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RESUME

Le contréle des véhicules aériens sans humain a bord, UAV « Unmanned
Aerial Vehicle », a attiré 'attention des chercheurs depuis quelques années et la
technologie liée a l'aviation devient plus avancée et plus accessible au public.
Parmi ces systémes, nous avons les drones a quatre hélices (quadrirotors) qui sont
des véhicules complexes et difficiles a controler. L’intérét de leur étude réside
dans I'évaluation de 'utilisation et de la fiabilité des quadrirotors dans les missions
civiles telles que les missions de recherche et de sauvetage et les applications
agricoles ou la surveillance de type militaire, ou toute autre application ou

I'intervention humaine est difficile ou dangereuse.

L’objectif de ce travail est d’étudier les véhicules autonomes volants UAV de
point de vue de la commande. Tout d'abord, un modele dynamique doit étre
envisagé, puis une loi de commande basée sur un controleur par backstepping est
développée en tenant compte des propriétés du systeme dynamique afin de
stabiliser le drone et suivre une trajectoire donnée. L’approche proposée est
validée a l'aide de nombreuses simulations qui démontrent que le quadrirotor
peut naviguer vers n'importe quel point souhaité et suivre n'importe quelle

trajectoire avec une erreur de poursuite faible.

Mots-clés: Drone Quadrirotor, Modélisation, Controle-Commande, Suivi
de trajectoire.
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ABSTRACT

The control of Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) has attracted the attention
of researchers in recent years so the technology is becoming more advanced and
more accessible to the public. Among these systems are four propellers
(quadrirotor) UAVs, which are complex and difficult to control. The interest of
their study lies in evaluating the use and reliability of quadrirotors in civilian
missions such as search and rescue and agricultural applications or military-type
surveillance, or any other application where human intervention is difficult or

dangerous.

The objective of this thesis is to study autonomous flying UAVs from a
control point of view. First, a dynamic model must be considered, then a control
law based on a backstepping controller is developed taking into account the
properties of the dynamic system in order to stabilize the UAV and follow a
given trajectory. The proposed approach is validated using numerous simulations
which show that the quadrirotor was able to navigate to any desired point and

follow any trajectory with a low tracking error.

Keywords: Quadrirotor Drone, Modeling, Control, Tracking.



3l gl 8 Gl oLl ey ol ke ¢ say cl ildall e aSail) cudiial a8
Te 5 Ul gy e K3 seanll Vosaas ST 5 Lo S Ly Aalaiall L 51 3 Canpal s
Lealadinl anidi Jal) (e olaia V) laa 5 Leale 3 jlasidl Caniay g Balae GLS jo a5 Hlada (50
(o Aaadial el ol Ao 3l lEulaill 5 MY g Candl) g Jie Ainell algall 8 Ll 5 5a g
obd gl a8 Jaail Eua HAT Gada g 51 4 Sl 480l

giyjdl_”dao}a_jli_u.;ﬂal_.&)d\oﬁt};d\\M&M\h\)a}mzﬁuio&wqy\
M\ej,uyﬁjm&l_ﬁ\}j_ﬁaojqzju\ag..ﬂsd;iwéytgﬂ\ Alaill jatliad sle)
RINEUN AP ERL AT

&5 pSad dadai ¢ bk gsndel s il Gladladl

VI



TABLE DES MATIERES

RESUME 1ttt e ts e asa s s s s s s s s s s o s o MM mmmm S IV
AB ST R A CT & uuums s s s s s s s s s oo oo BB R BB B R R R \'/
P N S VI
TABLE DES MATIERES .uuuuuuussssssssssssssssssssssssssssssssssssssssnsssssssnsnnnnnnnnnns VII
LISTE DES TABLEAUX &t uuuussssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssnnnnnnnnnn XI
LISTE DES FIGURES s s uuuuusssssssssssss s ssssssssss s ssssssssssssssssssssnsssannnnnnns XI
LISTE DES ABREVIATIONS .uuuuuuussssssssssssssssssssssssssssssnssansssnsnansnnnsnannns XIII
INTRODUCTION GENERALE ....ccvviiiemsnssssssssnsssssssssnnnnsnssnnsnsnnnnns 1
CHAPITRE I : ETAT DE L'’ART DES DRONES.......ccccottttemmmmmmnnnsnnnnnnns 4
INTRODUCTTION & tuus s s s s s s s s s s s e s s s s s s oo e BB NN R R MR mmnnnn 5
I. UAVS(UNMANNED AERIAL VEHICLE) .uutusassscssanssanssnsssnssanssanssnnsnnnsnnnnns 5
I R 1] o [ 1 L= 5

I.2. Classification des UAVS .....oviiiiiiiiiiiiiiiiiec e ieeiiiiiaaes 6

[.2.1. Altitude et endUranCe .....vvviiiiiiiii e eriiiaaees 7

[.2.1.1. HALE (Haute Altitude Longue ENdurance)...........c.coevvienennnnns 7

1.2.1.2. MALE (Moyenne Altitude Longue Endurance) ..........cccevvvenenne. 7

| I | | 1 8

) RO 1 o Tt [ o 1= 8

0 ol o ot e [ o] 11 8

L. 2.3, VOIUIE i e 9

1.2.3.1. Drone @ VOIUNE fiXE. . uiiiirii it it i raire s e esannseerannes 9

1.2.3.2. Drone A VOIlUre tOUMNANTE ...ueieeieieiieiieeeeeineeeeeeneeneansennenns 10

1.2.3.3. Drone A Voilure battante ....oeieiieiieiiiieee et eneennennenns 10

[.3. SYStEME dAIrONE .uiuiiiiii i 11

II. PRINCIPAUX COMPOSANTS DU VEHICULE .uuuussunsssnssnnssannsnnsnnnnnnnannnnns 12
II1.1. Autopilote (controleur de vol) ....ccovieiiiiiiiiiien, 12

| T T 1= {1 =1 ] ¥ 12

8 T 1 =Y 0 0 Vo 1 = 13

I1.1.3. Capteur de VOl ...coiiiiiii i e 13

I1.1.3.1. Capteur de PreSSiON ..c.ce e et e e eeees 13

| G T Yolol=] 1= o) 1 4 =1 o < 13

| R TR TR Y o 1= oo < 13

I1.1.3.4. Compas digital ......cooeiiieiii e 13

I1.1.4. Autres capteurs et modules optionnels...................... 14

VII



I1.1.4.1. Capteur de VIitESSE @il...cciiiiiiiieiiiiii i 14

I1.1.4.2. Voltmeétre et amperemMetre ...ccvviiveiiiiiiiii e 14

I1.1.4.3. MOAUIE GPS...euiiivieiiiiiiiieieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeseeeeeeeeseeeeeeeeees 14

I1.1.4.4. Capteur de mesure de distance..........cccvviiiiiininiiiiiieenenes 15

I1.1.4.5. Capteur de VIdEO ......ouiiiiiniiiiiiiiie e eae e 15

| 7 Vo u (0] | =1 U] 15

I1.3. Systeme de ll@aiSON ...c.vveiviiiiiii i ea e 16

I1.3.1. Emetteur /récepteur radio .......cocvvvveviiiniienniienenennnn. 16

I1.4. Chaine de motorisation (systeme de propulsion) .......... 17

I1.4.1. Batterie de VOl ..c.viviiiiiieieee e e ees 17

I1.4.2. Contrdleur brushless.......cccooiiiiiiiiiii e 18

I1.4.2.1. Moteurs brushl@ss .......vveiiiiiiii i 18

L o T [ Tl P 19

III. TECHNIQUES DE COMMANDE DE QUADRIROTOR tivvaccsessssnnssnnssnnnnnnnnas 20
II1.1. Techniques de commande linéaire.........ccvevvevvnnnnennnn. 20

ITI.1.1. Commande par PID .....c.cciiiiiiiii i nieaeaeaas 20

II1.1.2. Commande linéaire quadratique.............cccvveveiennnns 21

ITI1.1.3. Commande Hoo ..o e e 22

II1.1.4. Commande par placement de poles ..........cccevevennnnnn 22

II1.2. Techniques de commande non-linéaire ...................... 23

IT1.2.1. Commande par backstepping .......cocovviiiiiiiiiiiinnnnnns 23

II1.2.2. Commande par mode glissant...........ccoeviiiiiinnnnn. 24

I11.2.3. Commande hiérarchique........ccocvivvviiiiiiiieneeeenn, 24
CONCLUSION. ucusuumssssnssssssssssnssssnssssnsssssssssssssssssssnnssssnssssnnssnnnssnnnnnnnns 25
CHAPITRE II : MODELISATION DU DRONE QUDRIROTOR........... 27
INTRODUCTION uucessunssssansssansssnnsssnnssssnssssnnssssnsssnnsssannssnnnssnnnnsnnnnnnnns 27
I. DESCRIPTION GENERALE DU QUDRIROTOR . tttsaassssssanssssnssnnsnsnssnnnnnnnnns 27
II. LES MOUVEMENTS DU QUADRIROTOR iuucsessssanssssssannsssnssnnsnsnssannnnnnnnns 28
IT.1. Mouvement vertical ......ccoviiiiii s 28

I1.2. Mouvement de rouliS ....oovviiiiiiiie e e 29

I1.3. Mouvement de tangage......ccvviiiiiiiiiiiiiiii i eieanaeas 29

I1.4. Mouvement de lacet ......ccoviiiiiiii i 30

I1.1. Mouvement de translation horizontales ....................... 31

III. MODELISATION DYNAMIQUE DU QUADRIROTOR .uuaccsersssnnsssnssannnnnnnas 31
II1.1. Modele DYNamiQUE .. .cveirineiniieieieeereeeneeeneenenernenanns 31



II1.2. La matrice de rotation ....ueiiiiiiiii e iiiireaeea e e 32

I11.3. Cinématique du quadrirotor .......cevvivievieieiieiiieieeenens 33
I11.4. Effets physiques agissants sur le quadrirotor............... 33
T B =13 (o ol =X PP 33
II1.4.1.1. Le poids du quadrirotor .....cocviiiiiiiiiici i 33
I11.4.1.2. LeS fOrCES d& POUSSEE ...vviririreneniineieiererareeneneenenenenerees 33
II1.4.1.3. Les forces de tralnée........ovvveeeiieiiiiiineene e eeeeees 34
W R =L o T g =1 g = 34
I11.4.2.1. Moments dus aux forces de POUSSEE ........vvvvvvvrvnrnvnenenenenss 34
I11.4.2.2. Moments dus aux forces de trainée @ .......coevveiviviienennennes 34
II1.4.3. Effet gyroSCOPIQUE .......cuuieiieiieiieiiiiaiaiaaaiaaaasaaneannnnes 35
I11.4.3.1. Moment gyroscopique des hélices:.......cocvvvirriiiiniiiniinennen 35
Le moment gyroscopique des hélices est décrit par la relation suivante : vvvvevvvviiaennnans 35

IV. DEVELOPPEMENT DU MODELE DYNAMIQUE DU QUADRIROTOR SELON

EULER-=LAGRANGE ...cuucuseesemmnsnsnnssnsnnnnssssssssssssssssssssnnnnnnnnsnssssnssnsnnnnnnns 35
IV.1. Equations de mouvements de rotation du quadrirotor...36
IV.1.1. Expression de I'énergie cinétique @ .....cccocveveviiiviiiiiiinenenens, 36
IV.1.2. Expression de I’énergie potentielle :.......coveviviniiiiiniiiniinennes 36
IV.1.3. Les équations du MOoUVEMENE ©...vviieiiiiiiiiiiiiieireeneeeeaeneans 37
IV.2. Equations de mouvements de translation du quadrirotor
[20 ] et 38
IV.2.1. Expression de I'énergie cinétique @ .....cococveveviiiiiiiiiiiienenenenss 38
IV.2.2. Expression de I'énergie potentielle i .....cocoeveveviiiiiiiiiiiinenenns, 38
IV.2.3. Les équations du MoUVEMENT . ..iviiiiiiiiiie i eierrieneneneens 38
IV.3. La vitesse de rotation des moteurs du quadrirotor........ 39
CONCLUSION tuuusuannunsuumssnnssssssssssssssnsssnssssssssssssssnsssnssnnssnsssnssnnsnnnsnnns 39

............................................................................................... 40
INTRODUCTION tururussssasasasassssssasasassssssnsssssasassssssssnsasasassssssssnnnsannsanas 41
I. TECHNIQUE DE COMMANDE PAR BACKSTEPPING .iurueuesesasasasassssnnanananas 41

[.1. Algorithme de base ....ccoviiiiiiiii 41
O O = o 1< 41
| R ] = o ] A PP 42
I O O ] = o 1 G T PP 43
[.2. Commande par backstepping du quadrirotor ................. 43
- Sous-systeme de la position X @ ..oviiiiiiiiiiiiii e 43
- Sous-systeme de la position Y & ..ovviiiiiiiiiiii e 44
- Sous-systeme d'altitude Z & ....cooviiiiiiii 44
- Sous-systeme de roulis & ...vvvviiiiiiiiiii 44

