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Résumé

Les drones miniatures à voilure tournante (UAVs) offrent une opportunité unique pour

la transition des contrôleurs non linéaires de la théorie à la pratique. Les drones minia-

tures offrent également plusieurs avantages par rapport à leurs homologues avec pilotes,

notamment une extrême persistance, une maniabilité, un poids réduit et une taille ré-

duite. En outre, plusieurs missions telles que la surveillance, l’exploration, la recherche,

la photographie, et le transport de charges sont mieux accomplies par les UAV.

La génération de trajectoires optimales avec unminimum d’énergie est une technique

clé pour les drones miniatures à voilure tournante, car elle assure une plus grande en-

durance. Les systèmes de commande adaptative floue offrent des performances améliorées

et une robustesse accrue vis-à-vis les incertitudes et les perturbations grâce à leur ca-

pacité d’ajuster les paramètres de la commande en fonction des mesures en ligne. Des

recherches approfondies dans le domaine de la théorie de la commande adaptative floue

ont permis la conception, l’analyse et la synthèse des systèmes adaptatifs flous stables.

Cette thèse aborde certains défis liés à la limitation de l’énergie embarquée pour les

UAVs précisément leQuadrotor et à l’application de la commande adaptative floue à ces

véhicules. Un modèle énergétique a été introduit et validé par simulation pour montrer

la possibilité d’économiser de l’énergie. Le problème de l’optimisation énergétique est

transformé en un problème de commande optimale; en utilisant des outils numériques,

ce problème a été résolu afin de calculer les entrées de commande et les trajectoires

optimales en terme d’énergie. Des architectures de commande adaptative floue sont

développées pour surmonter le problème de suivi de trajectoire duQuadrotor, et atténuer

les perturbations externes. La première approche est une commande adaptative floue

directe développée à base d’un observateur d’état pour le suivi de trajectoire duQuadro-

tor. Le second schéma de commande est un contrôleur adaptatif flou robuste basé sur

un observateur de perturbation. L’analyse de stabilité des approches de commande pro-

posées est effectuée en utilisant la théorie de Lyapunov. Les approches de commande

proposées sont validées numériquement à l’aide d’une série de simulation afin de mettre

en évidence leurs performances.

Mots-clé:

Quadrotor, Génération de trajectoire, Optimisation d’énergie, Commande adaptative

floue, Observateur d’état, Stabilité de Lyapunov.
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Abstract

Rotary Wings Unmanned aerial vehicles (UAVs) provide a unique opportunity for the

transition of nonlinear controllers from theory to practice. The small, unmanned aerial

vehicles (UAVs) examined in this thesis offer a low cost, low risk solution to applica-

tions in which safety is a critical concern. Unmanned aircraft also offer several benefits

over their manned counterparts including extreme persistence, maneuverability, lower

weight and smaller size. Furthermore, several missions such as surveillance, exploration,

search-and-track, and lifting of heavy loads are best accomplished by UAVs.

Optimal trajectory generation with minimum energy for UAVs is considered to be

one of the key enabling techniques for future high-performance, since it’s ensure more

endurance for UAVs. Adaptive fuzzy control systems offer improved performance and in-

creased robustness to uncertainties by virtue of their ability to adjust control parameters

as a function of online measurements. Extensive research in the field of adaptive fuzzy

control theory has enabled the design, analysis, and synthesis of stable adaptive systems.

We are now entering the stage in which adaptive fuzzy control for flight systems have

reached the requisite level of maturity for application to hardware flight platforms.

This thesis addresses some of the challenges involved with the limitation of embedded

energy for UAVs and the application of adaptive fuzzy control systems to UAVs. An

energetic model was introduced and validated through simulation to show possibility

of saving energy. The problem of energy optimization is transformed to an optimal

control problem; using numerical tools, this problem was solved in order to compute

minimum-energy control inputs and trajectories. Adaptive fuzzy control architectures

are developed to overcome trajectory tracking performance limitation of quadrotor, the

most significant of which is externals disturbances. The first approach is a direct adaptive

fuzzy controller developed based on state observer for trajectory tracking of quadrotor.

The second control scheme is a robust adaptive fuzzy controller based on a disturbance

observer. Stability analysis of the proposed control approaches are performed by using

the Lyapunov theory. The proposed control approaches are validated numerically using

a series of simulation studies in order to highlight their performances.

Keywords:

Quadrotor, Trajectory generation, Energy Optimisation, Adaptive fuzzy control, State

observer, Lyapunov stability.
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Les drones miniatures à voilure tournante ont le potentiel de changer le mode de vie

de manière positive. Ils peuvent se déplacer dans l’espace (en trois dimensions) pour

collecter des informations avec des capteurs embarqués et même interagir physique-

ment avec leur environnement en utilisant des pinces embarquées. Les drones à voil-

ures tournantes sont actuellement utilisés pour de nombreuses tâches que les drones

miniatures pourraient effectuer, comme la surveillance de la circulation, la culture et la

météo; l’inspection des bâtiments, des ponts et des lignes électriques; activités générales

de surveillance; ainsi que des applications de photographie aérienne et de vidéographie.

Les véhicules aériens à voilure tournante n’ont pas besoin d’un pilote à bord, ce qui

signifie qu’ils peuvent être plus petits, plus sécurisés et moins chers.

La taille petite de ces véhicules leur permet de fonctionner à l’intérieur, à l’extérieur

et dans des espaces restreints. Cette capacité sera particulièrement utile dans des situa-

tions dangereuses telles que la recherche de survivants dans des bâtiments endommagés,

pénétration et inspection de bâtiments avec des adversaires armés et la collecte d’infor-

mations dans des bâtiments contaminés par des substances biologiques ou nucléaires.

Dans ces scénarios, la capacité de créer une conscience situationnelle sans jamais avoir

à mettre une vie humaine en danger est extrêmement précieuse.

C’est vrai qu’un robot mobile pourrait accomplir certaines de ces tâches décrites.

Dans certains cas, les robots terrestres ont un avantage considérable par rapport aux

véhicules aériens, car ils peuvent transporter de plus grandes charges utiles, sont générale-

ment plus robustes aux collisions avec l’environnement, ne nécessitent pas de détection

active pour rester au même endroit et ne nécessitent pas une utilisation continue d’én-

ergie pour rester en altitude. Cependant, la capacité à voler permet à un drone à voilure

tournante d’accéder à des endroits impossibles à atteindre par un robot terrestre. De

plus, la navigation sur un terrain accidenté et la montée d’escaliers sont des tâches diffi-

ciles pour les véhicules terrestres, mais dans la plupart des environnements, l’espace

aérien est relativement libre, ce qui rend le problème de navigation plus facile pour les

véhicules aériens.

Les véhicules aériens à voilure fixe sont une autre alternative aux drones à voilure

tournante. Pour naviguer sur de longues distances, l’efficacité d’un véhicule à voilure fixe

ne peut pas être dépassée par un véhicule à voilure tournante. Cependant, par rapport

aux véhicules à voilure fixe, les drones à voilure tournante ont le net avantage de pouvoir

flotter sur place (vol stationnaire). Les véhicules à voilure fixe, en comparaison, doivent

constamment avancer pour produire une poussée. La capacité de vol stationnaire est

précieuse pour naviguer dans des espaces restreints ainsi que pour ramasser et déposer
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des charges utiles avec précision, et surtout pour la surveillance et la photographie.

LeQuadrotor est un type de drones miniatures à voilure tournante. Il a quatre hélices

attachées à des moteurs typiquement montés dans une configuration croisée. Ils sont

disponibles auprès de plusieurs entreprises en tant que véhicules de recherche et véhicules

commerciaux ainsi que des jouets [1] [2] [3] [4]. Les bras à long moment sur lesquels

reposent les hélices leur permettent de produire de grands moments de contrôle en effec-

tuant des manœuvres agressives. L’un des plus grands avantages desQuadrotors est leur

simplicité mécanique. En revanche, les hélicoptères classiques de petite taille et les héli-

coptères coaxiaux nécessitent des mécanismes pour modifier l’inclinaison de l’hélice afin

de produire des forces et des moments de contrôle.

Le Quadrotor est donc une excellente plateforme robotique pour les raisons men-

tionnées précédemment. La communauté de la robotique a vu une prolifération de

recherches utilisant leQuadrotor. Des progrès ont été réalisés dans la conception, comme

plusieurs groupes ont construit des Quadrotors de rang de 50 cm [5] [6] [7] et de rang

de 10 cm [8] [9]. Il existe également des travaux sur la dynamique et le contrôle [5] [10]

[11] [12], la planification [13] [14] [15], la génération de trajectoires [16] [17] [18] [19],

apprentissage [18], transport de charge utile [20] [21] [22] et l’estimation d’état avec des

capteurs embarqués [23] [24] [25]. Les travaux antérieurs seront discutés en détail dans

le chapitre 1.

Les exigences croissantes en matière de sécurité et de performance ont nécessité le

développement de systèmes de commande de vol (autopilot) sophistiqués. La commande

adaptative est considéré comme l’une des techniques clés permettant le développement

des technologies futures avec des performances et sécurité élevés, pour les drones minia-

tures à voilure tournante. Les systèmes de contrôle de vol adaptatifs offrent également

de nombreux avantages par rapport à leurs homologues à gain fixe, notamment une

meilleure performance, une robustesse accrue vis-à-vis les incertitudes et les perturba-

tions externes, un temps de cycle de conception réduit, ainsi qu’un coût réduit. Ils sont

capables d’atteindre ces objectifs grâce à leur capacité à ajuster les paramètres de la

commande en fonction des mesures en ligne. Les premières utilisations de systèmes de

commande de vol adaptatif ont utilisé des contrôleurs avec des propriétés de stabilité non

éprouvées, parfois conduit à des conséquences désastreuses; par exemple le crash fatal du

NASA X-15 en novembre 1967 [26]. Depuis ce temps, des recherches approfondies dans

le domaine de la théorie de la commande adaptative ont permis la conception, l’analyse

et la synthèse des systèmes adaptatifs stables. Nous entrons maintenant dans la phase

où les systèmes de contrôle de vol adaptatifs ont atteint le niveau de maturité requis
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pour l’application aux plates-formes de vol matérielles telle que les drones miniatures à

voilure tournante.

MOTIVATIONS ET CONTRIBUTIONS

Bien qu’il n’y ait aucun doute que de grands progrès ont été réalisés sur tous les as-

pects desQuadrotors, ils ne sont pas encore utilisés pour de nombreuses tâches décrites

précédemment et n’ont pas encore atteint leur plein potentiel. Pour atteindre cet objectif,

beaucoup de travaux doivent être entamés pour faire avancer l’état de l’art dans tous les

domaines de la technologie du Quadrotor. La motivation pour le travail présenté dans

cette thèse est d’aborder certains défis lié au quadrotor et proposer des solutions à ces

dernières. Plus précisément, le travail décrit ici représente des contributions à l’état de

l’art enmatière de commande et de génération de trajectoire optimale en terme d’énergie

pour augmenter l’autonomie du véhicule.

Le travail présenté dans cette thèse a donné lieu aux contributions suivantes :

• La conception d’un modèle énergétique pour le Quadrotor, composé de la dy-

namique du mouvement du véhicule, la dynamique des moteurs et de la batterie.

Lemodèle proposé a été validé par simulation pourmontrer la possibilité d’économiser

de l’énergie.

• La formulation et la résolution de deux problèmes de commande optimale pour

minimiser l’énergie et le temps d’une mission bien définie.

• La synthèse d’une loi de commande adaptative floue directe avec et sans obser-

vateur pour la poursuite de trajectoire d’unQuadrotor. L’approche de commande

proposée est robuste vis-à-vis les perturbations externes telles que les rafales de

vent et les perturbations internes telles que les variations paramétriques.

• La synthèse d’une loi de commande adaptative floue robuste basée sur l’observa-

teur de perturbations. Cette approche a été validée en simulation pour monter la

robuste contre les perturbations externes ainsi que les variations paramétriques.

• La proposition d’un observateur de perturbation pour l’estimation des perturba-

tions externes à savoir les rafales de vent. L’estimé sera utilisé dans la loi de com-

mande dont le but de compenser l’effet des perturbations externes.
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ORGANISATION DE LA THESE

Ce rapport de thèse est divisé en cinq chapitres:

D’abord, nous commençons par un état de l’art sur les drones miniatures dans le

chapitre 1. Nous présentons brièvement l’historique des drones miniatures à voilure

tournante et les applications civiles potentielles de ces véhicules spécifiquement leQuadro-

tor. Ensuite, nous donnons un état de l’art sur les travaux développés sur la commande
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duQuadrotor et nous présentons aussi quelques notions sur le système flou utilisé dans

ce travail ainsi qu’un rappel sur la commande adaptative floue.

Le chapitre 2 est consacré à la modélisation du Quadrotor. Nous y présentons le

modèle cinématique ainsi que le modèle dynamique d’un corps rigide dans l’espace; en-

suite, les forces et les moments importants qui agissent sur le Quadrotor. Un modèle

dynamique complet du Quadrotor et un autre simplifié utilisé dans la synthèse des lois

de commande sont aussi présentés dans ce chapitre.

Dans le chapitre 3, nous proposons un modèle énergétique pour le Quadrotor, com-

posé de la dynamique du mouvement, la dynamique des moteurs ainsi que la dynamique

de la batterie. Le modèle proposé est validé à travers deux missions pour montrer la pos-

sibilité d’économiser de l’énergie. Deux problèmes de commande optimale sont formulés

et résolus afin de calculer l’énergie minimale ainsi que le temps minimal. Dans le pre-

mier problème, nous cherchons à trouver les entrées de commande et la trajectoire du

véhicule entre deux configurations initiales et finales qui minimisent l’énergie consom-

mée durant une mission spécifique. Alors que dans le second, le temps minimal et la

trajectoire du véhicule sont calculés pour une énergie désirée.

Dans le chapitre 4, nous synthétisons deux lois de commande adaptatives floues di-

rectes pour une classe de système multi-rotors à savoir le Quadrotor. La première com-

mande est sans observateur, tandis que la deuxième est avec observateur. L’idée de

base est d’utiliser un système flou adaptatif pour approximer la dynamique incertaine

du véhicule. Nous présentons aussi dans ce chapitre la conception d’un observateur

d’état pour mesurer les états non mesurables. Les performances des deux schémas de

commande proposés dans ce chapitre sont validées par simulation.

Le chapitre 5 introduit une loi de commande adaptative floue robuste à base d’obser-

vateur de perturbation, pour surmonter le problème des perturbations externes à savoir

la rafale de vent. Il présente la conception de cette approche de commande qui repose

sur l’estimation des perturbations externes, ainsi que la validation de cette approche de

commande par simulation sur unQuadrotor.



Chapitre 1

État de l’art sur les drones miniatures
et les systèmes flous
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1.1 Introduction

Nous allons présenter dans ce chapitre un aperçu sur l’évolution, le développement et

les applications de drones miniatures à voilure tournante, Ainsi que les travaux remar-

quables proposés dans la littérature pour ce type de drone. Nous allons restreindre notre

étude sur un type de drones miniatures à voilure tournante à savoir le Quadrotor, où

nous présentons les travaux des grands laboratoires qui travaillent sur cette plate-forme

de recherche. Cette étude nous permettra de situer notre travail par rapport aux travaux

antérieurs. Nous allons présenter aussi quelques descriptions des approximateurs flous

et la commande adaptative floue.

Par la suite dans ce chapitre, nous allons introduire dans la section 1.2 un état de

l’art sur les drones miniatures à voilure tournante. Dans la section 1.3 une étude bib-

liographique sur la commande de drone miniature à voilure tournante précisément le

Quadrotor est exposée. Nous rappelons dans la section 1.4 quelques notions sur les

systèmes flous, pour mieux présenter les approches de commande développées dans ce

travail, . La section 1.5 présente un rappel sur la commande adaptative floue.

1.2 Drones miniatures à voilure tournante

1.2.1 Contexte historique

Le concept du drone a été créé par Léonard De Vinci 1488 (voir la figure 1.1a). Il a appelé
le véhicule Non il volo umano, ce qui signifie vol non humain. Malgré le concept élaboré

par Da Vinci, l’idée n’a pas été mise en exécution que beaucoup plus tard. La première

utilisation enregistrée d’un véhicule aérien sans pilote pour le Combat dans la guerre a

eu lieu le 22 Août 1849, lorsque les Autrichiens ont attaqué la ville italienne de Venise

avec des ballons sans pilote chargés d’explosifs (voir la figure 1.1b). Le premier avion

sans pilote, destiné à être utilisé comme des missiles, a été construit pendant et peu après

la première guerre mondiale. En Septembre 1916, l’avion automatique de Hewitt-Sperry,
autrement connu comme la ”bombe volante” a fait son premier vol, démontrant le concept

d’un aéronef sans pilote.

Probablement le premier aéronef contrôlé par Radio Commande (RC) réussi était

Fairey IIIF qui était modifié avec plus dièdre dans le cadre d’un programme de l’étab-

lissement Royal d’aéronef en 1931. L’aéronef est devenu connu comme Fairey Queens
qui explique pourquoi ultérieurement les drones RC ont été appelésQueen Bee etQueen
Wasp. La première production de drone à grande échelle était le produit de Reginald
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Denny, qui a produit un modèle d’avion RC en 1934 (voir la figure 1.1c). Dans la péri-

ode après la seconde guerre mondiale, les avions RC ont suivi le succès de drone cible

OQ-2 avec une autre série très réussie de drones cibles à piston, connus sous le nom de

Basic Training Target (BTT). Ils furent ensuite employés pour des missions de reconnais-

sance dans les années 1960 (drones Firebee et Lightning Bug). Leur utilisation pour des

missions de surveillance s’est ensuite répandue lors de nombreux conflits. Depuis, de

nombreux drones ont été développés, et leur usage à des fins civiles a également débuté.

(a) (b) (c)

Figure 1.1: (a) véhicule aérien de Leonardo Da Vinci, (b) Bombardement par Balloon en
1848, (c) RP.1 aéronef de Reginald Denny

Le Gyroplane No.1 est l’un des premiers Quadrotors avec pilote, construit par Louis
et Jacques Breguet avec l’aide du professeur Charles Richet en 1907 en France (voir fig-

ure 1.2). Ce n’était pas un hélicoptère libre, ni contrôlable ni orientable. Mais c’était

la première fois qu’un dispositif à voilure tournante s’était levé et un pilote dans l’air

[27]. Dans les années 1920 en France, Étienne Oehmichen a conçu plusieurs Quadrotors

[27]. LeOehmichen No.2 est probablement le premier hélicoptère fiable (voir figure 1.3a).

L’américain George de Bothezat a construit Convertawings Model A (voir la figure 1.3b),

et le premier vol a eu lieu en 1956. Il a également été le premier hélicoptère à quatre

rotors qui a démontré un vol stationnaire [28].

Le Curtiss-Wright VZ-7 a été conçu par la société Curtiss-Wright pour l’armée améri-

caine en 1958 (voir la figure 1.4a). Il a été contrôlé en modifiant la poussée des quatre

hélices [29]. En 1963, la société Curtiss-Wright a développé le X-19 pour l’armée de l’air

des États-Unis (voir la figure 1.4b). Cependant, il a été détruit lors d’un accident en 1965,

et le programme de X-19 a ensuite été annulé [30].
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Figure 1.2: Gyroplane No.1

(a) (b)

Figure 1.3: (a) Oehmichen No.2, (b) Convertawings Model A

(a) (b)

Figure 1.4: (a) Curtiss-Wright VZ-7, (b) Curtiss-Wright X-19

Au cours des dernières décennies, divers drones miniatures à voilure tournante ont

été conçus pour des recherches scientifiques et des applications civiles. Il existe de nom-

breux drones commercialisés avec succès, tels queDraganflyer,Hummingbird, AR.Drone,
Phantom, Gaui 330X, etc.
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Figure 1.5: Draganflyer X4-P

Draganfly Innovations Inc a conçu plusieursQuadrotors depuis 1999. Il existe plusieurs

types de Quadrotor: Draganflyer X4-P, Draganflyer Guardian et Draganflyer Comman-
der. Ils sont construits en utilisant des fibres de carbone robustes, des pièces en nylon

injectées en verre et des moteurs à courant continu sans balais (brushless DC motors).

Les dimensions des Quadrotors Draganflyer sont entre 59cm et 87cm. Le poids avec la

batterie varie de 1050g à 2750g, et la capacité de charge utile est de 420g à 1000g. La

batterie embarquée est habituellement de type Lithium Polymer (LiPo) avec une tension

maximale de 14, 8V et une capacité varie de 2700mAh à 5400mAh, ce qui permet à un

Quadrotor de voler environ 30 à 40 minutes. Le Draganflyer X4-P est équipé d’un puis-

sant processeur embarqué avec onze capteurs: trois gyroscopes, trois accéléromètres,

trois magnétomètres, un capteur de pression barométrique et un récepteur GPS. Tous

ces capteurs fournissent constamment des données à l’ordinateur de vol embarqué. Les

Quadrotors de chez Draganfly sont utilisés dans de nombreuses applications, telles que

la sécurité publique, la maintenance et l’inspection industrielles, la photographie et la

vidéographie, etc. De plus, ils sont utilisés dans la recherche scientifique dans de nom-

breuses universités, comme MIT, université North Dakota, université Texas A&M et

l’université McGill [2].

Ascending Technologies propose également plusieurs Quadrotors et drones depuis

1998 [1]. L’AscTec Flacon est conçu pour les enregistrements professionnels d’images

et de vidéos. L’AscTec Firefly, Pelican et Hummingbird sont conçus pour différents do-

maines de recherches scientifiques (voir la figure 1.6). Le Pelican est conçu avec une

puissance maximisée et beaucoup d’espace pour un développement ultérieur. Le Hum-
mingbird est conçu pour des manœuvres de vol très dynamiques et risquées, il est très

robuste et sa structure simple est facile à réparer. Les poids de Pelican et Hummingbird
avec batterie sont respectivement de 1650g et 710g et la charge utile maximale est de
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200g et 650g. Le Hummingbird dispose de quatre moteurs à courant continu sans bal-

ais HACKER X-BL 52s et d’une batterie de 3 cellules 11.1V 2100mAh Lithium Polymère

(LiPo) qui permet au véhicule de voler environ 20 minutes. Le Hummingbird dispose

de deux microcontrôleurs ARM9 et dispose de neuf capteurs: trois gyroscopes, trois

accéléromètres, un magnétomètre 3D, un capteur de pression barométrique et un ré-

cepteur GPS. Les drones de chez AscTec sont largement utilisés dans la recherche scien-

tifique, tel que l’Université de Pennsylvanie et l’École polytechnique fédérale de Zurich.

Ils fournissent un programme utilisateur qui fonctionne à 1kHz pour permettre aux

utilisateurs de créer leur propre algorithme de commande.

(a) (b)

(c) (d)

Figure 1.6: AscTec : (a) Hummingbird, (b) Pelican, (c) Falcon, (d) Firefly

Le AR. Drone est produit par Parrot SA depuis 2010 (voir la figure 1.7a). Il équipe deux

caméras HD intégrées et envoie des images en temps réel au contrôleur de vol parWi-Fi.

C’est un Quadrotor bien développé contrôlé à distance par une application d’interface

graphique conviviale sur iPhone, ou iPad [31]. AR. Drone, nom complet Augmented Re-

ality Drone, est conçu pour les jeux vidéo et les divertissements à domicile. Le prix est

inférieur à 300 euros. Il est équipé d’une batterie de 3 cellules 11.1V 1000mAh Lithium

Polymère (LiPo) qui permet au véhicule de voler environ 10 à 15 minutes. Le système
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comporte deux caméras, trois gyroscopes, trois accéléromètres, un sonar et deux micro-

contrôleurs. En 2011, Bristeau et al. ont exposé le système de navigation et de contrôle

intérieur dans leur papier [32]. Le système est contrôlé par plusieurs contrôleurs PID.

DJI Innovations produit également desQuadrotors, desmulticopters et des contrôleurs

de vol à usage commercial et récréatif. LeQuadrotor Phantom a une dimension de 35cm

et hauteur de 19cm (voir figure 1.7b). Il est équipé d’une batterie de 3 cellules avec

2200mAh Lithium Polymère (LiPo) qui permet au véhicule de voler environ 15minutes.

L’angle d’inclinaison maximal du Phantom est de 45 degrés. La vitesse maximale de

montée ou de descente est de 6m/s et la vitesse maximale du vol est de 15m/s. Le Phan-
tom dispose d’un système intégré de contrôle de vols, le système de pilote automatique

Naza-M, pour assurer la stabilité du système. Il peut également être contrôlé par une

radiocommande RC [4].

(a) (b)

Figure 1.7: (a) AR. Drone, (b) Phantom

De nombreux projets open-source (OSP ) sont également développés sur les Quadro-

tors, tels queArducopter [33], Paparazzi [34], Pixhawk [35],Mikrokopter [3], etc. LesOSP
utilisent des sites d’hébergement communautaire pour générer des codes ou des schémas

librement. Arducopter fournit un logiciel basé sur une interface utilisateur graphique

(GUI ) pour ajuster les gains du contrôleur et afficher les informations de vol. Paparazzi
fournit neuf Cartes de pilote automatique différentes qui sont développées par l’univer-

sité ENAC et un GUI basé sur GCS avec scripts de chemin de vol. Le projet Pixhawk
dispose d’un équipement de vision par ordinateur développé par le groupe de vision par

ordinateur de ETHZ.Mikrokopter est fourni parHiSystem GmbH en 2006. Il dispose d’un

logiciel basé sur l’interface graphique pour le réglage du gain.
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1.2.2 Applications

L’utilisation des drones miniatures était très limitée dans la dernière décennie, essen-

tiellement à cause des réglementations restreignant ou interdisant leur utilisation au

sein de l’espace aérien. Dans les dernières années ce domaine a connu un intérêt con-

sidérable chez les industriels et les chercheurs, cet intérêt est motivé par les récentes

avancées technologiques qui rendent possible la conception de systèmes performants

dotés de réelles capacités de navigation autonome, à des coûts non prohibitifs.

Les applications sont nombreuses. Elles concernent en premier lieu les domaines de

la sécurité (surveillance de l’espace aérien, du trafic urbain et interurbain), la gestion des

risques naturels (surveillance de l’activité des volcans), la protection de l’environnement

(mesure de la pollution de l’air, surveillance des forêts), l’intervention dans des sites hos-

tiles (milieux radioactifs, déminage des terrains sans intervention humaine), la gestion

des grandes infrastructures (barrages, lignes à haute tension, pipelines), l’agriculture (dé-

tection et traitement des cultures) et la prise de vue aérienne dans la production de films.

Toutes ces missions nécessitent un contrôle performant de l’appareil et par conséquent

des informations précises sur son état absolu et /ou relatif à son environnement [36].

1.2.2.1 Application de drones dans l’agriculture de précision

La valeur totale des solutions basées sur les Drones dans toutes les industries d’appli-

cations est significative, plus de 127 milliards de dollars, selon une récente analyse de

PwC. Parmi les domaines les plus prometteurs, il y a l’agriculture, où les drones offrent la

possibilité de relever plusieurs défis majeurs. La technologie Drone donne à l’industrie

agricole une transformation de haute technologie, avec une planification et une stratégie

basées sur la collecte et le traitement des données en temps réel. PwC estime à 32,4 mil-

liards de dollars le marché des solutions à base de Drone dans l’agriculture de précision.

A l’échellemondiale, les usages peuvent être classés en deux catégories principales : le

traitement (pulvérisation en général), et le diagnostic (recueil de données géo-référencées

sur l’état des cultures). Ces deux branches impliquent des différences technologiques sur

l’architecture des drones :

1. pour le diagnostic, l’appareil emporte le bon capteur (en visible ou en infrarouge)

à une altitude assez élevée pour éviter tous les obstacles et peut couvrir de grandes

surfaces rapidement, ce qui est le cas des drones à voilure fixe de type mini-avion.

2. pour le traitement, l’appareil doit être capable de vols stationnaires, avec une
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charge utile plus importante, tout en évitant les obstacles proches du sol, ce qui est

le cas des drones à voilures tournantes de typemulti-rotors. En France, l’épandage

aérien de pesticides est interdit, et la tendance est plutôt à la suppression des déro-

gations existantes, compte tenu des risques de contamination pour les habitations

et pour les cours d’eau en particulier.

