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Introduction générale

Reproduire les capacités humaines ou animales, de perception ou d’action dans les systémes
robotisés, a toujours été un défi que voulait relever chaque chercheur. Pour ce faire, il fallait
surmonter diverses contraintes dont la miniaturisation des capteurs et celle des actionneurs, aussi
intégrer les technologies nouvelles dans les systémes embarqués. Les avancées dans le controle
automatique et 'intelligence artificielle ont conduit & un essor dans le domaine des robots volants
a voilures tournantes miniatures. Les drones sont des engins volants sans pilote capables de mener
4 bien une mission de fagon semi autonome, ou en mode téléguidé.

Parmi ces robots on trouve un dispositif & quatre rotors nommé quadrirotor, il a pris le dessus
sur les autres engins volants grace a sa dynamique élégante et sa simplicité de construction.
Pendant ces derniéres années une intéressante croissance pour la construction de ce dernier a été
remarquée concernant la modélisation et la commande. Ce développement est di au fait qu’il
est maintenant possible de commander des petits modéles de quadrirotors grace & des petits
légers gyroscopes. Cependant, ces systémes sont difficiles & modéliser ce qui rend la synthése
d’une loi de commande performante difficile quelle que soit la méthode utilisée pour obtenir le
modéle mathématique; car il existera toujours un compromis entre la simplicité du modéle et
son aptitude & décrire ’ensemble des phénomeénes qui caractérisent le comportment global du
systéme.

Dans ce mini projet, On va s’intéresser plus ou moins & ’étude d’un quadrirotor, le travail
est organisé en trois chapitres de la maniére suivante :

Dans le premier chapitre on y trouvera quelques définitions et des notions de base concernant
notre sujet pour mieux comprendre l'utilité et la fagcon dont un quadrirotor se déplace dans
I’espace.

Dans le deuxiéme chapitre on va déduire mathématiquement le modéle général d’état d’un
quadrirotor en exploitant les lois de physique (aérodynamique, mécanique rationnel) en prenant
en considération les différentes forces naturelles qui agissent sur le quadrirotor.

Le troisiéme chapitre est consacré a la conception d’une loi de commande non-linéaire pour
la stabilisation de quadrirotor et la poursuite des trajectoires désirées.



Chapitre 1

Etat de 'art

1.1 Introduction

Le développement de plateformes robotiques volantes connait un essor croissant depuis quelques
années en raison de la miniaturisation toujours plus poussée des capteurs et des actionneurs, mais
surtout grace a la possibilité d’embarquer des cartes de commande toujours plus performantes
capables d’exécuter la masse de calcul nécessaires au control des robots volants. Parmi ces dispo-
sitifs volants, on va s’intéresser aux drones & quatre hélices (Quadrirotor) qui sont des véhicules
complexes et difficiles & commander. Dans ce chapitre on va jeter un coup d’ceil sur la définition
du quadrirotor, son historique, les recherches faites dans les années précédentes, ainsi que ces
divers domaines d’application.

1.2 Défintions

1.2.1 Avion

On nomme un avion chaque machine capable de voler. Les avions se divisent en deux caté-

gories [1] :

— Léger : Montgolfiéres et les dirigeables. La différence entre un ballon et un ballon dirigeable
c’est que ce dernier a des moyens de conduite avancés alors que le ballon ne se dirige qu’avec
le vent.

— Lourd : Les hélicoptéres, les avions conventionnels d’aile fixe.

1.2.2 Hélicoptére

L’hélicoptére est ’architecture a voilure tournante la plus répandue et la mieux maitrisée a
ce jour, puisqu’elle fiit la premiére & étre inventée. Ce véhicule aérien peut changer sa direction
trés rapidement, s’arréter et reprendre le vol a nouveau [2]. L’hélicoptére a commencé comme
un principe de base de P’aviation d’aile rotative. La précision des parties dies & la révolution
industrielle a permi a ’hélicoptére de s’évoluer dans le monde des machines modernes que nous
voyons aujourd’hui.
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(a) Montgolfiére (b) Le dirigeable

FIGURE 1.1 — Exemples des avions

(a) Hélicopteére classique (b) Hélicoptére en tandem (c) Heélicoptére d’at-
taque

FIGURE 1.2 — Exemples des hélicoptéres

1.2.3 Drone

Le mot "drone" vient de I’Anglais, qui veut dire "bourdon". Un drone est un véhicule aérien
robotique capable de mener une mission de fagon plus ou moins autonome. En d’autres termes,
cet appareil peut étre contrdlé du sol ou d’un autre aéronef par un utilisateur ou bien dans le cas
idéal il est parfaitement autonome pour 'exécution de sa mission. Les deux principaux avantages
du drone par rapport & un aéronef standard sont :

- La miniaturisation possible, permettant ainsi d’accéder a toute zone d’intervention y com-

pris l'intérieur des batiments.

— I’évolution dans un environnement dangereux et inadapté aux pilotes humains.

Ces avantages ont été reconnus trés t6t dans le domaine militaire mais sont également valables
dans le domaine civil [11].

1.3 Quadrirotor

1.3.1 Définition

Un quadrirotor est un dispositif appartenant a la famille des drones dont les ailes,au contraire
de I’hélicoptere, sont fixes. Le contréle de quadrirotor se fait grace a la vitesse de rotation de ses
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FIGURE 1.3 — Un drone : Predator tirant un missile

quatre moteurs. Ce drone est utile pour les missions de sauvetage, la recherche et la surveillance
intérieur ou extérieur. Il est capable de suivre une trajectoire bien déterminée afin d’assurer ses
caractéristiques dynamique. Le quadrirotor a un systéme de commande complexe & cause de sa
sensibilité durant le processus de stabilisation.

1.3.2 Avantages de la configuration quadrirotor

La conception quadrirotor offre des avantages importants par rapport & d’autres configura-
tions [4] :

- Leurs tailles réduites et leur manceuvrabilité leurs permettent de voler dans un environne-
ment fermé (Indoor) ou ouvert (Outdoor).

— La simplicité de sa mécanique facilite sa maintenance.

- Aucun embrayage n’est exigé entre le moteur et le rotor, et aucune exigence n’est donné
sur I'angle d’ataque des rotors.

— Quatre petits rotors remplacent le grand rotor de I'hélicoptére ce qui réduit énormément
Pénergie cinétique stockée et minimise les dégats en cas d’accidents.

1.3.3 Les premiers quadrirotors

En 1907, les fréres Breguet ont construit le premier quadrirotor nommé Gyroplane No.1 [5].
Ce travail a bien montré le principe de quadrirotor. Un an plus tard, un autre quadrirotor Gyro-
plane No.2 a été construit. Malheureusement, I’aéronef fut détruit lors d’un atterrissage un peu
brusque. Le quadrirotor fut réparé, mais la suite des essais des fréres Breguet ne déboucha sur
aucun résultat significatif [6]. En 1920, Etienne Oemichen a commencé ses expériences dans la
conception des aéronefs & voilures tournantes. Six modéles ont été congus par ce jeune ingénieur
de la compagnie Peugeot, aprés quatre ans, il a fait un premier vol réussi de 360 métre et plus
de mille tests de vol ont été effectués au cours de ces années [7]. En 1922, Georges de Bothezat
a construit un quadrirotor chacun d’eux est situé & la fin de 'éxtrémité de croisement des deux
barres placé sous la forme d’une croix [5]. Dans les années cinquantes, & Amityville (New York)
Convertawings a construit un quadrirotor disposant des rotors d’'un diamétre de 5.92 m et des
ailes pour générer une portance vers avant. Deux moteurs Continental de 90 CV ont été utilisés
et le véhicule a été commandé en changeant la poussée fournie par chaque rotor. Le quadriro-
tor de Convertawings a été piloté avec succés, mais la production a été arrétée en raison d'un
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manque d’intérét commercial pour cet avion [7]. La configuration de quadrirotor n’a pas obtenu

(b) Le quadrirotor d’Oe-
guet michen

(c) Le quadrirotor de Bothezal (d) Le quadrirotor de conver-
tawingszat

FIGURE 1.4 — Les premiers quadrirotors

beaucoup d’attention jusqu’au début des années quatre-vingts. Depuis, plusieurs chercheurs ont
commencé 3 s’intéresser & cette configuration 3 cause de sa simplicité par rapport au autres
drones, sa capacité a supporter une charge utile accrue et son coit réduit.