IX



- Sous-systeme de tangage & ..oiiviiiiiiiiiiii e 45

- Sous-systeme de lacet i..oviiiiiiiiiiiiii 45

[.2.1. Commande de l'altitude.........cooviiiiiiii e 45

0 O = =T o= 45

I.2.1.2, BRApPe 2 1o 46

[.2.2. Commande de l'attitude ........cocoviiiiiiiiiii 46

[.2.3. Commande de poSitioN .....ccviiiiiiiiiiiiii i eieaaeaas 47

I.3. Calculateur des angles DESIrées .......ccvvvvvriivnennenennennnn. 47

II. RESULTAT DE SIMULATION tuvuucessunsssunnnssnnnsssnnsssnnnssnnnssnnnsnnnnnsnnnnnnnns 49
II.1. Test de robustesse .....cvviviiiiiii e 52
CONCLUSTION . uuuumsasssmsasssnsanssnssnssnsssssnssnssnssnssnssnssnsanssnsansansansansansansas 53
CHAPITRE 1V : SUIVI ROBUSTE DE LA TRAJECTOIRE..............u..: 54
INTRODUCTION .ucuueusnsassansansansanssnsanssnsanssnsanssnssnssnsanssnsansansansansansansas 55
III. FORMULATION DU PROBLEME ..ruucsssusssssnnsssnnsssnnsnsnnsssnnnssnnnssnnnnnnnns 55
II1.1. Modele dynamique en présence de perturbation.......... 55

II1.2. Commande de systéme perturbé...............coevieviinnnnnn. 56

IV. PLANIFICATION DES TRAJECTOIRES ET RESULTATS DE SIMULATION...... 57
IV.1. Vol stationnaire ......coooviiiiiii e 57

IV.2. VOI lIN@Ire ...ouiiiiii i 59

IV.3. VOl SPIrale v 62
CONCLUSTION . uuuumsasssnsanssnsanssnsanssnssnssnssnssnssnssnssnssnsanssnsansansansansansansas 65
CONCLUSION GENERALE........ccoovummammammansansassansassansansansansnnsansnnsas 66
BIBLIOGRAPHIE ....cccuiiemiamrenranmanmassassansassasssssansansanssnsansnnsansnnsansnns 68



LISTE DES TABLEAUX

Tableau III. 1: Les parametres du qUAdIITOtOr. ..o 49

LISTE DES FIGURES

Figure I. 1: Voisin BN3......ccoiiiiiiii s 6
Figure 1. 2 : Global HawK.....c.coioiiiiiiiiiiiiiiiiiccce s 7
Figure 1. 3 : B-HUNTEL. .o 8
Figure I. 4 : a) Hovereye, b) Dragon Eye.......cccccccciiiiininnniiiiiiiccccccccccceee 8
Figure I. 5 : Le PicoFlyer (PrOXYFIYEr) ....ccccviviiiiiiiiiiiriicicccecicese e 9
Figure I. 6 : a) Carolo P50, b) eBee, ¢) Techpod........cccccvuiiiininiiiininiiiiiniciinccicnen, 9
Figure I. 7 : vOIlULe tOULNANTE. ...cvuiuieiiiiiiiiiiciciieieieiite e 10
Figure L. 8 : a) micro Delfly, b) ROboObee. ......ccccueuiiiiiiiiniiiiiiiiiiicccccccccce 11
Figure 1. 9 : autopilote open source APM2.6 de 3DR. .....ccccvvviiiivniicininiiciicccicnen 12
Figure I. 10 : a gauche capteur de vitesse air relié a un tube de pilote de cuivre ;a droite
capteur d’altiMELIIC. ....c.ouiuiiiiiiiiii e 14
Figure I. 11 : a) module GPS d’un droneMicroKopter, b) Antenne GPS 3DR, c)
Antenne GPS DJLL ..o 15
Figure I. 12 : Gouverne d’ailerons on devine la forme rectangulaire d’'un servo intégré
dans Paile. ..o 16
Figure I. 13 : Récepteur radio Graupner GR32. .......ccccoviviiviniviiiiiiiicccccccccee 16
Figure I. 14 : Quelques batteries standards embarquées dans des drones. ........cccccuueeeee. 17
Figure I. 15 : Controleur brushless d’un DJI S800 situé en extrémité du bras, sous le
8 T0T 8 OO 18
Figure I. 16 : Controleur brushless standard. ........ccocovvvivivvivinininiiiiicccccccecee 18
Figure I. 17 : moteur a cage tournante a gauche et fixe a droite.......ccoevveeervircccrrincnnn 19
Figure I. 18 : Hélice horaire en carbone. .......ccoievviviiciiiniiiciiiniccicccccceeeencnes 20
Figure I. 19 : Principe de la commande PID.......c.ccccccoviinininniniiiiicicccccccce 21
Figure I. 20 : Principe de la commande linéaire quadratique gaussienne. ..........ccceeuvenee 22
Figure I. 21 : Schéma structurel de la commande hiérarchique.[13] ....cccovvevviniiiiinnanen 25
Figure II. 1: Configuration "x" et configuration "+" d'un quadtitotor ........ccceceuvvcueee. 27
Figure II. 2 : Principe de mouvement vertical.........cccvvvvnininininininiiiiccccccceeeieenes 29
Figure II. 4 : Principe de mouvement de 1roulis. .......ccocevvivivininininiiiiiiicccccceecees 29
Figure II. 5 : Principe de mouvement de tangage. .........coeuevevriemeriinicnenninieeseisienensiscnnns 30

XI



Figure II. 6 : Principe de mouvement de Jacet.......cccouvuviiivininininininiiiiiccccccccene, 30

Figure II. 7 : Repérage du qUadIitotor. .....cvuiiiiiiiiiieiiiiiicieiceesiienes s 31
Figure I1I. 1: Illustration de la structure de commande du quadfirotor. ..........cccvvueunee. 49
Figure III. 2 : Les réponses des sous-systemes de POSIION. .....ccccceeeeeecreerereiereneininineenns 50
Figure III. 3 : Les réponses des sous-systemes d’attitude. ........coceveeeceeeeereeieeeninneene, 50
Figure I1I. 4 : Les signaux de commande. .........ccevuieriiiinieiinininiiniieniseessisenessisenns 51
Figure IIL 5 : 1LeS EITEULS. ..ccovviiiiiiiciiicii s 51
Figure III. 6 : L’influence de la perturbation surl’altitude z........ccccovoveiiciiiiinninnenne, 52
Figure VI. 1 : Poursuite des positions linéaires en vol stationnaire. ........ccccceueueueueirirurennes 58
Figure VI. 3 : Poursuite des positions angulaires en vol stationnaire. .......cccvvveeerevrvnnenen 58
Figure VI. 4 : Erreurs de poursuite des positions en vol stationnaire. ..........coecevevrenenen 59
Figure VL. 5 : Poursuite des positions linéaires en vol linéaire.........ccccoeveeeeuerceirinunenene. 60
Figure VI. 6 : Poursuite des positions angulaires en vol linéaire.........ccccoeeueueeeueninnenne. 601
Figure VI. 7 : Erreurs de poursuite des positions en vol linéaire..........ccoevevvviniccirinnanen. 601
Figure VI. 8 : Trajectoire linéaire 3D par Backstepping.........ccocoeevvenicrriviniciininiccininnennn, 62
Figure VI. 9 : Poursuite des positions linéaires en vol spirale. ........ccocoeeeiiiiiniinnennne. 63
Figure VI. 10 : Poursuite des positions angulaires en vol spirale........cccccocveeeiciiinnnnne. 63
Figure VI. 11 : Erreurs de poursuite des positions en vol spirale..........cococevvriciirinianee 64
Figure VI. 12 : Trajectoire spirale 3D par Backstepping.........ccocoevvieiviriniciiriniccininnnnen, 64

XII



UAVs

DDL
LQ/LQG
SISO
PID
ESC
GPS
3DR
DJI
SD
MALE
HALE

LISTE DES ABREVIATIONS

véhicule aérien sans humain a bord

Degree De Liberté
Linéaire Quadratique / Linéaire Quadratique Gaussienne

Singl d’entre signal de sortie
Proportionnel Integral Dérivé
Controle de la vitesse électrique
Géo-positionnement par satellite

3 Dimentional Robutics

Da Jiang Innovation

Carte mémoire

Moyenne Altitude Longue Endurance

Haute Altitude Longue Endurance

XIII






INTRODUCTION GENERALE



Les systemes avioniques modernes sont des systemes complexes, évolutifs et
distribués qui jouent un role important a cette époque. Dans ces systemes, on
cite: avions, hélicopteres, etc. Ces systemes ont de nombreuses applications
lorsqu'ils sont pilotés par des pilotes a bord, a savoir: Le transport de la
marchandise, et des voyageurs, etc. Cependant, certaines applications exigent que
I'aéronef doive étre possédé une certaine autonomie ou une autonomie totale. Ce
sont les applications pénibles physiquement pour I’équipage, ou ennuyeuses, sale
et dangereuses, etc. ce qui a poussé les chercheurs a inventer un nouveau type des
aéronefs capable de mettre en ceuvre ce type d’applications avec précision, qu’on

appelle les drones.

Le drone désigne tout aéronef sans pilote a bord. Il peut étre autonome ou

commandé a distance. Ainsi, il peut avoir un usage civil ou militaire.

Le quadrirotor est devenu l'une des configurations les plus avancées et les
plus faciles a utiliser pour le public. Le quadrirotor a plusieurs formes, tailles,
configurations et caractéristiques. Ils présentent des avantages évidents pour les
engins volants pilotés, car ils ont une maniabilité plus élevée, un faible cout, une
résistance et surtout, réduisent la menace pour la vie [1]. Cela en fait le centre
d'attention et incite de nombreux chercheurs a travailler dur pour comprendre

leur comportement physique.

Pour stabiliser le quadrirotor, une combinaison d'algorithmes de modélisation
et de contrdle doit étre effectuée avec précision. Le gros probleme ducontréle
des systemes dynamique est la commande des systemes sous-actionnés, ces
systemes, pour lesquels le nombre d'entrées de commande est inférieur au
nombre de degrés de liberté. Parmi ces systemes, nous trouvons les drones a
quatre rotors, sachant que c’est un systeme complexe, non linéaire, multi-variable,
trés instable et tres sensible aux perturbations. Donc P'objectif essentiel dans ce
contexte, est dans le développement d’une loi de commande robuste permettant
a un quadrirotor de maintenir un positionnement autonome stable dans ’espace
et une navigation efficace en présence de perturbations. Pour cela nous
utiliserons un modele dynamique trés simplifié du quadrirotor pour la simulation

et la conception de controleur.



Ce mémoire, composé de quatre chapitres, est organisé de la manicre suivante

Le premier chapitre est un chapitre introductif a caracteére bibliographique.
Nous présentons un bref historique sur les différents types des drones, ainsi que
leur classification selon la taille et le mode de propulsion, nous abordons
également tous les composants d'un systeme drone et enfin un état de l'art sur les
différentes approches de commande linéaires et non-linéaires appliquées aux

quadrirotors.

Le deuxi¢cme chapitre est consacré a la modélisation dynamique du
quadrirotor a 6 degrés de liberté. Nous allons introduire une description générale
de ce type de véhicule aérien en rappelant les principaux mouvements. Puis, nous
avons mis en évidence le modéle mathématique du quadrirotor selon les
équations d'Euler-Lagrange, ce qui permettra de développer les controleurs

présentés dans le chapitre suivant.

Dans le troisieme chapitre, nous allons présenter la technique de commande
par backstepping, puis nous développons une loi de commande permettant de
stabiliser le drone. Par la suite, cette loi de commandes est appliquée sur le model
du quadrirotor. Cette approche est ensuite validée en simulation numérique en

utilisant 'outil Matlab/Simulink.

Le quatriéme chapitre est consacré a I’étude de suivi robuste de la trajectoire
en présence des perturbations externes par la commande Backstepping. D’abord
nous allons présenter le modele dynamique en présence de perturbation ainsi que
les commandes de systeme perturbé. Par la suite, nous réalisons des simulations
en utilisant plusieurs scénarios afin de vérifier les performances du controleur
proposé pour le probleme de suivi de trajectoire.
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INTRODUCTION

Les drones sont d’origine anglais, ce terme signifie un faux bourdon, ou
bourdonnement en référence au bruit que font certains d’entre eux en volant,
C’est ainsi que ce nom reste utilisé non seulement en anglais mais également en

francais|2].

Au début, les drones ont été utilisés dans le domaine militaire, principalement
pour des missions, d’observation, de reconnaissance et d’attaques ciblées
[3].Dans le civil, les drones possedent aussi de multiples applications dans
différents domaines (agriculture, loisir, cinéma, télévision, etc.) grace a leur
capacité a embarquer des appareils photo, des caméras infrarouges ou des

capteurs environnementaux.

Mais techniquement, les drones ou UAV (Unmanned Aerial Vehicles) sont
des aéronefs sans pilote a bord, capables mettre en ceuvre une mission en
autonomie ou semi-autonomie [4].Dans un premier axe, nous tenterons de
présenter les drones de fagon générale, I’historique, la classification des drones et

d’avoir une vue particulicre sur les quadrirotors qui fait 'objectif de notre étude.