(a) (b)

Figure 1.8: Utilisation de drone dans l’agriculture: (a) Drone à voilures fixes, (b) Drone
à voilures tournantes

1.2.2.2 Application de drones dans la photographie

Les drones sont également utilisés pour la photographie et la vidéo aérienne . Le drone

AscTec Falcon est spécialement conçu pour cette application [1]. UnQuadrotor peut être

utilisé à des fins commerciales, tels que le tournage d’un documentaire sur la faune, la vue

aérienne pour une publicité d’un bien immobilier et la vidéo aérienne pour un événement

sportif. Il peut également être utilisé à des fins personnelles pour enregistrer des photos

et des vidéos pour souvenir. Pour la photographie et la vidéo aérienne commerciale, la

haute qualité des photos et des vidéos devrait être assurée. Les images ne doivent pas

être floues, et les vidéos devraient être prises pendant un mouvement lisse du véhicule.

L’obtention d’images et de vidéos aériennes de haute qualité peuvent être un grand

défi. Cela dépend de la configuration de la caméra embarquée et, plus important, de

la stabilité du véhicule lors du vol stationnaire ou du déplacement. Les drones doivent

flotter ou se déplacer avec les plus petites vibrations pour assurer la qualité de l’image.

Par conséquent, la commande du système devrait être capable de tolérer les bruits de

mesures provenant des capteurs, tels que les accéléromètres et les gyroscopes, et de

fournir les meilleures performances. De plus, comme les prises de vue sont prises dans
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différentes circonstances et dans différentes conditions météorologiques, la stabilité du

système est très importante. Il peut y avoir des perturbations météorologiques, telles

que le vent, la température et l’humidité. Le système de commande de drone devrait être

capable d’atténuer ces perturbations externes avec des erreurs de suivi et des vibrations

les plus petites possibles.

(a) (b)

Figure 1.9: (a) Bebop de chez parrot, (b) Phantom de chez DJI

Dans ces applications, les drones ont besoin d’une durée de vol assez longue pour

terminer les tâches. Le temps de vol dépend de deux facteurs: la capacité de la batterie

embarquée et la consommation d’énergie du système. Les drones commercialisés tels

que lesQuadrotors utilisent généralement des batteries au lithium-polymère (LiPo), qui

ont une capacité beaucoup plus légère et plus élevée qu’une batterie rechargeable con-

ventionnelle de forme équivalente. La batterie de 3 à 6 cellules, 12V et 3000mAh est

la configuration la plus commune utilisée dans beaucoup de systèmes de Quadrotor,

tel que Draganfly X4-P [2] et AscTec Hummingbird [1]. Elle permet à un drone de type

Quadrotor de voler environ 15 à 20 minutes. Le Draganfly X8 a une puissance améliorée,

une batterie lithium-polymère de 5400mAh, pour assurer une durée de vol plus longue.

Cependant, une capacité de batterie plus importante signifie une charge plus lourde et

un prix plus cher. Afin d’étendre la durée du vol, nous pouvons également réduire la

consommation énergétique du système en utilisant une CPU (Central Processing Unit)

moins puissante. Cependant, un processeur moins puissant signifie moins de capacité de

traitement. D’autres systèmes, comme le système de vision, nécessitent de nombreuses

ressources de traitement. Par conséquent, le système de commande de drone devrait

avoir une structure simple avec de bonnes performances. De plus, en particulier dans
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les tâches de recherche et de sauvetage, il existe de nombreux obstacles inattendus. Le

drone doit avoir une réponse rapide pour éviter les collisions. Donc, la méthode de com-

mande devrait avoir une adaptation rapide du système aux changements brusques.

1.3 Étude bibliographique sur la commande deQuadrotor

1.3.1 Groupes de recherche

Depuis 2002, plusieurs centres de recherche et de groupes de spécialistes en aéronau-

tique ont commencé à publier les premiers résultats à propos de la modélisation et de la

commande de l’hélicoptère à quatre rotors (Quadrotor). Dans les paragraphes suivants,

nous allons décrire très succinctement, les travaux de différents groupes qui sont inter-

venus dans la modélisation et la commande de Quadrotor. Il faut noter que cette liste

n’est pas exhaustive.

Université Nationale d’Australie : cette équipe de recherche a été une des premières

à aborder le problème de la stabilisation de l’hélicoptère à quatre rotors, ils ont construit

la plate-forme X-4 en 2004 (voir la figure 1.10a). Plus de détails sur X-4 peuvent être

trouvés dans la thèse et les documents de Pounds [37] [38]. Ensuite, ils se sont intéressés
à donner une modélisation très détaillée en considérant les effets aérodynamiques et le

battement des hélices deQuadrotor [39], ainsi que la modélisation deQuadrotor de taille

large [40].

École Polytechnique Fédérale de Lausanne, Suisse : ce groupe de recherche s’est in-

téressé à la conception du “hardware” embarqué dans des hélicoptères à quatre rotors, en

utilisant différentes architectures, telles que par exemple des microcontrôleurs, des DSP

et des FPGAs [41]. En ce qui concerne la commande, ils ont reporté l’application de lois

de type PID et LQ pour la stabilisation en attitude de l’hélicoptère à quatre rotors [42].

Ensuite, ils ont appliqué des approches plus complexes, telles que la commande back-

stepping et la commande à modes glissants [43]. Différents résultats en simulation et en

temps réel ont été montrés. Cependant un modèle linéaire pour l’attitude a été utilisé et

les aspects de robustesse par rapport aux perturbations externes et aux incertitudes du

modèle n’ont pas été abordés. De plus, les lois de commande ne sont pas bornées.

Université de technologie de Compiègne, France : bien que cette équipe ait réalisé

une modélisation de l’hélicoptère à quatre rotors basée sur un formalisme de Lagrange

le point fort de leur travail concerne la commande. La stratégie de commande reportée

dans [44] consiste à ramener les équations qui représentent la dynamique du système

à une chaîne d’intégrateurs et ensuite à appliquer une stratégie proposée dans [45] qui
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concerne la stabilisation des systèmes linéaires avec des commandes bornées. La plate-

forme expérimentale de cette équipe consiste en l’hélicoptère à quatre rotors Draganfly
III vendue chez Dranganfly Innovation Inc [2]. Une commande d’attitude bornée pour le

Quadrotor a été proposée dans [46], où la loi de commande est obtenue en utilisant une

technique backstepping. Néanmoins, les auteurs supposent un modèle linéaire pour la

dynamique de la rotation.

(a) (b)

Figure 1.10: (a) ANU X4, (b) STARMAC II

Université Lakehead, Canada : Le travail reporté par cette équipe concerne la sta-

bilisation en attitude d’un robot volant de type VTOL à quatre rotors. L’approche de

commande proposée dans [47] est basée sur les quaternions, et la compensation des

couples gyroscopique et de Coriolis. On trouve deux contrôleurs, le premier est un PD

et le deuxième un PD2, où l’action proportionnelle est en terme de vecteur quaternion

et les deux actions dérivées sont en terme de la vitesse angulaire du véhicule et de la

vitesse du vecteur quaternion. Les lois de commande montrent une stabilité asympto-

tique globale et une stabilité exponentielle locale. Les travaux récents de cette équipe

de recherche porte sur l’estimation et la stabilisation d’attitude de drones miniatures de

type VTOL [48] [49] [50].

Université de Stanford, USA : Stanford Testbed of Autonomous Rotorcraft for Multi-

Agent Control (STARMAC) [6],est le produit réalisé par cette équipe de recherche, c’est

un banc d’essai multi-véhicule utilisé pour valider de nouveaux concepts en matière de

contrôle multi-agent. Les travaux menées sur STARMAC couvrent plusieurs domaines,

y compris la recherche coopérative, le contrôle et réseau de capteur [51], l’évitement des

obstacles coopératifs [52], planification de trajectoire optimale, et la génération de trajec-
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toires acrobatiques. Les travaux en cours se concentrent sur l’intégration des capacités

de perception sur STARMAC, pour permettre au véhicule de comprendre, de réagir et de

raisonner sur leur environnement.

Université de Pennsylvanie, USA : ce groupe a réalisé un travail intéressant avec le

professeur Vijay Kumar dans laboratoire GRASP, ils ont utilisé la plate-forme deQuadro-

tor destiné à la recherche Hummingbird (Figure 1.6a) pour développer plusieurs applica-

tions. Dans [53] les auteurs ont développé un algorithme de commande, une méthodolo-

gie de saisie, ainsi que la fabrication d’un mécanisme pour la prise des objets. Le prob-

lème de commande en coopératives de plusieurs Quadrotors pour une tâche de saisie

et transportation est traité dans [54]. D’autres problèmes ont été traités telles que, la

génération de trajectoire et réalisation des mouvements agressives [55], commande et

génération d’une trajectoire demi-circulaire dans un environnement contraint [16].

École polytechnique fédérale de Zurich, Suisse : dans l’institut de systèmes dynamiques

et de contrôle, Le professeur Raffaello D’Andrea et son équipe ont réalisé des travaux re-

marquables, ils ont utilisé la même plate-forme que le laboratoire GRASP (Hummingbird)
pour traiter plusieurs problématiques et défis des drones miniatures, on peut citer : l’ap-

prentissage itératif [56] [57], où le système autonome apprendre de leur expérience

passée à travers des algorithmes d’apprentissage qui lui permettent avec le temps de

réaliser des manœuvres sophistiqués avec précision. Génération de trajectoire et com-

mande en temps réel [17] [58], commande optimale en terme de temps [59], et la com-

mande en formation pour des tâches d’assemblages, de lancement et attrape de balle [60]

[61] [21].

1.3.2 Guidage et pilotage

Au cours des dix dernières années, les applications des drones à voilures tournantes

sont demeurées comme des sources de motivation les plus influentes pour une analyse

et un contrôle rigoureux des systèmes mécaniques et non linéaires. Les drones à voilures

tournantes sont naturellement instables. La stabilisation de ces machines est donc une

étape cruciale dans la conception des aéronefs autonomes. Développer un contrôleur

de vol consiste à synthétiser des algorithmes qui vont produire les couples et les forces

de commande pour deux raisons: 1) Stabiliser le véhicule et rejeter les perturbations

internes et externes ; 2) fournir les accélérations nécessaires pour que le drone suive une

trajectoire désirée et réaliser sa mission.

Prenons un exemple simple où leQuadrotor est chargé de se déplacer en toute sécurité

à partir du point A au point B en évitant les obstacles (figure 1.11). On peut décomposer
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Figure 1.11: Exemple de mission de navigation simple

cette mission en tâches élémentaires comme le décollage autonome, suivi de trajectoire

de référence, évitement et détection des obstacles, vol stationnaire, détection de zone

d’atterrissage sécurisée et atterrissage autonome.

Pour qu’un robot volant autonome réalise cette mission, il a besoin d’avoir des cap-

teurs pour l’auto-localisation, et des capteurs pour la perception de l’environnement et

de l’interaction (voir figure 1.12). D’un autre côté, l’architecture de contrôleur embar-

qué doit intégrer différents modules : le contrôleur de bas niveau (stabilisation et suivi

de trajectoire), comportements réactifs pour l’évitement des collisions, et un contrôleur

de haut niveau (système de navigation) pour la planification de mission et la génération

des trajectoires de référence.

Le contrôleur de bas niveau est dédié à l’augmentation de stabilité, rejet de perturba-

tions et l’amélioration de la réponse dynamique lorsque le pilote ou le contrôleur de haut

niveau (système de guidage) fournit des commandes et des trajectoires de référence. Les

variables d’état sont généralement la position, les angles de rotation, la vitesse linéaire et

les vitesses angulaires. Le contrôleur de bas niveau transforme ces mesures à des forces

et des moments qui exercent sur le corps rigide du drone.
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Figure 1.12: Capteurs et modules requis pour un vol autonome

1.3.3 Techniques de commande

Depuis les années 2000, différentes stratégies de commande et guidage ont été proposés.

Ils peuvent être classés dans deux catégories: méthodes de contrôle basées sur l’appren-

tissage et techniques de contrôle basées sur la modélisation.

1.3.3.1 Techniques de commande basées sur l’apprentissage

Ces techniques de commande comprennent la logique floue et les approches des réseaux

de neurones. Le modèle dynamique de l’UAV n’est pas nécessaire, mais plusieurs es-

sais sont nécessaires pour former le système de contrôle. Les commandes basées sur la

logique floue ont été mis en œuvre avec succès sur le Quadrotor. une commande adap-

tative basée sur la logique floue est proposée dans [62], le modèle de Takagi Sugeno est

utilisé dans [63] [64] pour la stabilisation et l’estimation de l’attitude du Quadrotor, le

problème de poursuite de trajectoire est traité [65], d’autres auteurs combine la logique

floue avec les techniques de commande non linéaire tel que backstepping et mode glis-

sant [66]. Plusieurs commandes basées sur les réseaux de neurones ont été développées

pour le Quadrotor [67] [68] [69]. Dans [70], Madani, a développé une commande adap-

tative basée sur les techniques backstepping et les réseaux de neurones.
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1.3.3.2 Techniques de commande basées sur le modèle

Ces méthodes de commande sont largement utilisées dans les systèmes aérospatiaux et

sont basées sur le modèle dynamique des véhicules. Différents contrôleurs pour les UAVs

ont été proposés en utilisant différentes techniques de commande linéaires classiques et

les stratégies avancées de commande non linéaires. Il a été démontré que le modèle non

linéaire deQuadrotor ne peut pas être converti en un système linéaire contrôlable via la

linéarisation exacte, mais la commande par linéarisation entrées/sorties a été appliquée

avec succès sur leQuadrotor [71]. Dans [42], le PID et les techniques de commande LQR

ont été utilisées pour la commande d’un petit UAV. Un modèle de commande prédictive

non linéaire a également été utilisé pour le suivi de trajectoire [72]. Il est à noter que les

techniques de commande non linéaires basées sur la linéarisation sont plus générales et

aucune garantie de robustesse contre les incertitudes des modèles ou des perturbations

n’est fournie.

Les effets des incertitudes paramétriques et les dynamiques non modélisées ont été

traités à l’aide des systèmes d’identifications [41] [44] [55] [73] [74] [75] ou des tech-

niques de contrôle robustes [71] [76] [77]. Une boucle de commande H∞ robuste [76] a

été implémentée et testée sur l’hélicoptère à quatre rotors, effectuant ainsi un vol robuste

et de suivi de trajectoire précis. Les résultats obtenus sont très satisfaisants. Toutefois,

la commande robuste utilisant H∞ est connue pour être conservateur et présente un

compromet entre les performances et la robustesse. En outre, la conception de cette

commande utilise un modèle linéarisé extrait du vol stationnaire. Ainsi, une dégrada-

tion des performances apparaît lorsque l’hélicoptère effectue des manœuvres agressives.

La commande robuste devient inapplicable lorsque les incertitudes de modélisation sont

grandes. La commande adaptative est ensuite nécessaire pour gérer ces incertitudes

importantes et variables dans le temps. De nombreux contrôleurs adaptatifs ont été

proposés pour la commande de Quadrotor [70] [78] [79] [80] [81] [12]. Récemment,

les techniques de commande adaptative ont été intensivement étudiées et utilisées pour

l’estimation des incertitudes paramétriques [79], la stabilisation de l’attitude [81] et la

poursuite de trajectoire [78]. Les réseaux de neurones et les mécanismes d’adaptation

ont été utilisés pour compenser les erreurs de modélisation via backstepping [70]. La

commande des drones avec des entrées bornées est un autre problème difficile à relever

dans la pratique en raison de saturation des actionneurs. Les auteurs [46] ont proposé

un contrôleur qui traite le problème de commande avec les entrées bornées . Les tech-

niques de saturation imbriquées (Nested saturation) a été appliquée avec succès pour

stabiliser un drone miniature à voilure tournante de type VTOL (Vertical Takeoff and
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Landing) [82] [83] et l’hélicoptère à quatre rotors [44]. D’autres méthodes de contrôle

non linéaire tel que les techniques du backstepping [84] [85], mode glissant [86] [87] ont

été appliquées pour les hélicoptères à quatre rotors.

1.4 Système flou

La logique floue à été introduite par le professeur Lotfi Zadeh en 1965 comme une

généralisation de la logique binaire [88]. L’intérêt de la logique floue réside dans sa ca-

pacité à traiter l’imprécis, l’incertain et le vague. Elle est issue de la capacité de l’homme

à décider et agir de façon pertinente malgré le flou des connaissances disponibles. En

effet, la logique floue a été introduite pour approcher le raisonnement humain à l’aide

d’une représentation adéquate des connaissances. Un système flou est une fonction non

linéaire reliant un vecteur de données d’entrée à un vecteur de sortie.

1.4.1 Description d’un système flou

Nous définissons d’abord une certaine terminologie. Un ensemble flou F est défini sur

un univers de discours U , par une fonction d’appartenance µF qui prend ces valeurs

dans l’intervalle [0, 1]. Cette fonction donne le degré d’appartenance de chaque élément

x ∈ U à l’ensemble flou F . Un ensemble flou peut être représenté comme un ensemble

de paires ordonnées (F, µF ). La configuration de base d’un système flou est illustrée à

la figure 1.13. Notant qu’il y a quatre modules principaux dans un système flou à savoir:

interface de fuzzification, base de règles floues, moteur d’inférence flou et interface de

défuzzification [89].

L’interface de fuzzification transforme la grandeur physique d’entrée en une grandeur

floue. Plus précisément, étant donné (F, µF ) un ensemble flou défini dans U , et x ∈ U

une entrée de l’interface de fuzzification alors, les sorties de l’interface de fuzzification

sont µFi
(xi) (i = 1, 2, . . . , n). Par exemple, la figure 1.14 définit une interface de fuzzifi-

cation qui transforme la vitesse d’une voiture à des valeurs de fonction d’appartenance

de la vitesse dans les trois ensembles flous étiquetés comme «lente», «moyenne» et

«rapide». Il existe deux facteurs qui déterminent une interface de fuzzification: (1) le

nombre d’ensembles flous définis dans l’univers de discours; et, (2) les fonctions d’ap-

partenance spécifiques pour ces ensembles flous.

La base de règles floues est un ensemble d’énoncés linguistiques sous la forme de

”SI un ensemble de conditions est satisfait, ALORS un ensemble de conséquences est

déduit”, où les conditions et les conséquences sont associées à des concepts flous (c.-à-d.,
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Figure 1.13: Configuration de base d’un système flou

Termes linguistiques). Par exemple, dans le cas d’un système flou à sortie unique de

n-entrée, la base de règles floues peut consister en les règles suivantes:

Rk : Si x1 est Ak1 et x2 est A
k
2 et . . . et xn est A

k
n Alors z est Bk

où xi i = 1, 2, . . . , n sont les entrées de système flou, z est la sortie du système flou, Aki
et Bk sont des termes linguistiques, et k le nombre des règles floues. Ces règles floues

SI-ALORS fournissent une forme naturelle dans laquelle les humains représentent leurs

connaissances. En reliant chaque terme linguistique aux règles floues avec une fonction

d’appartenance, nous spécifions la signification des règles floues dans un sens flou déter-

miné. Les paramètres de conception d’une base de règles floues sont: k, le nombre de

règles floues dans la base de la règle floue; et, (2) l’énoncé spécifique de chaque règle

floue.

Le moteur d’inférence flou est une logique de décision qui utilise des règles floues de

la base de règles floue pour déterminer les sorties floues d’un système flou correspondant

aux entrées du système flou. C’est lemoteur d’inférence flou qui simule une procédure de

prise de décision humaine basée sur des concepts flous et des énoncés linguistiques. Le

paramètre de conception d’unmoteur d’inférence flou est: quelle logique floue spécifique

est utilisée.

L’interface de défuzzification transforme la grandeur floue issue de l’inférence en une

grandeur physique. Cependant, il existe plusieurs méthodes de défuzzification, la méth-
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ode la plus utilisée dans la commande est la méthode de défuzzification dite la moyenne

des centres.

Figure 1.14: Fonction d’appartenance

Les fonctions d’appartenance des ensembles flous influencent fortement la «douceur»

de la surface entrée-sortie déterminée par le système flou. En général, plus les fonctions

sont pointues, moins la surface entrée-sortie est lisse. Le choix des fonctions d’apparte-

nance est également très subjectif. Les fonctions d’appartenance les plus utilisées sont :

fonction triangulaire, fonction trapézoïdale, fonction sigmoïde et fonction Gaussienne.

Le nombre d’ensembles flous définis dans les univers et le nombre de règles floues

dans la base de règles floues influencent fortement la complexité d’un système flou, où

la complexité comprend la complexité du temps, c’est-à-dire les exigences de calcul et la

complexité de l’espace, c’est-à-dire les exigences de stockage. Ces paramètres peuvent

être considérés comme des paramètres de structure d’un système flou. En général, plus

ces paramètres sont grand; plus le système flou est complexe et plus les performances

attendues du système flou sont élevées. Par conséquent, il existe toujours un compromis

entre complexité et précision dans le choix de ces paramètres.

1.4.2 Système flou de Takagi-Sugeno

Dans la section précédente, nous avons présenté les systèmes flous à conclusions symbol-

iques appelés systèmes flous standards, dits aussi de Mamdani. Ces systèmes utilisent

en effet des conclusions symboliques de même nature que les prémisses et, de ce fait,

des connaissances exprimées sous forme analytique décrivant la structure interne du
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système ne peuvent pas être prises en compte directement. Sugeno et ces collaborateurs

[90], ont proposé une classe de systèmes flous qui permet de représenter ce type d’in-

formation. Les systèmes flous de cette classe sont appelés systèmes flous à conclusion

fonctionnelle où systèmes flous de Takagi-Sugeno (TS).

Notons par x = [x1, . . . , xn]T les entrées du système flou, et par y sa sortie. Pour

chaque xi est associé mi ensembles flous F j
i dans Xi, tel que pour xi ∈ Xi, il existe au

moins un degré d’appartenance µF j
i
(xi) 6= 0, où i = 1, 2, . . . , n et j = 1, 2, . . . ,mi. La

base de règles du système flou comporte N =
∏n

i=1mi règles floues de la forme:

Rk : Si xi est F̂ k
1 et xn est F̂

k
n Alors y = fk(x) (k = 1, ..., N)

où F̂ k
i ∈ {F 1

i , . . . , F
mi
i } et fk(x) est une fonction numérique dans l’espace de sortie. En

général, fk(x) est une fonction polynomiale en fonction des variables d’entrées, mais

elle peut être aussi une fonction arbitraire tant qu’elle puisse décrire convenablement

le comportement du système étudié. Si fk(x) est une fonction linéaire, i.e. fk(x) =

ak0 +
∑n

i=1 a
k
i xi alors on a affaire à un système flou de Takagi-Sugeno d’ordre un. Si par

contre fk(x) est un polynôme d’ordre zéro, i.e. fk(x) = ak on a donc un système flou de

Takagi-Sugeno d’ordre zéro (TS0).

Étant donné que chaque règle possède une conclusion numérique, la sortie totale du

système flou est obtenue par le calcul d’une moyenne pondérée, et de cette manière,

le temps consommé par la procédure de défuzzification est évité. En fait, la sortie du

système flou est donnée par la relation suivante [88]:

y(x) =

∑N
k=1 µk(x)fk(x)∑N

k=1 µk(x)
(1.1)

avec µk(x) =
∏n

i=1 µF̂k
i
(xi), et F̂ k

i ∈ {F 1
i , . . . , F

mi
i } représente le degré de confiance ou

d’activation de la règle Rk.

Dans le cas d’un système flou TS0, la sortie est donnée par

y(x) =

∑N
k=1 µk(x)a

k∑N
k=1 µk(x)

(1.2)

Dans ce travail on limite l’utilisation des systèmes flous à ceux qui seront directement

exploités dans les approches de commande développées, à savoir les systèmes flous de

Takagi-Sugeno à conclusion constante, i.e. les systèmes flous de Takagi-Sugeno d’ordre

zéro.
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En introduisant la notion de fonctions floues de base [88], la sortie du système flou

de TS0 (1.2) peut être écrite sous la forme :

y(x) = ϕT (x)Θ (1.3)

avec : Θ = [a1, . . . , aN ]T le vecteur des paramètres de la partie conclusion des règles

floues. ϕ(x) = [ϕ1(x), . . . , ϕN(x)]
T est le vecteur des fonctions floues de base, dont

chacune des composantes est donnée par :

ϕk(x) =
µk(x)∑N
i=1 µi(x)

, k = 1, . . . , N (1.4)

Les fonctions d’appartenance utilisées dans ce travail, sont choisies des fonctionGaussi-

ennes définies par:

µF j
i
(xi) = exp

−1

2

(
xi − cji
σji

)2
 (1.5)

avec cji la moyenne et σji la variance.

1.4.3 Capacité d’approximation des systèmes Flous

Les systèmes flous sont construits à partir de règles floues de la forme Si-Alors, de ce

fait, les informations linguistiques ou mathématiques disponibles, issues d’une expertise

peuvent éventuellement être incorporées dans le contrôleur. De plus ils ont la propriété

des approximateurs universels de fonctions continues. Ces deux caractéristiques ont

poussé l’utilisation des systèmes flous dans la commande adaptative.

Il a été prouvé dans les travaux de Li-Xin Wang [89] [91] que les systèmes flous sont

des approximateurs universels , c’est-à-dire, pour toute fonction continue f(x) définie

sur un ensemble compact Ω , et pour toute constante positive δ , il existe un système

flou de la forme (1.3) tel que :

sup
x∈Ω

| f(x)− y(x) |≤ δ (1.6)

Notons, cependant, que la propriété d’approximation universelle ne donne pas uneméth-

ode de construction du système flou y(x), elle garantit seulement son existence. De plus,

pour un degré de précision quelconque, on a besoin d’un nombre important de règles

floues.
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Dans ce travail la structure du système flou, les entrées du système flou, le nombre

de fonctions d’appartenance pour chaque entrée, les paramètres des fonctions d’appar-

tenance et le nombre de règles sont spécifiés par le designer a priori. Par-contre les

paramètres de la conclusion seront calculés en ligne par les lois d’adaptation paramétrique.

1.5 Commande adaptative floue

Motivé par le succès pratique du contrôleur flou dans les produits de consommation

et le contrôle des processus industriels, il y a eu de nombreux travaux sur les études

théoriques rigoureuses des systèmes et des contrôleurs flous. Les chercheurs essayent

d’expliquer pourquoi les résultats pratiques sont bons, systématiser l’approche existante,

et développer d’autres plus puissants. À la suite de ces efforts, l’image des systèmes flous

et de la théorie de la commande floue devient de plus en plus claire [92] [88].

Dans la conception d’un contrôleur flou, certains problèmes sont rencontrés pour

des applications pratiques, notamment: (1) la conception des contrôleurs flous est effec-

tuée de manière ad-hoc (objectif spécial et immédiat), donc il est souvent difficile de

choisir au moins certains des paramètres du contrôleur. Par exemple, il est parfois diffi-

cile de savoir comment choisir les fonctions d’appartenances et la base de règles pour

atteindre les performances souhaitées. (2) la loi de commande floue synthétisée pour

le modèle du système peut fonctionner de manière inadéquate si des variations impor-

tantes et imprévisibles des paramètres du système se produisent, ou s’il existe un bruit

ou un certain type de perturbation externe ou d’autres effets environnementales. Par

conséquent, le modèle du système change lorsque la boucle fermée fonctionne, et les

performances souhaitées ne peuvent pas être maintenues. Pour surmonter ces prob-

lèmes nous avons besoin d’un moyen pour régler automatiquement le contrôleur flou

pour qu’il puisse s’adapter à différents changements du système. L’objectif principal de

la commande adaptative est de maintenir une performance constante d’un système en

présence de grandes incertitudes et variations paramétriques. Par conséquent, le con-

trôle flou avancé devrait être adaptatif [93].

Les principaux avantages de la commande adaptative floue sont: (1) une meilleure

performance est généralement obtenue car le contrôleur flou adaptatif peut s’adapter

au changement du système ou de l’environnement, et (2) moins d’informations sur le

système sont nécessaires car la loi d’adaptation peut aider à apprendre la dynamique

du système en temps réel [92]. La commande adaptative floue et la commande adapta-

tive conventionnelle ont des similitudes et des différences. Ils sont similaires dans: (1) la
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configuration de base et les principes sont plus oumoins les mêmes, et (2) les outils math-

ématiques utilisés dans l’analyse et la conception sont très semblables. Les principales

différences sont les suivantes: (1) le contrôleur flou a une structure non linéaire spé-

ciale qui est universelle pour différents systèmes, alors que la structure d’un contrôleur

adaptatif classique change d’un système à un autre, et (2) la connaissance humaine sur

la dynamique du système et la stratégie de commande peuvent être incorporées dans le

contrôleur adaptatif flou, alors que ces connaissances ne sont pas considérées dans le

contrôleur adaptatif conventionnel.