1.3.4 Les travaux de recherche récents sur les quadrirotors

Le développement majeur des quadrirtors n’avait vu le jour qu’a partir des années quatre-
vingts. I1 est di essentiellement & Pavancement des techniques de production et I'innovation
connus dans la technologie des capteurs et des calculateurs numériques, ce qui a rendu les re-
cherches sur les quadrirotors un domaine de plus en plus populaire. Parmi les travaux récents
sur les quadrirotor on peut citer :

Université de Pennsylvania

En 2003, une étude a été faites sur le quadrirotor dans 'université de L’état de Pennsylvania
[8]. L'étude a été une thése de master sur le control des drones. L’unité de la mesure se compose
de trois gyros analogiques(ADXRS150EB) et un accelerométre(ADXL210EB). L’attitude de ce
quadrirotor a été commandé avec une commande PI.
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FIGURE 1.5 — Le quadrirotor congu & l'université de Pennsylvania

Université Technique de Moyen-Orient

L’étude faite en 2004. Trois orthogonals piézo-électrique ont été utilisé dans le systéme élaboré
a 'université technique de Moyen-Orient pour controler Iattitude de quadrirotor [9]. L’attitude
est controlée avec un régulateur quadratique linéaire et un régulateur PD.

FIGURE 1.6 — Le guadrirotor con¢gu a 'UTMO

Université de Stanford

En 2007, 'université de Stanford a développé un projet congu sous le nom STARMAC(Stanford
Testbed of Autonomous Rotorcraft for Multi-Agent Control. Les quadrirotors congus pour ce
projet(X4-flyer rotorcraft développé d’aprés 'UNA) sont des plateformes autonomes dédiées
pour des applications Outdoor idéales pour valider de nouveaux algorithmes de coordination
multi-véhicules et répondent aux exigences [10] :

~ Une manoeuvre simple et stire quelque soit le milieu (indoor/outdoor).

— Une commande de position et poursuite de trajectoire en une pleine autonomie.

— L’utilisation de plusieurs capteurs pour la perception de I’environnement.

— La communication avec d’autres plateformes et avec une station au sol.

— L’implémentation en temps réel des algorithmes de coordination multi-véhicules sur des

calculateurs embarqués.
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FIGURE 1.7 — Le quadrirotor congu & I’Université de Stanford

1.4 Quelques applications des quadrirotors

1.4.1 Applications civiles

C’est dans le domaine civil que les quadrirotors sont appelés a jouer le plus grand roéle :

— Surveillance d’'urgence : incendies de foréts, avalanches, volcans, tornades, recherche et
sauvetage, évaluation des dégats en cas de catastrophe naturelle.

- Surveillance civile : cultures et épandage agricole, voies maritimes, pollutions par hydro-
carbures, localisation pour sauvetage, manifestations, frontiéres.

— Inspection des ouvrages : ponts, barrages, oléoducs, caténaires et voies ferrées, lignes a
haute tension, trafic routier.

1.4.2 Applications militaires

Les quadrirotors représentent une solution intéressante pour les missions dans lesquelles la
présence d’équipage & bord n’est pas indispensable ou en cas de risque élevé :

~ La surveillance et le renseignement par I'imagerie.

— Le support au combat : imagerie, relais de communication, brouillage.

1.5 Conclusion

Nous constatons que la configuration quadrirotor a connu un grand intérét dans la derniére
décennie, que ce so0it a Péchelle scientifique, au niveau des unités de recherche ou a 'échelle com-
merciale. Cela est essentiellement da aux avancées croissantes des technologies d’instrumentation
et des calculateurs et aux avantages qu’offre le quadrirotor par rapport aux autres configuration.



Chapitre 2

Modélisation dynamique du quadrirotor

2.1 Introduction

La modélisation regroupe un ensemble des techniques permettant de disposer d'une représen-
tation mathématique du systéme a étudier. Elle nécessite une connaissance précise des phéno-
meénes intervenant dans le systéme et une aptitude a les représenter par des équations mathéma-
tiques. La synthése des lois de commande d’un systéme dynamique nécessite une modélisation
précise de ce dernier afin que le modéle puisse prévoir au mieux le comportement du systéme aux
diverses excitations (commandes, perturbations, . . . ). Le quadrirotor est classé dans la catégorie
des systémes volants les plus complexes vu le nombre des phénomeénes physiques qui affectent sa
dynamique. Afin de concevoir un contréleur de vol, on doit d’abord comprendre profondément
les mouvements du systéme et sa dynamique.

2.2 Les mouvements du quadrirotor

Un quadrirotor posséde, comme son nom !’'indique, quatre rotors pour se sustenter. Ce sont
ces quatre rotors qui fournissent la force verticale (portance) qui permet a ’appareil de s’élever.
Les mouvements possibles du quadrirotor sont [12] :

2.2.1 L’altitude(Mouvement vertical)

Cela représente le mouvement de montée/descente du drone. Les quatre moteurs tournent &
la méme vitesse. On augmente la vitesse des quatre moteurs en méme temps pour faire augmenter
Paltitude et inversement pour la diminuer.

2.2.2 Le lacet (Rotation autour de ’axe Z)

Il permet de faire tourner le quadrirotor autour lui méme, on réalise ce mouvement en agissant
sur les moteurs par paires : on diminue la vitesse des deux moteurs avant et arriére et on augmente
les deux autres (gauche et droite).
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1 1 £ A
1<t 1

(a) Les gaz (b) Le lacet

FI1GURE 2.1 — Les mouvements des gaz et de lacet

2.2.3 Le roulis (Le déplacement suivant ’axe X)

Ce mouvement se produit suite & une rotation autour de I'axe X en agissant sur les moteurs
latéraux (droite et gauche). Par exemple, si le quadrirotor penche a droite, on doit augmenter la
vitesse du moteur droit en diminuant celle du moteur gauche.

2.2.4 Le tangage (Le déplacement suivant ’axe Y)

Ce mouvement se produit suite & une rotation autour de 'axe Y en agissant sur les moteurs
avant et arriére permettant au quadrirotor de garder une assiette stable sur cet axe. Si le qua-
drirotor est orienté vers 'avant, il faut donner plus de vitesse au moteur avant et baisser celle
du moteur arriére.