I. UAVS(UNMANNED AERIAL VEHICLE)

I.1. Historique

Les pertes de vie humaines et la destruction infligées par les deux guerres
mondiales et dans des certains conflit sa cette époque furent a I'origine de 'idée

de créer les objets volants sans pilote a bord [5].

Apres la premiere guerre mondiale, George Clémenceau, président de la
Commission Sénatoriale de PArmée francaise, mit en ceuvre le projet« d’avions
sans pilote », ou le capitaine Max Boucher a développé un systeme de controle
autonome permet a un avion voisin BN3 figure I.1devoler sur plus de cent
kilometres. Ainsi, dans cette époque-la, plusieurs engins volants sans pilote radio
commandés sont apparus, équipés de missiles et d’armes pour faire torpiller les
positions stratégiques de ennemi sans mettre en danger la vie humain. Alors le

premier drone francais a été réalisé et expérimenté des 1923 par le capitaine Max
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Boucher et I'ingénieur Maurice Percheron [6].
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Figure I. 1: Voisin BN3.

Le drone a été élaboré en secret par les Etats-Unis comme un outil efficace de
supériorité stratégique en permettant la surveillance de 'ennemi et l'intervention
militaire sans encourir de risques humains, ce que le public n'a plus soutenu. De

plus, il est utilisé pour déposer des tracts durant la guerre froide[6].

La premicre fois, les drones avaient été utilisés durant la guerre du Vietnam,
puis durant la guerre du Kippour. Ils font désormais partie des outils tactiques et
stratégiques de zone opérationnelle. Le manque de pilote permet d'opérer sur les

lignes ennemies dans des missions risquées, sans encourir de risques humains [7].

Le secteur militaire est la principale raison de 1'émergence des aéronefs sans
pilote, qui seront ensuite utilisés dans le secteur civil. Durant une vingtaine
d’années, les drones sont développés et utilisés en France dans un contexte
militaire pour Pexécution des missions d'observation et de renseignement. A
l'instar de—eertains des certaines innovations militaires initialement importantes
(satellite, turboréacteur, GPS, internet), la technologie des drones s'est adaptée au

secteur civil ces dernieres années|0].

I.2. Classification des UAVs

La classification des drones aériens n’est pas facile, parce qu’il y en a plusieurs
types. Cependant, les drones autonomes peuvent étre classés selon plusieurs
criteres : Ialtitude, 'endurance, la taille (poids, envergure, etc.) ainsi, leur voilure

(fixe, tournante ou battante).



CHAPITRE I - ETAT DE IART DES DRONES

I.2.1. Altitude et endurance

I.2.1.1. HALE (Haute Altitude Longue Endurance)

Dans cette catégorie, nous atteignons les dimensions d'un avion civil (Airbus
A320) pour l'autonomie de plusieurs milliers de kilometres (10 000 km et plus)
voyageant, volant nettement au-dessus du trafic aérien actuel, civil et militaire
(jusqu'a 20 000 m d'altitude) [8]. Les moteurs sont cette fois turboréacteurs. Par

exemple, nous pouvons citer Global Hawk comme le montre Ia figure 1.2.

Figure I. 2 : Global Hawk.

Le poids au décollage des drones HALE peut dépasser considérablement 10

tonnes, dont environ 10% pour la charge utile [§].

Toutes les informations collectées par les capteurs sont envoyées par satellite
au centre d'opérations. Leur densité nécessite généralement des capacités de

transmission énormes, et donc un support pour un grand segment spatial.

Les capacités de ces drones HALE doivent étre comparées aux capacités des
aéronefs pilotés, du type d'avion espion U2 ou de l'avion de renseignement

électronique Sigint [8].

I.2.1.2. MALE (Moyenne Altitude Longue Endurance)

L'altitude de vol dans cette catégorie est de 5000 a 12000 meétres, ce qui
permet de parcourir jusqu'a 1000 km a des vitesses relativement faibles de 220 a
360 km/h (induites par des moteurs a pistons ou turbopropulseurs). Cette fois,
elle peut atteindre 3,5 tonnes et la portée est généralement de 10 a 20 metres. St
les Américains n'étaient pas tres présents dans le domaine des drones moyens
tactiques, ils ont immédiatement congu des systemes MALE a 1a taille de la zone

opérationnelle, en ce qui concerne non seulement les missions de reconnaissance

7
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et d'observation, mais aussi le marquage et la torpille des cibles au sol. Les drones
MALE opérationnels les plus célebres sont le Hunter illustré sur la figure 1. 3,

nous mentionnons également le Predator américain (General Atomics) [§].

Figure I. 3 : B-Hunter.

I.2.2. Taille

I.2.2.1. Mini-drones

Ce sont des drones plutot légers de taille réduite (d’'une masse de quelques
kilogrammes et d’une envergure 1 a 2 metres) facilitant la mise en ceuvre d’une
autonomie de 10 a 30 minutes et est généralement servent pour la surveillance
des zones difficiles d'acces. Tels que Hovereye (Bertin Technologies) illustré sur
la tigure 1.4.a) ou Dragon Eye (AeroVironment) illustré sur la figure 1.4.b), dont

la dimension maximale ne dépasse pas un metre [2].

Figure I. 4 : a) Hovereye, b) Dragon Eye.

I.2.2.2. Micro-drones

Ce sont des drones de tailles allant du centimetre a plusieurs dizaines de

centimetres. Généralement alimentés, ils vous permettent donc de voler a

8
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l'intérieur. Comme le PicoFlyer (Proxyflyer) illustré a la figure 1.5, dont la

dimension maximale ne dépasse pas 15 cm [2].

Figure I. 5 : Le PicoFlyer (ProxyFlyer)

I.2.3. Voilure

I.2.3.1. Drone a voilure fixe

les drones a voilure fixe consistent en une paire d'ailes assurant la portance, le
fuselage, l'aileron et la queue, la propulsion est assurée par une ou plusieurs
hélices. Cette configuration offre la plus grande autonomie, mais nécessite un
support de plateforme pour étre servi. Les projets en cours incluent Carolo P50
de I'Université de Technologie de Braunschweig / Allemagne illustré sur la figure
1.6.a). Ce mini-drone est capable d'atteindre une vitesse de 65 kilometres par
heure avec un plafond supérieur a 100 metres. L'avion drone Parrot eBee illustré
a la figure 1.6.b) se déplace a 57 kilometres a I'heure dans une plage de 45 minutes
et une envergure de 96 cm, ou le micro drone Black Widow d'AeroVironment a

la figure 1.6.c), qui pese 42 grammes avec une portée de 20 centimétres et une

autonomie de 30 minutes.

Figure I. 6 : a) Carolo P50, b) eBee, c) Techpod.

Le principal inconvénient de cette configuration est qu'elle ne permet pas les

vols stationnaires, les vols a basse vitesse et a basse altitude, ainsi que la nécessité

9
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de décoller ou d'atterrir sur des pistes. [9]

I.2.3.2. Drone a voilure tournante

Les drones a voilure tournante sont des appareils volants avec la possibilité de
décollage, de vol et d'atterrissage vertical (ADAV, en anglais Vertical Take-off
and Landing aircraft ou VITOL) et ne nécessitent donc pas de piste de décollage
ou d'atterrissage. Ils utilisent des pales rotatives ou plusieurs rotors pour planer
au-dessus d'une zone définie, et méme des vols 2 basse vitesse et a basse altitude.
IIs peuvent effectuer une grande variété d’applications impossibles pour les
aéronefs a voilure fixe, comme la surveillance, le renseignement et le sauvetage,
les hélicopteres sont les représentants les plus célebres des véhicules a ailes
tournantes, a savoir : les quadrirotors de Pennsylvanie, comme le montre la figure
I. 7. Ce types d'aéronef est également appelé giravion équivalent de « Rotorcraft »

en anglais[9]

Figure I. 7 : voilure tournante.

I.2.3.3. Drone a voilure battante

Concernant cette catégorie, la sustentation et le pilotage sont assurés par des
ailes battantes. Equipés de la capacité de voler avec des trajectoires semblables 2
celles des insectes, et le décollage et atterrissage verticaux, comme les drones
voilures tournantes, ce qui est remarquable pour les services internes ou dans de
petits espaces. Ces configurations permettent des mouvements agiles tout en
¢tant plus discretes que les voilures tournantes, ce qui représente un autre
avantage pour les missions d’observation ou de surveillance. Le micro Delfly
illustré sur la figure 1.8.a) peése a peu preés 3 grammes et une envergure de 10
centimetres avec une vitesse de déplacement pouvant aller jusqu’a 18 kilometres
par heure. Parce qu'il avait également une caméra embarquée, il a été déclaré "le
plus petit avion avec une caméra au monde" dans le livte Guinness des records

de 2009. Le Robobee de I'Université de Harvard en figure 1.8.b) pese seulement

10
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80 milligrammes et ne dépasse pas 3 centimetres d’envergure. Cet objet volant
utilise des matériaux particulicrement petits, trés 1légers pour que ses ailes activées
par des muscles artificiels battent a environ 120 fois par seconde, comme une

mouche. [9]

Figure I. 8 : a) micro Delfly, b) Robobee.

I.3. Systeme drone

Pour maximiser la simplicité, le drone se compose principalement de 3

parties:

* Chassis : ressemble au squelette d'un drone. 1l pouvait revétir diverses
formes selon le modele et le nombre de bras. Il y a donc des tricopteres, des
quadrirotors, des hexacopteres, etc. Il est en aluminium, en plastique et méme

enbois, le chassis peut vraiment différer selon le modele de drone.

* Systeme de propulsion: se compose de moteurs plus précisément appelés
rotors, hélices, contréleurs de vitesse électriques (ESC) et batteries liPo (lithium

polymere).

* Controleur de vol: utilis¢ pour faire une connexion entre le drone et le
pilote, via un récepteur connecté, avec l'aide de circuit intégré avec un
microprocesseut, les capteurs et les broches d'entrée et de sortie de notre

composant.

11
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II. PRINCIPAUX COMPOSANTS DU VEHICULE

I1.1. Autopilote (controleur de vol)

Tout comme son nom, le pilote automatique signifie que le drone sera géré
par lui-méme, il constitue le centre nerveux du drone, au moins pour assurer sa
stabilité.

Le pilote automatique se présente sous la forme d'un ou deux circuits
imprimés, chacun avec une fonction. Il contient un processeur principal, des
capteurs, de la mémoire et de nombreuses interfaces, dont le module GPS est
important a la navigation. Situé entre le récepteur radio et les actionneurs, il est
solidement accroché au chassis et tout pres du centre de gravité. Il est

programmé a l'aide d'un logiciel qui contient toutes les informations de gestion
de vol [10].

Par exemple on cite le pilote automatique open source APM2.6 de 3DR
illustré par la Figure 1. 9.

Figure I. 9 : autopilote open source APM2.6 de 3DR.

I1.1.1. Calculateur

Le calculateur ou le processeur, recoit la valeur du capteur, la compare avec la

valeur requise, puis donne une commande de controle.

12
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I1.1.2. Mémoire

En lecture, la mémoire contient les procédures de vol, les parametres de

réglage et les criteres de décision possibles.

En écriture, elle enregistre généralement tous les parametres de vol sur la
carte micro SD: il s'agit de la boite noire du drone, et certains de ses parameétres
peuvent étre envoyés a la station au sol pour le stockage. Cet appareil est tres
pratique et permet de comprendre La raison de crash, méme si le drone n'est pas

trouvé [10].

I1.1.3. Capteur de vol

Pour faire stabiliser 'UAV, le capteur est utilisé pour mesurer toutes les
sensations d'accélération, de vitesse, d'altitude et d'inclinaison du pilote de 'avion,
et les envoyer a l'ordinateur de bord sous forme de courant. Les principaux

capteurs au vol sont:

II.1.3.1. Capteur de pression

Ce capteur peut gérer le maintien de l'altitude, ou plus précisément pour le
drone, la hauteur par rapport au point initial, comme laltitude de drone
augmente, la pression atmosphérique va baisser légerement, grace a ce

changement, on peut savoir "altitude.

II.1.3.2. Accéléromeétre

L'accélérometre mesurera et enregistrera les accélérations du drone en temps

réel et gérera le contréle de l'altitude.

I1.1.3.3. Gyroscope

Au nombre de trois (un pour chaque axe), chacun mesure la vitesse de
rotation angulaire sur un axe, ils sont indispensables pour déterminer la position
dans les airs et compenser les interférences extérieurs; il est sensible a la

température, et il est donc calibré automatiquement a chaque démarrage.

I1.1.3.4. Compas digital

Mesurer la force du champ magnétique terrestre le long de trois axes
orthogonaux, il fournit la direction de compensation de l'inclinaison entre le nord
magnétique et le nord géographique [10].

13
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I1.1.4. Autres capteurs et modules optionnels

I1.1.4.1. Capteur de vitesse air

Mesurer la vitesse par rapport a l'air plutdt qu'au sol. 1l fonctionne sur le
principe de la différence entre la pression statique et la pression dynamique qui
fait entrer I'air dans le petit tube (tube de pilote) illustré sur le coté gauche de la
tigure 1.10, le tube doit étre placé face au vent relatif.