Selon la connaissance humaine utilisée et la structure du contrôleur flou, la commande

adaptative floue peut être classée en deux catégories [92]:

• Commande adaptative floue indirecte: le contrôleur flou comprend un nombre

des systèmes flous construits (initialement) à partir des connaissances du modèle

du système.

• Commande adaptative floue directe: le contrôleur flou est un seul système flou

construit (initialement) à partir des connaissances du contrôleur.

Dans les deux sections suivantes, nous allons développer le schéma de base de la com-

mande adaptative floue indirecte ainsi que le schéma de la commande adaptative floue

directe à travers un système non linéaire d’ordre n.

1.5.1 Commande adaptative floue indirecte

Supposons un système non linéaire d’ordre n représenté par l’équation différentielle

suivante :

x(n) = f(x, ẋ, . . . , x(n−1)) + g(x, ẋ, . . . , x(n−1))u

y = x (1.7)

avec f et g sont des fonctions inconnues, u ∈ R et y ∈ R sont l’entrée et la sortie du

système respectivement, et x = [x1, x2, . . . , xn]
T = [x, ẋ, . . . , x(n−1)]T est le vecteur

d’état du système supposé mesurable. Pour que (1.7) soit commandable, nous exigeons

que g(x) 6= 0. Sans perte de généralité nous supposons que g(x) > 0.

L’objectif de la commande est de concevoir un contrôleur u(x|θ) basé sur les systèmes

flous et une loi d’adaptation pour ajuster le vecteur des paramètres θ, de telle sorte que

la sortie du système y suit la référence yr, qui et ses dérivés sont connues et bornées.
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Puisque nous concevons une commande floue adaptative indirecte, certaines connais-

sances du système sont disponibles. Plus précisément, nous supposons qu’il existe une

collection de règles SI-ALORS floues qui décrivent le comportement entrée-sortie de

f(x) et g(x); ces règles sont données comme suit:

SI x1 est F r
1 et . . . et xn est F

r
n , ALORS f(x) est C

r (1.8)

qui décrit f(x), et

SI x1 est Gs
1 et . . . et xn est G

s
n, ALORS g(x) estD

s (1.9)

qui décrit g(x), avec F r
i , C

r, Gs
i et D

s sont des ensembles flous, r = 1, 2, . . . , Lf et

s = 1, 2, . . . , Lg .

1.5.1.1 Conception du contrôleur flou

Si les fonctions non linéaires f(x) et g(x) sont connues, alors on peut synthétiser la

loi de commande u sur la base de la théorie de la commande linéaire (par exemple,

le placement des pôles) pour compenser les non linéarités. Définissions e = yr − y,

e = [e, ė, . . . , e(n−1)]T et k = [kn, . . . , k1]
T tel que toutes les racines du polynôme

sn + k1s
n−1 + . . .+ kn soient dans la partie gauche du plan complexe, et la loi de com-

mande est choisi comme suit:

u∗ =
1

g(x)
[−f(x) + y(n)r + kTe] (1.10)

Substituant (1.10) dans (1.7), on obtient la dynamique de l’erreur en boucle fermée

e(n) + k1e
(n−1) + . . .+ kne = 0 (1.11)

avec un choix judicieux de k, on a e(t) → 0 lorsque t → ∞, et la sortie du système y

converge asymptotiquement à la référence yr.

Puisque les fonctions f(x) et g(x) sont inconnues, la loi de commande idéale (1.10)

ne peut pas être implémentée. Néanmoins, nous avons les règles floues SI-ALORS
(1.8)-(1.9) qui décrivent le comportement entrée-sortie de f(x) et g(x). Cependant, une
idée raisonnable est de remplacer les fonctions f(x) et g(x) dans (1.10) par les systèmes

flous f̂(x) et ĝ(x), qui sont construits à partir des règles floues. Pour améliorer la pré-

cision de f̂(x) et ĝ(x), une idée consiste à laisser certains paramètres dans f̂(x) et ĝ(x)
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libres de changer pendant le fonctionnement en ligne afin que la précision de l’approxi-

mation s’améliore avec le temps. Soit θf ∈ RMf et θg ∈ RMg les paramètres libres dans

f̂(x) et ĝ(x), respectivement, donc nous notons f̂(x) = f̂(x|θf ) et ĝ(x) = ĝ(x|θg). En
remplaçant les fonctions f(x) et g(x) dans (1.9) par f̂(x|θf ) et ĝ(x|θg), respectivement,

on obtient le contrôleur flou

u = uI =
1

ĝ(x|θg)
[−f̂(x|θf ) + y(n)r + kTe] (1.12)

Pour implémenter la loi de commande (1.12) on doit spécifier les formules en détails

de f̂(x|θf ) et ĝ(x|θg). Ces dernières sont construites en deux étapes:

• Étape 1: Pour la variable xi (i = 1, 2, . . . , n) définir pi ensembles flous Alii (li =

1, 2, . . . , pi) et qi ensembles flous Bli
i (li = 1, 2, . . . , qi).

• Étape 2: Construire le système flou f̂(x|θf ) à partir de
∏n

i=1 pi règles :

SI x1 est Al11 et . . . et xn est A
ln
n , ALORS f̂ est E

l1,...,ln (1.13)

avec li = 1, 2, . . . , pi i = 1, 2, . . . , n. De même, construire le système flou ĝ(x|θg)
à partir de

∏n
i=1 qi règles :

SI x1 est Bl1
1 et . . . et xn est B

ln
n , ALORS ĝ est H

l1,...,ln (1.14)

avec li = 1, 2, . . . , qi i = 1, 2, . . . , n. En utilisant le moteur d’inférence de type

produit, l’interface de fuzzification de type singleton et l’interface de défuzzifica-

tion de type moyenne des centres, nous obtenons

f̂(x|θf ) =

∑p1
l1=1 . . .

∑pn
ln=1 ȳ

l1,...,ln
f

(∏n
i=1 µAli

i
(xi)

)∑p1
l1=1 . . .

∑pn
ln=1

(∏n
i=1 µAli

i
(xi)

) (1.15)

ĝ(x|θg) =

∑q1
l1=1 . . .

∑qn
ln=1 ȳ

l1,...,ln
g

(∏n
i=1 µBli

i
(xi)

)∑q1
l1=1 . . .

∑qn
ln=1

(∏n
i=1 µBli

i
(xi)

) (1.16)

Soit ȳl1,...,lnf et ȳl1,...,lng les paramètres libres qui sont collectées dans θf ∈ R
∏n

i=1 pi et

θg ∈ R
∏n

i=1 qi , respectivement, donc nous pouvons réécrire (1.15) et (1.16) comme

f̂(x|θf ) = θTf ϕf (x) (1.17)

ĝ(x|θg) = θTg ϕg(x) (1.18)
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avec ϕf (x) est un vecteur de dimension
∏n

i=1 pi.

ϕf (x) =

∏n
i=1 µAli

i
(xi)∑p1

l1=1 . . .
∑pn

ln=1

(∏n
i=1 µAli

i
(xi)

) (1.19)

et ϕg(x) est un vecteur de dimension
∏n

i=1 qi.

ϕg(x) =

∏n
i=1 µBli

i
(xi)∑q1

l1=1 . . .
∑qn

ln=1

(∏n
i=1 µBli

i
(xi)

) (1.20)

Puisque les paramètres θf et θg vont changer pendant le fonctionnement en ligne, notre

tâche suivante consiste à concevoir une loi d’adaptation pour ces paramètres de telle

sorte que l’erreur de suivi e soit minimisée.

1.5.1.2 Conception des lois d’adaptations

En substituant (1.12) dans (1.7) et après quelques manipulations, nous obtenons la dy-

namique de l’erreur en boucle fermée

e(n) = −kTe+
[
f̂(x|θf )− f(x)

]
+
[
ĝ(x|θg)− g(x)

]
uI (1.21)

soit

Λ =


0 1 0 0 . . . 0 0

0 0 1 0 . . . 0 0

. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .

0 0 0 0 . . . 0 1

−kn −kn−1 . . . . . . . . . . . . −k1

 , b =


0

. . .

0

1

 (1.22)

alors l’équation dynamique (1.21) peut être réécrite dans la forme vectorielle

ė = Λe+ b
([
f̂(x|θf )− f(x)

]
+
[
ĝ(x|θg)− g(x)

]
uI

)
(1.23)

Définissions les paramètres optimaux comme suit:

θ∗f = arg min
θf∈R

∏n
i=1

pi

[
sup
x∈Rn

|f̂(x|θf )− f(x)|
]

(1.24)

θ∗g = arg min
θg∈R

∏n
i=1

qi

[
sup
x∈Rn

|ĝ(x|θg)− g(x)|
]

(1.25)
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Figure 1.15: Commande adaptative floue indirecte

Ainsi f̂(x|θ∗f ) et ĝ(x|θ∗g) sont la meilleure approximation (min-max) de f(x) et g(x),
respectivement, parmi tous les systèmes flous de la forme (1.17) et (1.18). Définissions

aussi l’erreur d’approximation minimale

ε =
[
f̂(x|θf )− f(x)

]
+
[
ĝ(x|θg)− g(x)

]
uI (1.26)

En utilisant ε, nous pouvons réécrire (1.23) comme suit

ė = Λe+ b
([
f̂(x|θf )− f̂(x|θ∗f )

]
+
[
ĝ(x|θg)− ĝ(x|θ∗g)

]
uI + ε

)
(1.27)

En substituant (1.17) et (1.18) dans (1.27), on obtient la dynamique en boucle fermée

suivante qui spécifie explicitement la relation entre l’erreur de suivi e et les paramètres

de la commande floue θf et θg:

ė = Λe+ b
[
(θf − θ∗f )

Tϕf (x) + (θg − θ∗g)
Tϕg(x)uI + ε

]
(1.28)

La tâche d’une loi d’adaptation est de déterminer un mécanisme d’ajustement pour θf
et θg tel que l’erreur de suivi e et les erreurs des paramètres θf − θ∗f et θg − θ∗g ; sont

minimisé.

Pour compléter cette tâche, considérons la fonction de Lyapunov suivante

V =
1

2
eTPe+

1

2γ1
(θf − θ∗f )

T (θf − θ∗f ) +
1

2γ2
(θg − θ∗g)

T (θg − θ∗g) (1.29)
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avec γ1 et γ2 sont des constants positifs, et P est une matrice définie positive satisfait

l’équation de Lyapunov

ΛTP + PΛ = −Q (1.30)

avec Q est une matrice arbitraire définie positive, et Λ est donnée par (1.22). la dérivée

temporelle de V est donnée par

V̇ = −1

2
eTQe+ eTPbε+

1

γ1
(θf − θ∗f )

T
[
θ̇f + γ1eTPbϕf (x)

]
+

1

γ2
(θg − θ∗g)

T
[
θ̇g + γ2eTPbϕg(x)uI

]
(1.31)

Pour minimiser l’erreur de poursuite e et les erreurs θf − θ∗f et θg − θ∗g ou de manière

équivalente, pour minimiser V , nous devrions choisir la loi d’adaptation tel que V̇ soit

négative. Puisque le terme −1
2
eTQe est négatif et que nous pouvons choisir les sys-

tèmes flous de telle sorte que l’erreur d’approximation minimale ε soit faible, une bonne

stratégie consiste à choisir la loi d’adaptation tel que les deux derniers termes de (1.31)

soient nuls, c’est-à-dire les lois d’adaptations sont données par:

θ̇f = −γ1eTPbϕf (x) (1.32)

θ̇g = −γ2eTPbϕg(x)uI (1.33)

Cette approche de la conception de la loi d’adaptation est appelée l’approche de synthèse
de Lyapunov, car le but est de minimiser la fonction de Lyapunov V . En résumé, la loi

de commande floue adaptative indirecte est illustrée dans la Figure 1.15.

1.5.1.3 Exemple d’application

Nous appliquons maintenant le contrôleur flou adaptatif indirect au système de pendule

inversé dont la dynamique est caractérisée par l’équation (1.34). Nous choisissons k1 = 2

et k2 = 1 (de telle sorte que s2 + k1s + k2 est stable), Q = diag(10, 10), et résolvons

l’équation de Lyapunov (1.30) pour obtenir la matrice P .

ẋ1 = x2

ẋ2 =
g sinx1 − mlx22 cos x1 sin x1

mc+m

l
(
4
3
− m cos2 x1

mc+m

) +
cos x1
mc+m

l
(
4
3
− m cos2 x1

mc+m

)u (1.34)

où g = 9.8m/s2 est l’accélération due à la gravité, mc = 1kg est la masse du chariot,

m = 0.1kg est la masse de la tige, l = 0.5m est la demi-longueur de la tige, et u est la
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force appliquée (entrée de commande). Nous supposons qu’il n’y a pas de règles linguis-

tiques et nous choisissons p1 = p2 = q1 = q2 = 5, Al1 = Al2 = Bl
1 = Bl

2 avec µA1
1
(x1) =

exp[−(x1+π/6
π/24

)2], µA2
1
(x1) = exp[−(x1+π/12

π/24
)2], µA3

1
(x1) = exp[−( x1

π/24
)2], µA4

1
(x1) =

exp[−(x1−π/12
π/24

)2], et µA5
1
(x1) = exp[−(x1−π/6

π/24
)2], qui couvrent l’intervalle [−π/6, π/6].

Puisque le rang de f(x1, x2) est beaucoup plus grande que celui de g(x1, x2), nous choi-

sissons γ1 = 50 et γ2 = 1. La figure 1.16 montre l’évolution temporelle de la sortie x1(t)

et la sortie de référence yr(t) pour les conditions initiales x(0) = [ π
60
, 0]T .

Figure 1.16: La sortie x1(t) et la sortie de référence yr(t) = π
30
sin(t) pour les conditions

initiales x(0) = [ π
60
, 0]T ,

1.5.2 Commande adaptative floue directe

Considérons le système non linéaire d’ordre n représenté par l’équation différentielle

suivante :

x(n) = f(x, ẋ, . . . , x(n−1)) + bu

y = x (1.35)

avec f(x, ẋ, . . . , x(n−1)) une fonction inconnue et b une constante positive. L’objectif de

la commande reste le même que dans la commande floue adaptative indirecte; c’est-à-

dire, concevoir un contrôleur u(x|θ) basé sur les systèmes flous et une loi d’adaptation

pour ajuster le vecteur des paramètres θ, de telle sorte que la sortie du système y suit la

référence yr aussi proche que possible. La principale différence réside dans l’hypothèse
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concernant les connaissances humaines disponibles. Plus précisément, au lieu de con-

naître les connaissances du système (1.8) et (1.9), nous avons ici quelques connaissances

sur la commande; c’est-à-dire les règles floues SI-ALORS qui décrivent les actions de

commande.

SI x1 est P r
1 et . . . et xn est P

r
n , ALORS u est Q

r (1.36)

avec P r
i et Qr sont des ensembles flous dans R, et r = 1, 2, . . . , Lu. Le contrôleur flou

devrait être conçu de telle sorte que les règles (1.36) puissent être incorporées.

1.5.2.1 Conception du contrôleur flou

Pour incorporer les règles (1.36), un choix naturel consiste à utiliser un seul système flou

comme contrôleur, c’est-à-dire que le contrôleur flou est dans ce cas

u = uD(x|θ) (1.37)

avec uD est un système flou et θ est le vecteur des paramètres ajustables. Plus précisé-

ment, le système flou uD(x|θ) est construit à partir des deux étapes suivantes:

• Étape 1: Pour chaque variable xi (i = 1, 2, . . . , n), définir mi ensembles flou

Alii (li = 1, 2, . . . ,mi), qui comprennent les P r
i dans (1.36).

• Étape 2: Construire le système flou uD(x|θ) à partir de
∏n

i=1mi règles :

SI x1 est Al11 et . . . et xn est A
ln
n , ALORS uD est Sl1,...,ln (1.38)

avec li = 1, 2, . . . ,mi, i = 1, 2, . . . , n, et Sl1,...,ln est égal àQr dans (1.36) si la partie

SI de (1.36) correspond avec la partie SI de (1.38) et est égal à un certain ensembles

flous arbitraires. En utilisant le moteur d’inférence de type produit, l’interface de

fuzzification de type singleton et l’interface de défuzzification de type moyenne

des centres, nous obtenons

uD(x|θ) =

∑m1

l1=1 . . .
∑mn

ln=1 ȳ
l1,...,ln
u

(∏n
i=1 µAli

i
(xi)

)∑m1

l1=1 . . .
∑mn

ln=1

(∏n
i=1 µAli

i
(xi)

) (1.39)

Choisissons ȳl1,...,lnu comme paramètres ajustables qui sont collectés dans θf ∈
R

∏n
i=1 mi , le contrôleur flou devient

uD(x|θ) = θTϕ(x) (1.40)
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avec ϕ(x) est la même que dans (1.19) sauf que pi est maintenant remplacé parmi.

1.5.2.2 Conception de loi d’adaptation

Soit u∗ la même loi de commande idéale (1.10) que dans la section 1.5.1.1, avec g(x) = b.

En substituant (1.37) en (1.35) et par réarrangement, on obtient

e(n) = −kTe+ b
[
u∗ − uD(x|θ)

]
(1.41)

Soit Λ être tel que défini dans (1.22) et b = [0, . . . , 0, b]T , la dynamique de l’erreur en

boucle fermée peut être écrite dans la forme vectorielle suivante

ė = Λe+ b
[
u∗ − uD(x|θ)

]
(1.42)

Définissons les paramètres optimaux

θ∗ = arg min
θ∈R

∏n
i=1

mi

[
sup
x∈Rn

|uD(x|θ)− u∗|
]

(1.43)

et l’erreur d’approximation minimale

ε = uD(x|θ∗)− u∗ (1.44)

En utilisant (1.44) et (1.40), nous pouvons réécrire l’équation d’erreur (1.42) comme suit

ė = Λe+ b
(
θ∗ − θ

)T
ϕ(x)− bε (1.45)

Considérons la fonction Lyapunov suivante

V =
1

2
eTPe+

1

2γ
(θ∗ − θ)T (θ∗ − θ) (1.46)

avec P une matrice définie positive satisfait l’équation de Lyapunov (1.30), et γ est un

constant positif (rappeler que b > 0 par hypothèse, donc V est positif). En utilisant

(1.45) et (1.30), nous avons

V̇ = −1

2
eTQe+ eTPb

[(
θ∗ − θ

)T
ϕ(x)− ε

]
− b

γ
(θ∗ − θ)T θ̇ (1.47)
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Figure 1.17: Commande adaptative floue directe

Soit pn la dernière colonne de P , ensuite à partir de b = (0, . . . , 0, b)T nous avons

eTPb = eTpnb. Donc (1.47) peut être réécrit comme

V̇ = −1

2
eTQe+

b

γ
(θ∗ − θ)T

[
γeTpnϕ(x)− θ̇

]
− eTpnbε (1.48)

Si nous choisissons la loi d’adaptation

θ̇ = γeTpnϕ(x) (1.49)

alors

V̇ = −1

2
eTQe− eTpnbε (1.50)

PuisqueQ > 0, on peut espérer qu’en concevant le système flou uD(x|θ) avec un nombre

de règles suffisamment grand, l’erreur ε serait assez petit pour que
∣∣eTpnbε∣∣ < 1

2
eTQe,

ce qui aboutit à V̇ < 0.

1.5.2.3 Exemple d’application

Considérons le système non linéaire de premier ordre 1.51. Notre objectif est d’utiliser

la commande floue adaptative directe pour réguler l’état x(t) à zéro; donc, on a yr = 0.

ẋ(t) =
1− exp−x(t)

1 + exp−x(t)
+ u(t) (1.51)
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Il est clair que le système (1.51) est instable si le contrôle est égal à zéro. En effet, si

u(t) = 0, alors ẋ = 1−exp−x

1+exp−x > 0 pour x > 0, et ẋ = 1−exp−x

1+exp−x < 0 pour x < 0. Nous

choisissons γ = 3 et définissons six ensembles flous N3, N2, N1, P1, P2 et P3 dans

l’intervalle [−3, 3] avec les fonctions d’appartenance µN3(x) = 1/(1 + exp(5(x + 2))),

µN2(x) = exp(−(x + 1.5)2), µN1(x) = exp(−(x + 0.5)2), µP1(x) = exp(−(x− 0.5)2),

µP2(x) = exp(−(x − 1.5)2) et µP3(x) = 1/(1 + exp(−5(x − 2))), qui sont montrées

dans la figure 1.18.

Figure 1.18: Fonctions d’appartenance définies dans l’espace d’état

La figure 1.19 montre la sortie x(t) pour la condition initiale x(0) = 1. Nous voyons

que le contrôleur flou adaptatif direct pourrait réguler le système à l’origine.
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Figure 1.19: Sortie du système en boucle fermée x(t)

1.6 Conclusion

L’objectif principal de ce chapitre était de faire un état de l’art sur les drones minia-

tures à voilure tournante précisément le Quadrotor, d’introduire les système flous et la

commande adaptative floue et de faire une analyse bibliographique sur la commande

de Quadrotor. Les systèmes flous sont des approximateurs universels, ils peuvent ap-

proximer des fonctions non linéaires continues avec un degré de précision quelconque.

De plus, une expertise humaine peut être introduite dans le contrôleur flou sous forme

mathématique où linguistique.

LeQuadrotor est un système non linéaire complexe, sous actionné et fortement cou-

plé. Obtenir un modèle qui représente précisément le comportement dynamique et les

effets qui agissent sur ce type de robot volant, s’annonce souvent comme une tâche diffi-

cile, voire impossible. Ce qui dégrade considérablement les performances des approches

de commande basées sur le modèle. Pour surmonter ce problème, nous sommes orientés

vers les algorithmes de commande adaptative floue.

Dans l’état de l’art présenté sur les drones miniatures à voilure tournante, nous avons

focalisé notre étude sur le Quadrotor et ces applications civiles potentielles. Aussi dans

l’étude bibliographique sur la commande deQuadrotor, nous avons essayé de faire le tour
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d’horizon des techniques de commande proposées pour résoudre certains problèmes liés

à ce système.

Le modèle cinématique et le modèle dynamique duQuadrotor seront abordés dans le

chapitre suivant, ainsi que les forces et les moments qui agissent sur ce dernier.



Chapitre 2

Modélisation dynamique du
Quadrotor
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2.1 Introduction

UnQuadrotor consiste en quatremoteurs (BLDC) sur lesquels des hélices sont fixées. Ces

moteurs sont arrangés aux extrémités d’un châssis en forme de X , où chaque bras du

châssis forme un angle de 90° avec l’autre. La vitesse de rotation des moteurs (i.e. la force

de portance associée à l’hélice attachée a ce moteur) peut être modifiée individuellement,

modifiant ainsi l’attitude et l’altitude du véhicule permettant au Quadrotor de naviguer

dans l’espace.

Plusieurs modèles ont été proposés dans la littérature pour le Quadrotor. Dans [94]

[95] [96] les auteurs considéraient le véhicule comme un corps rigide, dont la dynamique

est décrite en utilisant la formulation d’Euler-Lagrange avec l’approximation de petits

angles, afin d’en déduire un modèle simple pour des fins de commande. Dans [76] [97]

le modèle de Quadrotor est encore déduit en utilisant la formulation d’Euler-Lagrange,

mais les approximations pour la commande sont moins conservatives. Dans [98] [99], le

modèle du système est obtenu en utilisant l’approche de Newton-Euler et les effets aéro-

dynamiques les plus important sont inclus dans le modèle. Dans [41] [100] un modèle

global duQuadrotor est obtenu, prenant en compte la dynamique du corps rigide, l’effet

gyroscopique sur les hélices et plusieurs forces aérodynamiques. Enfin, les auteurs de

[11] et [7] mettent l’accent sur la modélisation des effets aérodynamiques et le battement

des hélices pour le Quadrotor.

Les approches citées ci-dessus considèrent leQuadrotor comme un corps rigide dans

l’espace soumis à des forces et des moments. Les forces qui agissent sur le Quadrotor

sont nombreux et souvent difficile de les exprimer sous forme analytique à savoir les

forces de portance et les effets aérodynamiques complexes. Tout d’abord un modèle

théorique global est présenté, afin de donner un aperçu sur les effets qui agissent sur

le Quadrotor. Ensuite ce modèle est simplifié afin d’obtenir un système d’équation plus

adapté à la simulation.

2.2 Principe de vol duQuadrotor

Un Quadrotor possède, comme son nom l’indique, quatre moteurs, chaque moteur est

constitué d’une hélice accouplée à un rotor. Les moteurs avants et arrières (M1 etM3)

tournent dans le sens des aiguilles d’une montre avec les vitesses angulaires ω1 et ω3,

tandis que les deux autres moteurs (M2 et M4) tournent dans le sens contraire avec

les vitesses angulaires ω2 et ω4 (figure 2.2). La figure 2.1 montre les mouvements du

Quadrotor pour une configuration plus + (c-à-d le mouvement de roulis et tangage est
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réalisé par la différence de poussée entre deux moteurs).

Figure 2.1: Mouvements duQuadrotor

La différence de portance entre les deux rotors avants et arrières produit un couple de

tangage qui contrôle le mouvement de translation (avant/arrière) (figure 2.1a et 2.1b). Le

déplacement (gauche/droite), quant à lui, est assuré par la différence de portance entre

les rotors situés sur la gauche et sur la droite (figure 2.1c et 2.1d). Le mouvement vertical

de montée et de descente est assuré par les quatre rotors à la fois (figures 2.1e et 2.1f).

Enfin pour contrôler le lacet du système, c’est la somme des anti-couples produites par

les quatre rotors qui définit le sens de rotation (figure 2.1g et 2.1h).

2.3 Modélisation dynamique

Le Quadrotor est modélisé en utilisant la notation présentée sur la figure 2.1. Deux

repères sont utilisés pour étudier les mouvements du système, un repère inertiel lié à la

terre Ea(Oa, xa, ya, za) et un repère lié au corps rigide Eb(Ob, xb, yb, zb), où Ob est fixé

au centre de masse du Quadrotor. La position absolue du Quadrotor est représenté par

ξ = [x y z]T qui décrit la position du centre de masse de Eb par rapport à Ea, et son

attitude par le vecteur η = [φ θ ψ]T qui représentent l’orientation du repère lié au corps

rigide par rapport au repère inertiel. Cette notation des angles roulis tangage et lacer,

généralement appelée Angles d’Euler, est basée sur l’hypothèse que le repère inertiel

Ea(Oa, ea1, ea2, ea3) peut atteindre la même orientation du repère Eb(Ob, eb1, eb2, eb2)
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en effectuant d’abord une rotation d’un angle ψ autour de l’axe z (lacer), puis une rota-

tion d’un angle θ autour de l’axe y (tangage), et enfin une rotation d’un angle φ autour

de l’axe x (roulis). Les angles de roulis et de tangage sont limités par
(
−π

2
≤ θ ≤ π

2

)
,(

−π
2
≤ φ ≤ π

2

)
et l’angle de lacet ψ n’est pas limité. Cela implique que le véhicule doit

voler en mode normal et non en mode acrobatique: lacet duQuadrotor peut varier libre-

ment, mais les angles de roulis et de tangage ne peuvent pas prendre une valeur telle que

le véhicule subit un vol inverse. De cette façon, ξ et η décrivent complètement le mou-

vement de translation et le mouvement de rotation du véhicule par rapport au repère

inertiel.

Figure 2.2: Représentation cartésienne duQuadrotor

Étant donné le vecteur V = [u v w]T ∈ Eb désigne la vitesse linéaire exprimée dans

le repère lié au corps rigide Eb, donc la vitesse linéaire exprimée dans le repère inertiel

est:

ξ̇ = R(η)V (2.1)

Avec: R(η) est la matrice de transformation du repère mobile au repère inertiel fixe,

donnée par:

R(η) =

 CθCψ SφSθCψ − CφSψ CφSθCψ + SφSψ

CθSψ SφSθSψ + CφCψ CφSθSψ − SφCψ

−Sθ SφCθ CφCθ

 (2.2)
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D’une manière similaire, étant donné le vecteur de vitesse angulaire Ω = [p q r]T ∈ Eb

exprimée dans le repère lié au véhicule, où p, q et r représente les vitesses angulaires

instantanées autour de l’axe Xb, l’axe Yb et l’axe Zb respectivement, elle est liée au taux

de variation des angles roulis, tangage et lacet comme suit [101]:

Ω = N(η)η̇ (2.3)

Avec:

N(η) =

 1 0 −Sθ
0 Cφ CθSφ

0 −Sφ CθCφ

 (2.4)

et C(.), S(.) représentent cos(.) et sin(.) respectivement.