L A

! -I-§

<-5>< N
N

(a) Le roulis (b) Le tangage

avant

FIGURE 2.2 — Les mouvements de roulis et de tangage

2.3 Repérage du quadrirotor dans ’espace

2.3.1 Repéres utilisés

Pour repérer un quadrirotor, on doit utiliser les deux repéres suivants :

1. Le repére terrestre
C’est un repére lié a la terre supposé immobile. Il est noté : Ry(Op, Xy, Yo, Zo).
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2. Le repére lié au corps du quadrirotor
C’est un repére dont 'origine O; coincide avec le centre de gravité G du quadrirotor. Il est

noté : R](Ol,Xl,}/l, Zl)

Gauche

FIGURE 2.3 — Les repéres utilisés

On définit les parameétres du quadrirotor (z, v, z, ¢, 6,1, V, Q) de la facon suivante :
— z : Coordonnée du centre de gravité G du quadrirotor suivant Xp.
— vy : Coordonnée du centre de gravité G du quadrirotor suivant Y.
— z : Coordonnée du centre de gravité G du quadrirotor suivant Zy.
— ¢(Angle de roulis) : Rotation autour de X;(—7 < ¢ < ).
— 0(Angle de tangage) : Rotation autour de Yi(—7/2 < § < 7/2)
— ¢ (Angle de lacet) : Rotation autour de Z;(—7 < ¢ < )
~ V =[uvw]” € Ry : La vitesse linéaire liée au quadrirotor.
- Q=[pgr]T € Ry : La vitesse de rotation liée au méme corps.

2.3.2 Matrice de rotation

On considére que les centres Oy et O; des deux repéres sont confondus, ce qui signifie que
le repére R; ne fait que des rotations par rapport au repére Ry. Trois paramétres indépendants
sont nécessaires pour décrire complétement ’orientation du repére R; par rapport a celle de Rp.
Le passage du repére R; vers le repére Ry se fera par trois rotations en utilisant deux repéres
intermédiaires R; et R;[13].

1. Passage du repére R vers le repére R;

La rotation se fait autour de ’axe z; = ;. On passe du repére Ry vers R; en faisant une
rotation d’angle ¢ appelé angle de roulis. La représentation se fait par des figures planes,
a partir desquelles nous construisons les matrices de passage. Nous avons ainsi la matrice
[13] :
1 0 0
R(Xo,$) = |0 cos(¢) —sin(¢) (2.1)
0 sin(¢) cos(o)
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.‘«t'l. = Xﬁ

FIGURE 2.4 — Rotation autour de ’axe X (Roulis)

2. Passage du repére R; vers le repére R;
La rotation se fait autour de ’axe y; = y;. On passe du repére R; vers le repere R; en
faisant une rotation d’angle @ appelé angle de tangage. Nous avons ainsi la matrice [13] :

FIGURE 2.5 — Rotation autour de ’axe Y (Tangage)

cos(f) O sin(8)
R(Yy,0) = 0 1 0 (2.2)
—sin(d) 0 cos(#)

3. Passage du repére R; vers le repére R;
La rotation se fait autour de l’axe Z; = Z; . On passe du repére R; vers le repére R; en
faisant une rotation d’angle 3 appelé angle du lacet. Nous avons ainsi la matrice [13] :

- - j

[
Z, =2

1 2

FIGURE 2.6 — Rotation autour de l'axe Z (Lacet)

cos(y) —sin(y) 0
R(Zp, ) = [sin(y) cos(y) 0 (2.3)
0 0 1
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Le passage du repére R; vers le repére Ry ou inversement se fait par trois rotations successives
de telle sorte que tous les axes de R; occupent des positions différentes de celle de Ry. La matrice
de passage de Ry vers Ry est donnée par le produit des trois matrices successives, on obtient :

R = R(¢,0,%) = R(Zo, %) * R(Yo,0) * R(Xo, $)

(O)e(y) —c(0)s(y) + s(d)s(O)c(y)  s(8)s(¥) + c(¢)s(0)e(v)
R= |c(8)s(¥) c(d)c(¥) + s(d)s(0)s(v)  —s()e(v) + c(¢)s(0)s(¥) (24)
—s(0) s(¢)c(6) c(¢)c(6)

Avec ¢ = cos et s = sin.

FIGURE 2.7 — Paramétrisation de 'orientation du quadrirotor dans 1'espace

2.4 Modéle dynamique du quadrirotor

Pour établir le modéle dynamique du quadrirotor on considére les hypothése suivantes [14] :

- La structure est supposée régide.

— La structure est parfaitement symétrique.

— La portance est la trainée sont proportionnelle au carré de la vitesse de rotation des mo-
teurs.

— On ne prend pas en compte la vitesse de rotaion des rotors par rapport au sol.

2.4.1 La dynamique de translation

D’aprés la premiére loi de la dynamique de Newton :

d(mV
(dt ) = ZFEIi—)TCp (25)
La vitesse exprimée dans le repére inertiel est :
d(mV) .
2l —mV 2.
= m (2.6)
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Les forces extérieurs appliquées au quadrirotor sont :

1. Le poids

Il est donné par :
P =(-mg)zo (2.7)

2. La force de trainée
la trainée est la force qui s’oppose au mouvement du quadrirotor. Mathématiquement c’est
la composante des efforts exercés sur le drone en méme direction mais au sens opposé. Elle

est donnée par :
\41%
F= _paier| ?! (2.8)

Ou : Cy est le coefficient de trainée.
En prenant Cy, = % PairCdq, 'équation précédente devient :

F, = —Cgl|VIV (2.9)

3. La force de portance
Elle représente la force totale produite par les quatre hélices. Elle est donnée par :

F=0_fia (2.10)

Ou : f; est la force de portance produite par la rotation de I’hélice i. Elle est donnée par :
fi = bw? (2.11)

Avec : b est le coefficent de portance. Donc la force de portance totale est :
F, = b(w? + w3 + wi + w?)z1 (2.12)

Pour exprimer cette force dans le repére inertiel on doit multiplier I’équation (2.10) par la
matrice de rotation R obtenue dans (2.4), cela donne :

4
F,=(Q_ f:)(Rzo) (2.13)
i=1
En remplagant les expressions des forces, I’équation (2.5) devient :
. C F
V= —gz — “2|V|V + 22(Rz) (2.14)
m m
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En développant ’équation précédente, sachant que P =V alors :

(T =u
jg=v
z=w
$ (2.15)

i = —Sda|uu + E2(Sin(y)Sin() + Sin(8)Cos(¥)Cos(¢))

b = —Zdajolo + £2(Sin(y) Sin(8)Cos(¢) — Sin(¢)Cos(¥))

= —g— 97%”.1|w|w + %E(COS(G)COS(QS))

2.4.2 La dynamique de rotation

D’aprés la deuxiéme loi de la dynamique de Newton :

d(J?

% = Z Fezt—n‘ep (216)
Et comme la vitesse angulaire est exprimé dans le repére lié au quadrirotor, alors :

@ =JQA+QAIQ (2.17)

Les couples extérieurs sont :
1. Les couples aérodynamiques

Portance
La portance des moteurs crée en direction des axes X et Y, des couples :

Il = db(w? — wd)

a

et
I2 = db(wf — w?)

Trainée
La trainée des hélices crée un couple vertical.

T = k(-wf + wj — wj +wj)
On assemble les expressions dans I’équation (2.18) suivante :

( TL = dble - )

] T& = db(wi —wi) (2.18)

I3 = k(—w? + wi — wi + wj)
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Avec : k est le coefficient de trainée et d est la distance entre le centre de gravité du qua-
drirotor et 'axe du rotor.