Figure I. 10 : a gauche capteur de vitesse air relié a un tube de pilote de cuivre ;a droite
capteur d’altimétrie.

II.1.4.2. Voltmeétre et amperemeétre

Mesurent I’état de la batterie de vol et 'énergie consommée.

II.1.4.3. Module GPS

Le module GPS est chargé de fournir des points de longitude et I'altitude du
drone. C'est une partiec importante des drones. Sans module GPS, les drones
seront moins importants aujourd'’hui. Ces modules peuvent aider les drones a
parcourir de plus longues distances et a capturer des informations détaillées sur
des positions spécifiques sur la plancte. Le capteur GPS permet également de
rendre le drone en toute sécurité "a la maison". Le module GPS doit pouvoir voir
clairement le ciel, veuillez donc le fixer a la hauteur du drone, afin de le protéger
des perturbations d’autres instruments de bord, il est protégé par des boucliers
(Micro Kopter) illustré par la figure 1.11.2), ou monté sur une tige (3DR illustré
par la figure 1.11.b) et DJI illustré par la figure 1.11.c)).

14
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Figure I. 11 : a) module GPS d’un drone Micro Kopter, b) Antenne GPS 3DR, c) Antenne
GPS DJI.

I1.1.4.4. Capteur de mesure de distance

Un capteur utilisé pour mesurer les distances. Il envoie des ondes sonores a
haute fréquence, et son écho peut étre mesuré a quelques centimetres pres de la
distance, il ne peut généralement fonctionner que sur une distance courte

(environ 10 m).

I1.1.4.5. Capteur de vidéo

Aide a stabiliser le drone et non a la prise de vue, le capteur détecte le
mouvement par rapport aux images vidéo, par exemple : le drone de loisir Parrot

AR Drone en est pourvu [10].

I1.2. Actionneurs

L'actionneur convertit les commandes du pilote automatique en actions sur la

surface de controle de l'aile fixe ou de la nacelle de charge utile.

Ces servomoteurs électriques varient en taille: d'un demi-cube de sucre a un
morceau de savon. Ils sont catalogués en fonction de leur vitesse de rotation et
de leur puissance exprimée en kilogrammes, ce qui correspond a la force
mécanique requise. Les pilotes automatiques en ont souvent besoin, spécialement
pour stabiliser les drones ou les charges utiles. En effet, les composants fragiles
doivent étre remplacés fréquemment: lorsqu'ils fonctionnent a pleine capacité, le
serveur a une consommation électrique élevée, ce qui peut entrainer une baisse de
la tension du circuit embarqué, jusqu'a ce qu'il provoque une panne et tombe
rapidement. Une solution consiste a l'alimenter séparément du pilote
automatique, la Figure I. 12 présente un Gouverne d’ailerons on devine la forme

rectangulaire d’un servo intégré dans laile.

15



CHAPITRE I - ETAT DE IART DES DRONES

Figure I. 12 : Gouverne d‘ailerons on devine la forme rectangulaire d’un servo intégré
dans l‘aile.

I1.3. Systeme de liaison

Elément de base pour accomplir la mission, le drone équipé de liaisons

bidirectionnelles.

I1.3.1. Emetteur /récepteur radio

Le récepteur est l'unité chargée de recevoir le signal radio envoyé au drone via
le contréleur. 1l existe de nombreux types de récepteurs différents sur le marché,

et ils peuvent tous étre utilisés pour la fabrication des drones [11].

Figure I. 13 : Récepteur radio Graupner GR32,

L'émetteur est l'unité chargée d'envoyer des signaux radio du controleur au
drone pour émettre des commandes de vol et de direction. Différents types de
récepteurs sont proposés sur le marché pour la fabrication de drones. Le

récepteur et 1'émetteur doivent utiliser un seul signal radio pour communiquer
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avec le drone pendant le vol. Chaque signal radio a un code standard qui permet

de le distinguer des autres signaux radio.

I1.4. Chaine de motorisation (systeme de propulsion)

I11.4.1. Batterie de vol

La batterie est une partie nécessaire du drone, elle peut rendre toutes les
actions et réactions possibles. Sans batterie, le drone ne pourra pas fournir
d'énergie, il ne pourra donc pas voler. Différents drones ont des exigences de
batterie différentes, comme le montre la figure I. 14. Par exemple, en raison des
besoins énergétiques limités, les petits drones peuvent nécessiter des batteries
plus petites. La batterie doit avoir une plus forte densité énergétique possible et
un taux de décharge élevé, cette qualité rend les batteries lithium-polymere

uniques [10].

Figure I. 14 : Quelques batteries standards embarquées dans des drones.

Les batteries sont classées selon les éléments suivants:

* La tension qui est toujours un multiple de 4V (tension d’une cellule) : ainsi,

une batterie de 12V comporte donc 3 cellules.

* L'intensité est également un critere de sélection. Les batteries de 3000mAH

ont une meilleure autonomie que les batteries de 2200mAH.

* Le coefficient de décharge, qui représente le taux de charge ou de décharge

maximum sans réduire la qualité de la batterie.
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Il y 2 un moniteur de batterie sur le drone pour aider a fournir aux pilotes des

informations sur la batterie pour surveiller les performances de la batterie.

I1.4.2. Controleur brushless

Ces controleurs convertissent le courant continu de la batterie de vol en
courant alternatif, pour faire fonctionner le moteur brushless. La taille du
contréleur doit pouvoir supporter l'intensité actuelle. Cette intensité dépend de la
taille du moteur, et du pas de l'hélice. Les contrdleurs commerciaux ont
également une sortie 5 V a faible ampérage, suffisante pour alimenter le récepteur
et trois ou quatre petits servos [10].Par exemple on cite le contréleur brushless
d’un DJI S800 situé en extrémité du bras, sous le moteur illustré par la Figure I.
15.

Figure I. 15 : Contréleur brushless d’un DJI S800 situé en extrémité du bras, sous le
moteur.

Figure I. 16 : Contréleur brushless standard.

I1.4.2.1. Moteurs brushless
Dans un véhicule volant on utilise le moteur de type brushless qui se
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comporte comme un moteur synchrone a aimants permanents. Ces moteurs ont

beaucoup d’avantages par rapport au moteur a courant continu.

Dans les avions, des moteurs brushless sont utilisés, dont les performances
sont similaires a celles des moteurs synchrones a aimants permanents. Comparés

aux moteurs a courant continu, ces moteurs présentent de nombreux avantages:
- Réponse dynamique élevée ;
- Efficacité élevée ;
- Caractéristique vitesse en fonction du couple plus favorable ;
- Fonctionnement sans parasites ;
- Des plages de vitesses beaucoup plus élevées ;
- Un rapport couple-masse plus élevé.

La Figure I. 17 montre un moteur a cage tournante a gauche et fixe a droite.

Figure I. 17 : moteur a cage tournante a gauche et fixe a droite.

II.4.2.2. Hélices

Les hélices sont une partie nécessaire des aéromoteurs. Utilisés pour générer
une poussée aérodynamique. Ftant donné que les quatre rotors sont controlés
par la différence de vitesse du rotor, il est important de changer rapidement la
vitesse du moteur. Par conséquent, ils sont généralement en plastique, mais
parfois également en matériaux composites, par exemple, la figure I. 18montre le

propulseur horaire en fibre de carbone. Leur diameétre et leur pas sont exprimés
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en pouces (par exemple: 9x4,5). Sur un drone quadrirotor, vous avez besoin de 2

hélices dans le sens horaire et 2 hélices dans le sens antithoraire [12].

o &
5N @ ¢
“I !

|t‘,
e =

Figure I. 18 : Hélice horaire en carbone.

III. TECHNIQUES DE COMMANDE DE QUADRIROTOR

Compte tenu du nombre d'effets physiques qui affectent sa dynamique,
l'avion a quatre rotors est classé comme le systeme non linéaire volant le plus
complexe, a savoir : les effets aérodynamiques, la gravité, les effets gyroscopiques,

le frottement et les moments d'inertie.

II1.1. Techniques de commande linéaire

Le controleur linéaire est appliqué au modele linéaire de l'avion a quatre
rotors et la méthode jacobienne est utilisée pour linéariser autour du point de
fonctionnement. Parmi les approches de commandes linéaires employées, on
peut citer : le régulateur classique PID, la commande par retour d’état LQ ou de

sortie (retour d’état-observateur) LQG et la commande Hy,[13].

III.1.1. Commande par PID

Le controleur PID est un controleur a usage général, qui a été largement

utilisé dans les systemes de contréle industriels. Il utilise le signal d'erreur, sa
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dérivée et son intégrale pour calculer l'effet de controle.

mesure
Svstéme +

Figure 1. 19 : Principe de la commande PID.

L'architecture de contréle PID pour la situation spécifique des drones se
compose de plusieurs régulateurs installés en série. Selon la référence de position,
le premier PID génére la valeur de consigne de direction, de maniére a obtenir un

mouvement stable et horizontal.

Les actions de suivi de roulis, tangage et lacet de ces commandes sont gérées

par le deuxieme PID.

Enfin, le troisieme PID est chargé de définir la poussée pour assurer le

mouvement vertical.

II1.1.2. Commande linéaire quadratique

Le contrdle linéaire quadratique(LLQ)), est une méthode compléte qui peut
déterminer le controle optimal d'un systeme qui minimise ou maximise les
normes de performance. Cette norme de performance est quadratique dans 1'état

du systeme et dans son controdle.

Par conséquent, la conception de cette commande est de sélectionner
habilement la matrice de pondération impliquée dans le critere afin d'obtenir les
performances souhaitées du systeme en boucle fermée. Une fois la matrice de
pondération déterminée, le gain optimal peut étre obtenu en résolvant 1'équation
algébrique de Riccati. L'avantage du controle linéaire quadratique est qu'il a par

nature une trés bonne robustesse [14].

Cependant, cette stabilité ne peut étre assurée que si le modele est bien
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connu, l'état entier est disponible et le signal n'est pas bruyant. Néanmoins, cette
méthode a ¢été mise en ceuvre avec succes sur plusieurs plates-formes
expérimentales, telles que, des hélicopteres, des modeles réduits d'avion et des
drones a rotors coaxiaux. La figure I. 20 montre le principe du controle linéaire

quadratique gaussien.

ré férence N . mesure
SEEE | Filtre _.C >—, Systéme ek

A e ST e S 3
i = = 2 L+
| Commande Estimateur de J
— | +

| LQ Kalman e—t—
E i Bruits de
i

i D ‘ ,
| Régulateur LQG l mesure

Figure I. 20 : Principe de la commande linéaire quadratique gaussienne.

I11.1.3. Commande Hoo

L’approche de commande Ho est une méthode pour concevoir 'algorithme
dit de controle optimal, qui peut théoriquement garantir un certain niveau de

robustesse.

Le but de cette méthode est de minimiser la norme Ho du systeme
dynamique. La raison en est que la norme caractérise I'amplification maximale
que le systeme peut appliquer au signal d'entrée. Pour les systemes SISO, cette
amplification se traduira par la valeur maximale de son amplitude de réponse en
fréquence. Il existe plusieurs techniques pour y attendre, mais bien sar la plus
intégrale est la synthése de la commande H® par modélisation de la boucle
ouverte. Cette approche permet de spécifier les performances souhaitées de la
boucle fermée par la présence de filtres de pondération fréquentielle [15].Par
rapport a l'architecture de contréle précédente, I'avantage de la commande Hoo
est que la technologie d'optimisation LMI(de I'anglais Linear Matrix Inequality)
peut étre utilisée pour achever la synthese de ce correcteur. Cette méthode a été
testée avec succes sur un grand nombre de plates-formes expérimentales telles

que les modeles réduits d'avion et les drones a rotor coaxial.

II1.1.4. Commande par placement de poles

La méthode de commande de placement des poles (commande modale)
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est une méthode qui détermine la matrice de gain qui place la valeur
caractéristique du systeme en boucle fermée a une position prédéterminée. Le but

de cette méthode est d'obtenir un comportement dynamique approprié.

L’emplacement de la valeur propre est étroitement lié au comportement
temporel et fréquentiel du systeme, spécialement en termes de stabilité et de
performances. Par conséquent, pour que le controle garantie la stabilit¢ du
systeme en boucle fermée, la partie réelle de la valeur propre doit étre strictement
forcée a étre négative. Cependant, la partie réelle ne peut pas étre trop négative,
sinon le systtme aura une bande passante plus élevée, ce qui conduira a
l'amplification du bruit de mesure. Les valeurs propres du systeme en boucle
fermée ne peuvent pas étre trop éloignées des valeurs propres du systeme en
boucle ouverte, sinon les exigences de commande seront élevées. Finalement,
afin de rendre la commande physiquement réalisable les valeurs propres doivent
etre choisies réelles ou complexes conjuguées. De plus, la mesure doit accéder a
'ensemble du vecteur d'état. Cependant, cette méthode a été mise en ceuvre avec
succes sur plusieurs plates-formes expérimentales, telles que des hélicopteres, des

quadrirotors et des drones a voilure fixe [12].