2.3.1 Formalisme de Newton-Euler

LeQuadrotor est modélisé comme un corps rigide soumis aux forces d’actionnements et

aux forces externes. Un résultat bien connu de la mécanique [102] [103] est que la dy-

namique des corps rigides peuvent être décrite en utilisant l’approche de Newton-Euler

(basé sur les forces et les moments agissant sur le corps) et l’approche Euler-Lagrange

(basée sur des hypothèses d’énergie). Avec l’approche Newton-Euler la dynamique est

initialement formulée en terme des coordonnées du repère mobile (lié au corps rigide),

puis exprimée en terme des coordonnées du repère inertiel en utilisant des transforma-

tions cinématiques. L’approche de Lagrange, au contraire, a besoin directement de l’util-

isation de coordonnées généralisées (coordonnées du repère inertiel) et cela nécessite un

symbolisme beaucoup plus lourd. Ainsi, le résultat final est le même, mais obtenu avec

des notations différentes. Dans cette section, une approche de Newton-Euler est adoptée

afin d’en tirer la dynamique de corps rigide duQuadrotor, car elle représente l’approche

la plus simple pour la modélisation.

La dérivation des équations (2.1) et (2.3) en fonction du temps nous donne:

ξ̈ = R(V̇ + Ω̇× V )

Ω̇ = Nη̈ + (
∂N

∂φ
φ̇+

∂N

∂θ
θ̇)η̇ (2.5)

En appliquant le formalisme deNewton-Euler sur leQuadrotor soumis aux forces
∑
Fext

et moments
∑
Text externes appliqués au centre de masse et exprimés au repère fixe du
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corps rigide, on obtient les équations dynamiques suivantes:[
mI3×3 03×3

03×3 I

] [
V̇

Ω̇

]
+

[
Ω×mV

Ω× IΩ

]
=

[ ∑
Fext∑
Text

]
(2.6)

Oùm est la masse totale du véhicule.

I ∈ R est la matrice d’inertie au centre de masse, exprimée dans le repère mobile lié au

véhicule.  Ix 0 0

0 Iy 0

0 0 Iz


∑
Fext et

∑
Text sont le vecteur de forces et de moments externes respectivement.

En utilisant les équations 2.4 et 2.5, les équations dynamiques du Quadrotor exprimées

dans le repère inertiel sont données par:

ξ̈ =
1

m
R
∑

Fext

η̈ = (IN)−1[
∑

Text − I(
∂N

∂φ
φ̇+

∂N

∂θ
θ̇)η̇ − (Nη̇)× (INη̇)] (2.7)

2.3.2 Forces et moments

Le Quadrotor est un système mécanique sous actionné avec 6 sorties et possède seule-

ment 4 entrées (PWM des motors). La dynamique des corps rigides décrit le mouvement

du véhicule en fonction des forces et des moments qui agissent sur lui. La connaissance

de ces forces généralisées permet de résoudre les équations (2.7) du mouvement du corps

rigide. Les forces et les moments aérodynamiques sont obtenus en utilisant une com-

binaison de Théorie de Froude (momentum theory) et la théorie de l’élément lame [27]

[40]. Ceci est basé sur le travail de Gary Fay durant le projet Mesicopter [104].

2.3.2.1 Force de gravité

La force de poids est appliquée au centre de gravité et dirigée le long de l’axe Z dans le

sens négatif et exprimée dans le repère inertiel.

Fgrav = RT

 0

0

−mg

 (2.8)
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OùRT est la matrice de transformation des vecteurs exprimés dans le repère inertiel aux

vecteurs exprimés dans le repère mobile lié au véhicule. Puisque le point d’application

de la force est le centre de gravité, la force de gravité ne génère aucun moment.

2.3.2.2 Force de portance

La force de poussée Fi, avec i = 1, 2, 3, 4, est appliquée au centre du i-ème moteur, de

distance l du centre de masse et dirigée le long du l’axe Zb du repère mobile: Fi ≥ 0.

La force de poussée peut être considérée comme l’entrée du systèmeQuadrotor, comme

elle peut être modifiée en changeant la vitesse de rotation du moteur. D’un point de vue

physique, la vitesse de rotation de chaque moteur est limitée, il y a donc aussi une borne

supérieure des valeurs de chaque poussée: Fi ≤ Fmax pour i = 1, 4. La variation des

forces Fi, où i = 1, 3 ou i = 2, 4, produise des couples, avec une direction perpendicu-

laire au plan contenant les forces Fi. La poussée totale générée par les quatre moteurs

exprimée dans le repère mobile est:

F =

 0

0∑4
i=1 Fi

 (2.9)

L’expression de la poussée peut être obtenue à l’aide de la théorie des éléments de lame

bien connue dans la littérature [30, 31, 16], qui conduise à

Fi = CTρAr
2ω2

i (2.10)

avec : CT est le coefficient de portance, ρ densité de l’air, A est la surface du disque du

rotor, r rayon du rotor et ωi est la vitesse de rotation du moteur i.

2.3.2.3 Traînée de l’hélice

Les forces aérodynamiques agissant sur la lame de chaque rotor, dans une direction or-

thogonale à la force de poussée (réaction de la lame à la rotation), génèrent un moment

supplémentaire qui doit être inclut dans le modèle. Ce moment est appelé moment de

traînée et il est dirigé le long de l’axe Zb. L’expression du moment de traînée peut être

dérivée de manière similaire à celle utilisée pour dériver la force de poussée:

Qi = CQρAr
3ωi |ωi| (2.11)
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OùCQ est le coefficient de traînée et ωi est multiplié par sa valeur absolue pour préserver

le signe de rotation pour les rotors à contre-rotation.

2.3.2.4 Traînée d’air

Le frottement de l’air (traînée d’air ou simplement traînée) est dû aux forces qui agissent

sur le véhicule dans la direction de la vitesse relative d’écoulement d’air et représente

la réaction de l’air au mouvement de translation et de rotation du corps dans l’espace.

Les traînées de translation et de rotation sont généralement petites et sont approximées

pour respecter la loi de Stoke [105]: la traînée de translation est donc considérée pro-

portionnelle à la vitesse linéaire et le terme de traînée de rotation est proportionnel à la

vitesse angulaire avec des coefficients kt et kr respectivement.

2.3.2.5 Effet gyroscopique

Lorsque le rotor tourne autour de son propre axe et d’un second axe, il tourne également

autour d’un troisième axe qui est perpendiculaire au premier axe. Cet effet est appelé

l’effet gyroscopique.

Le Quadrotor est propulsé par quatre hélices qui tournent à grande vitesse. Même si

l’inertie de l’hélice est faible par rapport à celle du corps de véhicule, la vitesse de rota-

tion élevée provoque un effet gyroscopique qui peut affecter le mouvement du véhicule

lorsque les hélices tournent à des vitesses différentes. Dans la littérature, cet effet est

négligé la plupart du temps, mais certains auteurs [106] l’incluent dans le modèle.

Le moment gyroscopique Tgyro provoqué par les rotations du véhicule avec rotors

rotatifs peut être exprimé comme

Tgyro = Ir

Ω×

 0

0

1


 (ω1 − ω2 + ω3 − ω4) (2.12)

OùΩ est la vitesse angulaire du véhicule exprimée dans le repère mobile, ωi est la vitesse

de rotation du moteur i et Ir est l’inertie du moteur.

2.3.2.6 Moment de roulis et moment de tangage

Comme chaque rotor génère une poussée, la différence entre chaque paire de rotors

provoque les moments autour de l’axe Xb et Yb dans le cadre du corps. La différence

des poussées entre le rotor 2 et 4 provoque le moment de roulement autour de l’axe
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Xb et la différence des poussées entre le rotor 1 et 3 provoque le moment de tangage

autour de l’axe Yb. La direction des moments est décidée selon la règle de la main droite.

Par conséquent, le moment de roulage Troul et le moment de tangage Ttang sont définis

comme:

Troul = l(F2 − F4) (2.13)

Ttang = l(F3 − F1) (2.14)

Où l est la distance entre le centre de gravité du véhicule et l’axe du moteur, Fi, i =

1, . . . , 4 sont les poussées des quatre moteurs.

2.3.2.7 Moment de lacet

La traînéeQi Fait tourner leQuadrotor autour de l’axeZb de repère mobile. La différence

de traînée engendrée par les deux paires de moteurs (1,3) et (2,4) provoque le moment

de lacet dans l’une des deux directions. Ainsi, le moment de lacet total est:

Tlac = Q1 −Q2 +Q3 −Q4 (2.15)

2.3.3 Modèle complet

Dans les sections précédentes, nous avons déduit les équations de Newton-Euler pour

un corps rigide dans l’espace. Ensuite, les forces et les moments externes importants

qui agissent sur leQuadrotor sont analysés. Dans cette section, le modèle complet d’un

Quadrotor sera d’abord proposé. Sur la base de certaines applications, ce modèle peut

encore être simplifié.

A partir des équations (2.7), (2.8), (2.9) et (2.12), un modèle complet pour leQuadrotor

est donné par les équations suivantes∑
Fext = F − Faero − Fgrav∑
Text = T − Taero − Tgyro (2.16)

ξ̈ =
1

m
RF − 1

m
RFaero −G

η̈ = (IN)−1
(
T − Taero − IΞ− (Nη̇)× (INη̇)− (Nη̇)×

4∑
i=1

Ir(−1)i+1ωi

)
(2.17)



2.3 Modélisation dynamique 51

avec

Ξ(η, η̇) =

 −Cθθ̇ψ̇
−Sφφ̇θ̇ + CφCθφ̇ψ̇ − SφSθθ̇ψ̇

−Cφφ̇θ̇ − SφCθφ̇ψ̇ − CφSθθ̇ψ̇

 (2.18)

T =

 l(F2 − F4)

l(F3 − F1)∑4
i=1(−1)i+1Qi

 (2.19)

et Faero = [ktẋ, ktẏ, ktż]
T , Taero = [ktφ̇, ktθ̇, ktψ̇]

T

Dans (2.17), la première équation représente la dynamique de translation, et la deux-

ième équation représente la dynamique d’orientation. La dynamique angulaire n’est liée

qu’à l’information angulaire. Alors que dans la dynamique de translation, les positions

sont affectées par les changements des angles.

2.3.4 Modèle simplifié

Commenous l’avons vu au chapitre 1, leQuadrotor a de nombreuses applications, comme

la surveillance, la agriculture, la photographie aérienne et la vidéo, etc. Dans ces applica-

tions, les Quadrotors doivent généralement suivre une trajectoire ou survoler un point.

Le mouvement de la machine est plutôt lent et sans déplacement agressive. Le Quadro-

tor Phantom [4] a un angle d’inclinaison maximum de 45 degrés et une vitesse de vol

maximum de 10m/s. Toutefois, dans les applications, l’angle d’inclinaison est générale-

ment inférieur à 14 degrés (0, 25rad), la vitesse angulaire est inférieure à 0.2rad/s, et la

vitesse de vol est inférieure à 2m/s.

φ, θ ≤ 0, 25rad φ̇, θ̇, ψ̇ ≤ 0, 25rad/s

p, q, r ≤ 0.2rad/s υ ≤ 2m/s

La relation entre le vecteur de vitesse angulaire exprimée dans le repère inertiel η̇ =

[φ̇ θ̇ ψ̇]T et la vitesse angulaire exprimée dans le repère mobile lié au véhicule Ω =

[p q r]T est donnée par

Ω =

 1 0 −Sθ
0 Cφ CθSφ

0 −Sφ CθCφ

 η̇ (2.20)
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Donc la matrice de transformation N(η) peut être bornée comme suit

N(η) =

 1 0 −Sθ
0 Cφ CθSφ

0 −Sφ CθCφ

 �

 1 0 −0.247

0 0.969 0.239

0 −0.247 0.939

 (2.21)

On peut considérer les vitesses angulaires φ̇, θ̇, et ψ̇ exprimées dans le repère mobile sont

égales aux vitesses angulaires p, q, et r exprimées dans le repère inertiel respectivement

φ̇ = p, θ̇ = q, ψ̇ = r

Le Quadrotor est contrôlé généralement par les vitesses des moteurs ωi. Comme les

forces et les moments aérodynamiques sont proportionnels au carré de la vitesse de

rotation du moteur, la force de poussée et les moment de lacet, roulis et tangage sont

choisis comme des entrées de commande

u1 =
4∑
i=1

Fi

u2 = l(F2 − F4) (2.22)

u3 = l(F3 − F1)

u4 =
4∑
i=1

(−1)i+1Qi

ou encore

u1 = κb(ω
2
1 + ω2

2 + ω2
3 + ω2

4)

u2 = lκb(ω
2
2 − ω2

4)

u3 = lκb(ω
2
3 − ω2

1) (2.23)

u4 = κτ (ω
2
1 − ω2

2 + ω2
3 − ω2

4)

où κb = CTρAr
2 et κτ = CQρAr

3 sont deux coefficients positifs.
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Le modèle simplifié est donné par

mẍ = (cosφ sin θ cosψ + sinφ sinψ)u1

mÿ = (cosφ sin θ sinψ − sinφ cosψ)u1

mz̈ = (cosφ cos θ)u1 −mg (2.24)

Ixφ̈ = (Iy − Iz)θ̇ψ̇ + Irθ̇$ + u2

Iyθ̈ = (Iz − Ix)φ̇ψ̇ − Irφ̇$ + u3

Izψ̈ = (Ix − Iy)φ̇θ̇ + u4

avec $ = ω1 − ω2 + ω3 − ω4, et g = 9.81m/s2 la force de gravité.

Parameter Value
l (m) 0.175
m (kg) 1.3
Ix (kgm

2) 0.081
Iy (kgm

2) 0.081
Iz (kgm

2) 0.142
κb (N/rad/s) 3.8305e−6

κτ (Nm/rad/s) 2.2518e−8

Tableau 2.1: Paramètres duQuadrotor

Le modèle simplifié (2.24) peut être exprimé sous une forme d’état comme suit:

Ẋ = f(X,U) (2.25)

avec le vecteur d’état X = [x11, x21, . . . , x16, x26]
T ∈ <12, le vecteur des entrées U =

[u1, u2, u3, u4]
T et x11 = x, x21 = ẋ, x12 = y, x22 = ẏ, x13 = z, x23 = ż x14 =

φ, x24 = φ̇, x15 = θ, x25 = θ̇, x16 = ψ, x26 = ψ̇ .

En remplaçant le vecteur d’état X et la fonction non linéaire f(X,U) on aura le
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modèle d’état suivant:

ẋ11 = x21

ẋ21 = (cosx14 sinx15 cosx16 + sinx14 sinx16)
1

m
u1

ẋ12 = x22

ẋ22 = (cosx14 sinx15 sinx16 − sinx14 cosx16)
1

m
u1

ẋ13 = x23

ẋ23 = −g + cosx14 cosx15
m

u1

ẋ14 = x24

ẋ24 = x25x26(
Iy − Iz
Ix

) +
Ir
Ix
x22$ +

1

Ix
u2

ẋ15 = x25

ẋ25 = x24x26(
Iz − Ix
Iy

)− Ir
Iy
x21$ +

1

Iy
u3

ẋ16 = x26

ẋ26 = x24x25(
Ix − Iy
Iz

) +
1

Iz
u4

(2.26)

2.4 Modèle de rafale de vent

La rafale de vent est un phénomène physique complexe. Il est typiquement modélisé en

utilisant le modèle déterministe [107] ou le modèle stochastique [108]. Le secondmodèle

suppose que la turbulence est un processus aléatoire gaussien stationnaire, ce qui est

l’hypothèse la plus courante. La caractéristique stationnaire implique que la turbulence

a une durée infinie, tandis que l’idée d’un processus gaussien est liée à la probabilité

d’obtenir une vitesse de rafale donnée à un moment donné.

La densité spectrale de puissance (PSD) est une approche stochastique. Dans le mod-

èle de turbulence atmosphérique basé sur la PSD, on suppose que l’intensité de la turbu-

lence dépend de manière significative de circonstances spécifiques et elle est soumise à

des changements dus aux conditions météorologiques, à l’altitude de vol et au gradient

de température [109].

Le signal de rafale de vent est généré en faisant passer un bruit blanc à travers un filtre

passe bas. Dans la littérature, deux principaux filtres peuvent être trouvés: le filtre de

Dryden et le filtre de Von Karman. Comme le filtre Dryden a une forme plus simple que

le Von Karman, nous préférons l’utiliser dans ce travail. Les filtres utilisés pour générer

le modèle spectral de Dryden sont donnés par [110]:
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(a) (b)

(c)

Figure 2.3: Rafale de vent généré par le modèle de Dryden

Hu(s) =
∆u

NW

= σu

√
2Lu
πv

1

1 + Lu

v
s

(2.27)

Hv(s) =
∆v

NW

= σv

√
Lv
πv

1 +
√
3Lv

v
s

(1 + Lv

v
s)2

(2.28)

Hw(s) =
∆w

NW

= σw

√
Lw
πv

1 +
√
3Lw

v
s

(1 + Lw

v
s)2

(2.29)

avec NW est un bruit blanc, v représente la vitesse relative du véhicule par rapport au

courant d’air et [∆u,∆v,∆w]T est le changement dans les vitesses linéaires du véhicule

dû à la rafale de vent. Les intensités de turbulence (σu, σv, σw) et les longueurs longitu-

dinales de turbulence (Lu, Lv, Lw) décrivent le comportement de la rafale de vent. Dans

la région de basse altitude (altitude < 304.8m), la longueur longitudinale et l’intensité



2.5 Simulation du modèle dynamique 56

de turbulence sont données par:

Lw = h, Lu = Lv =
h

(0.177 + 0.000823h)1.2
(2.30)

σw = 0.1W20,
σu
σw

=
σv
σw

=
1

(0.177 + 0.000823h)0.4
(2.31)

avec h est la hauteur du véhicule (altitude) et W20 est la vitesse du vent exprimée en

échelle de Beaufort (BS). Dans notre travail, nous avons considéré une vitesse de vent

typique de 3.4m/s (BS 3) et une altitude de 3m. La figure 2.3 montre l’évolution tem-

porelle de la rafale de vent le long des trois axes (X,Y, Z).

2.5 Simulation du modèle dynamique

Pour montrer le comportement non linéaire et couplé duQuadrotor, nous avons simulé

le modèle dynamique en boucle ouverte. Le vecteur des vitesses des moteurs ω =

[ω1, ω2, ω3, ω4] est utilisé comme vecteur d’entrée et le vecteur de sortie contient la po-

sition et l’attitude y = [x, y, z, φ, θ, ψ].

Nous avons simulé deux mouvements du Quadrotor, le premier mouvement est un

décollage vertical (vertical-takeoff) et le deuxième un mouvement horizontal. Pour le

premier cas nous avons utilisé les entrées de système suivantes ω1 = ω2 = ω3 = ω4 =

50sin(0.9t)+912 pour une durée de tf = 5s, et les entrées ω1 = 50sin(0.9t)+712, ω2 =

50sin(0.9t) + 912, ω3 = 50sin(0.9t) + 1112, ω4 = 50sin(0.9t) + 912 pour le deuxième

cas.

Figure 2.4: Décollage vertical (vertical-takeoff)
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La figure 2.4 montre un déplacement le long de l’axe Z , alors que la figure 2.5 montre

un déplacement dans l’espace 3D et un mouvement de rotation autour des trois axes

(X,Y, Z). en réalité, si on implémente le premier cas sur une plate-forme expérimentale

du Quadrotor on n’aura pas que le mouvement vertical, on aura une variation des six

degrés de libertés du véhicule et ça a cause des dynamiques et effets non modélisés tels

que l’aérodynamique de l’hélice, l’effet de sol et la rafale de vents dans les applications

outdoor etc.

(a)

(b)

Figure 2.5: Mouvement horizontal
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2.6 Conclusion

Dans ce chapitre, le modèle dynamique du Quadrotor a été établi par le formalisme de

Newton-Euler. Nous avons présenté un modèle qui décrit presque touts les phénomènes

physiques agissant sur le Quadrotor par un vecteur des équations différentielles non

linéaires de deuxième ordre. Cemodèlemontre la nature couplée, complexe, non linéaire,

multi variable et sous-actionnée, ce qui rend son contrôle relativement difficile. Nous

avons aussi présenté unmodèle simplifié proposé dans la littérature. Unmodèle de rafale

de vent décrit les effets de la turbulence atmosphérique sur le véhicule est présenté. Une

simulation du modèle dynamique est implémenté pour montrer le comportement non

linéaire duQuadrotor.

Dans le prochain chapitre, nous allons introduire un algorithme de planification de

trajectoire optimale en terme d’énergie pour le Quadrotor.



Chapitre 3

Génération de trajectoire optimale en
terme d’énergie pour unQuadrotor
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3.1 Introduction

Récemment, de nouvelles applications prometteuses ont émergé pour les drones minia-

tures à voilure tournante en particulier le Quadrotor, comme la livraison de colis, la

cinématographie, la surveillance de l’agriculture et la manipulation aérienne. Cepen-

dant, ces applications sont encore limitées puisque l’énergie embarquée dont la source

est la batterie Lithium-Polymère (LiPo) fournit un temps de vol entre 15 et 45 minutes

ce qui limite la classe de mission qui peut être réalisée avec succès par le drone. Pour

entreprendre ce problème, de nombreux efforts ont été faits pour réduire le poids des

drones grâce à l’utilisation de châssis en fibre de carbone et l’amélioration du rapport

énergie poids. Ces solutions réussissent à réduire la consommation d’énergie lors de

fonctionnement dans des régimes affamés d’énergie; néanmoins, aucun progrès tech-

nologique significatif n’a été fait jusqu’à présent.

Dans ce chapitre, nous proposons une solution au problème de limitation de l’en-

durance de vol pour un type de véhicules aériens à voilure tournante à savoir leQuadro-

tor. Les Quadrotors sont des robots volants dotés de plusieurs rotors; ainsi, une grande

partie de leur énergie est consommée par les rotors afin de maintenir le véhicule dans

l’air. Dans ce concept, nous avons introduit un modèle énergétique composé de la dy-

namique dumouvement de véhicule , de la dynamique desmoteurs et de la dynamique de

batterie; ensuite, le modèle proposé a été validé par simulation pour montrer la possibil-

ité d’économiser de l’énergie. Nous formulons deux problèmes de commande optimale

afin de calculer l’énergie minimale et le temps minimal. Dans le premier problème, nous

cherchons à trouver les entrées de commande et la trajectoire du véhicule entre deux

configurations initiales et finales qui minimisent l’énergie consommée durant une mis-

sion bien spécifique. Alors que dans le second, le temps minimal et la trajectoire du

véhicule sont calculés pour une énergie désirée.

3.2 Travaux antérieurs

De nombreuses études ont été proposées récemment contribuant à économiser de l’én-

ergie et à augmenter l’endurance des drones miniatures à voilure tournante. Ces contri-

butions ont principalement porté sur la conception du système de chargement et/ou rem-

placement automatique des batteries. Un système d’échange de batterie pour un groupe

de drone miniature à voilure tournante a été proposé dans [111]. En plus du mécanisme

d’échange de batterie, le système comprend un algorithme en ligne qui peut superviser

le réapprovisionnement de plusieurs drones fonctionnant simultanément, déterminer
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quand le véhicule nécessite une réalimentation et effectuer un atterrissage de précision

sur la plate-forme d’atterrissage du mécanisme d’échange de batterie. Dans [112], la

conception, l’essai et la construction d’une station de recharge au sol autonome pour un

Quadrotor alimenté par batterie ont été présentés. Un algorithme de gestion de l’énergie

a été implémenté pour un système multi-agent où la priorité est donnée au groupe pour

assurer l’optimalité de la solution quel que soit le nombre, la position et la densité de

l’environnement. Dans [113], un système de maintenance mécatronique de la batterie

pour prolonger le temps de fonctionnement des batteries pour les drones miniatures à

voilure tournante a été développé. D’autres études ont introduit un modèle d’estimation

d’endurance de vol, dans [114] un modèle simple est proposé pour estimer l’endurance

d’un Quadrotor à l’intérieur, alors que dans [115] une caractérisation de la consomma-

tion d’énergie d’un droneminiature à voilure tournante alimenté par une batterie LiPo et

unmodèle d’estimation d’endurance précis ont été introduits. Afin de prolonger le temps

de vol des drones miniatures à voilure tournante, un contrôleur d’altitude basé sur l’état

de charge de la batterie pour un drone miniature à six rotors a été proposé dans [116], où

un système de surveillance de la batterie a été conçu pour estimer l’état de charge (SOC)

et l’utiliser pour calculer la loi de commande synthétisée. Compte tenu de la commande

en poursuite de trajectoire chemin avec consommation d’énergie minimale, les auteurs

de [117] évaluent la relation entre la vitesse de navigation et la consommation d’énergie

pour unQuadrotor, qui parcourt une trajectoire désirée au moyen d’un teste expérimen-

tal. Ensuite, un nouveau contrôleur de suivi de trajectoire est proposé dans lequel la

vitesse du véhicule a un profil dynamique qui varie avec les exigences géométriques du

chemin souhaité.

Le problème de la planification de trajectoire optimale en terme d’énergie pour les

drones miniatures à voilure tournante a suscité moins d’intérêt dans la littérature. Dans

[118], une approche a été proposée pour minimiser la consommation d’énergie pour

un hexarotor dans une mission multi-cible. L’approche proposée consiste à une procé-

dure heuristique pour résoudre ’Generalized Traveling Salesman Problem with Neigh-

borhoods’ (GTSPN), en utilisant une approche d’algorithme génétique qui incorpore un

modèle dynamique affiné d’un hexarotor pour simuler la consommation d’énergie. Alors

que dans [119] les trajectoires optimales en terme d’énergie ont été obtenues entre des

configurations initiales et finales données pour unQuadrotor de 6-DOF en résolvant un

problème de commande optimale. Le temps minimal d’une mission bien définie a été

calculé en résolvant un problème de commande optimal associé.

La résolution de ces types de problèmes de commande optimale est compliquée en

raison de la dynamique non linéaire du Quadrotor et de ses contraintes de faisabilité
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sur les manœuvres. Les méthodes d’optimisation directe et indirecte sont les deux ap-

proches générales proposées pour résoudre les problèmes de planification de trajectoire

optimale [120]. La méthode indirecte, qui est basée sur les équations de Hamilton et de

Lagrange, a un faible taux de convergence et très sensible aux estimations initiales des

solutions. Puisque la dynamique du système est complexe, il est très difficile d’obtenir

une estimation initiale appropriée. Une autre approche est l’optimisation directe, tel

que la méthode de collocation et la programmation non linéaire, qui discrétise la trajec-

toire en plusieurs segments, puis résolve le problème d’optimisation paramétré. Cette

approche est très intéressante dans les applications complexes car elle ne nécessite pas

de dériver les conditions nécessaires et fournit une estimation initiale pour les variables

complémentaires [121]. En plus des deux approches, la cinématique de l’avion peut être

simplifiée en fonction des caractéristiques des différentes manœuvres de vol, appelées

approche de réduction de modèle. Les trajectoires générées par la suite sont composées

de plusieurs modes [122]. Dans notre travail, nous utilisons la méthode de programma-

tion non linéaire.

3.3 Modèle énergétique

Avant de procéder à l’optimisation énergétique, nous avons besoin d’un modèle énergé-

tique pour avoir une idée sur l’énergie consommée par le véhicule pendant la mission

et fournir une relation directe entre l’énergie et la dynamique du véhicule. Le modèle

proposé dans cette section est composé de quatre bloc comme le montre la figure 3.2. Le

premier bloc représente la dynamique du mouvement de véhicule, le deuxième contient

la dynamique des moteurs, dans le troisième bloc on trouve la dynamique de la batterie

et dans le quatrième la fonction de rendement des moteurs [123].

3.3.1 Dynamique du mouvement

Le modèle dynamique duQuadrotor (2.24) est présenté dans le chapitre précédent.

Nous utilisons la représentation d’état (2.25):

Ẋ = f(X,U) (3.1)

3.3.2 Dynamique des moteurs

Le système d’actionnement d’un Quadrotor est typiquement constitué d’une batterie

LiPo, de quatre moteurs à courant continu sans balai (BLDC) et d’un étage de commande
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pour contrôler la vitesse angulaire de chaque moteur. Les moteurs électriques DC sont

bien modélisés par un circuit contenant une résistance, un inducteur et un générateur

de tension en série [124].

vm(t) = Ri(t) + L
∂i(t)

∂t
+
ω(t)

kv
(3.2)

avecR la résistance interne du moteur, L l’inductance, ω(t) la vitesse du moteur et kv la

constante de tension du moteur, exprimée en rad/s/volt. De plus, le couple du moteur

τ peut être modélisé comme étant proportionnel au courant i(t) à travers la constante

de couple, kT , exprimée en Nm/A.