. Le moment gyroscopique

L’effet gyroscopique se définit comme la difficulté de modifier la position ou l’orientaion
du plan de rotation d’une masse tournante [15].Il crée dans les systémes physiques en
mouvement avec des parties rotatoires. Lorsque la trajectoire du quadrotor change, le rotor
subit des rotations du fuselage. L’expression générale de ce moment est donnée par :

4 0
Topro=» QAJ.| 0 (2.19)
i=1 (—1)'w;

La matrice d’inertie du chaque rotor est supposée diagonale :

Je O O
=0 Jy, 0 (2.20)
0 0 J,

A partir des équations (2.19) et (2.20), on obtient :

4
Loyro = Z[(_l)iWiJrz]Q N2y (2.21)

=1
En remplagant l'expression (2.21) dans I’équation (2.17) :

4
JU+QAJQ=To+ > [(1)w;iJra]QA 2 (2.22)
=1

On a cité précédemment que la structure du quadrotor est supposée symétrique celd im-
plique que sa matrice d’inertie J est diagonale :

J: 0 0
J=|(0 J, 0 (2.23)
0 0 J,
Donc ’équation (2.22) devient :
(. _ Jy=J: a
p="gr+ ij(wl — w2 + w3 —ws)g+ %
§=L7lepr 4+ Iz () — wo +wg —wy)p+ L
) 7, 7, Ty (2.24)
— 3
= ———EJIJZJ pq + %
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2.4.3 La relation entre les angles d’Euler et la vitesse angulaire

Si un solide tourne & une vitesse constante, sa vitesse angulaire 2 est constante. Par contre,
les variations des angles d’Euler seront variables car elles dépendent des angles instantanés entre
les axes des deux repéres. La séquence des angles d’Euler est obtenue & partir de trois rotations
successives : roulis, tangage et lacet. La variation é nécessite une rotation, 6 nécessite deux
rotations et 9 nécessite trois rotations [16] :

; 0 0
Q = R(Xo, ¢) [0} + R(Xo, ¢)R(Y0,0) |0 | + R(Xo,¢)R(Yo,0)R(Zo, %) | 0 (2.25)
0 0 (4
Ce qui donne : )
D 1 0 -56 ¢
gl =0 Co S¢ca| |6 (2.26)
r 0 -S¢ C6C| |4

Donc la relation entre ® = [¢ 6 z/)]7 et Q=[pgr]Test: d=Tx*Q

1 S¢td Coto
0 Cop —-So¢ (2.27)
0 3¢ Co
co Cco
En développant ’équation précédente, on aura :
(¢ =p+S5(@)t6)g+C(4)1(0)
| 9=C(¢)a+S(@)r (2.28)
Y= g5q+ v
2.4.4 La dynamique des rotors
En utilisant le deuxiéme théoréme de Newton :
J w,
) Z Fezt—)roton (229)

La matrice d’inertie J, de chaque rotor est constante, et comme la vitesse angulaire J; est
exprimée dans le repére lié aux rotors, donc :

d(JrG)i)

7 = Jyw; + Wi N\ Jpwo; (230)

Les couples extérieurs sont :
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1. Un couple réactif
C’est un couple généré par ’hélice tournant & une vitesse w; et opposant & sa rotation. Il

est donné par : ~
Q= _kl‘;iloji (231)

Ou : k est le coefficient de trainée. Il dépend de plusieurs facteurs : la densité de lair, le
rayon de ’hélice, nombre de pales, . . .

2. Un couple moteur
Il est noté T';.

3. Un couple de poussé
Il est produit par la force de poussé générée par I’hélice. Comme cette force est perpendi-
culaire au plan de rotation de ’hélice, elle ne produit aucun couple.

4. Un moment visqueux
Résultat du frottement visqueux, qui s’oppose a la rotation de 1’hélice. Il est donné par :

Fvisq = —Cyw; (232)

Ou : C, est le coefficient du frottement visqueux.
Comme les hélices ne tournent pas dans la méme direction, le signe du couple moteur est
toujours celui de la vitesse de rotation w;, tandis que le couple réactif et le moment visqueux
sont toujours opposés & lui, donc on peut écrire :

Z Fezt—)’rotori = (“l)i[ri - kw? - vai]zl (233)
L’équation (2.29) devient :

d(Jr(=1)tw;)

7 21 = jm[(—l)id)izl + (—1)iwi(Q A Zl)] (234)

Le terme (—1)%w;(£2A z1) n’est pas dans la direction de 'axe 21, donc la projection sur I’axe
z1 est nulle. ainsi ’équation dynamique du rotor ¢ devient :

Jrai; = Ty — kw? — Cywi (2.35)
On aura le systéme suivant :
( Jrpuwin =T1 — kw? — Cyw
Jrpwia = Ty — kw? — Cywo
(2.36)

Jrawz =3 — kw? — Cyws

Jrzb.}4 = F4 — kwg — va4
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2.4.5 Modéle d’état du quadrirotor

Le systéme dynamique final du quadrirotor donné par (2.15)(2.24)(2.28)(2.36) est subdivisé
en quatre sous-systémes (position /vitesse linéaire, angles d’Euler, vitesse angulaire et équations
des rotors). Une architecture de ce type, ou ’état du premier systéme est contrdlé par une
commande indirecte, qui est en réalité I’état prochain du systéme, est appelée une structure
cascade. Pour des raisons de simplification et comme les mouvements angulaires du quadrirotor
sont de faibles amplitudes et de petites vitesses, cela revient a écrire : 2 = [qb 6 w]T

Le modeéle dynamique simplifié sera :

(¢ = T920y 4+ 260+ LU,
e e 4
b= 302 — L2400+ U

b= %39¢+ JLZU“

U (2.37)
= (CopSOCY + S¢>S1/))7nl
§j = (CpSOSY — SpCyp) 2
2= (CoCOHL — g
\
Avec : Uy, U, Us et Uy sont les entrées de commande du systéme ol :
( I‘}l = dUs
FZ = dUs3
< (2.38)
s = U,
\ F p= Ux
L’écriture des entrées de commande en fonction des vitesses de rotation des rotors est la suivante :
(U] [ b b b b] 'w%-
Us 0 -b 0 b| |ws
_ (2.39)
Us -6 0 b O0f |w?
Ul [~k k& -k Kk [w2]
Tel que :
Q= w1 — w2 + ws — wy (2.40)
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On aura donc le systéme d’état suivant :

( 1 = T2

Tz = a174%6 + a2z4Q + b1Us

I3 = T4

T4 = agxoze + asxoQl + baUs

Is = Ig

Te = asTazy + b3Uyg

{ (2.41)
I7 = Ig
g = %Uz
Tg = T10
Tig = %Uy
T11 = Z12

. C(z1)C(z
x12=4—’mu—32U1—9

Ou: —Jy
a = JyJ—I.lz;a2 — _{Iz:;GB = lzJ‘TJz;cM = ——{}f;as = JIJ:Jy§ (2.42)
et :
Uz = Cx1Sx3Cxs5 + Sz1Sxs5 (2.43)
Uy = Cz182385x5 — Sz1Cxs ‘

2.4.6 Les contraintes de non-holonomie

D’aprés les équations dynamiques du mouvement de rotation, on remarque que les trois
angles ¢, 6 et ¥ ne dépend pas théoriquement des translations, cepandant, on voit bien que la
dynamique de translation dépend seulement des angles de rotation.

Donc on peut conclure que toute variation dans le angles ¢ et fou 8 va produire une variation
dans le mouvement de translation dans 1’espace.