Concernant les systemes unis variés, le choix des wvaleurs propres fixe
uniquement le gain de la matrice de contréle. En outre, parce que 'UAV est
envisagé comme un systeme multi variable, la structure de cette matrice n'est pas
seule dans son genre, et certaines solutions peuvent modifier les caractéristiques
du controle, spécialement en termes de robustesse. Ensuite, une possibilité
d'utiliser les outils de la théorie du contréle linéaire quadratique pour déterminer

la solution optimale [15].

II1.2. Techniques de commande non-linéaire

III.2.1. Commande par backstepping

Cette méthode est un processus récursif basée sur la théorie de la stabilité de
Lyapunov. Il est congu pour concevoir une loi de contréle pour maintenir le
systtme non linéaire stable et assurer que lerreur de poursuite converge
asymptotiquement vers le zéro. Cette méthode est applicable a une catégorie de
systeme appelée "strict feed-back ("rétroaction stricte").

Le procédé de commande par Backstepping commence par la dérivée d'une

fonction de stockage a chaque itération, qui integre les différences entre les
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objectifs de controdle et la sortie régulées du systeme. Lorsque vous définissez la
dérivée d'une fonction de stockage ou semi-définissez un nombre négatif, vous
pouvez vous assurer que l'écart tend vers zéro. Quand le vecteur de commande
systeme apparait, le processus se termine. L'avantage de 'approche Backstepping
est qu'elle peut choisir avec souplesse une fonction stable sans simplement
¢liminer tous les termes non linéaires, de sorte qu'elle peut simplement
sélectionner une fonction stable pour rendre négative une fonction de stockage

définie ou semi-définie. [9]

II1.2.2. Commande par mode glissant

Le contréle en mode glissement appartient a la famille des contréleurs a
structure variable, c'est-a-dire que la commande bascule entre diverses lois de
controle. L'avantage des controleurs en mode glissement est: haute précision,
réponse  dynamique rapide, stabilité, simplicit¢ de conception et

d’implémentation[16].

Le principe du contréle du mode glissant est de forcer la trajectoire du
systeme a atteindre une surface donnée appelée surface de glissement, puis a
rester a cette position. Cependant, dans la pratique, le controle du mode glissant
provoque des oscillations a haute fréquence, appelées bavardage (chattering). Ces
commutations stimuleront une puissance indésirable qui pourrait endommager,

déstabiliser, ou méme détruire le systeme analysé [17].

II1.2.3. Commande hiérarchique

Le controle hiérarchique est connu par le controle d'orientation et de pilotage
dans l'industrie aéronautique. Consistant la séparation de la commande de
position de la commande de rotation, et la synthese d'une loi de commande
distincte pour chaque commande. Effectivement, la premiere commande de
guidage permet de déterminer lorientation et la poussée verticale nécessaire a
stabiliser la dynamique de position.

Cette orientation est ensuite considérée comme une instruction de suivre une
deuxi¢me loi de commande pour la stabilisation de la dynamique de rotation.

L'avantage de cette technique est qu'elle a une structure modulaire, vous
pouvez donc tester différentes techniques de controle. Fait intéressant, cette

stratégie de controle est tres adaptée aux mini-drones, car ce type de drones doit
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utiliser un nombre minimum de capteurs, et le controleur hiérarchique fournit
cette option, ainsi vous pouvez ajouter des filtres ou des observateurs a estimer
les perturbations qui affecte sur chaque sous-systtme de position ou
d'orientation, puis traitez la stabilité en boucle fermée de chaque sous-systeme
[13].

Cette commande est illustrée par un schéma structurel dans la Figure 1. 21.
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Figure I. 21 : Schéma structurel de la commande hiérarchique.[13]

CONCLUSION

Dans ce chapitre, nous avons présenté les drones d’une facon générale,
I'historique ainsi que leurs classifications. Nous avons, par la suite, citer leurs
différents composants standards permettant la réalisation leur pilotage autonome.
Nous avons terminé ce chapitre par une description d’un certain nombre
d’approches et stratégies de commande linéaires et non linéaires pouvant étre

appliquées sur le drone.
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CHAPITRE 1I - MODELISATION DU DRONE QUADRIROTOR

INTRODUCTION

LLa modélisation recueille un ensemble de techniques qui peuvent représenter
mathématiquement le systtme a étudier. Elle nécessite une compréhension
précise des phénomenes intervenant dans le systéme et la capacité de les exprimer
a travers des équations mathématiques [1].

Compte tenu du nombre de phénomeénes physiques qui affectent sa
dynamique, le quadrirotor est classé parmi les systemes de vol les plus complexes.
La conception d’un controleur de vol nécessite une compréhension profonde de
ces phénomenes, les mouvements du systeme et sa dynamique. Cela permet de
sassurer que le comportement du modele mathématique utilisé dans la

conception du controleur soit le proche possible au comportement réel du drone.

I. DESCRIPTION GENERALE DU QUDRIROTOR

Le quadrirotor est un robot mobile aérien avec quatre rotors définis par 6
DDL dans l'espace [10], qui est classé comme un systeme sous-actionné car le
nombre de sorties est supérieur au nombre d'entrées, et il a trois mouvements de
rotation et trois mouvements de translation.

11 existe plusieurs types de configuration de quadrirotor tels que: la disposition
"x" la disposition "+" dépend de la position des quatre rotors comme représenté
sur la Figure II. 1. La conception « +»  quatre rotors sont ajustés avec deux
rotors opposés tournant dans la méme orientation, cependant, les autres rotors

tournent de maniere inverse [15].
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Figure II. 1: Configuration "x" et configuration "+" d'un quadrirotor
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En ajustant précisément la vitesse de chaque rotor par rapport aux autres, le
mouvement des quatre rotors peut ctre apparu. Il est possible de le faire
monter/descendre, de l'incliner a gauche/droite (roulis), lincliner vers

’avant/atriere (tangage) ou encore de le faire pivoter sur ’axe vertical (lacet).

II. LES MOUVEMENTS DU QUADRIROTOR

Les mouvements de base de quadrirotor sont effectués en variant la vitesse de
chaque rotor et donc modifier la poussée produite. Le quadrirotor s’incline dans
la direction du rotor le plus lent, puis considére la translation le long de cet axe.
Par conséquent, comme pour un hélicoptere, les mouvements sont couplés, qui
signifie que le quadrirotor ne peut pas effectuer de la translation sans roulis ou
tangage, ce qui signifie qu'un changement de la vitesse du rotor provoquera un
mouvement avec au moins trois degrés de liberté. Par exemple, I'augmentation de
la vitesse du rotor gauche entrainera un mouvement de roulis (le quadrirotor
s’incline vers la droite), un mouvement de lacet (I'équilibre entre les rotors qui
tournent dans le sens des aiguilles d'une montre et les rotors qui tournent dans le
sens inverse est perturbé ayant pour résultat un mouvement de rotation
horizontal), et une translation (le mouvement de roulis incline I'armature et avec
lui, l'orientation de la force de poussée). Ce couplage est la raison pour laquelle
nous pouvons controler les six degrés de liberté du quadrirotor avec seulement

quatre commandes [18].

II.1. Mouvement vertical

Ce mouvement est effectué le long de l'axe z, de sorte que les forces de
portance générées par les quatre rotors doivent étre égaux et leur amplitude est
exactement opposée au poids du véhicule. En mouvement ascendant la poussée
est toujours supérieure au poids du quadrirotor et elle est plus faible en descente.

La figure II. 2 montre comment obtenir un mouvement vertical.
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Faible vitesse Grande vitesse

Figure II. 2 : Principe de mouvement vertical.

I1.2. Mouvement de roulis

Ce mouvement se produit lorsqu'il y a une différence de vitesse des rotors 2
et 4, ce qui provoque une différence entre les forces (F2, F4). Cette différence de
force produit un couple autour de I'axe x. La figure 1I. 3 montre le principe du

mouvement de roulement.

NSd
SR

\;‘:s

Faible vitesse Grande vitesse

Figure II. 4 : Principe de mouvement de roulis.

I1.3. Mouvement de tangage

La figure II. 4 montre comment obtenir le mouvement de tangage. Lorsqu'il y
a une différence de vitesse des rotors 1 et 3, ce mouvement se produit, ce qui
entralnera une différence entre les forces (F1, F3). Cette différence de force

produit un couple autour de 'axe y.
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1
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Figure II. 5 : Principe de mouvement de tangage.

I1.4. Mouvement de lacet

Dans le cas d’'un mouvement de lacet, 'objectif est d’appliquer un couple
autour de l'axe z, qui est réalisé en appliquant une différence de vitesse entre les
rotors {1,3} et {2,4}. Ce mouvement n'est pas un résultat direct de la poussée
générée par les propulseurs, mais un résultat direct des couples de réactifs générés
par la rotation des rotors. La direction de la force de poussée ne dérive pas
durant le mouvement, mais 'augmentation de la force de déportance dans une
paire de rotors doit étre égale a la diminution des autres paires pour garantir que
toute la force de poussée reste la méme [18]. La figure I1.5 montre le principe de

mouvement de lacet.

Faible vitesse Grande vitesse

Figure II. 6 : Principe de mouvement de lacet
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I1.1. Mouvement de translation horizontales

La définition de ce mouvement est similaire a la translation verticale, mais
cette fois dans le plan XY. Dans ce cas, nous voulons appliquer une force le long
de x ou y. Cela se fait en inclinant l'objet (inclinaison ou roulis) et en augmentant
toute la poussée générée pour maintenir l'importance du composant de z de la

poussée égale au poids.

III. MODELISATION DYNAMIQUE DU QUADRIROTOR

II1.1. Modéle Dynamique

La configuration de quadrirotor et les deux reperes utilisés pour ’étude de

mouvement de 'UAV sont illustrés par Figure 1I. 6.

Figure II. 7 : Repérage du quadrirotor.

* E est un repere inertiel orthonormé lié a la terre, ayant un point de référence
O appelé Porigine. E est associé la base {Xe, Ye, Ze}, {Xe} pointe vers le
Nord, {Ye} pointe vers Est et {Ze} pointe vers le centre de la tetre.

* B est un repere mobile dont Torigine G est lié au centre de gravité du
quadrirotor, défini par la base {Xb, Yb, Zb} ou par convention {Xb} est
I'axe de roulis, {Yb} est 'axe de tangage et {Zb} l'axe de lacet du

quadrirotor.
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II1.2. La matrice de rotation

La matrice de rotation R donne lorientation du référentiel mobile B par
rapport au référentiel inertiel E. Elle est également appelée matrice de passage ou
encore matrice d’attitude. Par conséquent, la matrice de passage R du repere
engin B au repere inertiel E est paramétrée par les angles d’Euler qui décrit les
trois rotations d’angles (I) autour de X(roulis),0 autour de Y (tangage) et Y
autour de Z (lacet) [9]:

La rotation d’angle ¢ autour de X :

1 0 0
Rx,$)=10 co —s¢ (I1.2)
0 sp cop
La rotation d’angle 0 autour de Y :
c6 0 s6
R(y,0)=| 0 1 0 (1.2)
—sf8 0 c6
La rotation d’angle { autour de Z :
cy sP 0
R(z,y)= [—sw cy 0] (11.3)
0 0 1
Avec:
R =R, (P)xRy(B)XRy(®) (11.4)
On trouve :

cp.c0 cy.sO.sp — sp.co cP.sO.co + sYP.ce
R((l),e,z/)):[szp. cd sYP.sO.so + cy.co sP.sO.co — cP.se|(l
—s6 cO.s@ cO.co
1.5)

Ou « s » est le sinus des angles et « ¢ » le cosinus des angles.
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II1.3. Cinématique du quadrirotor

Pour tout point de la cellule exprimé dans le repere fixe de la terre, nous

pouvons écrire[11]:

X
Py .(x,¥,2) =R(@,0,). <y> (11.6)

VA

Par conséquent :

P(x,y,2) = (c.cO).x + (cy.50.5¢ — sp.ce).y + (cy.sO.co + si.cp).z
P (x,y,2) = (SY.cO).x + (s.s0.5¢ + cy.cp).y + (sy.s0.co — c.sp).z
B, (x,y,2) = (—S0).x + (cO.5¢).y + (cO.c@).z

(11.7)

Les vitesses correspondantes sont obtenues par la différenciation de (IL.1), et

la magnitude au carré de la vitesse pour tout point est donnée par [11]:

v =vg +v) + V7 (11.8)

I11.4. Effets physiques agissants sur le quadrirotor

II1.4.1. Les forces
II1.4.1.1. Le poids du quadrirotor
P =mg (11.9)

Avec “m” est la masse et “g” la gravité.

III.4.1.2. Les forces de poussée

Ce sont des forces provoquées par la rotation des moteurs, ces forces sont

proportionnelles au carré de la vitesse de rotation des moteurs.

F=yt  b.w} (11.10)
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Aveci = [1,2,3,4], et b est le coefficient de portance.

IIT.4.1.3. Les forces de trainée

La force de trainée est le couplage entre la pression et le frottement

visqueux.