τ(t) = kT i(t) (3.3)

La dynamique du moteur est modélisée comme une simple équation différentielle de

premier ordre (3.4) où ω̇ est pilotée par le couple moteur et le couple de frottement de

charge Qf

(
ω(t)

)
. L’inertie, Ir inclut le moteur et l’hélice, le couple moteur vient du

générateur de tension, et le couple de frottement de la charge résulte du glissement de

l’hélice Qf

(
ω(t)

)
= κτω

2(t), κτ est le coefficient de traînée.

Ir
∂ω(t)

∂t
= τ(t)−Qf

(
ω(t)

)
−Dvω(t) (3.4)

où Dv est le coefficient d’amortissement visqueux du moteur Nms/rad. Typiquement,

l’inductance des petits moteurs à courant continu est négligée par rapport à la réponse

physique du système et peut donc être ignorée. En régime permanent, le courant i(t)

est constant, et l’équation (3.2) se réduit à :

vm(t) = Ri(t) +
ω(t)

kv
(3.5)

où le terme 1
kv
ω(t) représente la force électromotrice du moteur. Le tableau 3.1 montre

les coefficients du moteur BLDC utilisés dans notre étude.

3.3.3 Dynamique de la batterie

La batterie Li-ion possède un grand potentiel pour le développement et l’optimisation

des systèmes de stockage d’énergie dans le future. En plus de leur petite taille et de leur

faible poids, les batteries Li-ion offrent une densité d’énergie élevée et une efficacité de

stockage proche de 100%, ce qui les rend idéales pour les applications embarquées. Mais
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Figure 3.1: schéma de la batterie

l’inconvénient majeur de ce type de batterie est son coût élevé [125] [126].

Un modèle physique de la batterie Li-ion a été présenté. Le modèle de batterie a été

développé pour l’entrée comme étant le courant et comme sorties la tension et l’état de

charge (SOC). Ce modèle ne prend pas en compte l’influence de la température et du

phénomène autodécharge [125]. Cependant, il donne des résultats proches de la réalité.

Le modèle est basé sur les deux équations (3.6) (3.7), l’état de charge (SOC) et la tension

aux bornes de la cellule.

SOC = 100

[
1−

∫
I

Q

]
(3.6)

Ubat = Em −RintI (3.7)

Em est la tension en circuit ouvert (VOC), son expression est la suivante:

Em = E0 −K

[
Q

Q−
∫
I

]
+ Ae−B

∫
I (3.8)

E0 est la tension en circuit ouvert à pleine charge, elle est différente de la tension nom-

inale donnée par le fabricant. Q est la capacité de la cellule en Ah, le paramètre K

Paramètre Valeur
Ir (kg.m

2) 4.1904 10−5

kT (N.m/A) 0.0104 10−3

kv (rad/s/volt) 96.342
Dv (Nms/rad) 0.2 10−3

R (Ohm) 0.2

Tableau 3.1: Coefficients du moteur
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Figure 3.2: Modèle énergétique

représente le biais de voltage, A la tension exponentielle et B la capacité exponentielle

sont des paramètres expérimentaux déterminés à partir de la courbe de décharge.

Lemodèle est non linéaire, donc il a fallu adapter le courant d’entrée à celui vu par une

cellule élémentaire en divisant le courant d’entrée par le nombre de branches parallèles

Mbat. Pour la tension de sortie de notre batterie, nous avons simplement multiplié la

tension de sortie de la cellule par le numéro de branche en sérieNbat. Cetteméthodologie

nécessite de supposer que les cellules ont le même comportement.

Paramètre Valeur
Q (Ah) 1.55
Rint (Ohm) 0.02
E0 (volt) 1.24
K (volt) 2.92 10−3

A 0.156
B 2.35

Tableau 3.2: Paramètres de la batterie

3.3.4 Énergie consommée et rendement du moteur

L’énergie consommée par le véhicule pendant la mission est définie par:

Ec =

tf∫
t0

4∑
j=1

τj(t)ωj(t)dt (3.9)
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Figure 3.3: Rendement des moteurs

avec τj(t) est le couple généré par le moteur j et ωj(t) est la vitesse du moteur à l’instant

t. En utilisant l’équation (3.4) pour les quatre moteurs, l’équation (3.9) devient:

Ec =

tf∫
t0

4∑
j=1

(
Jω̇j(t) + κτω

2
j (t) +Dvωj(t)

)
ωj(t)dt (3.10)

Afin de rendre notre modèle énergétique plus réaliste, une fonction de rendement est

identifiée et ajoutée à la fonction d’énergie (3.10). Le rendement du moteur à courant

continu sans balai utilisé pour actionner leQuadrotor est en fonction du couple moteur

et de la vitesse de rotation fr(τ(t), ω(t)). Nous avons utilisé l’interpolation polynomiale

pour l’identification de la fonction de rendement, donc fr(τ(t), ω(t)) peut être formulée

comme suit:

fr
(
τ(t), ω(t)

)
= a
(
ω(t)

)
τ 3(t) + b

(
ω(t)

)
τ 2(t) + c

(
ω(t)

)
τ(t) + d

(
ω(t)

)
(3.11)

et

a(ω(t)) = a1ω
2(t) + b1ω(t) + c1

b(ω(t)) = a2ω
2(t) + b2ω(t) + c2

c(ω(t)) = a3ω
2(t) + b3ω(t) + c3

d(ω(t)) = a4ω
2(t) + b4ω(t) + c4
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(a) (b)

Figure 3.4: Entrées de commande, mission1 (a) mission2 (b)

Les paramètres du polynôme sont calculés en utilisant Matlab pour les quatre moteurs

(nous supposons que les moteurs sont identiques).

a1 = −1.72 10−5 b1 = 0.014 c1 = −0.8796

a2 = 1.95 10−5 b2 = −0.0157 c2 = 0.3385

a3 = −6.98 10−6 b3 = 5.656 10−3 c3 = 0.2890

a4 = 4.09 10−7 b4 = −3.908 10−4 c4 = 0.1626

Ensuite, l’énergie consommée (3.10) devient.

Ec =

tf∫
t0

4∑
j=1

(
Jω̇j(t) + κτω

2
j (t) +Dvωj(t)

)
fr,j
(
τj(t), ωj(t)

) ωj(t)dt (3.12)

3.3.5 Effet des entrées de commande sur la consommation d’énergie

Afin de valider le modèle énergétique proposé, nous avons simulé deux missions de dé-

collage vertical avec deux trajectoires d’altitude différentes, comme le montre la Fig. 3.4a.

Les différentes entrées de commande utilisées pour les deux missions, sont indiquées sur

la Fig. 3.5. Les deuxmissions ont la même durée tf = 6s et la même configuration initiale

et finale.

Nous avons calculé l’énergie consommée pour les deux missions en utilisant l’équa-
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(a) (b)

Figure 3.5: Altitude duQuadrotor (a) et Énergie consommée (b)

tion (3.12). Pour la première mission (ligne rouge), l’énergie consommée est E1 =

5.12kJ , alors que dans la seconde mission (ligne bleue) l’énergie consommée est E2 =

5.97kJ ; ainsi le gain entre les deux missions avec la même configuration initiale et finale

est de 17% de l’énergie totale. Pour une mission spécifique, l’optimisation de l’énergie

peut être atteint; ce dont nous avons besoin, c’est de trouver les entrées de commande

et la trajectoire qui permettent une consommation d’énergie optimale.

3.4 Optimisation d’énergie

Dans le problème d’optimisation de l’énergie, on cherche à trouver la trajectoire et les

entrées de commande pour le Quadrotor qui minimisent l’énergie consommée tout en

satisfaisant un ensemble de contraintes sur les états et les entrées de commande. D’un

point de vue de commande optimale, nous essayons de calculer une solution en boucle

ouverte pour un problème de commande optimale. Nous recherchons les entrées de

commande du système qui minimisent l’énergie consommée lors d’une mission entre

deux configurations initiales et finales spécifiques [127] [123].

Maintenant, le problème de génération de trajectoire optimale en terme d’énergie

est formulé comme un problème de minimisation, dans lequel l’énergie consommée

finale Ec(tf) est utilisée comme fonction de coût. De plus, les variables d’état dans

[x, ẋ, y, ẏ, z, ż, φ, φ̇, θ, θ̇, ψ, ψ̇]T et les variables de commande dans [ω1, ω2, ω3, ω4]
T sont

contraintes pour satisfaire la dynamique du véhicule et les conditions aux limites. La

mission est de voler entre des positions initiales et finales spécifiées pendant un inter-
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valle de temps [t0, tf ], tel que t0 et tf sont donnés.

Sur la base de la description ci-dessus, le problème de commande optimale est formulé

comme suit:

min
(ωj,τj)

Ec(tf ) (3.13)

soumis aux contraintes

ẋ11 = x21

ẋ21 = (cosx14 sinx15 cosx16 + sinx14 sinx16)
1

m
u1

ẋ12 = x22

ẋ22 = (cosx14 sinx15 sinx16 − sinx14 cosx16)
1

m
u1

ẋ13 = x23

ẋ23 = −g + cosx14 cosx15
m

u1 (3.14)

ẋ14 = x24

ẋ24 = x25x26(
Iy − Iz
Ix

) +
Ir
Ix
x22$ +

1

Ix
u2

ẋ15 = x25

ẋ25 = x24x26(
Iz − Ix
Iy

)− Ir
Iy
x21$ +

1

Iy
u3

ẋ16 = x26

ẋ26 = x24x25(
Ix − Iy
Iz

) +
1

Iz
u4

et

|φ| ≤ π

2
, |θ| ≤ π

2
, |ψ̇| ≤ _

ωmin ≤ ωj ≤ ωmax (3.15)

0 ≤ T ≤ Tmax, |uk| ≤ umax, k = 1, 2, 3

avec les conditions aux limites:

[x(t0), y(t0), z(t0), φ(t0), θ(t0), ψ(t0)]
T = [x0, y0, z0, φ0, θ0, ψ0]

T

[x(tf ), y(tf ), z(tf )]
T = [xf , yf , zf ]

T (3.16)

Les contraintes supplémentaires dans (3.15) sont associées à la dynamique du véhicule,

avecωmin andωmax sont la vitesseminimale etmaximale réalisable des rotors du véhicule,

respectivement. Les angles de roulis et de tangage, φ, θ, doivent satisfaire |φ| ≤ π
2
, |θ| ≤
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π
2
basés sur leur définition physique, et |ψ̇| ≤ Ψ est nécessaire pour générer une trajec-

toire lisse, avec Ψ est le taux de variation maximal de l’angle de lacet.

3.5 Optimisation du temps

Le problème de la génération de trajectoire minimale en terme du temps est un sous-

problème de commande optimale, où l’objectif étant de calculer le temps minimal passé

par le véhicule en se déplaçant entre deux positions initiales et finales avec une énergie

fixe. Les variables d’état sont [x, ẋ, y, ẏ, z, ż, φ, φ̇, θ, θ̇, ψ, ψ̇, Ėc]T et les variables de com-

mande [ω1, ω2, ω3, ω4]
T , alors que la mission est la même que dans le premier problème

sauf le temps final tf qui est libre dans ce cas [127].

Le problème de commande optimale est formulé comme suit:

min
(ωj,τj)

tf (3.17)

soumis aux contraintes

ẋ11 = x21

ẋ21 = (cosx14 sinx15 cosx16 + sinx14 sinx16)
1

m
u1

ẋ12 = x22

ẋ22 = (cosx14 sinx15 sinx16 − sinx14 cosx16)
1

m
u1

ẋ13 = x23

ẋ23 = −g + cosx14 cosx15
m

u1 (3.18)

ẋ14 = x24

ẋ24 = x25x26(
Iy − Iz
Ix

) +
Ir
Ix
x22$ +

1

Ix
u2

ẋ15 = x25

ẋ25 = x24x26(
Iz − Ix
Iy

)− Ir
Iy
x21$ +

1

Iy
u3

ẋ16 = x26

ẋ26 = x24x25(
Ix − Iy
Iz

) +
1

Iz
u4

Ėc =
4∑
j=1

1

fr,j

(
τj,ωj

)(Jω̇j + κτω
2
j +Dvωj

)
ωj
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et

|φ| ≤ π

2
, |θ| ≤ π

2
, |ψ̇| ≤ _

ωmin ≤ ωj ≤ ωmax

0 ≤ T ≤ Tmax, |uk| ≤ umax, k = 1, 2, 3 (3.19)

avec les conditions aux limites:

[x(t0), y(t0), z(t0), φ(t0), θ(t0), ψ(t0), Ec(t0)]
T = [x0, y0, z0, φ0, θ0, ψ0, Ec,0]

T

[x(tf ), y(tf ), z(tf ), Ec(tf )]
T = [xf , yf , zf , Ec,f ]

T (3.20)

Il faut noter que la fonction d’énergie Ec a été traitée comme une variable d’état dans ce

problème, avec les conditions aux limites Ec(t0) = Ec,0 et Ec(tf ) = Ec,f .

3.6 Méthode de programmation non linéaire

Les problèmes de commande optimale (3.13)-(3.16) et (3.17)-(3.20) présentés dans les sec-

tions précédentes sont des problèmes d’optimisation complexes et non linéaires. L’ap-

proche générale pour résoudre ce type de problème est la méthode de collocation directe.

L’idée de base de la collocation directe est de discrétiser une solution continue à un

problème représenté par des variables d’état et de commande en utilisant une interpola-

tion linéaire pour satisfaire les équations différentielles. De cette manière, un problème

de commande optimale est transformé en un problème de programmation non linéaire

(NLPP).

Dans notre étude, le problème de commande optimale proposé a été résolu numérique-

ment en utilisant un logiciel Matlab appelé GPOPS-II [128]. Le logiciel utilise une méth-

ode de collocation orthogonale en quadrature de Legendre-Gauss-Radau (LGR) [129]

[130] dans laquelle le problème de commande optimale en temps continu est transcrit à

un grand problème de programmation non linéaire éparpillé. Il utilise une méthode de

raffinement de maillage adaptatif qui détermine le nombre d’intervalles de maillage et le

degré du polynôme approximatif dans chaque intervalle de maillage afin d’obtenir une

précision spécifiée. Le logiciel permet l’utilisation de deux solveurs de programmation

non linéaire (NLP) pour résoudre le NLPP. Le premier est le solveur NLP open-source

IPOPT (Interior Point OPTimizer) [131], et le second est le solveur NLP SNOPT (Sparse

Nonlinear OPTimizer) [132].
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3.7 Simulation et comparaison

3.7.1 Résultats de simulation

Les problèmes d’optimisation (3.13)-(3.16) et (3.17)-(3.20) ont été résolus en utilisant

le solveur PNL open source IPOPT en mode dérivée seconde (Newton complet), avec

le solveur linéaire direct massivement parallèle clairsemée multi-frontal MUMPS [133]

disponible publiquement. Tous les résultats ont été obtenus en utilisant la forme d’inté-

gration implicite de la méthode de Radau collocation et différentes formes de la méthode

de raffinement du maillage ph en utilisant les paramètres par défaut du solveur NLP et

la routine de mise à l’échelle automatique dans GPOPS-II.

Dans nos tests, nous avons considéré leQuadrotorDJI Phantom 2 [4] avec un système

de propulsion multi-rotor (moteurs 2212/920KV). Les paramètres physiques du Phantom

2 utilisés dans l’expérience de simulation sont indiqués dans le tableau 2.1.

Le problème (3.13)-(3.16) a été résolu numériquement pour trouver la trajectoire min-

imale et les entrées de commande ωj(t) qui permet auQuadrotor de voler de la position

initiale [x, y, z]T = [0, 0, 0]T à l’instant t0 = 0 au position finale [x, y, z]T = [4, 5, 6]T

à l’instant tf = 10s, avec la condition initiale [x0, y0, z0, φ0, θ0, ψ0]
T = [0, 0, 0, 0, 0, 0]T

et la condition finale [xf , yf , zf , φf , θf , ψf ]T = [4, 5, 6, 0, 0, 0]T . Les vitesses angulaires

et linéaires initiales sont considérées nulles [ẋ0, ẏ0, ż0, φ̇0, θ̇0, ψ̇0]
T = [0, 0, 0, 0, 0, 0]T et

la même chose pour les vitesses angulaires et linéaires finales. En ce qui concerne les

contraintes dans (12), l’estimation initiale pour les entrées de commande est donnée par

ws = 912, 32 rad/s ce qui signifie que la poussée totale est u1 = 12, 75 N qui corre-

spond à la poussée nécessaire pour contrebalancer l’accélération de gravité. La figure 3.6

montre l’évolution temporelle de la position du véhicule et de la vitesse linéaire. Alors

que la figure 3.7 montre l’évolution temporelle de l’attitude du véhicule et de la vitesse

angulaire. La figure 3.8 rapporte la trajectoire optimale dans l’espace (x− y − z) et les

entrées de commande ωj(t). L’énergie consommée par le quadrotor pour parcourir cette

trajectoire est Ec(tf ) = 10.38 kJ figure 3.9.

Le problème (3.17)-(3.20) a été résolu numériquement pour trouver les entrées de com-

mande optimale en terme du temps ωj(t) qui permet auQuadrotor de voler de la position

initiale [x, y, z]T = [0, 0, 0]T à l’instant t0 = 0 au position finale [x, y, z]T = [4, 5, 6]T

avec une énergie totale fixe Ec(tf ) = 3.5kJ , et les mêmes conditions initiales et finales

que le problème précédent Ec(t0) = 0kJ .

Les résultats de simulation pour ce test sont présentés sur la figure 3.10, la figure
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(a) (b)

Figure 3.6: Position duQuadrotor (a) et Vitesse linéaire (b)

(a) (b)

Figure 3.7: Attitude duQuadrotor (a) et Vitesse angulaire (b)

3.11 et la figure 3.12. Il est clair de la figure 3.12 que les entrées de commande ωj(t)

sont saturées et il est évident que les actionneurs sont plus sollicités pour permettre au

véhicule de parcourir la trajectoire dans un temps minimal. Le temps optimal dépensé

pour parcourir la trajectoire en respectant les contraintes dans (3.22) est de tf = 3.06s.

3.7.2 Comparaison

Afin d’évaluer l’énergie consommée par le véhicule et avoir une idée sur l’énergie écono-

misée avec l’approche proposée, nous avons comparé l’énergie consommée par le véhicule

Quadrotor avec notre approche et l’énergie consommée en utilisant une approche de

commande classique. L’approche de commande classique se compose de deux con-
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(a) (b)

Figure 3.8: Trajectoire optimale dans l’espace (x − y − z) (a), et Entrées de commande
(b)

Figure 3.9: fonction coût Ec(t)

trôleurs, un contrôleur bas niveau et un algorithme de commande haut niveau.

Le contrôleur bas niveau consiste en une loi de commande adaptative floue directe

[134] composé de trois termes, le terme adaptatif flou qui est synthétisé pour la dy-

namique du système uf,j = ΘT
j ϕj(xs), avecϕj(xs) le vecteur de fonctions de base floues,

et ΘT
j le vecteur des paramètres ajustables du système flou et xs le vecteur d’état. Le

terme robuste borné ur,j = δ̂j tanh(
e2j
εj

) employé pour compenser l’erreur d’approxima-
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(a) (b)

Figure 3.10: Position duQuadrotor (a) et Vitesse linéaire (b)

(a) (b)

Figure 3.11: Attitude duQuadrotor (a) et Vitesse angulaire (b)

tion floue. Enfin, up,j = k2je2j le terme dérivé proportionnel.

uj(t) = ΘT
j ϕj(xs) + δ̂j tanh

(
e2j
εj

)
+ k2je2j (3.21)

Θ̇j = γje2iϕj(xs)− σ1jΘj (3.22)

˙̂
δj = ηje2j tanh

(
e2j
εj

)
− σ2j δ̂j (3.23)

avec e2j = υj − x2j l’erreur en vitesse, υj = ẋ1j,d + k1je1j k2j > 0, et e1j = x1j,d −
x1j , j = 1, . . . , 6 l’erreur en position et en attitude. εj > 0, γj > 0, ηj > 0, k1j > 0,

σ1j et σ2j sont des constantes positives et x1j,d le signal de référence. Plus du détail sur

cette approche de commande sera présenté dans le prochain chapitre.
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(a) (b)

Figure 3.12: Trajectoire optimale dans l’espace (x− y − z) (a), et Entrées de commande
(b)

L’algorithme de commande haut niveau consiste à un polynôme du degré trois, q(t) =

α0+α1t+α2t
2+α3t

3, avec les conditions initiales et finales sur la position et la vitesse

q(t0) = q0, q(tf ) = qf , q̇(t0) = q̇0, q̇(tf ) = q̇f nous pouvons calculer les paramètres

du polynôme.

L’énergie consommée obtenue avec l’approche de commande classique est Ec(tf ) =

10.49 kJ , comparée à l’énergie consommée par l’approche proposéeEc(tf ) = 10.38 kJ ,

nous observons une augmentation de 1% de l’énergie totale, ce qui représente une petite

quantité d’énergie économisée. Pour améliorer la quantité d’énergie économisée, nous

devons améliorer le modèle énergétique, ce qui sera l’objectif du travail futur.

Nous avons fait une étude comparative entre notre approche et l’approche proposée

par [119] pour un temps final de tf = 20s. L’énergie consommée obtenue avec l’ap-

proche proposée dans [119] est Ec1(tf ) = 26.23 kJ , Alors que l’énergie consommée par

notre approche pour les mêmes conditions aux limites est Ec2(tf ) = 20, 72 kJ . L’én-

ergie économisée par l’approche proposée par rapport à celle proposée dans [119] est de

26.59% de l’énergie totale.

3.8 Conclusion

Dans ce chapitre, un algorithme de génération de trajectoire optimale en terme d’énergie

et du temps a été proposé par le bais de deux problèmes de commande optimale présen-

tés et résolus numériquement. Au début nous avons présenté un modèle énergétique

composé de toutes les dynamiques qui influencent le comportement du véhicule. En-
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suite, nous avons validé le modèle énergétique à travers deux missions différentes avec

les mêmes configurations initiales et finales pour montrer la possibilité d’économiser de

l’énergie. Dans un but d’optimisation énergétique, un problème de commande optimale

a été introduit et résolu à l’aide d’un logiciel d’optimisation dynamique GPOPS-II. Dans
le problème de commande optimale, nous cherchons à trouver la trajectoire et les entrées

de commande du véhicule qui minimisent l’énergie consommée durant une mission spé-

cifique. Les expériences numériques ont illustré les solutions du problème de commande

optimale proposé, et l’étude comparative fournit une quantification de l’énergie qui peut

être sauvegardée dans une mission simple.

En effet le nombre d’application émergé par les drones miniatures à voilure tour-

nante précisément le Quadrotor ne cesse pas d’augmenter. Actuellement, les applica-

tions potentielles qui dominent le marché des drones miniatures nécessitent une grande

autonomie (longue durée de vol) à savoir l’agriculture et la photographie. De ce fait le

développement des algorithmes de génération de trajectoire et les approches de com-

mande qui minimisent l’énergie du drone durant sa mission reste un problème ouvert.

Dans le prochain chapitre, nous allons introduire une commande adaptative floue

directe à base d’un observateur d’état pour le Quadrotor.



Chapitre 4

Commande adaptative floue directe
d’unQuadrotor avec observateur
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4.1 Introduction

Deux approches de commande intelligentes seront introduites dans ce chapitre pour une

classe de système multi-rotors à savoir le Quadrotor. Cette classe des robots volants est

devenu récemment un domaine intéressant qui a motivé la communauté de chercheurs

à cause de large gamme d’application couver par ce type de robot volant. En raison de

sa grande maniabilité et de sa structure mécanique simple, leQuadrotor est devenu une

plate-forme de recherche de référence. Cependant, la conception de commande pour

ce type de véhicule est une étape compliquée car ce sont des systèmes mécaniques non

linéaires, sous-actionnés et instable. La conception d’un contrôleur pour ces aéronefs né-

cessite quelques considérations importantes à prendre en compte. Ces types de robots

volants ont un comportement non linéaire et variable dans le temps, des incertitudes

paramétriques (perturbations internes) et ils sont affectés par les turbulences atmosphéri-

ques (perturbations externes). Par conséquent, une stratégie de commande adaptative

robuste est nécessaire pour obtenir un suivi de trajectoire précis et des performances

élevées dans un vol autonome.

Au cours de la dernière décennie, la technique de commande par le backstepping a été

une solution intuitive au problème de commande des systèmes sous-actionnés les UAVs

(Unmanned Aerial Vehicles). En asservissant le sous-système actionné (attitude) et en

fournissant un contrôleur virtuel, on peut stabiliser le sous-système sous-actionné (posi-

tion). Malheureusement, cette approche systématique nécessite une connaissance com-

plète de la dynamique du système qui est une hypothèse extrêmement difficile à avoir en

pratique pour les UAVs. Dans le but de résoudre ce problème et étendre l’applicabilité du

backstepping, nous allons introduire dans ce chapitre une commande adaptative floue

par le backstepping pour leQuadrotor sans et avec observateur d’état. L’idée de base est

d’utiliser un système adaptatif flou pour estimer en ligne une loi de commande idéale

partiellement inconnue basé sur le modèle dynamique. Dans l’approche proposée, le

contrôleur est composé de trois termes, le terme adaptatif flou synthétisé pour approx-

imer une loi de commande backstepping basée sur le modèle dynamique. Un terme

robuste borné utilisé pour compenser l’erreur d’approximation floue. Le terme propor-

tionnel dérivé pour la commande de la variation des états du système. La stabilité de

la boucle fermée est étudiée par l’approche de Lyapunov. Les stratégies de commande

adaptative floue proposée ici garantissent la bornitude de tous les signaux de la boucle

fermée ainsi que la convergence des erreurs de poursuite vers un petit voisinage de zéro.

Les performances de ces lois de commande sont examinées par simulation.

Ce chapitre est construit ainsi : nous commençons par la formulation de problème
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de commande pour le système étudié à savoir le Quadrotor dans la section 4.2. Nous

procédons ensuite dans la section 4.3 à la synthèse de la loi de commande adaptative

floue directe, la conception de son mécanisme d’adaptation et nous dégageons aussi les

conditions nécessaires pour la stabilité de la boucle fermée. La section 4.4 introduit la

synthèse de la loi de commande adaptative floue directe avec observateur d’état. La

section 4.5 est consacrée à la présentation et l’analyse des résultats de simulation issus

de l’application des lois de commande adaptatives floues proposées dans ce chapitre sur

le Quadrotor.

4.2 Formulation du problème

L’objectif principal de l’étape de synthèse de contrôle est de développer une approche

de commande adaptative floue basée sur l’observateur capable de générer les signaux

d’entrée pour les moteurs deQuadrotor en assurant que les sorties (x(t), y(t), z(t), ψ(t))

suivent la trajectoire de référence (xr(t), yr(t), zr(t), ψr(t)) en garantissant la bornitude

de tous les signaux de la boucle fermée.

Le modèle dynamique du Quadrotor représenté sous forme d’état (2.20), peut être

réorganisé sous forme de n = 6 sous système
∑

i, i = 1, . . . , n comme suit
ẋ1i = x2i

ẋ2i = fi(xs) + gi(xs)ui(t)

yi = x1i

(4.1)

avec: xs = [x11, x21, . . . , x1n, x2n]
T ∈ R2n, est le vecteur d’état complet, u = [u1, . . . , un]

T ∈
Rn est le vecteur d’entrée de commande y = [y1, . . . , yn]

T ∈ Rn est le vecteur de sortie,

fi(xs) et gi(xs) sont des fonctions non linéaires continues supposées inconnues. Afin

d’atteindre l’objectif de synthèse de la loi de commande, les hypothèses suivantes sont

retenues dans le reste de ce chapitre.

Hypothèse 4.1. Les trajectoires de références x1i,r, i = 1, . . . , n ainsi que leurs dérivées

ẋ1i,r, et ẍ1i,r sont supposées connues, continues et bornées.

Hypothèse 4.2. les angles de roulis, tangage et lacet sont supposées bornées (−π ≤
ψ ≤ π), (−π

2
≤ θ ≤ π

2
) et (−π

2
≤ φ ≤ π

2
). Cette hypothèse est courante dans la pratique

tan que le Quadrotor n’effectue pas de manœuvres agressives dans un vol libre.