Pour obtenir un mouvement de translation désiré, il faut spécifier des conditions bien trai-
tées sur ses deux angles ¢ et 6 afin d’éviter des restrictions sur le déplacement. Autrement dit
des contraintes cinématiques nommées non-holonomies pour déterminer les chemins autorisés
seulement, c’est-a-dire : ne pas tomber dans les singularités.
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D’aprés les équations dynamiques du mouvement de translation, on peut déterminer les

contraintes de non-holonomies analytiquement[21].
La condition sur ’angle de roulis ¢
De systéme des équations (2.37) on a :
m ..
THi — C4S6CY = S¢Sy
1

et
m ..
— THij+ C4S0SY = S¢Cy
1
Multipliant (2.44) par Sv¢ et multipliant (2.45) par Ct, on obtient :

(Uﬂi — CPSICY = SPS) Sy
1

(— i+ C#S0SY = S$Cy)Cyp
1
La somme des équations (2.46) et (2.47) nous donne :
m.. .
S¢ = 5[5y —§Cyl
1
Le carré des trois derniéres équations du systéme (2.37) donnent respectivement :

2
2 = (CpSHCY + S¢S¢)2U—12
m

2
J* = (CpSOSY — S¢C¢)2U—;
m

2

(:+9)° = (CoCH) 4

La somme des équations (2.49), (2.50) et (2.51) donne :

(C?$S?0C?y + S2pS%1p + 25pSYCPSHCY + C2$S%052%y

<2, =2 52 = i
P+t + (P +g) = +82¢C%p — 286CYC SISy + C20C%¢) %y

. . : U
\/352+y7"—|-(z+g)2=—1
m

m 1

Ur V& 4 (E+9)°

(2.44)

(2.45)

(2.46)

(2.47)

(2.48)

(2.49)

(2.50)

(2.51)

(2.52)

(2.53)

(2.54)
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En remplacant dans (2.48), on trouve la condition sur l'angle ¢

_ @Sy —jCy
VE+P+(E+9)?

S¢

La condition sur ’angle de roulis 6

Dans ce cas et en multipliant (2.44) par Cvy et (2.45) par S%, on obtient :

(Uﬁi — CHSOCH = SHSY)Cp
1

(~gr i+ CoS6SY = S4CY) Sy
La somme de (2.56) et (2.57) donne :
2 3Cy — Sy = CSO
Uy

Remaplacant dans la derniére équation du systéme (2.37), on trouve :

m
Cdb = (3 _m_
¢=0G+9)5 5
En remplagant (2.59) dans (2.58), on trouve la condition sur ’angle 6
tgl = —Tcd) — U5y
z2+g

Donc les contraintes de non holonomie du systéme sont données par :

#24+924(5+9)2

__ #Cy—iSy
tg 6= i+g

2.4.7 Point d’équilibre

21

(2.55)

(2.56)

(2.57)

(2.58)

(2.59)

(2.60)

(2.61)

Pour mieux comprendre le systéme, il faut déduire le point d’équilibre de systéme. On prend

I’équation angulaire égale a zéro[22].
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2
a1Z4Z6 + a4

. x4
Xang =0

a3xraxg + agxow + bolUs

Z6

asrary + b3Uy

ro=x4=x6=0
Uy=Us=Us4=0

On met ’équation cartézienne égale & zéro :

On onbtient :

x8

. T10
Xcart =0
1

= Uy

m

T2

[—9+ m U

m

D’ou : )
g =0

1 —
5(01503')15373 + S.’ZI5S.’171)U1 =0
T10 =0

+ (8x5Cz1Sz3 + Cx5521)U1 = 0

z12=10

. —g -+ ;,%(ngCxl)Ul =0

22

(2.62)

(2.63)

(2.64)

(2.65)

De (2.63) On peut clairement remarquer 1’absence de rotation selon les axes x et y, ainsi, de

(2.65) on peut conclure que :
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.’1:22:134:376::178:.’1:10:0

et
1
—g+ —(C.’II3C.’E1)U1 =0
m

Cela implique que :
Uy =myg
D’autre part, on a :
Uy = b(w? + w2 + w3 + w?)
Pour satisfaire les équations (2.40) et (2.63) il faut que :
wy = wy = W3 = Wy
Des équations (2.68), (2.69) et (2.71), on aura donc :

mg

Wi=4/—
4b

Avec : i =1..4;
Ou le vecteur de commande au point d’équilibre est :

U=

oooé

2.5 Simulation en boucle ouverte

23

(2.66)

(2.67)

(2.68)

(2.69)

(2.70)

(2.71)

(2.72)

Dans cette partie, on va faire la simulation de comportement du quadrirotor en injectant

directement aux entrées du systéme les vitesses des rotations.

Pour illustrer le comportement dynamique du systéme et ’effet des vitesses de rotations sur

les mouvements du Quadrirotor, on prend les quatres cas suivants :
1. wy = wy = wy = wy = 225.6779(2d)

sec

wy = wy = 225.6779(5%) et wy = wy = 215.6779(%%)

sec

2.
3. wy = 220.6779(2%) et w3 = 230.6779 et wy = wy = 225.6679(Z%%)
4. wo = 220.6779(12%), wy = 230.6779(22%) et w; = w3 = 225.6679(Z22)

sec sec sec

On a aussi les conditions suivantes :
— L’état initial du systéme est [000000000000]T
— La duré de simulation en boucle ouverte est 10sec

Les paramétres du model du Quadrirotor utilisés dans la simulation sont présentés dans le

tableau suivant :
On obtient les résultats de simulations suivantes :
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Paramétre Valeur Paramétre Valeur
m 0.650 kg b 3.13e-5 N/rad/s
k 7.5e-5 N.m/rad/s d 0.23 m
I 7.5e-3 kg.m* Jy 7.5e-3 kg.m*
J, 1.3e-2 kg.m? . 6e-5 kg.m*
g 9.81 N/kg - -

TABLE 2.1 — Les parametres du quadrirotor en boucle ouverte
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FIGURE 2.11 - La réponse du systéme en boucle ouverte dans le quatriéme cas(roulis)
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Commentaires

— D’aprés la figure (2.8), on remarque clairement qu’il n’existe que le mouvement de transla-
tion vertical, ce mouvement di aux forces de portance crées par la commande Uj. Autre-
ment, on remarque que la translation suivant l’axe y et z est nulle car la rotation autour
de ces deux axes est nulle. On conclut que la commande U; est reponsable du mouvement
de translation verticale selon l'axe z.

— D’aprés la figure (2.9), on remarque que la commande Uy est non nulle ce qui explique le
mouvement de rotation autour de I'axe Z. Ainsi, la commande U; est différente au poids
du quadrirotor alors, on obtient toujours le mouvement de translation vertical.

— D’aprés la figure (2.10), on remarque que l'action Us est positive, alors on obtient un mou-
vement de rotation autour de ’axe Y par un angle 6.

Le mouvement de rotation sur ’axe X avec un angle ¢ engendre un mouvement de trans-
lation sur 'axe Y.

L’action Uy est positive ce qui explique I'apparition du mouvement de lacet(rotation sur
Z).

— D’aprés la figure (2.11), on remarque que P’action Us est positive ce qui explique ’obtention

d’un mouvement de rotation sur ’axe X par un angle ¢.

La rotation autour de I'axe X procrée le mouvement de translation sur 'axe Y.

Malgré que ’action Us est nulle, il existe un mouvement de rotation sur 'axe Y di essen-
tiellement & l'effet gyroscopique provoqué par le mouvement de rotation autour de l'axe
X.

2.6 Conclusion

Dans ce chapitre, on a décrit les mouvements du quadrirotor. Puis, on a donné un modéle
dynamique en utilisant le formalisme de Newton. Ce modéle comprend presque tous les phéno-
ménes physiques agissant sur le quadrirotor et montre la nature couplée, complexe, non linéaire,
multivariables et le sous-actionnement de notre systéme, ce qui rend la synthése de la commande
relativement difficile.



Chapitre 3

Commande de quadrirotor

3.1 Introduction

La configuration & quatre rotors a attiré l’attention des chercheurs en aéronautique, robotique
et en automatique. Ainsi, la recherche des lois de commande simples et robustes reste aussi un
domaine trés vaste. Plusieurs laboratoires travaillent sur la commande des drones et plusieurs
lois de commande ont été proposées. Nous citerons ici quelques techniques :

1. Le contréleur PID : Cette commande classique n’a aucune exigence sur les paramétres du
systéme a commander et elle est trés simple & mettre en oeuvre[17].