Elle agisse sur les pales, elle est proportionnelle a la densité de I’air, a la

forme des pales et au carré de la vitesse de rotation de ’hélice.
Fp = d.w? (11.12)

Avec : "d" est le coefficient de trainée du quadrirotor qui dépend de la

fabrication de I’hélice, et wla vitesse angulaire de rotor.

III.4.2. Les moments

III.4.2.1. Moments dus aux forces de poussée

* La rotation autour de I'axe x : ceci est dG au couple provoqué par la

différence entre les forces de portance des rotors 2 et 4.

Ty =1.(F,—F,)=b.l. (W} -w2) (11.12)

* La rotation autour de I'axe y : ceci est di au couple provoqué par la

différence entre les forces de portance des rotors 1 et 3.

T,=L(F;—F;)=b.l.(wi-w{) (11.13)

Avec «l»est la longueur du bras entre le rotor et le centre de gravité du

quadrirotor, et b est le coefficient de portance.

IIT.4.2.2. Moments dus aux forces de trainée :

* La rotation autour de I'axez : ceci est du a un couple réactif provoqué par les

couples de trainée dans chaque hélice.

7, =d. (W —w? + w2 —w2) (11.14)
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II1.4.3. Effet gyroscopique

Dans notre cas, il y a deux moments gyroscopiques, le premier est le
moment gyroscopique de I'hélice, I'autre est le moment gyroscopique du aux

mouvements de quadrirotor.
II1.4.3.1. Moment gyroscopique des hélices:

Le moment gyroscopique des hélices est décrit par la relation suivante :

Ton= Z; anLfo 0 (-D#*le] (11.15)

Avec: (a vitesse angulaire exprimée dans le repere fixe et Jrest Iinertie des
rotofs.

D’apres (11.15), nous obtenons:

T, =Jn.0,.0 (11.16)

Ty = =) Q. @ (11.17)
Avec: ﬁr =Wy — Wy + W3 —w,

En additionnant tous les moments provoqués par les différents effets, nous
obtenons:
T, =b.l. (W —wd)+,.Q,.0
T, =b.lW?—w})—].0,.¢ (11.18)

7y, = d. (W —w§ + wi —x%)

IV. DEVELOPPEMENT DU MODELE DYNAMIQUE DU
QUADRIROTOR SELON EULER-LAGRANGE

Nous choisissons de développer le modele dynamique du quadrirotor avec la

méthode d’Euler-Lagrange[20]:

d (0oL dL
{(Fn' )= (5) ~ (11.19)
L=T—V

Avec:
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q;: Coordonnés généralisées.
[j: Représente les moments angulaires du quadrirotor.
T :Energie cinétique du systéme.
V :Energie potentielle du systeme.
F,: Force de translation appliquée au quadrirotor. Elle est exprimée sous la
forme suivante:
F,=RF (11.20)
F:est un vecteur force donné par F= (0 0 Ty)T, ou Tyest la force de
poussée désirée du quadrirotor.

Avec R : La matrice de rotation totale.

IV.1. Equations de mouvements de rotation du
quadrirotor

IV.1.1. Expression de I’énergie cinétique :

L’expression de I'énergie cinétique de rotation du quadrirotor est donnée par
la formule suivante [20] :

T =-.m.v? (11.21)

En supposant que la matrice inertielle est diagonale, nous pouvons extraire

l'expression de I'énergie cinétique.

T == 1. (q’) — l/) 89)2 + %.Iyy. (9. cp — ‘gb.sgo. 09)2 + %.IZZ. (é.s(p —

‘gb.cgo.ce)z (11.22)

N |-

Avec Ixx, lyy, Izz: les moments d’inertie.

IV.1.2. Expression de I’énergie potentielle :

En utilisant la formule de I'énergie potentielle, nous pouvons exprimer (11.22)

dans le repere fixe lié a la terre comme suit [20]:

V= xdm.(—gxs8).dx+ [yd.m.(g X spc8).dy + [ zd.m.(g %
cpsh).dz (11.23)

Les équations des mouvements sont ainsi exprimées sous la forme suivante

[5] :
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d (0L aL

r, = d—(a(p) =T (11.24)
dL (?L

Ty = (ae) 0 W (11.25)
d (0L dL

Fw—a(alp)_ﬁzfz (11.26)

Avec:

I',: Equation représentant le mouvement de roulis.

I'y: Equation représentant le mouvement de tangage.

I'y: Equation représentant le mouvement de Lacet.

IV.1.3. Les équations du mouvement :

A partir des expressions (I1.19), (I1.22), et (I1.23), nous obtenons les

équations des mouvements de rotation suivantes|[19]:

qu) 9 l/} (Iyy IZZ)
Ly0 = ¢.p. (I — L) (11.27)
I, =.0. (Ixx - IJ’J’)

Donc les équations des mouvements de rotation deviennent:

{é_lzz e 4 Pl ]r Q.6+ 4 bL(wi-wi) (11.28)
Lyy Iyy Lyy
[t g oot

Ou:
o= o
{é =Izz,y;xx . ¢+_ Q.. (p_|__y Uy (11.29)
k lp:%.(pﬂ +;-U4
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IV.2. Equations de mouvements de translation du
quadrirotor [20]

IV.2.1. Expression de I’énergie cinétique :

D’expression de I’énergie cinétique de translation du quadrirotor est donnée

par la forme suivante:

T=%.m.r}.r']T (11.30)
Avecn =(X,Y, z): Vecteur de position de translation du quadrirotor.

IV.2.2. Expression de I'énergie potentielle :

L’expression de I’énergie potentielle de translation du quadrirotor est donnée

par la forme suivante:
V =-mgz (11.32)

D’apres (11.30), (I1.31), et (I1.19), on obtient les équations de mouvement de

translation du quadrirotor:
cp.cy.sO + s@.syP 0
mn =T, <c<p.s¢.59+s<p.ap)—< 0 ) (11.32)
ce.co mg
AVGC:Td =F1+F2+F3+F4

IV.2.3. Les équations du mouvement :

Les équations de mouvements de translation :

(3 = LLECW b (WP +wE +wh + w])
4}]: c<psrp56+s<p6¢ b. (Wl +W2 +W3 +W4) (11.33)
L z:a’:ncg.b.(wl +wi+wi+wi)—g

ou:

. cp.cy.s@+s@.s
(x _ co.cy ® wUl

m
cp.sYP.s0+sp.cy
==l (11.34)
.. cp.co _
| Z= —U, —g

Le modeledynamique se réécritalors :
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IV.3. La vitesse de rotation des moteurs du

quadrirotor

cp.cyp.s6+sp.syY
( == . U
cp.sYP.s0+sp.cy
= — U1
.co
_ copc U1 —g
3 . Iyy—lgyy . s — .
p =22 ~Ir Q. 0 +—.U,
xx XX
9 IZZ_IJCJC . i ]_T Q L U
P+ r® +-—.Us
yy
. Lx—lyy 9 l
+—.U
\ Y= Izt

(11.35)

Le quadrirotor est controlé par les vitesses de rotation des moteurs. Le

vecteur des entrées de commande est exprimé alors en fonction des vitesses de

rotation comme suit[21]:

Uy b
U, _ 0
Us b
U4_ _d
CONCLUSION

b
0
—b
—d

b [wi]
_p||ws

0 W??

d Wf

(11.36)

Dans ce chapitre, nous avons présenté une description générale de la

dynamique du quadrirotor. Nous avons décrit les mouvements de translation et

de rotation ainsi que les équations cinématique et dynamique et les effets

physiques qui interviennent dans la dynamique de translation et rotation du

véhicule, afin de développer un modele mathématique permettant de décrire avec

une précision satisfaisante le comportement du systeme.

La synthese de ce modele donne une meilleure compréhension de 'ensemble

des capacités du systeme et ses limites, ce qui facilite la mise en place de notre

controleur de vol dans le chapitre suivant.
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CHAPITRE III : COMMANDE PAR
BACKSTEPPING DU QUADROTOR
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Chapitre 111 - commande par Backstepping du quadrirotor

INTRODUCTION

En raison de la complexité des nouveaux systemes industriels, les correcteurs classiques
donnent généralement une efficacité moindre. Pour surmonter ce probleme, la tendance des
recherches actuelle est d’aller vers des techniques de commande plus évoluées comme les
commandes non linéaires robustes qui donnent des résultats plus satisfaisants dans divers
domaines, bien que le systeme présente des caractéristiques non linéaires, parmi ces techniques,
nous rappelons la commande par backstepping, depuis un certain temps, était le centre de
I'attention de plusieurs chercheurs, seule ou en hybridation avec d’autres techniques de
commande [18], [25-20], [28-29]. La commande par backstepping, est une technique de
commande non linéaire qui est également considérée parmi les approches robustes. Dans le
présent chapitre, on présente les fondements et les aspects théoriques de la commande par
backstepping qui garantit la stabilité globale du systéeme. Puis, on valide 'approche présentée
sur le modele du quadrirotor.

I. TECHNIQUE DE COMMANDE PAR BACKSTEPPING

La technique de commande par backstepping a été utilisée pour résoudre les problemes
de stabilisation et de suivi de trajectoire des hélicopteres quadrirotors [22]. Comme de
nombreuses techniques de commande non linéaire, la commande backstpping est également
basé sur la théorie de la stabilité de Lyapunov. La théorie est basée sur la sélection d'une
fonction de Lyapunov définie positive, dont la dérivée est définie négative par la loi de
commande. Le but de cette technique est de calculer la commande pour assurer la stabilité
globale du systeme en plusieurs étapes.

I.1. Algorithme de base

Le systeme non linéaire a entrée unique peut ¢tre exprimé sous la forme suivante:

{ Xi = Xiy1
Xiv1 = [i(x) + g;(0)y;

LLa commande de backstepping est concue séquentiellement selon les étapes suivantes

27].

I.1.1. Etape 1:

La premiere variable d'erreur est définie comme:
e =Xg —X (II1.1)
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En différenciant l'équation (I11.1), on obtient :

€1 =Xg—X (II1.2)
La premicre fonction de Lyapunov est sélectionnée comme:
1
Viey) = e (I1L3)
La dérivée de Vjest:
Vi(ey) = eé; = e; (x4 — %) (IIL4)

X peut étre considéré comme une commande virtuelle. La valeur attendue de la
commande virtuelle (appelée fonction de stabilité) peut étre définie comme suit:

ou k; est une constante positive.
En remplacant la commande virtuelle par sa valeur souhaitée, I’équation (I11.4) devient

alots:

Vi(ey) = —ke2 <0 (I1L.6)
I.1.2. Etape 2:
L'écart de la commande virtuelle par rapport a sa valeur définie peut étre défini comme
suit:
82=J.C—a=5c—5cd—k181 (1117)
La dérivée de e, est exprimée comme suit :

e, =%X—a=f(x)+gx)u—ké; — iy (I11.8)

La deuxieme fonction Lyapunov est choisie comme suit :

1 1
V,(e;,e;) = Eef + ;ezz (I11.9)

Une dérivée de (I11.9), donne:

Vz(el, eZ) = €1é1 + ezéz == el(xd - x) + ez(x . a)
= e;(—e; —kiey) + e;(—kiéy — ¥4 + f(x) + g(x)w) (11.10)
= —kjef +e,(—e; —kié; —¥q+ f(x) + g()u)
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I.1.1. Etape 3 :
Pour satisfaire V,(e;, €,) < 0, 'entrée de commande u est sélectionné comme suit:
u= ﬁ(e1 + ke + %4 — F(X) — koey) (IIL.11)

Ou k, est une constante positive. Et le terme K,e,est ajouté pour stabiliser l'erreur de
suivie €.

En remplacant (II1.11) dans (II1.10), I'équation suivante peut étre obtenue:
Vz(el, 6’2) == _klef - kzezz = _ETKE < O (11112)
OuE = [e;e,]" et K = diag(ky, ky).

Donc V,(eq,e,) < 0,V,(ey, e,) est semi-définie négative.

Par conséquent, la loi de commande de (II1.11) stabilisera asymptotiquement le systeme.

I.2. Commande par backstepping du quadrirotor
On choisit le vecteur X d’état du systeme non linéaire quadrirotor suivant :
X = [XX YYZZ¢ ¢ 66 Y IP]T =[x, X304 X5 X6 X7 XgXgX10X11X12]"
Le vecteur de commande Uest :

U= [ug up uzuy]”

Généralement, le modele dynamique du systeme non linéaire du quadrirotor peut étre
décomposée en six sous-systemes non linéaires [22]:

- Sous-systeme de la position X :

{ *1 = X (I11.13)

Xy = f1(x) + 91 (x)uy

fi(x) =0
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cocyPsO + sosy
m

g1(x) =

- Sous-systeme de la position Y :

{ X3 = X4
X4 = f2(x) + g2 (0)uy
Ou:
f2(x) =0
cpsyPsO — spcy

g2(x) = -

- Sous-systeme d'altitude Z :

{ X = Xg

Xe = f3(x) + g3 (X)uy
On :

fz:(x) =—g

g3(x) = cpct

- Sous-systeme de roulis :

{ X7 = Xg
Xg = fa(X) + g4 (XU,
Ou:
IL,,—1,, .. — .
filx) = ugw — ]_TQTQ
lIxx Ixx
ga(x) = I

XX
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- Sous-systéme de tangage:

{. Xo = X1o (I11.17)
X10 = fs(x) + gs(X)uz
Ou:
L,— L, . Jr—
fs(x) = %901/) + I—TQAO
l yy yy
gs(x) = I_
yy
- Sous-systeme de lacet :
X11 = X1
, 1118
{xlz = fo () + g6 (Xuy (L18)

Ou:

L, —1 .