Hypothèse 4.3. Les fonctions gi(xs) ainsi que ses dirévées ġi(xs), i = 1, . . . , n sont

définies positives et lipschitziennes.
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Définissons l’erreur de poursuite pour le signal de référence x1i,r, i = 1, . . . , n comme

suit

e1i = x1i,r − x1i (4.2)

et la deuxième erreur

e2i = υi − x2i (4.3)

avec: υi = ẋ1i,r + κ1ie1i.

L’erreur en vitesse dans (4.3) peut être réécrite comme suit e2i = ė1i + κ1ie1i, si

e2i = 0 nous aurons un système linéaire du premier ordre dont la solution implique

la convergence de e1i, ė1i vers zéro [135]. Il est possible donc de stabiliser le vecteur[
e1i, ė1i

]T
en synthétisant une loi de commande garantissant la convergence vers zéro

du signal e2i.

Proposition 4.1. Considérons le système (4.1) affine en la commande et les erreurs e2i,

i = 1, . . . , n données par (4.3). En utilisant les techniques de commande par le back-

stepping, une loi de commande peut être synthétisée u∗i (t), garantissant la convergence

vers zéro de e2i, i = 1, . . . , n, quand t→ ∞, et par conséquent la convergence vers zéro

de e1i et sa dérivée quand t→ ∞.

Prouve. On procède en deux étapes:

Étape 1. A partir de la première équation différentielle du système (4.1), la dynamique

de l’erreur de poursuite est donnée par ė1i = ẋ1i,r − x2i. Maintenant, choisissant une

fonction de Lyapunov V1i, et sa dérivée temporelle V̇1i comme suit

V1i =
1

2
e21i (4.4)

V̇1i = e1iė1i = e1i(ẋ1i,r − x2i) (4.5)

nous proposons la commande virtuelle υi, donnée par

υi = ẋ1i,r + κ1ie1i (4.6)

avec κ1i est un paramètre de conception. En utilisant (4.6), la dérivée temporelle de V1i
(4.5) peut être reformulée comme suit

V̇1i = −κ1ie21i + e1ie2i (4.7)
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Étape 2. par la dérivée de e2i et l’utilisation de (4.1) nous aurons

ė2i = υ̇i − fi(xs)− gi(xs)ui(t) (4.8)

Choisissant la fonction de Lyapunov augmentée V2i = V1i +
1

2gi(xs)
e22i; alors, la dérivée

temporelle de V2i sera comme suit

V̇2i = V̇1i +
1

gi(xs)
e2iė2i −

ġi(xs)

2g2i (xs)
e22i (4.9)

En remplaçant (4.7), (4.8) et (4.9), on obtient

V̇2i = −κ1ie21i + e2i

[
υ̇i + gi(xs)e1i − fi(xs)

gi(xs)
− ġi(xs)

2g2i (xs)
e2i − ui(t)

]
(4.10)

La loi de commande u∗i (t) est conçue comme suit

u∗i (t) =
1

gi(xs)

[
υ̇i + gi(xs)e1i − fi(xs)−

ġi(xs)

2gi(xs)
e2i

]
+ κ2ie2i (4.11)

avec υ̇i = ẍ1i,r + κ1i(ẋ1i,r − ẋ1i). En utilisant (4.11), on peut facilement vérifier que

V̇2i < −κ1ie21i − κ2ie
2
2i (4.12)

Étant donné que V̇2i(t) est définie négative, alors V2i(t) ≤ V2i(0). Ce qui implique que

e1i et e2i convergence vers zéro quand t → ∞, par conséquent l’erreur de poursuite e1i
et sa première dérivée convergent aussi vers zéro.

La loi de commande u∗b,i(t) est idéale dans le cas où les fonctions non linéaires fi(xs)

et gi(xs) sont inconnues. Dans ce qui suit nous cherchons à approximer cette loi de

commande par un système adaptatif floue robuste.

Remarque 4.1. Le terme proportionnel κ2ie2i dans la loi de commande (4.11) n’est pas

approximé avec la commande idéale u∗i (t) par le système adaptatif flou, nous utilisons

ce terme comme une action proportionnelle dans la loi de commande proposée pour

améliorer les performances fournies par le système adaptatif flou.

4.3 Synthèse de la commande adaptative floue directe

Nous avons prouvé dans la section précédente l’existence d’une commande idéale u∗i (t)

basée sur le modèle dynamique du système décrite par (4.11), celle-ci peut stabiliser le
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système et assurer les performances désirées. Néanmoins, cette commande dépend des

dynamiques partiellement inconnues du système, du coup elle ne peut être implémentée.

Pour surmonter cette limitation, un mécanisme adaptative flou est utilisé pour estimer

cette commande u∗ avec l’aide d’un terme robuste pour compenser les erreurs d’approx-

imation floue.

4.3.1 Description de système d’inférence flou

Le système d’inférence flou utilisé dans ce travail est un système flou de type Takagi-

Sugeno d’ordre zéro, multi entrées mono sortie. Un tel système se compose de quatre

parties: la base de connaissances (où de règles), la fuzzification, le moteur d’inférence

floue et la défuzzifiation. La base de connaissances se compose d’une collection de règles

floues if -then sous la forme suivante [136]

Rk : Si x1 is F k
1 and . . . xn is F

k
n , Alors yf is y

k
f , k = 1, . . . , N

avec: xf = [x1, . . . , xn]
T ∈ Ωxf ⊂ Rn est l’ensemble des entrées, yf ∈ R la sortie avec

Ωxf = Ωx1 × . . . × Ωxn et Ωx1 ∈ R. Pour chaque entrée xi on définit mi ensemble flou

Gj
i , j = 1, . . . ,mi et F k

i ∈
{
G1
i , . . . , G

mi
i ,
}
, ykf est une constante réelle associée à la

partie conclusion de la k-th règle et N le nombre total des règles.

En utilisant la défuzzification de type centroïde, la sortie du système flou est exprimée

comme suit

yf (xf | Θ) =

∑N
k=1 y

k
f

∏n
i=1 µFk

i
(xf )∑N

k=1[
∏n

l=1 µFk
i
(xf )]

(4.13)

où : µFk
i
∈
{
µG1

i
, . . . , µGmi

i
,
}
et µGj

i
(xi) est la fonction d’appartenance associée à l’en-

semble flou Gj
i . Définissons

ϕk(xf ) =

∏n
i=1 µFk

i
(xf )∑N

k=1[
∏n

i=1 µFk
i
(xf )]

(4.14)

avec ϕ(xf ) = [ϕ1(xf ), . . . , ϕN(xf )]
T est le vecteur des fonctions floues de base, et

ΘT = [y1f , . . . , y
N
f ] est le vecteur des paramètres de la partie conclusion des règles floues.

Ensuite, la sortie du système flou (4.13) peut être réécrite comme suit

yf (xf | Θ) = ΘTϕ(xf ) (4.15)

Lemme 4.1. [137] Pour toute fonction continue réelle f(xf ) définie sur l’ensemble com-
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pact Ωf ⊂ Rn et pour δ > 0, il existe un système flou tel que

sup
xf∈Ωf

| f(xf )−ΘTϕ(xf ) |≤ δ

Remarque 4.2. Le système flou (4.15) est supposé être bien défini et ses paramètres

convenablement choisis de telle sorte que
∑N

k=1

∏n
i=1 µFk

i
(xf ) 6= 0 pour tout xf ∈ Ωxf .

4.3.2 Structure de la loi de commande

Dans cette section, nous allons concevoir une commande adaptative floue robuste, ainsi

que les lois d’adaptation des paramètres de telle sorte que tous les signaux de la boucle

fermée soient uniformément stables et bornés et que les erreurs de poursuite e1i = x1i,r−
x1i soient aussi petites que possible. La loi de commande proposée est constituée de trois

termes, un terme adaptatif flou employé pour approcher les dynamiques inconnues du

système, un terme robuste conçu pour compenser les erreurs d’approximation floue, et

un terme proportionnel dérivé.

Hypothèse 4.4. En utilisant le lemme 4.1 et la démonstration donnée par [137], les sys-

tèmes adaptatifs flous sont des approximateurs universels, ils peuvent approximer toute

fonction lisse sur un ensemble compact. En se basant sur la capacité d’approximation

des systèmes flous, on peut supposer que les lois de commande u∗i (t) peuvent être ap-

proximées par le système adaptatif flou uf (xs | Θi) comme suit

uf (xs | Θi) = ΘT
i ϕi(xs), i = 1, . . . , n (4.16)

Nous supposons, qu’il existe un vecteur des paramètres Θ∗
i lentement variables dans

le temps tel que la commande idéale u∗i (t) vérifie

u∗i (t) = Θ∗T
i ϕi(xs) + εi(xs), i = 1, . . . , n (4.17)

avec εi(xs) l’erreur d’approximation floue minimale, Θ∗
i est le vecteur des paramètres

optimaux défini par [136]:

Θ∗
i = arg min

Θi∈Ωθ

{
sup

xs∈Ωxs

| uf (xs | Θi)− u∗i (t) |

}
(4.18)

avec: Ωxs et Ωθ sont deux ensembles compact pour xs etΘi respectivement. Donc, nous
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pouvons écrire

εi(xs) = u∗i (t)−Θ∗T
i ϕi(xs) (4.19)

Hypothèse 4.5. Les erreurs d’approximation floue εi(xs) sont supposée bornées tel que

|εi(xs)| ≤ ε̄i pour tout xs ∈ Ωxs et ε̄i > 0 est une constante.

Puisque le vecteur optimalΘ∗
i est inconnu, nous allons l’estimer par une loi d’adapta-

tion. SoitΘi une estimation du vecteur optimalΘ∗
i ; la loi de commande pour le système

(4.15) est choisie comme suit

ui(t) = uf,i + ur,i + up,i, i = 1, . . . , n (4.20)

uf,i est le terme de commande adaptatif flou, conçu pour approcher la loi de com-

mande idéale basée sur le modèle dynamique u∗i (t) (4.11), avec ϕi(xs) est le vecteur des

fonction floues de base, Θi est le vecteur des paramètres réglables du système flou.

uf,i = ΘT
i ϕi(xs) (4.21)

Θ̇i = γie2iϕi(xs)− σ1iΘi (4.22)

avec γi > 0 et σ1i > 0 sont des constantes positives, e2i = ė1i + κie1i et Θi(0) = 0.

ur,i est le terme de commande robuste borné employé pour compenser l’erreur d’ap-

proximation floue donné par

ur,i = ε̂i tanh(
e2i
εi
) (4.23)

avec
˙̂εi = ηie2i tanh(

e2i
εi
)− σ2iε̂i (4.24)

avec ηi > 0, σ2i > 0 et εi > 0 sont des constantes positives, et ε̂i(0) = 0.

up,i est le terme proportionnel dérivé, il est donné par

up,i = κ2ie2i (4.25)

avec κ2i > 0 une constante positive.

La loi de commande proposé peut être formulée explicitement comme suit

ui = ΘT
i ϕi(xs) + ε̂i tanh

(
e2i
εi

)
+ κ2ie2i (4.26)

Θ̇i = γie2iϕi(xs)− σ1iΘi (4.27)
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˙̂εi = ηie2i tanh
(
e2i
εi

)
− σ2iε̂i (4.28)

Il est important de noter que les lois d’adaptations (4.27) et (4.28) sont conçues de telle

sorte que la dérivée de la fonction de Lyapunov candidate, utilisée dans la section suiv-

ante pour analyser la stabilité en boucle fermée, soit définie négative dans l’espace des

paramètres estimés lorsque ces paramètres dépassent certaines bornes [138].

4.3.3 Analyse de stabilité

Considérons la fonction de Lyapunov candidate suivante

V =
1

2

n∑
i=1

e21i +
1

gi(xs)
e22i +

1

γi
Θ̃T
i Θ̃i +

1

ηi
ε̃Ti ε̃i (4.29)

avec ε̃i = εi − ε̂i, ε̂i est l’estimé de εi et Θ̃i = Θ∗
i −Θi est l’erreur d’estimation.

La dérivée temporelle de V on utilisant (4.10) est

V̇ =
n∑
i=1

−κ1ie21i + e2i
[
u∗i (t)− ui(t)

]
+

1

γi
Θ̃T
i
˙̃Θi +

1

ηi
ε̃Ti ˙̃εi (4.30)

En remplaçant par (4.17) et (4.26) dans (4.30), on obtient

V̇ =
n∑
i=1

−κ1ie21i + e2i

[
Θ∗T
i ϕi(xs) + εi(xs)−ΘT

i ϕi(xs)− ε̂i tanh(
e2i
εi
)− κ2ie2i

]
+

1

γi
Θ̃T
i
˙̃Θi +

1

ηi
ε̃Ti ˙̃εi (4.31)

Les vecteurs des paramètres optimales Θ∗
i et εi sont supposés lentement variables

dans le temps, par conséquent, la dérivée de l’erreur d’estimation sera ˙̃Θi = −Θ̇i, et
˙̃εi = − ˙̂εi. On a donc,

V̇ =
n∑
i=1

−κ1ie21i − κ2ie
2
2i + e2iΘ̃

T
i ϕi(xs) + e2i

[
εi(xs)− ε̂i tanh(

e2i
εi
)
]

− 1

γi
Θ̃T
i Θ̇i −

1

ηi
ε̃Ti

˙̂εi (4.32)

L’équation (4.32) peut être bornée de la manière suivante
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V̇ ≤
n∑
i=1

−κ1ie21i − κ2ie
2
2i +

1

γi
Θ̃T
i

[
γie2iϕi(xs)− Θ̇i

]
+ |e2i| εi − e2iε̂i tanh(

e2i
εi
) +

1

ηi
ε̃i

[
ηie2i tanh(

e2i
εi
)− ˙̂εi

]
− e2iεi tanh(

e2i
εi
) + e2iε̂i tanh(

e2i
εi
) (4.33)

Notons que l’inégalité suivante est valable pour tout ζ > 0

|e2i| − e2i tanh(
e2i
εi
) ≤ ζεi = ς (4.34)

avec ζ une constante qui satisfait ζ = e−(ζ+1), à savoir ζ = 0.2785. Ensuite, l’équation

(4.33) peut être réécrite comme suit

V̇ ≤
n∑
i=1

−κ1ie21i − κ2ie
2
2i +

1

γi
Θ̃T
i

[
γie2iϕi(xs)− Θ̇i

]
+ εiς +

1

ηi
ε̃i

[
ηie2i tanh(

e2i
εi
)− ˙̂εi

]
(4.35)

Remplaçons les lois d’adaptation paramétriques Θ̇i (4.22), et ˙̂εi (4.24), on obtient

V̇ ≤
n∑
i=1

−κ1ie21i − κ2ie
2
2i + εiς +

σ1i
γi

Θ̃T
i Θi +

σ2i
ηi
ε̃iε̂i (4.36)

En utilisant l’inégalité de Young pour les termes
σ1i
γi

Θ̃T
i Θi et

σ2i
ηi
ε̃iε̂i, on obtient

σ1i
γi

Θ̃T
i Θi ≤ −σ1i

2γi
Θ̃T
i Θ̃i +

σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i (4.37)

σ2i
ηi
ε̃iε̂i ≤ −σ2i

2ηi
ε̃2i +

σ2i
2ηi

|εi|2 (4.38)

Par conséquent, l’équation (4.36) devient

V̇ ≤
n∑
i=1

−κ1ie21i − κ2ie
2
2i + ε̄iς −

σ1i
2γi

Θ̃T
i Θ̃i +

σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i −
σ2i
2ηi

ε̃2i +
σ2i
2ηi

|εi|2 (4.39)

Définissant 0 < λ < min
[
σ1i, σ2i, 2κ1i, 2κ2i

]
, (4.39) s’écrit

V̇ ≤ −λV + ε̄iς +
σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i +
σ2i
2ηi

ε̄2i (4.40)
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Comme les vecteurs des paramètres Θ∗
i et εi sont supposés bornés, nous pouvons donc

définir une borne constante et positive ρ, tel que

ρ = sup
t

(
n∑
i=1

ε̄iς +
σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i +
σ2i
2ηi

ε̄2i

)
(4.41)

avec ce choix, (4.40) devient

V̇ ≤ −λV + ρ (4.42)

Avec le théorème suivant nous pouvons prouver la bornitude de tous les signaux de la

boucle fermée ainsi que la convergence de l’erreur de poursuite e1i vers un petit voisinage

de zéro.

Théorème 4.1. Considérons le système non linéaire duQuadrotor (4.1). Supposons que les
hypothèses 4.1-4.5 et le lemme 4.1 sont satisfaites. La loi de commande adaptative floue
(4.26) avec les lois d’adaptation (4.22) et (4.24) garantit la stabilité de la boucle fermée et la
bornitude de tous les signaux ainsi que la convergence de l’erreur de poursuite vers un petit
voisinage autour de zéro.

Prouve. Par l’intégration de (4.42) sur [0, t], on obtient

V (t) ≤ V (0)e−λt +
ρ

λ
(4.43)

L’inégalité (4.43), implique que pour V ≥ ρ
λ
nous avons V̇ ≤ 0. Par conséquent, en

utilisant le théorème de Lyapunov, les signaux e1i(t), e2i(t), Θ̃i(t), ε̃i et ui(t) de la boucle

fermée sont bornés; Par ailleurs, pour toute µ ≥
√

ρ
λ
, il existe un temps T > 0, tel que

|e2i(t)| ≤ µ pour tout t ≥ T . Afin d’atteindre la convergence d’erreur de poursuite vers

un petit voisinage autour de zéro et de rendre
√

ρ
λ
aussi petit que désiré, les paramètres

de conception γi, ηi, εi, σ1i, σ2i, κ1i et κ2i devrait être choisi demanière appropriée. Ainsi,

il est facile de voir que limt→∞ |e1i(t)| ≤ µ. �

Il est important de noter que la loi de commande (4.26) peut être implémentée lorsque

le vecteur d’état du système xs(t) est mesurable. La connaissance du modèle dynamique

n’est pas nécessaire pour la conception de cette commande, de plus avec un choix ap-

proprier des paramètres γi, ηi, κ1i et κ2i nous pouvons assurer ainsi la poursuite de

trajectoires de références. Dans ce qui suit, nous allons étendre notre étude au cas où le

vecteur d’état xs(t) est reconstruit par un observateur d’état synthétisé pour ce but. Par

conséquent, la loi de commande adaptative floue directe à base d’observateur résultante

requiert uniquement la mesure de la sortie yi(t) pour le calcul de la commande ui(t).
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4.4 Commande adaptative floue directe avec observateur

Dans la section précédente, nous avons monté que la commande adaptative floue (4.26)

doter d’une certain robustesse peut garantir la stabilité du système en boucle fermée ainsi

que la poursuite de trajectoire de référence; cependant le système flou utilisé dans cette

approche dépend du vecteur d’état. Par conséquent lorsque une partie du vecteur d’état

ou le vecteur d’état complet est indisponible, l’implémentation de la loi de commande

(4.26) sera difficile. Maintenant, après avoir vu le principe de la synthèse de la commande

adaptative floue, nous allons nous intéresser au cas où un observateur d’état est utilisé

afin d’estimer convenablement le vecteur d’état xs(t).

4.4.1 Synthèse de l’observateur d’état

Définissons un observateur d’état pour le système (4.1) de la forme suivante
˙̂x1i = x̂2i + k1i(yi − x̂1i)

˙̂x2i = fi(x̂s) + gi(x̂s)ui(t) + k2i(yi − x̂1i)

ŷi = x̂1i

(4.44)

Ce qui peut être réécrit encore comme suit ˙̂xi = Aix̂i +Kiyi +Bi +Giui(t)

ŷi = CT x̂i
(4.45)

où

Ai =

[
−k1i 1

−k2i 0

]
, Ki =

[
k1i

k2i

]
, x̂i =

[
x̂1i

x̂2i

]

Bi =

[
0

fi(x̂s)

]
, Gi =

[
0

gi(x̂s)

]
, Ci =

[
1

0

]

Les vecteurs Ki sont choisies de tel sorte que Ai soit une matrice Hurwitz. Notons

QT
i = Qi > 0, il existe des matrices P T

i = Pi > 0 symétriques et définies positives

solutions du système d’équations suivant

ATi Pi + PiAi = −2Qi (4.46)

Nous définissons l’erreur d’observation ei = xi − x̂i; donc à partir de (4.1) et (4.44), la
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dynamique de l’erreur d’observation s’écrit comme suit

ėi = Aiei + δi (4.47)

avec xi = [x1i, x2i]
T , δi = [0, δfi + δgi]

T , δfi = fi(xs)− fi(x̂s) et δgi = gi(xs)− gi(x̂s).

Hypothèse 4.6. Les erreurs d’estimation non linéaires δfi, δgi sont lipschitziennes et

satisfait |δfi(x1)− δfi(x2)| ≤ δ̄fi |x1 − x2| , |δgi(x1)− δgi(x2)| ≤ δ̄gi |x1 − x2|, avec δ̄fi
et δ̄gi sont deux constantes positives.

Nous adoptons dans ce cas la loi de commande suivante

ui(t) = ΘT
i ϕi(x̂s) + ε̂i tanh

(
ê2i
εi

)
+ κ2iê2i (4.48)

Θ̇i = γiê2iϕi(x̂s)− σ1iΘi (4.49)

˙̂εi = ηiê2i tanh
(
ê2i
εi

)
− σ2iε̂i (4.50)

avec ê2i = ˙̂e1i + κiê1i et ê1i = x1i,r − x̂1i.

4.4.2 Analyse de stabilité

Considérons la fonction de Lyapunov candidate suivante

V =
1

2

n∑
i=1

(
eTi Piei + ê21i +

1

gi(x̂s)
ê22i +

1

γi
Θ̃T
i Θ̃i +

1

ηi
ε̃Ti ε̃i

)
(4.51)

La dérivée temporelle de V le long de la solution de (4.47) est

V̇ =
n∑
i=1

(
1

2
ėTi Piei +

1

2
eTi Piėi − κ1iê

2
1i + ê2i

(
u∗i (t)− ui(t)

)
+

1

γi
Θ̃T
i
˙̃Θi +

1

ηi
ε̃Ti ˙̃εi

)
(4.52)

ou encore

V̇ =
n∑
i=1

(
1

2
eTi

(
ATi Pi + PiAi

)
ei + eTi Piδi − κ1iê

2
1i + ê2i

(
u∗i (t)− ui(t)

)
+

1

γi
Θ̃T
i
˙̃Θi +

1

ηi
ε̃Ti ˙̃εi

)
(4.53)
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En remplaçant par (4.17) et (4.48) dans (4.53), on obtient

V̇ =
n∑
i=1

−eTi Qiei + eTi Piδi − κ1iê
2
1i

+ ê2i

(
Θ∗T
i ϕi(x̂s) + εi(x̂s)−ΘT

i ϕi(x̂s)− ε̂i tanh(
ê2i
εi
)− κ2iê2i

)
− 1

γi
Θ̃T
i Θ̇i −

1

ηi
ε̃Ti

˙̂εi (4.54)

avec les inégalités suivantes

eTi Piδi ≤
1

2
‖ei‖2 +

1

2
‖Pi‖2 (δ2fi + δ2gi)

≤ 1

2
‖ei‖2 +

1

2
‖Pi‖2 (δ̄2fi + δ̄2gi) (4.55)

L’équation (4.54) peut être bornée de la manière suivante

V̇ ≤
n∑
i=1

−eTi Qiei +
1

2
‖ei‖2 +

1

2
‖Pi‖2 (δ̄2fi + δ̄2gi)− κ1iê

2
1i − κ2iê

2
2i

+ |ê2i| εi − ê2iε̂i tanh(
ê2i
εi
) +

1

γi
Θ̃T
i

(
γiê2iϕi(x̂s)− Θ̇i

)
− ê2iεi tanh(

ê2i
εi
) + ê2iε̂i tanh(

ê2i
εi
) +

1

ηi
ε̃i

(
ηiê2i tanh(

ê2i
εi
)− ˙̂εi

)
(4.56)

En utilisant (4.49)et (4.50), (4.56) s’écrit

V̇ ≤
n∑
i=1

−eTi Qiei − κ1iê
2
1i − κ2iê

2
2i +

1

2
‖ei‖2 +

1

2
‖Pi‖2 (δ̄2fi + δ̄2gi)

+ εiς +
σ1i
γi

Θ̃T
i Θi +

σ2i
ηi
ε̃iε̂i (4.57)

avec (4.37)et (4.38), (4.57) devient

V̇ ≤
n∑
i=1

−eTi Qiei − κ1iê
2
1i − κ2iê

2
2i +

1

2
‖ei‖2 +

1

2
‖Pi‖2 (δ̄2fi + δ̄2gi)

+ δ̄iς −
σ1i
2γi

Θ̃T
i Θ̃i +

σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i −
σ2i
2ηi

ε̃2i +
σ2i
2ηi

|εi|2 (4.58)

Choisissons λ̄ = min {2min(λmin(Qi)− 1/2), σ1i, σ2i, 2κ1i, 2κ2i}, (4.57) peut être récrite
ainsi

V̇ ≤ −λ̄V + % (4.59)
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avec

% =
6∑
i=1

σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i +
σ2i
2ηi

|ε∗i |2

+
1

2
‖Pi‖2 (δ̄2fi + δ̄2gi) + ε∗i ς (4.60)

Ainsi la stabilité du système global contrôleur/observateur peut être formellement prou-

vée à travers le théorème suivant

Théorème 4.2. Considérons le système non linéaire duQuadrotor (4.1). Supposons que les
hypothèses 4.5 et 4.6 sont satisfaites. Alors, la loi de commande (4.48) avec l’observateur
d’état (4.44) garantissent la bornitude de tous les signaux de la boucle fermée ainsi que la
convergence des erreurs ê1i et ei vers un petit voisinage autour de zéro.

Prouve. A partir de (4.59), on déduit

V (t) ≤ V (0)e−λ̄t +
%

λ̄
(4.61)

A partir de (4.61), on conclut que pour V ≥ %/λ̄, nous avons V̇ ≤ 0. Donc, en se basant

sur le théorème de Lyapunov, les signaux en boucle fermée ê1i(t), ê2i(t), ei(t), Θ̃i(t),

ε̃i et ui(t), ainsi que les états du système x1i, x2i, x̂1i et x̂2i; en plus, pour µ ≥
√
ρ/λ̄,

il existe un temps T > 0, tel que |ê2i(t)| ≤ µ̄ pour tout t ≥ T . Afin d’assurer la

convergence de l’erreur de poursuite vers un petit voisinage de zéro, il suffit de choisir

des valeurs appropriées pour les paramètres γi, ηi, εi, σ1i, σ2i, κ1i et κ2i. Par conséquent,

il est possible de rendre
√
%/λ̄ aussi petit que souhaité. Donc, les erreurs de poursuite

convergent vers des ensembles résiduels tels que |ê1i(t)| ≤ 2αiµ̄. �

4.5 Stratégie de commande

Le modèle dynamique du Quadrotor décris par (4.1) a six sorties (x, y, z, φ, θ, ψ) alors

qu’il n’a que quatre entrées indépendantes (u1, u2, u3, u4). Par conséquent, leQuadrotor

est un système sous-actionnée. Nous ne pouvons pas contrôler tous les états en même

temps [101]. Une combinaison possible de sorties contrôlées peut être (x, y, z, ψ) afin

de suivre les positions désirés et de stabiliser l’angle de roulis et de tangage (φ, θ) qui

introduit une dynamique zéro stable dans le système. Pour résoudre ce problème, nous

supposons l’existence de deux entrées de commande auxiliaires (u5, u6) en plus de qua-

tre entrées de commande du Quadrotor, de tel sorte que chaque sortie du système sera

contrôlée indépendamment. les entrées de commande auxiliaires u5 et u6 représentent
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la relation entre l’angle de tangage et la position x, l’angle de roulis et la position y

respectivement [139] [134].