2. La commande LQR : Cette loi de commande a donné de bons résultats dans la stabilisation
d’attitude du quadrirotor[14][16].

3. Papproche Backstepping : De meilleurs résultats ont été obtenus avec cette technique de
commande non linéaire, la convergence des états internes du quadrirotor a été garantie[14][18].
Cette technique de commande a été renforcée par la suite dans les travaux de [14] par I’ajout
de l'action intégrale. Cette approche a été validée sur OS4 dans diverses expériences de vol.

4. La commande par mode glissant : Cette technique de commande non linéaire a donné de
bons résultats et la stabilisation du systéme a été garantie [14][18].

5. la Commande par Vision : Cette technique est basée sur la commande visuelle utilisant soit
une caméra miniature embarquée & bord du quadrirotor, soit une caméra externe [19][20].

Il y a d’autres commandes élaborées pour la commande du quadrirotor comme : La logique
floue, les réseaux de neurones, la commande prédictive,... Dans ce travail on va introduire une
loi de commande en utilisant le mode de glissement.

3.2 La commande i structure variable

Pour les systémes non linéaire, les lois de commande classique peuvent étre insuffisantes, car
elles ne sont pas robustes. La caractéristique principale des systémes & strucutre variable est que
leur loi de commande se modifie d’'une maniére discontinue. Les commutations de la commande
s'effectuent en fonction des variables d’état utilisées pour créer une surface dite de glissement
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dont le but est de forcer la dynamiue de systéme a suivre celle définie par I’équation de cette
surface, le systéme est dit en régime glissant. La commande par mode glissant a largement prouvé
son efficacité a travers les études théoriques rapportées..

3.2.1 Meéthodologie

La commande par mode de glissement consiste & :

1. Verifier que 'objectif qu’on souhaite atteindre est possible, c’est & dire qu’il existe une
commande admissible qui permet de satisfaire ’objectif.

2. Définir une surface de glissement S = 0.
3. Définir la commande u(t) telle que la dérivée de la fonction v(t) = %‘52(1&) soit négative.

On est alors certain que ’état va d’abord converger vers la surface de glissement puis vers
I’objectif.

3.2.2 Synthése de la commande par mode glissant

On considére le systéme non linéaire suivant :

J =T A ' /5]
(5): { ZTiv1 = f(z) + g(x)U N (3.1)

—i] " i
Avecz = [z & 75 )]T ——r

La syntheése d’un controleur par mode glissant pour le systéme (3.1) se fait en trois étapes[23] :

1. Choix de la surface de glissement
Le choix concernant la forme de cette surface est en fonction de ’application et 1’objectif
visé. On trouve dans la littérature que Slotine [24] a proposé une forme général qui consiste
& défifnir une fonction scalaire dans le plan de phases donnée par :
d r—-1
S(@) = (5 + A e(a) (32)
Ou :
z : La variable & commander.
e(z) = x — z4 : L'erreur de poursuite.
Az : Une constante positive qui interpréta la dynamique de la surface.
r : Le degré relatif du systéme.

2. Conditions d’existence du régime glissant
Un régime glissant existe sur une surface de glissement si et seulement si, dans un voisinage
de la surface de glissement toutes les trajectoires du systémes sont dirigées vers elle. En
d’autre terme : )
{ l%ms_,o_ S(z) >0 (3.3)
lim,_,g+ S(z) <0

On définit les deux notions de régime suivantes :
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- Régime glissant idéal : Ce régime correspond & une oscillation de fréquence infinie et
d’amplitude nulle, d’ott le point représentatif du mouvement du systéme glisse parfaite-
ment sur ’hyperplan de commutation (S(z) = 0).

— Reégime glissant réel : La trajectoire d’état dans ce régime reste autour de I’hyperplan
de glissement (S(x) = 0) jusqu’a au point d’équilibre.

3. Etablissement de la loi de commande

Dans le but de forcer les états du systéme & atteindre la surface de glissement et le

contraindre & rester sur cette surface malgré la présence des incertitudes et des pertur-

bations, la commande u contient deux termes[25] :

— La commande équivalente qui est un moyen de déterminer le comportement du systéme
lorsqu’un régime glissant idéal est établi. Elle peut étre calculée & partir de la condition
d’invariance de la surface :

S(z,t) >0
{ $(z.t) <0 (34)
Ce qui conduit & I'expression :
oS _1,08 oS
ueCI(x7t) - _[Eg( 7t)] {af(ma t) + E (35)

— La deuxiéme est une fonction discontinue qui permet de satisfaire la condition d’attrac-
tivité : S(x)S(x) < 0. Elle est généralement de la forme :

Uatt = —Ksign(S) (3.6)
Donc la commande u sera :

w= (00 g, ) o [, 1) + 2o}~ Ksign(s) (3.7

3.2.3 Le phénoméne de chattering

Lors de la commande par la technique de mode glissant, un phénoméne dit de réticence
(Chattering en anglais) se passe, cela a cause de 'effet de commutation de la commande entre
deux valeurs, si la fréquence de commutaion est infinie ¢’est-a-dire une commutation trés rapide
avec une hystérésis infiniment petite, ce phénomeéne sera réduit, mais & cause des retards provo-
qués par les hystérésis et aussi, on est limité par la technologie des actionneurs, le phénoméne de
réticence n’est plus annulé.

Le phénoméne de chattering provoque alors des fortes oscillations au niveau de 'organe de
commande. Ces oscillations peuvent exciter des dynamiques non modélisées qui endommage les
actionneurs par des oscillations de hautes fréquences ou méme détériorer I'organe de commande.

Nombreuse solutions ont été proposées dans le but de réduire ou d’éliminer ce phénomeéne. Il
existe des méthodes comme celle de la couche limite (boundary layer) qui consiste & remplacer
la fonction sign de la loi de commande par une approximation continue & gain élevé dans un
voisinage de S, et saturée en dehors de ce voisinage. Le régime glissant qui en résulte n’est plus
confiné dans S, mais dans un voisinage de celui-ci. Dans ce cas le systéme est dit en régime
pseudo-glissant. Ces méthodes réduisent la robustesse de la commande. Elle sont paramétrées
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par une constante positive § réglée pour avoir un bon compromis entre la réduction de chattering
et la conservation de la robustesse. Dans les méthodes présentées ici, plus & est petit, plus
’approximation tend vers la fonction sign et donc la robustesse est meilleur.

réticence

Mode de / i
convergence )
/ 'W/ w;\

/
Trajectoire /

) .

FIGURE 3.1 — Phénoméne de réticence
Les fonctions les plus utilisées sont [23] :

La fonction saturation

, _ | sign(o) si |o| >4
sat(o, ) -—{ e s o] <6 (3.8)
La fonction arctangente
(0,6) = 2 arctan(Z) (3.9)
v O = — ar n{— .
’ T & )

La fonction tangente hyperbolique
o
v(o,0) = tanh(E) (3.10)

3.2.4 Synthése des commandes pour le quadrirotor

Tout d’abord, nous définissons les surfaces de glissement suivantes :
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Sp = €1+ Arex
Sp = é3 + Mae3
Sy = é5 + Azes
< Sy = é7 + Mey
Sy = €9 + Aseg
[ Sz = é11 + Aeenr

Avec : e; =z —xiq/i € {1,3,5,7,9,11} et A; >0

On prend la surface Sy et on effectue les étapes de la synthése de la commande.