IZZ

[
ga(x) = —

IZZ

I.2.1. Commande de l'altitude

I.2.1.1. Etape 1 :

Nous allons commencer a établir la loi de commande de l'approche en définissant
l'erreur d'altitude et la fonction de Lyapunov comme suit :

es =Z; —Z
1
{ Ve = 5352 (111.19)
La dérivée del'erreurVgs’écrit comme suit:
Vs(es) = esés = es(2q — 2) (LIL.20)
La fonction de stabilisation :
a = Zd + k5€5 (11121)

ki est une constante positive.
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Eq. (3.20) devient alors:
Vs(es) = —kse? < 0(IIL.22)

I1.2.1.2. Etape 2 :

LLa déviation de la commande virtuelle :
€ =2Z—a=27—2Z5—kses (I11.23)
La dérivée de e,s’écrit :
66 = Z - d
=f(x)+gx)u—ksés — 7, (I11 .24)
La deuxieme fonction Lyapunov est choisie comme :
12,1 2
Ve(es,eq) = e+ e (IT1.25)
La dérivée de (I11.25) s’écrit :
Vs(es, e5) = esés + eséq = es5(24 — 2) + eg(d — %)
= es(—eg — kses) + es(— ksés — Z + f5(x) + g3 (X)uy)
= —kseZ +es(—es — ksés — Zg + f3(x) + g3(Dwy)

Alors la loi de commande U4 est déduite en vérifiant(I111.26):

Ve(ey, e,) = —kse? —kge2 <0 (I11.26)
U, = c:ce (es + ksés + 24 + g — kgeg) (I11.27)

I.2.2. Commande de l'attitude

Dans cette section, les lois de commande de l'attitude du quadrirotor est dérivée selon la
méthode de backstepping comme suit:

IXX N . I _Izz A7 ]r_ A
(1o =" (e, + lepéy + g = 209 — 2200 — gey)

l . s Iz—1 L Jr = .
Uy = — (eq + kobo + G4 — 2 G — 220, — kyges) (IT1.28)
Lyy Iyy Lyy

l . . (1 -1 ) L
| W= ;(911 + k€11 + g — %(PQ — kqz€12)

ZZ
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I.2.3. Commande de position

Le mouvement cartésien d'un quadrirotor en coordonnées x-y est basé sur les angles 0 et
¢ par rapport aux axes X et y, respectivement. Par conséquent, les angles 6 et ¢ sont considérés
comme les sorties des lois de commande x et y. Dans ce chapitre, les angles d'Euler exacts, sans

considérer ’hypothése des petits angles, sont considérés pour obtenir les lois de commande de

position sur les axes x et y [25].

Les mémes €tapes sont reprises afin d’extraireu, et u,, :

m . .
Uy = u_1(31 + kié + X5 — kyey)

) . (I11.29)
Uy, = uﬂl (es + ksés + Y4 — kye,)
Avec:
Uy, = c@.cy.sO + s@. sy
{uy = c@.syY.sO — s@. apaH'30)
Les lois de commande completes du quadrirotor sont:
( m . ..
Uy = u_(el + ki€ +Xq — kyey)
1
m . .
Uy =" (e3 + kzés + g — kqey)
1
= +ksés+Z,+9g—k
U = cocl (es + ksés +Z; + g — kees)
1 I Ly—1,) . . _ . (I11. 31)
uz = = (67 + kyéy + Gg b The) gy Jrg e,
IXX Ixx
l e Uw—Lw) o =
Uz = 1_(39 + koég + 04 — %q’lp - I_TQrfﬂ — kipe10)
vy vy yy
l , . (L —Ly) .
| W=7 (11 + k11611 + g — %‘PB — kize12)
zz zZZ

I.3. Calculateur des angles Désirées

Le sous-systeme de position (x et y) représente la partie sous-actionnée de la dynamique
du quadrirotor. Le quadrirotor doit changer son angle de roulis et son angle de tangage pour se
déplacer dans les directions x et y. Le systéme peut étre inversé intuitivement en ajoutant un
controleur pour ajuster automatiquement l'angle de roulis et la dynamique de tangage afin de
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conduire le quadrirotor pour atteindre les positions x et y souhaitées [33].Un controleur
backstepping est utilisé pour ce sous-systeme de controle de boucle interne. Controleur de
position est basé sur le sous-systéeme de position:

. cp.c.sO + sp.syP
X = - U

1
(I11.32)

. Ccp.sY.sO —s@.cy
y= m Uy

En utilisant "approximation des petits angles sin (¢) = &,cos (¢) = 1ou e est un
angle inférieur 2 10deg (| € | < 10 deg), le sous-systeme de position est simplifié [33] :

P (Og-ch + g4 sY) U

1

m
(I11.33)
. (Og.sY =@ c))
y = Uy
m
Dr’apres (111.30) on a :
U, =0g4cp+ @y sy
1L
{uy =045 — @4 cy (111.34)
Donc:
{(pd = Uy. SPY — Uy.CYP 1135
0y = Uy. P + Uy 51 (HL.35)

Ainsi, les@g et 8, obtenus sont utilisés comme points de consigne souhaités des sous-
systemes de roulis et de tangage dans les controleurs de backstepping obtenus.

La Figure IIl.1représente la structure globale de Parchitecture de commande par
Backstepping. On peut remarquer que les deux controleurs de position et de rotation, qui sont
basés sur le méme principe, calculent les commandes proposées a partir des équations établies
dans (II. 31).Le sous-systeme dénommé calculateur des angles désirés permet de calculer les
angles @et 8 en fonction des autres variables afin de commander le systeme en x, y, z et 3P
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l XY,z |

S
Ul
Contrdleur
zd — Model
Xd |—p De u2 5
y.d position = 1 de
- ! ' ™~ Contrdleur
Ux »| Calculateur Q!’d: U3
d’orientation ——» drone
Uy des angles Hd
» o n
T Désirées ua
a > »
-~/ |
- J e

Figure III. 1: Illustration de la structure de commande du quadrirotor.

II. RESULTAT DE SIMULATION

Le quadrirotor est soumis a quatre commandes ul, u2, u3, u4 qui le ramene a une
référence (xd, yd, zd, psid). Par exemple, nous avons pris (xd, yd, zd, psid) = (5, 5,5, 0) avec les
conditions initiales (x0, y0,z0, psi0) =(0, 0, 0, 0).

Ces résultats ont été obtenus en utilisant les parameétres du Tableau I11.1:

Parametres Valeur
) o 7.5e-3 kg m®
1y, 7.5e-3 kg m?
I,, 1.3e-2 kg m’
Jr 6e-5 kg m*
g 9.81 m/s’
l 0.23m
m 0.65 KG
Wr 1

Tableau III. 1: Les parameétres du quadrirotor.[32]

Nous tracons les courbes des différentes coordonnées linéaires et angulaires ainsi que
leurs références, et d'apres les résultats de simulation nous remarquons que le controleur
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développé assure bien le suivi de la position X, Y et Z. Méme constat pour I'angle de lacet PSI,
et on peut remarquer que les angles de rotation PHI et THETA sont stabilisés autour de zéro
avec des oscillations de faible amplitude.

Les courbes décrivant la réponse de suivi des positions X, Y et Z sont représentées sur
la Figure 111.2.

X
* %]
X 5 |
0 Il Il Il Il Il
[0} 5 10 15 20 25 30
time([s]
6
y
T 4 Ygq
> 5 |
O Il Il Il Il Il
(o) 5 10 15 20 25 30
time[s]
6
z
Tl %]
N 5 _
0 Il Il Il Il Il
o 5 10 15 20 25 30
timel[s]

Figure III. 2 : Les réponses des sous-systémes de position.

Les courbes décrivant la réponse de suivi d’attitude sont représentées sur la Figure II1.3.

phi

E' phi g
|
2 1 1 1 1 1
(0] 5 10 15 20 25 30
time[s]
2 T
theta
F theta
E‘ 0 |
2 1 1 1 1 1
(0] 5 10 15 20 25 30
time[s]
1 T
psi
E‘ psiy
= 0
_1 Il Il Il Il Il
(0] 5 10 15 20 25 30
time[s]

Figure III. 3 : Les réponses des sous-systemes d‘attitude.

La Figure II1.4 ci-dessous représente les signaux de commande appliqués sur le
quadrirotor:
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Nous remarquons aussi que Perreur de poursuite est faible comme le montre la Figure I11.5:

o

x-erreur[m]

o

o~

n

z-erreur[m]
o

~>

o

theta-erreur[rad]

2
% 10
oD
Il Il 1 1T ——H 0 ’ Il Il Il Il Il
0 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
fime[s] time[s]
05
=
= 0
oD /
L L L L _05 L L L L L
0 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
fime[s] fime[s]
1
=,
oD
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
fime[s] fime[s]

Figure III. 4 : Les signaux de commande.

5
E
@
@
I I I I >~0 I I I I I
0 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
time]s] timels]
s 2f
51&
=
R Ay
0 10 15 20 25 30 =0 5 10 15 20 25 30
time[s] time[s]
S 1
s
>0
®
I I I I 21 I I I I I
0 10 15 20 25 30 0 5 10 15 20 25 30
time[s] time[s]

Figure III. 5 : Les erreurs.
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I1.1. Test de robustesse

Dans cette partie, nous avons testé la robustesse de la commande backstepping. Dans le
cas d'une commande de vol verticale, nous avons interféré avec le mouvement du quadrirotor.
Dans ce cas, nous exercons une force de perturbation d, = 7.sin (0.1.t) a 'instant t = 10s
le long de z, et on obtient le résultat suivant dans la figure I11.6 :

6

. . . . .
0 5 10 15 20 25 30
time[s]

z-erreur[m]
o

time[s]
Figure III. 6 : L’influence de la perturbation surl’altitude z.
Nous remarquons qu'en commande de vol vertical au temps t = 10s, et apres avoir
perturbé le mouvement du quadrirotor, la commande backstepping produira une erreur

statique. Au final on peut dire que la commande backstepping ne peut pas assurer la
suppression des perturbations, le systéme peut étre stable, mais I'erreur n'est pas nulle.
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CONCLUSION

Dans ce chapitre, nous avons présenté la technique de commande backstepping. Les
résultats de simulation effectués sur un modele du quadrirotor montrent que lapproche
backstepping est une commande tres efficace permettant de démontrer facilement la stabilité
d'un systeme non linéaire, ainsi efficacité de cette commande pour un vol autonome.

Le prochain chapitre évalue le comportement du systeme réel tout en suivant les
trajectoires souhaitées.
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ROBUSTE DE LA TRAJECTOIRE
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Chapitre IV - Suivi robuste de la trajectoire

INTRODUCTION

Ce chapitre est consacré a ’étude de suivi robuste des trajectoires en
présence des perturbations externes par la commande Backstepping développée
dans le chapitre précédent.

Il présente en premier temps le modele dynamique en présence de
perturbation ainsi les commandes du systeme perturbé. Ensuite, des simulations
ont été réalisées en utilisant plusieurs scénarios afin de vérifier les performances du
controleur proposé pour le probleme de suivi de trajectoire.

III. FORMULATION DU PROBLEME

La conception d'une commande de suivi de haute performance pour les
drones qui fonctionne de manicre fiable en présence des perturbations externes
reste un défi [30]. Dans ce chapitre, nous présentons une commande par
backstepping pour le suivi robuste de trajectoire d'un quadrirotor en présence de
perturbations.

II1.1. Modéle dynamique en présence de perturbation

Gérez les drones dans de mauvaises conditions atmosphériques ou dans un
environnement urbain, exige 'adoption des modeles aérodynamiques détaillés, qui
représentent le comportement du quadrirotor proche de la réalité. Et pour cette
raison, les perturbations doivent étre prises en considération, ce qui est utile pour
concevoir la commande de suivi robuste de trajectoire[31].

En considérant le modele d'équation d’état simplifié avec les perturbations

externes d = [dye, dye, dyze, dg, g, dw]T.

. 5 = C(p.a/).s:l+5(p.51/) Ui +d.,
j= c<p.stp.s§l+s<p.c1/) Uy +dy,
= Cq;celh_g"'dze
16 = %91}; —Ii—’xﬁré +éU2 +d,
b =2 g0 + 020, + —Us +dg
yy yy yy
| =g +éU4+d¢

zzZ
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Dans ce travail, les perturbations sont supposées connues, méme si 'on sait que
dans la réalité, ces perturbations sont considérées comme des entrées inconnues.
L’idée est venue du principal objectif de cette section (de vérifier les performances
du contrdleur proposé pour le probléme de suivi de trajectoire en présence des
perturbations), en excitant le systeme par la fonction d'entrée connue et en
mesurant la réponse au modele supposé. Cela nous permet de nous rapprocher de
I'impact de ces perturbations inconnues sur notre systeme. Ce qui nécessitent
I'implémentation d’un algorithme d’estimation, afin d’améliorer la commande
Backstepping pour obtenir des meilleurs résultats.