La stratégie de commande adoptée est basée principalement sur deux boules (boucle

interne et boucle externe). La boucle interne contient la dynamique de l’attitude avec

trois lois de commande : commande de roulis, commande de tangage et commande de

lacet. La boucle externe inclut la dynamique de position avec trois lois de commande:

le commande d’altitude et la commande de positions (x, y). La boucle de commande

externe génère une désirée pour le système de roulis (φ) et de tangage (θ) en passant

par le bloc de correction. Ce bloc corrige la rotation de roulis et de tangage en fonction

de l’angle de lacet (ψ) et les lois de commande de la position (x, y) u5 et u6. Les schémas

des figures 4.1 et 4.2 représente la stratégie de commande adaptative floue directe avec

observateur d’état adoptée.

u5 =
u1
m

(
Cx11Sx12Cx13 + Sx11Sx13

)
(4.62)

u6 =
u1
m

(
Cx11Sx12Sx13 − Sx11Cx13

)
(4.63)

avec C(.) et S(.) représente cos(.) et sin(.) respectivement. En utilisant l’approximation

de la loi de commande u4
u1 =

mg

Cx11Cx12
(4.64)

remplaçons (4.64) dans (4.62) et (4.63), et appliquant
(
Cx13(4.62)+Sx13(4.63)

)
, on obtient(

u5Cx13 + u6Sx13
g

)
= tan(x12) (4.65)

en appliquant
(
Sx13(4.62)− Cx13(4.63)

)
, on a(

u5Sx13 − u6Cx13
g

Cx12

)
= tan(x11) (4.66)

à partir de (4.65) et (4.66), avec x11 = φr, x12 = θr, x13 = ψ on obtient

θr = atan

(
u5 cosψ + u6 sinψ

g

)
φr = atan

(
u5 sinψ − u6 cosψ

g
cos θr

) (4.67)
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Figure 4.1: Structure de la commande adaptative floue directe avec observateur
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Figure 4.2: Structure de commande pour chaque ième sous système
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Figure 4.3: Système duQuadrotor complètement actionné

La signification physique des commandes auxiliaires est que le mouvement latéral

(x, y) est commandé par les angles de roulis et de tangage. C’est à dire que les mouve-

ments de roulis et de tangage doivent prendre les angles désirées (φr, θr) pour garantir

le contrôle du mouvement latéral. Figure 4.3 représente le système du Quadrotor com-

plètement actionné avec six entrées (u1, . . . , u6), et six sorties (φ, θ, ψ, z, x, y).

4.6 Résultat de simulation

Afin de valider les stratégies de commande adaptative floue directe synthétise, des simu-

lations sont réalisées pour vérifier la robustesse et les performances obtenues par le con-

trôleur proposé pour le problème de suivi de trajectoire d’unQuadrotor. Deux scénarios

de simulation sont implémentés. Dans le premier scénario, une trajectoire circulaire est

considérée sans tenir compte des perturbations externes. Dans le deuxième scénario, les

perturbations externes (rafales de vent) sont considérées. Les simulation ont été implé-

mentée sous l’environnement Simulink de Matlab avec une période d’échantillonnage

t = 0.001sec.

Les paramètres du modèle de Quadrotor utilisé dans la simulation sont illustrés sur

le tableau 2.1. Le modèle de rafales de vent présenté dans le chapitre 1 est utilisé pour

générer la vitesse du vent le long des trois axes (latéral, longitudinal et vertical). Ensuite,

ils sont considérés comme des perturbations externes additives à la vitesse de translation

du Quadrotor. Les paramètres du modèle de vent sont: Lu = Lv = 23.568, Lw = 3,

σu = σv = 0.68, σw = 0.34, avec une vitesse typique du vent de 3.4m/s. Une variation
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de 40% pour les paramètres d’inertie (Ix, Iy, Iz) est considéré pour tester la robustesse

fournie par la stratégie de commande proposée vis a vis les incertitudes paramétriques.

Les variables d’entrée du système flou sont eFi = [e1i, ė1i]
T (i = 1, 2, 3) pour la posi-

tion, et xFi = [x1i, ẋ1i]
T (i = 4, 5, 6) pour les angles d’Euler. Pour chaque variable xFi

et eFi, trois ensembles flous Nf , Zf , Pf sont choisis, avec les fonctions d’appartenances

suivantes:

µF 1
xi
= exp

(
−1

2

(
xFi + π/12

π/18

)2
)
, µF 1

ei
= exp

(
−1

2

(
eFi + 10

4

)2
)

µF 2
xi
= exp

(
−1

2

(
xFi
π/18

)2
)
, µF 2

ei
= exp

(
−1

2

(eFi
4

)2)
µF 3

xi
= exp

(
−1

2

(
xFi − π/12

π/18

)2
)
, µF 3

ei
= exp

(
−1

2

(
eFi − 10

4

)2
)

ils sont définis dans l’intervalle [−π/4, π/4] pour les angles d’Euler et [−15, 15] pour la

position. La trajectoire de référence est un cercle de 8 mètre de hauteur évoluant dans

l’espace cartésien défini par

xd = 1− sin(
πt

30
+
π

2
) m

yd = −2 sin(
πt

30
+ π) m

zd = 5− 3 sin(
πt

30
+
π

2
) m

Figure 4.4: Fonctions d’appartenances, position
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Figure 4.5: Fonctions d’appartenances, angles d’Euler

4.6.1 Simulation de la commande adaptative floue directe

Les paramètres de conception pour la commande adaptative floue directe CAFD sont

choisis comme suit κ1i = 1 (i = 1, 2, 4, 5, 6), κ13 = 3, κ2i = 2 (i = 1, 2, 4, 5, 6), κ23 = 6.

Les gains de la loi d’adaptation floue sont choisis comme suit γi = 1.2 (i = 1, 2, 4, 5, 6),

γ3 = 2.8, σ1i = 0.01 et les gains du terme robuste εi = 0.001, ηi = 0.03 et σ2i = 0.01.

Les valeurs initiales pour la position et les angles d’Euler sont x(0) = 0.5, y(0) = 0,

z(0) = 0.5, φ(0) = 0, θ(0) = 0, ψ(0) = 0.35, et les valeurs initiales des lois d’adaptation

paramétrique ε̂i(0) = 0, Θi(0) = 09×1. Les vitesses linéaires et angulaires initiales sont

choisies égales à zéro.

Suivi de trajectoire sans perturbations externes

Les résultats de la simulation pour ce cas sont présentés sur les figures 4.6-4.9. La

figure 4.6 et 4.7 représente respectivement la position et l’attitude du véhicule, l’évolution

du drone dans l’espace est montrée sur la figure 4.9. Ces figuresmontre que la commande

CAFD permet au drone de suivre la trajectoire de référence malgré qu’il démarre d’une

position initial différent du celle de la référence. La commande CAFD génère des entrées

lisses représenter sur la figure 4.8.
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Figure 4.6: Suivi de position sans perturbations externes, CAFD

Figure 4.7: Suivi d’attitudes sans perturbations externes, CAFD
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Figure 4.8: Entrées de commande sans perturbations externes, CAFD

Figure 4.9: Position en 3D sans perturbations externes, CAFD

Suivi de trajectoire avec perturbations externes

Les résultats de simulation pour ce scénario sont présentés sur les figures 4.10-4.14.

Les vitesses du vent calculées et appliquées sur la vitesse de translation du Quadrotor
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sont indiquées dans la figure 4.10. Les figures 4.11, 4.12 et 4.14 montre que la commande

CAFD arrive a compensé les effets des perturbation externes (rafale de vents) et per-

met au Quadrotor de suivre la trajectoire de référence avec des entrées de commande

acceptables (figure 4.13).

Figure 4.10: Vitesse du vent

Figure 4.11: Suivi de position avec perturbations externes, CAFD
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Figure 4.12: Suivi d’attitudes avec perturbations externes, CAFD

Figure 4.13: Entrées de commande avec perturbations externes, CAFD
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Figure 4.14: Position en 3D avec perturbations externes, CAFD

4.6.2 Simulation de la commande adaptative floue directe avec observateur

Les paramètres de conception pour la commande adaptative floue directe avec obser-

vateur CAFDO sont choisis comme suit κ11 = 0.3, c12 = 0.4, c13 = 1, c14 = 3, c15 =

5, c16 = 3, k11 = 8, k12 = 8, k13 = 5, k14 = 8, k15 = 8, k16 = 8, c21 = 0.6, c22 =

0.8, c23 = 2, c24 = 6, c25 = 10, c26 = 6, k21 = 16, k22 = 16, k23 = 10, k24 =

16, k25 = 16, k26 = 16. Les gains de la loi d’adaptation floue sont choisis comme suit

γi = 0.9 (i = 1, 2, 3, 5, 6), γ4 = 1.8, σ1i = 0.01 et les gains du terme robuste εi = 0.001,

ηi = 0.03 et σ2i = 0.01. Les valeurs initiales pour la position et les angles d’Euler sont

x11(0) = 0, x12(0) = 0, x13(0) = 0, x14(0) = 1, x15(0) = 0, x16(0) = 0, x̂11(0) =

0, x12(0) = 0, x̂13(0) = 0.179, x̂14(0) = 2, x̂15(0) = 0, x̂16(0) = 0, et les valeurs ini-

tiales des lois d’adaptation paramétrique ε̂i(0) = 0, Θi(0) = [0, 0, 0, 0, 0, 0, 0, 0, 0]. Les

vitesses linéaires et angulaires initiales sont choisies égales à zéro.

Suivi de trajectoire sans perturbations externes

Les résultats de la simulation pour le suivi de cette trajectoire de référence sont présen-

tés par les figures 4.15-4.18. La trajectoire désirée en 3D et la trajectoire de Quadrotor

générer par la commande adaptative floue directe sont illustrées sur la figure 4.18, tan-

dis que les réponses de suivi de la position et de l’attitude duQuadrotor sont présentées

par la figure 4.15 et à la figure 4.16 respectivement. On peut remarquer que le suivi est
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réalisé avec une erreur nulle pour toutes les sorties de Quadrotor pour l’approche de

commande proposée. La Figure 4.16 montre comment les angles désirés de roulis et de

tangage changent leurs valeurs dans un intervalle de 20 deg entre −10 et +10 deg pour

assurer les performances souhaité en terme de suivi pour le mouvement en x et en y.

Comme représenté sur la figure 4.17, la stratégie de commande adaptative floue génère

des signaux d’entrée de commande lisses et bornés.

Figure 4.15: Suivi de position sans perturbations externes, CAFDO
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Figure 4.16: Suivi d’attitudes sans perturbations externes, CAFDO

Figure 4.17: Entrées de commande sans perturbations externes, CAFDO
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Figure 4.18: Position en 3D sans perturbations externes, CAFDO

Suivi de trajectoire avec perturbations externes

Les résultats de simulation pour ce scénario sont présentés sur les figures 4.19-4.22.

On peut voir clairement comment à partir d’une position initiale loin de la position

désirée, la stratégie de commande adaptative floue proposée est capable d’assurer le

suivie des trajectoires de références par le Quadrotor malgré la présence des pertur-

bations externes (effet de vent). En plus, les figures 4.19 et 4.20 montrent les bonnes

performances de suivi pour les sorties duQuadrotor obtenues par le contrôleur proposé.

On peut voir clairement l’effet de la rafale de vent sur le mouvement duQuadrotor dans

les angles de roulis et de tangage (figure 4.19), les entrées de commande (figure 4.21) et

la position en 3D (figure 4.22). Il est à noter que les entrées de commande changent leurs

valeurs pour assurer les performances désirées.
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Figure 4.19: Suivi de position avec perturbations externes, CAFDO

Figure 4.20: Suivi d’attitudes avec perturbations externes, CAFDO
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Figure 4.21: Entrées de commande avec perturbations externes, CAFDO

Figure 4.22: Position en 3D avec perturbations externes, CAFDO



4.7 Conclusion 109

4.7 Conclusion

Dans ce chapitre, une loi de commande adaptative floue directe a été proposée et dévelop-

pée pour une classe des systèmes robotiques sous actionnées. Après avoir montré l’ex-

istence d’une commande explicite basée sur le modèle dynamique du système capable

d’assurer les objectifs de commande, ensuite nous nous sommes tournés vers l’approx-

imation de cette commande idéale inconnue par une loi de commande adaptative floue

directe avec l’aide d’un terme robuste et une action proportionnelle dérivée. Le mé-

canisme d’adaptation flou est synthétisé de telle sorte que la fonction de Lyapunov soit

négative. Ensuite, nous avons élargi notre étude au cas où le vecteur d’état est recon-

struit par un observateur ; ainsi la structure de commande à base d’observateur a été

dégagée aussi.

En effet, le développement des calculateurs et des capteurs embarqués rendent l’im-

plémentation de contrôleur adaptatif flou simple et réalisable, avec un grande nombre

d’application émergée par les drones miniatures à voilure tournante et la nécessité d’un

contrôleur performant sont les raisons qui nous ont poussées de développer ce con-

trôleur pour un robot volant de typeQuadrotor. Il est important de noter ici que les hy-

pothèses faites lors de la conception de cette approche de commande sont communément

utilisées dans la littérature et vérifiées par plusieurs systèmes physiques. Le contrôleur

et les mécanismes d’adaptation, outre leur indépendance du modèle dynamique, ils as-

surent la stabilité de la boucle fermée ainsi que la convergence des erreurs de poursuite

vers un petit voisinage de zéro. Les résultats de simulation issus de l’application de cette

approche dans la commande du Quadrotor montrent bien la faisabilité et l’efficacité de

cette approche dans le rejet des perturbations externes et les perturbations internes.

Dans le prochain chapitre, nous allons introduire un algorithme de commande adap-

tative floue indirecte avec surface dynamique à base d’un observateur de perturbation,

validé en simulation pour unQuadrotor.



Chapitre 5

Commande adaptative floue robuste à
base d’observateur de perturbation
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5.1 Introduction

La conception d’une stratégie de commande adaptative floue robuste à base d’un ob-

servateur de perturbation pour une classe des robots volants à voilure tournante non

linéaires fait l’objet de ce chapitre. Dans la commande à base d’observateur de per-

turbation, au lieu de considérer le problème de contrôle pour un système non linéaire

avec des perturbations comme un seul problème, il est divisé en deux sous-problèmes,

chacun avec ses propres objectifs de conception [140]. Le premier sous-problème est le

même que le problème de commande pour un système non linéaire sans perturbations

et son objectif est de stabiliser le système et d’obtenir les spécifications de performance

de suivi et/ou de régulation souhaitées. Le second sous-problème est l’atténuation des

perturbations. Un observateur de perturbation non linéaire est conçu pour estimer les

perturbations externes et ensuite utilisée cet estimé pour compenser l’influence des per-

turbations.

Les drones miniatures à voilure tournante sont généralement affectés par des pertur-

bations externes, telles que les rafales de vent et les forces aérodynamiques. Pour sur-

monter ce problème de nombreuses approches ont été proposées, on peut citer quelques

études sur le Quadrotor. Dans [110], les auteurs ont proposé une nouvelle application

d’une approche de commande hiérarchique, à l’aide d’un observateur de perturbation,

pour la commande de vol stationnaire d’un véhicule aérien sans pilote à voilure tour-

nante. Alors que dans [141] le problème de la conception et la validation expérimentale

d’un contrôleur pour guider un véhiculeQuadrotor le long d’une trajectoire, tout en re-

jetant les perturbations constantes a été adressée. Une stratégie de commande avec rejet

des perturbations pour le suivi d’attitude d’un aéronef à la fois avec des incertitudes

internes et des perturbations externes a été étudiée dans [142]. Les auteurs de [143] pro-

posent un schéma de commande non linéaire hiérarchique pour le Quadrotor soumis à

des variations de la charge utile et des rafales de vent variant rapidement dans le temps

afin de suivre une trajectoire 3D.

La loi de commande que nous allons proposer ici se base principalement sur la com-

mande développée dans le chapitre précédent. La particularité de cette commande est

la présence de l’estimé des perturbations externe telle que les rafales de vent. Dans un

premier temps, nous allons synthétiser un observateur adaptatif de perturbation pour

estimer les effets de ces derniers sur le système. Par la suite nous allons employer cet es-

timé dans la loi de commande avec le terme adaptatif flou et le terme robuste. La stabilité

de la boucle de commande sera étudiée par l’approche de Lyapunov.
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Ce chapitre est construit ainsi : la section 5.2 expose la formulation du problème.

Quant à la section 5.3, elle est consacrée à la conception de la loi de commande. La syn-

thèse de l’observateur de perturbation fait l’objet de la section 5.4. L’analyse de stabilité

du système en boucle fermé est illustré dans la section 5.5. Les résultat de simulation de

l’approche de commande proposée dans ce chapitre sont présentés dans la section 5.6.

5.2 Formulation de problème

Soit le le système deQuadrotor soumis à des perturbations externes composé de n sous

systèmes. Chaque sous système
∑

i, i = 1, . . . , n, est représenté comme suit
ẋ1i = x2i

ẋ2i = fi(xs) + gi(xs)ui(t) + αiwi

yi = x1i

(5.1)

avec i = 1, . . . , n, n = 6 est le nombre de sous-système, fi(xs) et gi(xs), sont des

fonction non linéaires lisses, xs = [x11, x21, . . . , x16, x26]
T ∈ <12 et x11 = x, x21 =

ẋ, x12 = y, x22 = ẏ, x13 = z, x23 = ż, x14 = φ, x24 = φ̇, x15 = θ, x25 = θ̇, x16 =

ψ, x26 = ψ̇, u = [u1, . . . , u6]
T ∈ <6 est le vecteur des entrées de commande, Y =

[y1, . . . , y6]
T ∈ <6 est le vecteur des sorties etW = [0, w1, . . . , 0, w6]

T est le vecteur de

rafales du vent.

f1(xs) = 0, g1(xs) = 1

f2(xs) = 0, g2(xs) = 1

f3(xs) = −g, g3(xs) = (cosφ cos θ)/m

f4(xs) = θ̇ψ̇(Iy − Iz)/Ix + Jθ̇$/Ix, g4(xs) = l/Ix

f5(xs) = φ̇ψ̇(Iz − Ix)/Iy − Jφ̇$/Iy, g5(xs) = l/Iy

f6(xs) = φ̇θ̇(Ix − Iy)/Iz, g6(xs) = 1/Iz

L’objectif principal de la conception de commande est de développer un contrôleur de

suivi de trajectoire adaptatif flou robuste basé sur l’observateur de perturbations. L’ob-

servateur de perturbations fournit une estimation des signaux de perturbation utilisés

par le contrôleur pour compenser l’effet des perturbations. Le système global con-

trôleur/observateur génère les signaux d’entrée pour les moteurs de Quadrotor en s’as-

surant que les sorties (x(t), y(t), z(t), ψ(t)) suivent les trajectoires de références (xr(t),
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yr(t), zr(t), ψr(t)), et garantir la bornitude de tous les signaux de la boucle fermée.

5.3 Conception de la loi de commande

Dans cette section, nous allons concevoir une commande adaptative floue robuste, les

lois d’adaptation des paramètres, ainsi que un observateur de perturbations de telle sorte

que tous les signaux de la boucle fermée soient bornés et que les erreurs de poursuite

converge vers un petite voisinage de zéro. La loi de commande adaptative floue est com-

posée de trois termes [139] [134], le terme adaptatif flou uf,i = ΘT
i ϕi(x̂s) conçu pour

approximer une commande idéale inconnue basé sur le modèle dynamique du système

u∗i (t), avecϕi(x̂s) le vecteur des fonctions de base floue,Θ
T
i est le vecteur des paramètres

ajustable et x̂s est l’estimé du vecteur d’état. Le terme robuste borné ur,i = δ̂i tanh(
ê2i
εi
)

conçu pour compenser les erreurs d’approximation floues δ∗ = u∗i (t) − Θ∗T
i ϕi(x̂s). Fi-

nalement up,i = κ2iê2i le terme proportionnel dérivé.

Avant de procéder au contrôle robuste, nous définissons les erreurs de suivi comme

suit:

ê1i = x1i,r − x̂1i , i = 1, . . . , 6 (5.2)

avec x1i,r le signal de référence pour l’attitude et la position du Quadrotor. Utilisation

le contrôleur de position u5 and u6 (5.6), Les signaux de roulis et de tangage désirées

peuvent être calculés comme suite

θr = atan(
u5 cos ψ̂ + u6 sin ψ̂

g
) (5.3)

φr = atan(
u5 sin ψ̂ − u6 cos ψ̂

g
cos θr) (5.4)

Les deuxièmes signaux d’erreurs de poursuite du backstepping sont définis comme

ê2i = υ̂i − x̂2i (5.5)

avec υ̂i = ẋ1i,r+κ1iê1i et κ1i > 0. Ensuite, nous introduisons l’algorithme de commande

suivant:

ui(t) = ΘT
i ϕi(x̂s) + δ̂i tanh

(
ê2i
εi

)
+ κ2iê2i (5.6)

Θ̇i = γiê2iϕi(x̂s)− σ1iΘi (5.7)

˙̂
δi = ηiê2i tanh

(
ê2i
εi

)
− σ2iδ̂i (5.8)
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avec κ2i > 0, εj > 0, γj > 0, ηj > 0, σ1i > 0 et σ2i > 0 sont des paramètres de

conception, etΘi(0) = 0, δ̂i(0) = 0.

Afin de compenser les perturbations extérieures (rafales de vent), un quatrième terme

est ajouté à la loi de commande (5.6) uw,i = βiŵi. Donc, la loi de commande (5.6) s’écrit

ui(t) = ΘT
i ϕi(x̂s) + δ̂i tanh

(
ê2i
εi

)
+ κ2iê2i + βiŵi (5.9)

avec: βi une constante positive.

5.4 Synthèse de l’observateur de perturbation

L’observateur de perturbation étendu proposé est donné comme suit

˙̂x1i = x̂2i + k1i(yi − ŷi)

˙̂x2i = fi(x̂s) + gi(x̂s)ui(t) + αiŵi + k2i(yi − ŷi)

˙̂wi = τiχ(yi − ŷi)− σ3iŵi

ŷi = x̂1i

(5.10)

avec k1i, αi, k2i, τi, σ3i des constantes positives. l’équation(5.10) peut être réécrite sous

la forme suivante 
˙̂xi = Aix̂i +Kiyi +Bi +Giui(t) + Eiŵi

˙̂wi = τiχ(yi − ŷi)− σ3iŵi

ŷi = CT x̂i

(5.11)

avec

Ai =

[
−k1i 1

−k2i 0

]
, Ki =

[
k1i

k2i

]
, x̂i =

[
x̂1i

x̂2i

]

Bi =

[
0

fi(x̂s)

]
, Gi =

[
0

gi(x̂s)

]

Ei =

[
0

αi

]
, Ci =

[
1

0

]
Les vecteurs Kisont choisies de tel sorte que Ai soit une matrice Hurwitz. Notons

QT
i = Qi > 0, il existe des matrices P T

i = Pi > 0 symétriques et définies positives
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solutions du système d’équations suivant

ATi Pi + PiAi = −2Qi (5.12)

Définissons l’erreur d’observation si = xi − x̂i, l’erreur d’estimation eyi = yi − ŷi et

w̃i = wi − ŵi; donc à partir de (5.1) et (5.10), la dynamique de l’erreur d’observation

s’écrit comme suit 
ṡi = Aiexi + εi + Eiw̃i

˙̂wi = τiχeyi − σ3iŵi

eyi = CT si

(5.13)

avec xi = [x1i, x2i]
T , εi = [0, f̃i + g̃i]

T , f̃i = fi(xs)− fi(x̂s) et g̃i = gi(xs)− gi(x̂s).

Hypothèse 5.7. Les erreurs d’estimation non linéaires f̃i, g̃i sont lipschitziennes et sat-

isfait
∣∣∣f̃i(x1)− f̃i(x2)

∣∣∣ ≤ f̄i |x1 − x2| , |g̃i(x1)− g̃i(x2)| ≤ ḡi |x1 − x2|, avec f̄i et ḡi sont
deux constantes positive.

5.5 Analyse de stabilité

Considérons la fonction de Lyapunov candidate suivante

V =
1

2

6∑
i=1

(
sTi Pisi + ê21i +

1

gi(x̂s)
ê22i +

1

γi
Θ̃T
i Θ̃i +

1

ηi
δ̃2i +

1

τi
w̃2
i

)
(5.14)

avec δ̃i = δ∗i − δ̂i, δ̂i est l’estimé de δ∗i and Θ̃i = Θ∗
i − Θi est l’erreur d’estimation, avec

ê1i = x1i,r − x̂1i et ê2i = υ̂i − x̂2i avec υ̂i = ẋ1i,r + κ1iê1i.

On utilisant l’équation (4.10), (5.12) et (5.13), la dérivée temporellle de V est

V̇ =
6∑
i=1

(
− sTi Qisi + eTxiPi(εi + Eiewi)− κ1iê

2
1i + ê2i [u

∗
i (t)− ui(t)]

+
1

γi
Θ̃T
i
˙̃Θi +

1

ηi
δ̃i
˙̃δi +

1

τi
w̃i ˙̃wi

)
(5.15)
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avec les inégalités suivantes

sTi Piεi ≤
1

2
‖si‖2 +

1

2
‖Pi‖2 (f̃ 2

i + g̃2i )

≤ 1

2
‖si‖2 +

1

2
‖Pi‖2 (f̄ 2

i + ḡ2i ) (5.16)

L’équation (5.16) peut être bornée de la manière suivante

V̇ ≤
6∑
i=1

−sTi
(
Qi −

1

2
I

)
si +

1

2
‖Pi‖2 (f̄ 2

i + ḡ2i )− κ1iê
2
1i

+ ê2i

(
Θ∗T
i ϕi(x̂s) + δ∗i −ΘT

i ϕi(x̂s)− δ̂i tanh
(
ê2i
εi

)
− κ2iê2i − βiŵi

)
+ sTi PiEiw̃i +

1

γi
Θ̃T
i
˙̃Θi +

1

ηi
δ̃i
˙̃δi +

1

τi
w̃i ˙̃wi (5.17)

Les vecteurs des paramètres optimales Θ∗
i , δ

∗
i and wi sont lentement variable dans le

temps, par conséquent La dérivée de l’erreur d’estimation sera ˙̃Θi = −Θ̇i,
˙̃δi = − ˙̂

δi and
˙̃wi = − ˙̂wi. One have

V̇ ≤
6∑
i=1

−sTi
(
Qi −

1

2
I

)
si +

1

2
‖Pi‖2 (f̄ 2

i + ḡ2i )− κ1iê
2
1i − κ2iê

2
2i

+ ê2iΘ̃
T
i ϕi(x̂s) + sTi PiEiw̃i + ê2i

(
δ∗i − δ̂i tanh

(
ê2i
εi

)
− βiŵi

)
− 1

γi
Θ̃T
i Θ̇i −

1

ηi
δ̃i
˙̂
δi −

1

τi
w̃i ˙̂wi (5.18)

En ajoutant et en substituant ê2iδ̃i tanh
(
ê2i
εi

)
de (5.18), on obtient

V̇ ≤
6∑
i=1

−sTi
(
Qi −

1

2
I

)
si +

1

2
‖Pi‖2 (f̄ 2

i + ḡ2i )− κ1iê
2
1i − κ2iê

2
2i

+
1

γi
Θ̃T
i

(
γiê2iϕi(x̂s)− Θ̇i

)
− ê2iδ̂i tanh

(
ê2i
εi

)
+

1

ηi
δ̃i

(
ηiê2i tanh(

ê2i
εi
)− ˙̂

δi

)
− δ∗i ê2i tanh(

ê2i
εi
) + ê2iδ̂i tanh(

ê2i
εi
) + |ê2i| δ∗i − ê2iβiŵi +

1

τi
w̃i

(
τis

T
i PiEi︸︷︷︸

Cχ

− ˙̂wi

)
(5.19)



5.5 Analyse de stabilité 117

On utilisant l’inégalité suivante

|ê2i| − ê2i tanh(
ê2i
εi
) ≤ ζεi = ς (5.20)

et en remplaçant par les lois d’adaptations Θ̇i (5.7),
˙̂
δi (5.8) ET ˙̂wi (5.10) dans (5.19) avec

la condtion PiEi = Cχ, on obtient

V̇ ≤
6∑
i=1

−sTi
(
Qi −

1

2
I

)
si − κ1iê

2
1i − κ2iê

2
2i +

1

2
‖Pi‖2 (f̄ 2

i + ḡ2i )

+
σ1i
γi

Θ̃T
i Θi +

σ2i
ηi
δ̃iδ̂i +

σ3i
τi
w̃iŵi + δ̄iς − ê2iβiŵi (5.21)

avec les inégalités suivantes

σ1i
γi

Θ̃T
i Θi ≤ −σ1i

2γi
Θ̃T
i Θ̃i +

σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i (5.22)

σ2i
ηi
δ̃iδ̂i ≤ −σ2i

2ηi
δ̃2i +

σ2i
2ηi

|δ∗i |2 (5.23)

σ3i
τi
ewiŵi ≤ −σ3i

2τi
e2wi +

σ3i
2τi

|w∗
i |2 (5.24)

− βiê2iŵi ≤ −βi
2
ê22i +

βi
2
|w∗

i |2 (5.25)

Par conséquent, (5.21) peut être réécrit sous la forme suivante

V̇ ≤
6∑
i=1

−sTi
(
Qi −

1

2
I

)
si − κ1iê

2
1i − κ2iê

2
2i +

1

2
‖Pi‖2 (f̄ 2

i + f̄ 2
i )

− σ1i
2γi

Θ̃T
i Θ̃i +

σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i −
σ2i
2ηi

δ̃2i +
σ2i
2ηi

|δ∗i |2

+ δ̄iς −
βi
2
ê22i +

βi
2
|w∗

i |2 −
σ3i
2τi

e2wi +
σ3i
2τi

|w∗
i |2 (5.26)

Définissant

c = min {2min(λmin(Qi)− 1/2), σ1i, σ2i, σ2i, 2κ1i, 2κ2i, βi}

donc, (5.26) s’écrit

V̇ ≤ −cV +
σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i +
σ2i
2ηi

δ̄2i +
σ3i
2τi

|w∗
i |2 +

1

2
‖Pi‖2 (f̄ 2

i + ḡ2i ) +
βi
2
|w∗

i |2 + δ̄iς (5.27)
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Comme les vecteurs des paramètres Θ∗
i , δ

∗
i et ŵi sont supposés bornés, nous pouvons

donc définir une borne constante et positive ρ̄, telle que

ρ̄ = sup
t

(
6∑
i=1

+
σ1i
2γi

Θ∗T
i Θ∗

i +
σ2i
2ηi

δ̄2i +
σ3i
2τi

|w∗
i |2 +

1

2
‖Pi‖2 (f̄ 2

i + ḡ2i ) +
βi
2
|w∗

i |2 + δ̄iς

)
(5.28)

avec ce choix, (5.27) devient

V̇ ≤ −cV + ρ̄ (5.29)

Ainsi la stabilité du système global contrôleur/observateur peut être prouvée à travers

le théorème suivant

Théorème 5.3. Considérons le système non linéaire du Quadrotor (5.1). Supposons que
l’hypothèse 5.7 est satisfaites. Alors, la loi de commande (5.9) avec l’observateur de pertur-
bation (5.10) garantissent la la bornitude de tous les signaux de la boucle fermée ainsi que
la convergence des erreurs ê1i et si vers un petit voisinage autour de zéro.