On a:
S¢ = é1 + A€y

La dérivée de la surface Sy est : )
S¢ = €1+ Aié1

Remplacant é; et é;, on obtient :
S'qs = (&1 — &14) + M1(£1 — Z14)

Cela implique : -
Sy = (f(x) + g(x)Us — Z14) + M1 (x2 — Z14)

Maintenant, on a la fonction de Lyapunov suivantes :
L2

Aprés dérivation, on obtient : )
V(Ss) = 5454

Pour assurer la stabilité du systéme, il faut avoir V(S¢) <0
En remplacant Ss par sa valeur, on obtient :

V = S4((f(z) + g(x)Us — d14) + M (22 — $14))

U = Ueqg T Uglis

33

(3.11)

(3.12)

(3.13)

(3.14)

(3.15)

(3.16)

(3.17)

(3.18)

(3.19)
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Calcul de ugq

La commande équivalente ue, est calculée lorsque :

Ss=0 (3.20)
A partir de (3.13) et (3.20), on a :
Sp=0<=é +Aé1=0 (3.21)
En Remplagant €; et é; dans (3.20), on obtient :
(f(@) + g(x)U2 — £1a) + M (22 — £14) =0 (3:22)
A partir de (3.22), on obtient :
g = (@) = 107+ M2 = 810) (323)

Calcul de ug;,

On pose ug;; comme suit :

Uglis = —Klsign(S¢) (324)
Donc la commande Us est :
-1 . . .
Uy = m(f(m) — Z14 + M(z2 — £14)) — K1sign(Sy) (3.25)
Remplagant (3.25) dans (3.18), on obtient :
: ~1
V = Sy(——=Kisign(S, 3.26
=y Kasian(5,) (3.26)
Cela nous donne : )
V=—"Ki|S <0 3.27
e 1Sl (3.27)

Telle que : g(z) >0et K1 >0
Donc la stabilité est assurée.

En remplagant les valeurs dans 1’équation (3.25), on obtient :
1 = . . .
Uy = b—l(—a1x4$6 — aox4Q + E1g — /\1(x2 — xld) — Klszgn(sd,)) (3.28)
Les commandes Uz, Uy, Uy, Uy et Uy sont calculées de la méme maniére, elles sont données par :

(( Uz = %(—a;;:mxg - a4x2§_2 + X3q — /\2(.1:4 — igd) — Kgsign(So))

Us = p-(—aszams + Esa — A3(z6 — #54) — K3sign(Sy))
§ Uz = {5 (&74 — M(zs — 274) — Kasign(Sz)) (3.29)

Uy = §+(%9a — As(w10 — T9a) — Kssign(Sy))

| U1 = i@y (9 T £11d — de(12 — $110) — Kesign(S:))



CHAPITRE 3. COMMANDE DE QUADRIROTOR 35
Avec K; > 0 pour i € [1,6]

3.2.5 Résultats et simulations

On a vu que la commande par mode glissant présente un phénoméne de chattering. Pour
remédier & ce probléme, on a remplacé la fonction sign par la fonction tanh(—fr). On présente
dans les figures suivantes les résultats de simulation :

Ces résultats apparaissent en imposant les parameétres de la commande \; et k; comme suit :

Parameétre | Valeur || Paramétre | Valeur
k1 9.026 At 23.289
ko 9.9 A2 60.5
k3 28.890 Az 94818
ks 1.987 A4 13.98
ks 3.112 As 35.5
ke 1 A6 1

TABLE 3.1 — Les paramétres de la commande utilisés

=4 =T

FIGURE 3.2 - La réponse du systéme
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FIGURE 3.3 - Les erreurs de poursuite

FIGURE 3.4 — Les signaux de commande
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FIGURE 3.5 — Le déplacement en 3D

Commentaires

On remarque que le quadrirotor a suivi la trajectoire désirée. Les commandes sont stables
aprés un régime transitoire trés court. Donc la stabilité du systéme est assurée. Le choix des
i et k; est difficile et délicat car un mauvais choix peut introduire 'instabilité du systéme. Le
probléme de chattering n’existe plus en utilisant des fonctions continues, ce qui représente un
avantage par rapport au cas du mode glissant idéal.

3.3 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons étudié la dynamique du quadrirotor en utilisant la commande
par mode glissant, ensuite, on a présenté les différents schémas résulte de cette commande. Cette
loi de commande a permis une poursuite presque parfaite des trajectoires considérées.



Conclusion générale

Le quadrirotor est 'un des mini drones les plus populaire et séduisant de part son élégance
et sa dynamique. Par conséquent, il a attiré l'attention et est devenu le sujet de recherche de
plusieurs équipes ces derniéres années. Le drone est un systéme complexe, non-linéaire, multiva-
riables, instable et présente une dynamique fortement couplée, ce qui a fait de sa commande un
grand défi. Le mémoire réalisé dans ce travail a pour but d’une part, la conception d’'un modéle
pour un engin volant & quatre rotors et d’autre part, I’établissement d'une loi de commande
stabilisante et raméne le quadrirotor en poursuite de trajectoire en vol. Nous avons commencé ce
travail par des apercus généraux sur les quadrirotors : Leurs historiques, les derniers projets de
recherche concernant ce domaine et ainsi leurs champs d’application. Le deuxiéme chapitre a per-
mis de donner un modéle dynamique pour notre systéme et de comprendre les différents vols fait
par un quadrirotor. Ce modéle est composé de six équations différentielles de deuxiéme ordre :
Trois décrient la dynamique de systéme en rotation et trois autres définissent la dynamique de
translation. On a remarqué aussi qu’il est sous actionné porté par quatre moteurs pour fournir
les forces de portance suffisantes pour 1’élévation du quadrirotor. Pour résoudre le probléme de
sous actionnement, on a défini d’aprés les contraintes de non holonomie, des commandes internes
pour rendre le systéme comme étant un systéme actionné. On a simulé sa commande pour tous
les vols possible. Le troisiéme chapitre contient une étude d’'une commande non-linéaire appelée
la commande par mode glissant. C’est une technique de commande fondée sur la théorie des sys-
témes a structure variable. On a présenté un petit apergu sur cette commande ainsi que les étapes
d’établissement de cette loi de commande. Finalement, une simulation est établie et montrée que
la commande par mode glissant assure bien les performances désirées. A 1'issue de ce travail, il
peut apporter soit des modifications et certainement des additions et nouveautés :

— Le choix des paramétres de réglage n’est pas optimisé. Il est envisageable d’optimiser ce
choix dans le but d’améliorer les performances du systéme. On signale également que le
choix de ces parameétres peut introduire l'instabilité du systéme.

— La synthése des observateurs pour la commande du quadrirotor.
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Annexe A

Stabilité au sens de Lyapunov

A.1 Introduction

L’objet de la théorie de la stabilité est de tirer des conclusions quand au comportement du
systéme sans calculer explicitement ses trajectoires. La contribution majeure fut apportée par
A.M Lyapunov en 1892, dont les travaux n’ont été connus qu’a partir des années 60. Il a introduit
la majorité des concepts et définitions de base concernant la stabilité des systémes représentés
par des systémes différentiels arbitraire.

A.2 Définitions

A.2.1 Systéme autonome

Un systéme est dit autonome si f ne dépend pas du temps :
&= f(x) (A.1)
Si non le systéme est dit non autonome.
A.2.2 Point d’équilibre
xp est un point d’équilibre pour le systéme autonome si :
z(ti))=xo=>z(t > t1) =m0 (A.2)

Ou de fagon équivalente si :
f(zo) =0 (A.3)

A.2.3 Voisinage de l’origine

Un voisinage de l’origine 2, est tout domaine fermé borné incluant I'origine, un exemple de
voisinage est la boule.
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A.2.4 Fonction condidate du Lyapunov

Soit : V : R®™ — R4 une fonction telle que :
1. V est contintiment différentiable en tous ses arguments.
2. V est définie positive.