Les perturbations dans le cadre de la terre sont calculées en utilisant la
matrice de rotation[31].

d,] [cy.c0.dx  (cp.sO.5¢- sp.co)d, (c.sO.co + sP.ce)d,
=R.|dy|.[s¥.cO.d, (sy.sO.5¢ + c.co)d, (sy.sO.co- c.sp)d,
d, —s6.d, ct.sp.d, cO.cp.d,
(V1.2)

Ou « s » est le sinus des angles et « ¢ » le cosinus des angles.

II1.2. Commande de systeme perturbé

Le modele dynamique (4.1) avec la prise en compte de la perturbation
externe peut étre représenté dans 'équation de la dynamique non linéaire décrite
comme suit:

Xi = fi(0) + gi(x). u; + d;y(V1.3)

Ou u, Xet d représentent respectivement l'entrée, 1'état et le vecteur de
perturbation externe donné de la manicre suivante[27]:

U = [Ug, Uy, Us, Uy ]TX =
[xlr X2, X3, X4, X5, x6]T: [X, V2,9, 0, lp]T
d = [dye, dyer dze) d(pr dg, dzp]T

LLa conception de la commande de backstepping robuste (RBC) est la méme
que la commande de backstepping classique développée dans le chapitre 3. En
supposant que la perturbation externe est bien connue, un RBC peut étre obtenu
comme suit :
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Chapitre IV - Suivi robuste de la trajectoire

u= ﬁ(e1 +kyéy + &g — f(x) — d — kye,)(VL4)
La méme chose afin d'extraire :Uy, Uy, Ug, Uy, Uy, Uy.

Avec Uy, ugsont les commandes virtuelles.

Uy = c@.cy.sO + s@.syY
U, = c@.sYP.s6 + s.cy

Les lois de commande appliquées a l'ensemble des actionneurs du
quadrirotor sont :

m . .
f ux == u—1(€1 + k16’1 + xd + dxe - kzez)

m . .
Uy =, (e3 + k3éz+ 3y, +dye — kyey)

m
u1:

o (es + ksés + 75+ g + d,e — keeg)

{ Lx L5

. .. Iyy=Iz7) ~ - Jr = A
U, = T(e7 + k7€7 + Pa _%Bw +EQT9 + d(P - k888) <V

! ) v (gg=lex) .« i Jr = .
Uz = —(eg + koég + 0, — === — = Q. + dg — kyge1p)
Lyy Iyy Lyy

(Ixx=lyy) . /

l : . :
| W= ;(311 + k11611 + P — 0 + dy — kqze1)

zZZ

)

IV. PLANIFICATION DES TRAJECTOIRES ET RESULTATS
DE SIMULATION

IV.1. Vol stationnaire

La premicre tache consiste a commander le quadrirotor pour suivre un vol
vertical et faire juste des mouvements de lacet selon les consignes suivantes :

xq4(t) =0;

ya(t) =0;

24(®) = (1 — ™) ;
t/)d(t)=%; si 20 <t <30

La courbe décrivant la réponse du systeme en position est illustrée sur la

tigure (VL1).
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1 T T T T T
X
X
— d
1S
= 0
>
-1 | 1 1 | | | 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40
time[s]
1 T T T T T
Yy
—_ Ya
E
E ofF _
>~
-1 | 1 1 1 1 | 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40
time[s]
1 T T T T T
_’_7_/—**—’_ z
) e z,
Eos} - 1
N //’
0 | 1 1 | 1 | 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40
time[s]

Figure VI. 1 : Poursuite des positions linéaires en vol stationnaire.

La pour suite des positions angulaires en vol stationnaire est illustrée ci-
dessous dans la Figure VI. 2.
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Figure VI. 3 : Poursuite des positions angulaires en vol stationnaire.
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Chapitre IV - Suivi robuste de la trajectoire

En analysant les figures VI.1 et VL2, on remarque que le controleur réalise
une poursuite de ce vol stationnaire pour les positions linéaires et angulaires. Le
quadrirotor atteint son point de référence ont une forme exponentielle, avec une
erreur qui ne dépasse pas 10~ m.

On peut voir aussi que Ierreur de 'angle de lacet est de 'ordre de 10~ *rad
comme on peut 'observer sur la figure VL.3.

x-erreur[m]
o

y-erreur[m]
o

A . . . . . . . 1 . . . . . . .
0 5 10 15 20 25 30 35 40 0 5 10 15 20 25 30 35 40

time([s] time[s]

z-erreur[m]
o
(4]
phi-erreur|rad]
o

. . . . . 1 . . . . . . .
0 5 10 15 20 25 30 35 40 0 5 10 15 20 25 30 35 40

time(s] time[s]

|

. . . . . . 1 . . . . . . .
0 5 10 15 20 25 30 35 40 0 5 10 15 20 25 30 35 40

time([s] time[s]

theta-erreurfrad]
o
psi-erreurfrad]
o

Figure VI. 4 : Erreurs de poursuite des positions en vol stationnaire.

IV.2. Vol linéaire

Comme deuxiéme tache, nous simulons une trajectoire linéaire s’agit de
plusieurs déplacements, ce mouvement résulte de la variation rapide des positions
linéaires. La trajectoire de référence est congue comme suit :

Pour t € [0,55] : déplacement vertical vers le haut

x4(t) = 0;
ya(t) =0;
za(t) =t;

Pour t € [5s, 10s] : déplacement horizontal suivant x a une altitude de Sm.

xq(t) =t—5;
ya(t) =0;
z4(t) =5;
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Pour t € [10s, 15s] : déplacement horizontal suivant y 2 une altitude de Sm.

x4(t) =5;
ya(t) =t—10;
z4(t) =5;

Pour t € [15s, 20s] : déplacement hotizontal pour le retour ax = 0

x4(t) =20 —t;
yva(t) =5;
z4(t) =5;

Pour t € [20s,255] : déplacement horizontal pout le retour ay = 0

xq(t) =0;
ya(t) =25—t;
z4(t) =5;

Pourt € [25s,30s] : déplacement vertical vers le bas pour le retour az = 0

x4(t) = 0;
ya(t) =0;
zy(t) =30 —¢t;

La courbe décrivant la réponse du systeme en position est illustrée sur la

tigure (VL4).
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(0] 5 10 15 20 25 30
time[s]

Figure VI. 5 : Poursuite des positions linéaires en vol linéaire.
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La pour suite des positions angulaires en vol linéaire est illustrée ci-dessous
dans la Figure VL. 5.
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Figure VI. 6 : Poursuite des positions angulaires en vol linéaire.

Les erreurs de poursuite des positions en vol linéaire sont illustrées ci-
dessous dans la Figure VI. 6.
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Figure VI. 7 : Erreurs de poursuite des positions en vol linéaire.
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Comme nous le montre les figures V1.4, VL5 et V1.6, on remarque que le
controleur est capable d’exécuter ce genre de manceuvres en assurant la poursuite
de la trajectoire et tout en gardant les grandeurs des angles de roulis et de tangage
dans un intervalle raisonnable, avec une faible erreur.

Figure VL7 montre la trajectoire de référence ainsi que la trajectoire
effectuée par le quadrirotor en simulation 3D sur MATLAB :

Figure VI. 8 : Trajectoire linéaire 3D par Backstepping.

IV.3. Vol spirale

La tache s’agit d’'un mouvement complexe sous forme spirale. La trajectoire
est décrite par les équations suivantes:

x4(t) = cos(t) — 1;
ya(t) = sin (t);
za(t) =t/2;

Pa(t) =0;

La courbe décrivant la réponse de systeme en position est illustrée sur la

tigure (VLS).
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Figure VI. 9 : Poursuite des positions linéaires en vol spirale.

La poursuite des positions angulaires en vol spirale est illustrée ci-dessous

dans la Figure VL. 9.
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Figure VI. 10 : Poursuite des positions angulaires en vol spirale.
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Figure VI. 11 : Erreurs de poursuite des positions en vol spirale.

En analysant les courbes des positions linéaires et angulaires du quadrirotor,
nous remarquons que la réponse dans les directions x, yet les angles de roulis et de
tangage obtenus ont une forme sinusoidale, la simulation donne de bons résultats.
D’autre part nous remarquons que les erreurs de suivi sont raisonnables.

La Figure VL.11 montre la trajectoire de référence ainsi que la trajectoire
effectuée par le quadrirotor en simulation 3D sur MATLAB :

Figure VI. 12 : Trajectoire spirale 3D par Backstepping.
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Il est visible d’apres la Figure VI3 que la trajectoire effectuée par le
quadrirotor est presque superposée sur la trajectoire de référence, ce qui montre
que la commande Backstepping reste toujours plus performante et stabilisante
pour le quadrirotor.

CONCLUSION

Dans ce chapitre, nous avons présentés une commande de suivi de
trajectoire robuste d'un quadrirotor en présence de perturbations. Les résultats des
simulations montrent la performance du controleur backstepping développé pour
le suivi de trajectoire en présence des perturbations.

L’implémentation d’un algorithme d’estimation nous permettrons

d’améliorer la stabilité de notre quadrirotor, afin de mieux suivre les trajectoires de
références.
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Conclusion Générale

Dans ce mémoire, nous nous sommes intéressés, dans un premier temps, a la
problématique du contrdle qui consiste a garantir la stabilité d’un hélicoptere a quatre
hélices de type quadrirotor. Dans un second temps, nous avons traité le probleme de
la robustesse du controleur par rapport a la présence de perturbations extérieures.

Le quadrirotor est un systéme non linéaire complexe et instable, ce qui a fait
de sa commande un grand défi. Afin de controler ce dernier, nous avons développé
un controleur non linéaire permettant de le stabilisé. Tout d’abord, nous avons
commencé par un état de Part sur les quadrirotors, leurs historiques, une présentation
de I'ensemble des composants d'un systeme drone ainsi qu’un état de l'art sur les
différentes approches de commande linéaires et non-linéaires appliquées aux
quadrirotors. Ensuite, nous avons décrit un modele mathématique en se basant sur les
lois fondamentales de la mécanique, en utilisant les équations d'Euler-Lagrange.

A partir de ce modéle mathématique, nous avons appliqué un controleur par
backstepping au quadrirotor, et la performance de la méthode Backstepping a été
validée par la simulation numérique en utilisant I’outil Matlab/Simulink.

Ces résultats ont montré Defficacité de la commande par backstepping en
termes de poursuite et de stabilité.

Enfin, nous concluons que les résultats obtenus montrent que la commande
par backstepping assure la commande complete de drone et donne des résultats tres
satisfaisants.
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Résumé: Le controle des véhicules aériens sans humain a bord, UAV « Unmanned
Aerial Vehicle », a attiré I'attention des chercheurs depuis quelques années et la technologie
liée a l'aviation devient plus avancée et plus accessible au public. Parmi ces systemes, nous
avons les drones a quatre hélices (quadrirotors) qui sont des véhicules complexes et difficiles
a controler. L’intérét de leur étude réside dans I'évaluation de I'utilisation et de la fiabilité des
quadrirotors dans les missions civiles telles que les missions de recherche et de sauvetage et
les applications agricoles ou la surveillance de type militaire, ou toute autre application ou
Iintervention humaine est difficile ou dangereuse.

L’objectif de ce travail est d’étudier les véhicules autonomes volants UAV de point de vue
de la commande. Tout d'abord, un modele dynamique doit étre envisagé, puis une loi de
commande basée sur un controleur par backstepping est développée en tenant compte des
propriétés du systeme dynamique afin de stabiliser le drone et suivre une trajectoire donnée.
L’approche proposée est validée a l'aide de nombreuses simulations qui démontrent que le
quadrirotor peut naviguer vers n'importe quel point souhaité et suivre n'importe quelle
trajectoire avec une erreur de poursuite faible.

Mots-clés: Drone Quadrirotor, Modélisation, Contréle-Commande, Suivi de
trajectoire.

Abstract: The control of Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) has attracted the
attention of researchers in recent years so the technology is becoming more advanced and
more accessible to the public. Among these systems are four propellers (quadrirotor) UAVs,
which are complex and difficult to control. The interest of their study lies in evaluating the
use and reliability of quadrirotors in civilian missions such as search and rescue and
agricultural applications or military-type surveillance, or any other application where human
intervention is difficult or dangerous.

The objective of this thesis is to study autonomous flying UAVs from a control point
of view. First, a dynamic model must be considered, then a control law based on a
backstepping controller is developed taking into account the properties of the dynamic
system in order to stabilize the UAV and follow a given trajectory. The proposed approach is
validated using numerous simulations which show that the quadrirotor was able to navigate
to any desired point and follow any trajectory with a low tracking error.

Keywords: Quadrirotor Drone, Modeling, Control, Tracking.
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