3. Il existe a et b deux fonctions scalaires de R. — R, continues, monotones, non décrois-
santes, telles que :

a(0) = b(0) = 0
Vz € R"alors : a(||z|]) < V(z) < b(||z]) (44

Alors V est une fonction condidate de Lyapunov

A.3 Stabilité du point d’équilibre

A.3.1 Stabilité/instabilité au sens de Lyapunov

L’état d’équilibre z. est dit stable si :
Ve>0,3 a>0tel quesi [|z(0) — z.]| < a alors |£(0) — z.|| <€, V>0
Dans le cas contraire, x. est dit instable.

A.3.2 Attractivité

L’état d’équilibre z, est attractif s’il existe & > 0 tel que si ||z(0) — z¢|| < ¢ alors pour tout
v > 01l existe T > 0 qui satisfait ||z(0) — z¢|| <v,Vt>T
Remarque :
L’attractivité n’applique pas la stabilité, ni 'inverse. La condition d’attractivité exprime que si
I’état initial est dans un certain voisinage de 1’état d’équilibre, alors I’état du systéme reviendra
nécessairement a l'origine au bout d’un temps suffisant.

A.3.3 Stabilité asymptotique

Un point d’équilibre x. est asymptotiquement stable s’il est stable et s’il existe a > 0 tel que :

|lz(0) — z¢|]| < @ = lim z(t) = z. (A.5)
t—rc0

Un point d’équilibre est stable asymtotiquement s’il est stable est attractif. La stabilité asymp-
totique signéfie que non seulement 1’équilibre est stable mais que de plus on est capable de
déterminer un voisinage du point d’équilibre tel que n’importe quelle trajectoire, issue d'un zg
appartenant & un voisinage d’un z., tend vers x. quand ¢t — +o0.

A.3.4 Stabilité exponentielle

Un point d’équilibre z. est exponentiellement stable s’il existe a > 0 et A > 0 tels que :

Vt > 0,3B,(zc,7), Va0 € By, |2(t) — zel| < alla(t) — zclle™ (A.6)
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Interprétation :

Cela signifie que le vecteur d’état, pour une condition initiale zg € B, converge vers z. qu’une
fonction exponentielle. A est appelé le taux de convergence. D’autre part, la stabilité exponentielle
implique la stabilité asymptotique qui implique la stabilité.

A.4 Meéthode directe de Lyapunov ou second méthode

La philosophie de la méthode réside dans l’extension mathématique d’une observation fonda-
mentale de la physique « Si l’energie totale d’un systéme est dissipée de maniére continue alors
le systéme, (qu’il soit linéaire ou non linéaire), devra rejoindre finalement un point d’équilibre.
On pourra donc conclure a la stabilité d’un systéme par ’examen d’une seule fonction scalaire.
Théoréme 1 : stabilité (asymptotique) locale
S'il existe une fonction scalaire de I’état V(x) dont les dérivées partielles premiére sont continues
et telle que :

~ V(z) est une fonction candidate de Lyapunov.

- V(z) est localement semi définie négative dans un voisinage de 'origine Q.
Alors le point d’équilibre z¢ est stable et un domaine de conditions initiales stables est délimité
par n’importe quelle équipotentielle de Lyapunov contenue dans 2.
Si V(z) est localement définie négative dans Omega alors la stabilité est dite localement asymp-
totiquement dans la partie de I’espace délimité par n’'importe quelle équipotentielle de Lyapunov
continue dans 2.
Théoréme 2 : stabilité globale asymptotique
S’il existe une fonction V telle que :

— V est une fonction candidate de Lyapunov.

~ V est définie négative.

- La fonction ||z|| — +oo implique V(z) — +o0.
Alors zg est un point d’équilibre globalement asymptotiquement stable.
Le premiére majeur de la méthode est de trouver une fonction de Lyapunov pour le systéme en
I’absence de guide claire. Dans le cas non linéaire, il n’existe pas de méthode systématique pour
choisir une fonction de Lyapunov convenable.



Annexe B

Réalisation et perspectives

B.1 Présentation du projet

Pratiquement, 1’objectif qui a été fixé au début est de réaliser un quadrirotor capable d’effec-
tuer un vol stationnaire grace a un capteur Ultrasonique contrdlé par une carte de développement
Arduino.

B.2 Obstacle et problémes rencontrés

Généralement, les composants indispensables pour le montage d’un quadrirotor sont :
— Hélices préfabriquées :

Il y a beaucoup de références dans le marché mais le type recommandé est le X650V.
— Batterie :

LIPO(Lithium-Polimar) est la batterie la plus recommandée.
— Moteurs :

11 faut utiliser un moteur léger et puissant comme le moteur Brushless.
— Une carte de développement :

Arduino est une bonne solution, c’est une carte développée et facile a utiliser.

7 &

(a) Les hélices (b) La batterie LIPO (¢) Le moteur Brush- (d) La carte Arduino
X650V less

FIGURE B.1 — Les composants utilisés dans le quadrirotor
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Malheureusement ces composants ne sont pas disponible dans le marché algérien, chose qui
nous a pousser & se débrouiller nous-méme.

Pour les moteurs on a récupérer des moteurs DC a partir des lecteurs CD/DVD qui peuvent
tourner jusqu’a 2500 RPM (tours par minutes).

En ce qui concerne les hélices on a pu obtenir la forme requise mais pas I'angle d’attaque qui
permet de créer une force de portance pour garantir le vol du drone. Les hélices qu'on a fabriqué
sont a base de plastique et pésent environ entre 6 et 12 grammes.

Le gabarit est a base de polystyréne, il pése 57.

(a) Moteur DC (b) Hélices fabriquées (c) le gabaret (d) La carte Arduino
manuellement

FIGURE B.2 — Les composants disponibles

B.3 Taches effectuées

Malgré les difficultés qu'on a rencontrées pratiquement (Du c6té matériels essentiellement)
on a quand méme pu improviser, parmi les taches qu’on a faites :

Commande du moteur a P'aide d’un potentiométre

On a réalisé le montage suivant :

FI1GURE B.3 — Le montage qui montre le branchement du moteur avec I’Arduino
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Apreés, on a exploité le montage précédent pour faire I'expérience suivante : Ici la struc-

Barre
Moteur DC
Balance
Support
/ / 7/ /7

FiGURE B.4 — L’expérience de la balance

ture(moteur + hélice) est fixée a la barre verticale mobile et posée sur une balance numérique,
Le poids initial affiché sur la balance est celui du moteur, aprés le déclenchement de ce dernier,
la différence entre le poids initial et la nouvelle valeur affichée sur la balance est le poids que peu
soulever le moteur.
— Le but de cette expérience et de calculer le maximum de poids qui peut étre porté par
chaque moteur.
— On a calculé le poids porté par le moteur pour chaque variation de a sachant que :
1. V = bvolts= a = 100%
2.V = OQvolts= a = 0%

Duty cycle « = TON

——

I_— ror

T=Cycle

FIGURE B.5 — Duty cycle

Dans notre teste on a obtenu les résultats suivant :

e Pour a = 30%, le moteur n’a rien porté.

e Pour a = 100%, le moteur n’a pu porté que 5Grammes.
Donc la force de moteur n’est pas suffisante car Le poids du notre appareil est de 230Grammes,
donc on a besoin au moins d'un moteur capable de soulever un poids supérieur a 58Grammes.

On a aussi développé un code écrit en Arduino C pour le calcul de l'altitude de
Pappareil grace a un capteur ultrasonique.

B.4 Conclusion

Dans ce projet, on s’est familiarisé avec le quadrirotor. Malheureusement la pratique s’est
révélée plus difficile qu’on le croyait surtout avec 'indisponibilité des composants.
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Nous espérons que notre travail sera un début dans la pratique qui est & notre avis essentiel.
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