Prouve. A partir de (5.29), on déduit

V (t) ≤ V (0)e−ct +
ρ̄

c
(5.30)

A partir de (5.30), on conclut que pour V ≥ ρ̄/c, nous avons V̇ ≤ 0. Donc, en se basant

sur le théorème de Lyapunov, les signaux en boucle fermée ê1i(t), ê2i(t), si(t), Θ̃i(t), δ̃i,

w̃i et ui(t), ainsi que les états du système x1i, x2i, x̂1i et x̂2i; en plus, pour µ ≥
√
ρ̄/c,

il existe un temps T > 0, tel que |ê2i(t)| ≤ µ̄ pour tout t ≥ T . Afin d’assurer la

convergence de l’erreur de poursuite vers un petit voisinage de zéro, il suffit de choisir

des valeurs appropriées pour les paramètres γi, ηi, εi, σ1i, σ2i, σ3i, βi, κ1i et κ2i. Par

conséquent, il est possible de rendre
√
ρ̄/c aussi petit que souhaité. Donc, les erreurs de

poursuite convergent vers des ensembles résiduels tels que |ê1i(t)| ≤ 2αiµ̄. N

5.6 Résultat de simulation

La commande adaptative floue basé sur l’observateur de perturbation proposée, est ap-

pliqué sur leQuadrotor et validé par simulations sousMatlab pour vérifier la robustesse
et les performances atteintes par cette approche de commande pour le suivi de trajectoire

et le rejet des perturbations externes. Le modèle de rafale de vent utilisé pour générer la

vitesse du vent le long des trois axes est le même modèle utilisé dans le chapitre précé-

dent ainsi que les paramètres de ce modèle.
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Les paramètres de conception sont choisis tel que κ11 = 0.3, κ12 = 0.4, κ13 = 1, κ14 =

3, κ15 = 4, κ16 = 4, k11 = 10, k12 = 10, k13 = 8, k14 = 10, k15 = 10, k16 = 10,

κ21 = 0.3, κ22 = 0.4, κ23 = 2, κ24 = 6, κ25 = 8, κ26 = 8, k21 = 18, k22 = 18, k23 =

16, k24 = 18, k25 = 18, k26 = 18. Les gains de la loi d’adaptation floue sont choisis

comme suit γi = 0.9 (i = 1, 2, 3, 5, 6), γ4 = 1.8, σ1i = 0.01 et les gains du terme robuste

εi = 0.001, ηi = 0.03 avec σ2i = 0.01, et τi = 35, σ3i = 0.001, βi = 1.

Les valeurs initiales pour la position et les angles d’Euler sont x11(0) = 0, x12(0) =

0, x13(0) = 0, x14(0) = 0, x15(0) = 0, x16(0) = 0, x̂11(0) = 0, x̂12(0) = 0, x̂13(0) =

0.179, x̂14(0) = 0, x̂15(0) = 0, x̂16(0) = 0, et les valeurs initiales des lois d’adaptation

paramétrique ε̂i(0) = 0,Θi(0) = [09×1]. Les vitesses linéaires et angulaires initiales sont

choisies égales à zéro.

Figure 5.1: Suivi de position avec estimation de perturbations externes

Les résultats de la simulation pour le suivi des trajectoires de cette trajectoire désirée

sont présentés sur les figures 5.1-5.4. La trajectoire désirée en 3D et la trajectoire de

Quadrotor générer par la commande adaptative floue sont illustrées sur la figure 1, tandis

que les réponses de suivi de la position et de l’attitude duQuadrotor sont présentées par

la figure 5.2 et figure 5.3 respectivement. On peut remarquer que le suivi est réalisé avec

une erreur nulle et le rejet de l’effet de rafale de vent pour toutes les sorties deQuadrotor.

Figure 5.3 montre comment les angles de roulis et de tangage changent leurs valeurs

afin d’assurer les performances de suivi appropriée pour le mouvement x et y. Comme
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représenté sur la figure 5.4, la stratégie de commande proposée génère des signaux de

d’entrée lisses et bornées.

Figure 5.2: Suivi d’attitudes avec estimation de perturbations externes

Figure 5.3: Entrées de commande
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Figure 5.4: Position en 3D avec estimation de perturbations externes

Figure 5.5: Perturbations externes, ŵi( ), wi( )

La figure 5.5 représente la vitesse du vent réelle et estimée le long des trois axes

(x, y, z), comme le montrent ces figures nous avons obtenu de bonnes performances

d’estimation, ce qui permet au contrôleur de compenser les perturbations externes.
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5.7 Conclusion

Le chapitre 5 a proposé une commande adaptative floue basée sur un observateur de

perturbation adaptative pour une classe des systèmes non linéaires sous actionnées. En

premier temps, nous avons introduit un observateur de perturbation adaptatif, perme-

ttant d’estimer les perturbations externes telles que les rafales de vent et les frottements

aérodynamiques. Ensuite, nous sommes intéressés ensuite à la conception d’une loi de

commande robuste adaptative floue basée sur l’observateur de perturbation, l’estimé

fourni par l’observateur est employé afin de compenser les effets des rafales de vent

sur le système volant le Quadrotor. Il est important de noter que cette approche n’ex-

ige pas la connaissance du modèle dynamique du système et que la loi de commande et

ses mécanismes d’adaptation sont simples à implémenter. Cette approche garantit, sous

certaines hypothèses physiquement acceptables, la bornitude de tous les signaux de la

boucle fermée et la convergence de l’erreur de poursuite à un petit voisinage autour de

zéro.

Les performances de cette stratégie de commande ont été étudiées et examinées à

travers l’application de cette approche sur le Quadrotor sous Matlab.
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Dans la dernière décennie, le Quadrotor est devenu une plate-forme populaire dans

la recherche scientifique. En raison de sa simplicité de conception et de manœuvre, les

Quadrotors ont de nombreuses applications civiles. Les derniers sont des robots volants

qui utilisent la portance générée par quatre moteurs, et pour cette raison, une grande

partie de leur énergie disponible est consommée par les moteurs afin de maintenir le

véhicule dans l’espace. Les applications potentielles de Quadrotor tels que la photogra-

phie et la surveillance des agricultures nécessite une grande autonomie, mais la tech-

nologie des batteries LiPo disponible actuellement ne donne pas l’autonomie nécessaire

pour la mission du drone.

Le problème fondamental des dronesminiatures à voilure tournante est le vol sécurisé,

robuste et fiable du véhicule dans diverses circonstances. La petite taille de ces véhicules

pose un ensemble de défis pour les utilisateurs potentiels et les concepteurs de ces véhicules.

La taille décroissante de système des capteurs embarqués injecte plus de bruit dans les

algorithmes de commande. La petite taille du châssis du véhicule rend le système plus

sensible aux perturbations de l’environnement. Ces facteurs doivent être considérés et

atténués lors de la conception de ces plate-formes pour un vol robuste et fiable. Dans

la littérature au cours de la dernière décennie, il y a eu de nombreux travaux dans le

développement de méthodes de commande linéaire pour les drones miniatures. Cepen-

dant, les progrès récents dans la technologie des calculateurs embarqués ont permis de

mettre en œuvre des algorithmes non linéaires plus avancés à bord de ces systèmes. Ces

méthodes non linéaires donnent de meilleurs résultats mais supposent une connaissance

parfaite de la dynamique du véhicule.

Cette thèse a présenté des contributions à l’état de l’art dans la génération de tra-

jectoire optimale en terme d’énergie du Quadrotor, l’optimisation d’énergie et la com-

mande duQuadrotor. Dans le chapitre 3, nous avons traité le problème de limitation de

l’endurance de vol d’un Quadrotor. Nous avons décrit un modèle énergétique et deux

problèmes de commande optimale pour calculer l’énergie minimale ainsi que le temps.

La résolution des deux problèmes permet de trouver les entrées de commande et la tra-

jectoire du véhicule qui minimisent l’énergie consommée et le temps durant la mission

du drone.

Dans le chapitre 4, nous avons présenté deux approche de commande avec et sans

observateur d’état. Les lois de commande proposées permettent d’améliorer les per-

formances de poursuite de trajectoire pour le Quadrotor et atténuer les perturbation

internes et externes. Dans le chapitre 5, un autre algorithme de commande robuste basé

sur l’observateur de perturbation est introduit. Il permet l’estimation des perturbations
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externes variable dans le temps dans le but de les compenser pour atténuer leurs effets.

En extension des travaux présentés dans cette thèse, plusieurs pistes peuvent être

explorées et développées. On peut révéler quelques idées à développer dans le futur.

La première piste à explorer est d’intégrer l’aérodynamique des hélices dans le mod-

èle énergétique pour avoir un modèle proche de la réalité. L’optimisation de taux de

vieillissement de la batterie pour augmenter la durée du vie de la batterie est une piste

importante.

Une deuxième idée à développer est de formuler un problème d’optimisation multi-

objectives pour minimiser l’énergie et le taux de vieillissement de la batterie en même

temps et augmenter l’énergie économisée.

L’amélioration de la stabilité obtenue par les approches de commande présentées dans

cette thèse peuvent être envisageables et ce, pour avoir une stabilité asymptotique au lieu

d’une stabilité bornée.

Il serait très intéressant d’implémenter les algorithmes de génération de trajectoire et

les algorithmes de commande sur une plate-forme deQuadrotor afin de les valider.



Annexe A

Codes Matlab



A.1 Codes Matlab chapitre 1 127

Dans cette section nous présentons les codes Matlab utilisés dans la simulation pour

les chapitres 1 et 2.

A.1 Codes Matlab chapitre 1

Exemple commande adaptative floue indirecte (section 1.5.1).

Le fichier principale main.m.

1 c l o s e a l l , c l e a r a l l ; c l c
2 g l oba l l m g mc gamma1
3 g l oba l c1 c2 Sigma gamma2
4 %% Paramètres %%
5 l = 0 . 5 ;
6 m = 0 .1 ;
7 g = 9 . 8 ;
8 mc = 1 ;
9 c1=pi /6 ;
10 c2=pi /12 ;
11 Sigma=pi /24 ;
12 gamma1=50;
13 gamma2=1;
14 t f =20;
15 pas=0.001 ;
16 %% I n i t i a l i s a t i o n %%
17 x=[ p i /60 0 ] ’ ; u=5; ea=0;
18 t t = [ ] ; xx1 = [ ] ; yy = [ ] ; yyr = [ ] ;
19 K=[1 2 ] ; t h e t a f=ze ro s (1 , 25 ) ;
20 thetag=ze ro s (1 , 25 ) ;
21 f o r t=0: pas : t f
22 x1=x (1) ;
23 x2=x (2) ;
24 xx1=[xx1 x1 ] ;
25 t t =[ t t t ] ;
26 yr=pi /30* s i n ( t ) ;
27 yrp=pi /30* cos ( t ) ;
28 yrpp=−(p i /30) * s i n ( t ) ;
29 yyr=[yyr yr ] ;
30 e=yr−x1 ;
31 ep=(e−ea ) /pas ;
32 ea=e ;
33 E=[e ; ep ] ;
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34 %% ca l c u l e de l a commande %%
35 omega1=exp (−((x1−c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c2 ) /Sigma ) ^2) ;
36 omega2=exp (−((x1−c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c1 ) /Sigma ) ^2) ;
37 omega3=exp (−((x1−c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2 ) /Sigma ) ^2) ;
38 omega4=exp (−((x1−c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c2 ) /Sigma ) ^2) ;
39 omega5=exp (−((x1−c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c1 ) /Sigma ) ^2) ;
40 omega6=exp (−((x1−c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c2 ) /Sigma ) ^2) ;
41 omega7=exp (−((x1−c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c1 ) /Sigma ) ^2) ;
42 omega8=exp (−((x1−c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2 ) /Sigma ) ^2) ;
43 omega9=exp (−((x1−c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c2 ) /Sigma ) ^2) ;
44 omega10=exp (−((x1−c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c1 ) /Sigma ) ^2) ;
45 omega11=exp(−(x1/Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c2 ) /Sigma ) ^2) ;
46 omega12=exp(−(x1/Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c1 ) /Sigma ) ^2) ;
47 omega13=exp(−(x1/Sigma ) ^2)*exp (−((x2 ) /Sigma ) ^2) ;
48 omega14=exp(−(x1/Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c2 ) /Sigma ) ^2) ;
49 omega15=exp(−(x1/Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c1 ) /Sigma ) ^2) ;
50 omega16=exp (−((x1+c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c2 ) /Sigma ) ^2) ;
51 omega17=exp (−((x1+c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c1 ) /Sigma ) ^2) ;
52 omega18=exp (−((x1+c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2 ) /Sigma ) ^2) ;
53 omega19=exp (−((x1+c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c2 ) /Sigma ) ^2) ;
54 omega20=exp (−((x1+c1 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c1 ) /Sigma ) ^2) ;
55 omega21=exp (−((x1+c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c2 ) /Sigma ) ^2) ;
56 omega22=exp (−((x1+c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2−c1 ) /Sigma ) ^2) ;
57 omega23=exp (−((x1+c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2 ) /Sigma ) ^2) ;
58 omega24=exp (−((x1+c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c2 ) /Sigma ) ^2) ;
59 omega25=exp (−((x1+c2 ) /Sigma ) ^2)*exp (−((x2+c1 ) /Sigma ) ^2) ;
60 sumomega=omega1+omega2+omega3+omega4+omega5+omega6+omega7+ . . .
61 omega8+omega9+omega10+omega11+omega12+omega13+ . . .
62 omega14+omega15+omega16+omega17+omega18+omega19+ . . .
63 omega20+omega21+omega22+omega23+omega24+omega25 ;
64 mu1=omega1/sumomega ;mu6=omega6/sumomega ;
65 mu2=omega2/sumomega ;mu7=omega7/sumomega ;
66 mu3=omega3/sumomega ;mu8=omega8/sumomega ;
67 mu4=omega4/sumomega ;mu9=omega9/sumomega ;
68 mu5=omega5/sumomega ;mu10=omega10/sumomega ;
69 mu11=omega11/sumomega ;mu16=omega16/sumomega ;
70 mu12=omega12/sumomega ;mu17=omega17/sumomega ;
71 mu13=omega13/sumomega ;mu18=omega18/sumomega ;
72 mu14=omega14/sumomega ;mu19=omega19/sumomega ;
73 mu15=omega15/sumomega ;mu20=omega20/sumomega ;
74 mu21=omega21/sumomega ;
75 mu22=omega22/sumomega ;
76 mu23=omega23/sumomega ;
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77 mu24=omega24/sumomega ;
78 mu25=omega25/sumomega ;
79 input1=[e ep mu1 mu2 mu3 mu4 mu5 mu6 mu7 mu8 mu9 mu10 . . .
80 mu11 mu12 mu13mu14 mu15 mu16 mu17 mu18 mu19 . . .
81 mu20 mu21 mu22 mu23 mu24 mu25 ] ;
82 input2=[e ep mu1 mu2 mu3 mu4 mu5 mu6 mu7 mu8 mu9 mu10 . . .
83 mu11 mu12 mu13 mu14 mu15 mu16 mu17 mu18 mu19 . . .
84 mu20 mu21 mu22 mu23 mu24 mu25 u ] ;
85 the ta fp=adaptat ion_f ( input1 ) ;
86 t h e t a f=th e t a f+pas* the ta fp ;
87 thetagp=adaptation_g ( input2 ) ;
88 thetag=thetag+pas* thetagp ;
89 phi=[mu1 mu2 mu3 mu4 mu5 mu6 mu7 mu8 mu9 mu10 mu11 mu12 . . .
90 mu13 mu14 mu15 mu16 mu17 mu18 mu19 mu20 mu21 mu22 . . .
91 mu23 mu24 mu25 ] ;
92 f=th e t a f *phi ’ ;
93 G=thetag *phi ’ ;
94 u=(1/G)*(− f+K*E+yrpp ) ;
95

96 %% i t e g r a t i o n du modele%%
97 input3=[x1 x2 u ] ;
98 F=pendule ( input3 ) ;
99 x=x+pas*F ’ ;
100 end
101 f i g u r e
102 p lo t ( tt , yyr , ’ r ’ , tt , xx1 , ’b ’ ) ;

Les trois fonctions utilisés dans le main.m sont pendule.m représente le modèle du

système, adaptation_f.m donne l’estimation des paramètres θf et adaptation_g.m
représente l’estimation des paramètres θg .

1 f unc t i on [ output ]=pendule ( input )
2 g l oba l l m g mc
3 %% l e s en t r é e s %%
4 x1 = input (1 ) ;
5 x2 = input (2 ) ;
6 u = input (3 ) ;
7 %% l e s s o r t i e s %%
8 output (1 ) = x2 ;
9 output (2 ) = ( g* s i n ( x1 )−(m* l *x2^2* cos ( x1 ) * s i n ( x1 ) /(mc+m) ) ) / . . .
10 ( l *(4/3−(m*( cos ( x1 ) ) ^2) /(mc+m) ) ) +((( cos ( x1 ) / . . .
11 (mc+m) ) ) /( l *(4/3−(m*( cos ( x1 ) ) ^2) /(mc+m) ) ) ) *u ;



A.1 Codes Matlab chapitre 1 130

Exemple commande adaptative floue directe (section 1.5.2)

1 f unc t i on output=adaptat ion_f ( input )
2 g l oba l gamma1
3 e=input (1 ) ;
4 ep=input (2 ) ;
5 mu1=input (3 ) ;
6 mu2=input (4 ) ;
7 mu3=input (5 ) ;
8 mu4=input (6 ) ;
9 mu5=input (7 ) ;
10 mu6=input (8 ) ;
11 mu7=input (9 ) ;
12 mu8=input (10) ;
13 mu9=input (11) ;
14 mu10=input (12) ;
15 mu11=input (13) ;
16 mu12=input (14) ;
17 mu13=input (15) ;
18 mu14=input (16) ;
19 mu15=input (17) ;
20 mu16=input (18) ;
21 mu17=input (19) ;
22 mu18=input (20) ;
23 mu19=input (21) ;
24 mu20=input (22) ;
25 mu21=input (23) ;
26 mu22=input (24) ;
27 mu23=input (25) ;
28 mu24=input (26) ;
29 mu25=input (27) ;
30 E=[e ep ] ; b = [ 0 ; 1 ] ;
31 P=[15 5 ;5 5 ] ;
32 output (1 ) = −gamma1*E*P*b*mu1 ;
33 output (2 ) = −gamma1*E*P*b*mu2 ;
34 output (3 ) = −gamma1*E*P*b*mu3 ;
35 output (4 ) = −gamma1*E*P*b*mu4 ;
36 output (5 ) = −gamma1*E*P*b*mu5 ;
37 output (6 ) = −gamma1*E*P*b*mu6 ;
38 output (7 ) = −gamma1*E*P*b*mu7 ;
39 output (8 ) = −gamma1*E*P*b*mu8 ;
40 output (9 ) = −gamma1*E*P*b*mu9 ;
41 output (10) = −gamma1*E*P*b*mu10 ;
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42 output (11) = −gamma1*E*P*b*mu11 ;
43 output (12) = −gamma1*E*P*b*mu12 ;
44 output (13) = −gamma1*E*P*b*mu13 ;
45 output (14) = −gamma1*E*P*b*mu14 ;
46 output (15) = −gamma1*E*P*b*mu15 ;
47 output (16) = −gamma1*E*P*b*mu16 ;
48 output (17) = −gamma1*E*P*b*mu17 ;
49 output (18) = −gamma1*E*P*b*mu18 ;
50 output (19) = −gamma1*E*P*b*mu19 ;
51 output (20) = −gamma1*E*P*b*mu20 ;
52 output (21) = −gamma1*E*P*b*mu21 ;
53 output (22) = −gamma1*E*P*b*mu22 ;
54 output (23) = −gamma1*E*P*b*mu23 ;
55 output (24) = −gamma1*E*P*b*mu24 ;
56 output (25) = −gamma1*E*P*b*mu25 ;

1 f unc t i on output=adaptation_g ( input )
2 g l oba l gamma2
3 e=input (1 ) ;
4 ep=input (2 ) ;
5 mu1=input (3 ) ;
6 mu2=input (4 ) ;
7 mu3=input (5 ) ;
8 mu4=input (6 ) ;
9 mu5=input (7 ) ;
10 mu6=input (8 ) ;
11 mu7=input (9 ) ;
12 mu8=input (10) ;
13 mu9=input (11) ;
14 mu10=input (12) ;
15 mu11=input (13) ;
16 mu12=input (14) ;
17 mu13=input (15) ;
18 mu14=input (16) ;
19 mu15=input (17) ;
20 mu16=input (18) ;
21 mu17=input (19) ;
22 mu18=input (20) ;
23 mu19=input (21) ;
24 mu20=input (22) ;
25 mu21=input (23) ;
26 mu22=input (24) ;
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27 mu23=input (25) ;
28 mu24=input (26) ;
29 mu25=input (27) ;
30 u=input (28) ;
31 E=[e ep ] ; b = [ 0 ; 1 ] ;
32 P=[15 5 ;5 5 ] ;
33 output (1 ) = −gamma2*E*P*b*mu1*u ;
34 output (2 ) = −gamma2*E*P*b*mu2*u ;
35 output (3 ) = −gamma2*E*P*b*mu3*u ;
36 output (4 ) = −gamma2*E*P*b*mu4*u ;
37 output (5 ) = −gamma2*E*P*b*mu5*u ;
38 output (6 ) = −gamma2*E*P*b*mu6*u ;
39 output (7 ) = −gamma2*E*P*b*mu7*u ;
40 output (8 ) = −gamma2*E*P*b*mu8*u ;
41 output (9 ) = −gamma2*E*P*b*mu9*u ;
42 output (10) = −gamma2*E*P*b*mu10*u ;
43 output (11) = −gamma2*E*P*b*mu11*u ;
44 output (12) = −gamma2*E*P*b*mu12*u ;
45 output (13) = −gamma2*E*P*b*mu13*u ;
46 output (14) = −gamma2*E*P*b*mu14*u ;
47 output (15) = −gamma2*E*P*b*mu15*u ;
48 output (16) = −gamma2*E*P*b*mu16*u ;
49 output (17) = −gamma2*E*P*b*mu17*u ;
50 output (18) = −gamma2*E*P*b*mu18*u ;
51 output (19) = −gamma2*E*P*b*mu19*u ;
52 output (20) = −gamma2*E*P*b*mu20*u ;
53 output (21) = −gamma2*E*P*b*mu21*u ;
54 output (22) = −gamma2*E*P*b*mu22*u ;
55 output (23) = −gamma2*E*P*b*mu23*u ;
56 output (24) = −gamma2*E*P*b*mu24*u ;
57 output (25) = −gamma2*E*P*b*mu25*u ;

A.2 Codes Matlab chapitre 2

Simulation en boucle ouverte duQuadrotor.

Le fichier principale main.m.

1 c l o s e a l l , c l e a r a l l ; c l c
2 %% Paramètres %%
3 l = 0 .175 ;
4 m = 1 .3 ;



A.2 Codes Matlab chapitre 2 133

5 g = 9 .8066 ;
6 Ix = 0 .081 ;
7 Iy = 0 .081 ;
8 I z = 0 .142 ;
9 nB = 2 ;
10 mB = 0 .0055 ;
11 r = 0 .12 ;
12 e = 0 .004 ;
13 Jm = 4 .9 *(10^−6) ;
14 J l = (1/4) *nB*mB*( r−e ) ^2 ;
15 I r = J l+Jm ;
16 CT = 0 .0048 ;
17 CQ = 2 .3515 *(10^−4) ;
18 Rho = 1 .225 ;
19 A = pi * r ^2;
20 b = CT*Rho*A* r ^2;
21 k = CQ*Rho*A* r ^3;
22 t f =5;
23 pas=0.001 ;
24 %% i n i t i a l i s a t i o n %%
25 x=ze ro s (12 ,1 ) ; u=ze ro s (4 , 1 ) ;
26 t t = [ ] ; xx = [ ] ; uu= [ ] ;
27 f o r t=0: pas : t f
28 xx=[xx x ] ;
29 t t =[ t t t ] ;
30 uu=[uu u ] ;
31 %% ent r é e s de commande pour d é c o l l a g e v e r t i c a l
32 w1=50* s i n (0 . 9 * t ) +912;%712
33 w2=50* s i n (0 . 9 * t ) +912;
34 w3=50* s i n (0 . 9 * t ) +912;%1112
35 w4=50* s i n (0 . 9 * t ) +912;
36 u=[w1 w2 w3 w4 ] ’ ;
37 %% ent r é e s de commande pour t r a n s l a t i o n ho r i z on t a l e
38 %w1=50* s i n (0 . 9 * t ) +712;
39 %w2=50* s i n (0 . 9 * t ) +912;
40 %w3=50* s i n (0 . 9 * t ) +1112;
41 %w4=50* s i n (0 . 9 * t ) +912;
42 %u=[w1 w2 w3 w4 ] ’ ;
43 %% i t e g r a t i o n du modele%%
44 input=[x ; u ] ;
45 F=quadrotor ( input ) ;
46 x=x+pas*F ’ ;
47 x (1) = x (1) *( abs (x (1 ) )≤pi /2)+pi /2*( abs (x (1 ) )>pi /2) * s i gn (x (1 ) ) ;
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48 x (3) = x (3) *( abs (x (3 ) )≤pi /2)+pi /2*( abs (x (3 ) )>pi /2) * s i gn (x (3 ) ) ;
49 x (5) = x (5) *( abs (x (5 ) )≤pi )+pi *( abs (x (5 ) )>pi ) * s i gn (x (5 ) ) ;
50 end
51 f i g u r e
52 p lo t ( tt , xx ( 1 , : ) , ’ b ’ , tt , xx ( 3 , : ) , ’ r ’ , tt , xx ( 5 , : ) , ’ k ’ , ’ LineWidth ’ , 2 ) ;
53 x l ab e l ( ’ \ f o n t s i z e {16} Temps [ s ] ’ )
54 y l ab e l ( ’ \ f o n t s i z e {16} Att i tude [ rad ] ’ )
55 l egend ( ’ \ f o n t s i z e {14}\ phi ’ , ’ \ f o n t s i z e {14}\ theta ’ , ’ \ f o n t s i z e {14}\ p s i ’ )
56 f i g u r e
57 p lo t ( tt , xx ( 7 , : ) , ’ b ’ , tt , xx ( 9 , : ) , ’ r ’ , tt , xx ( 1 1 , : ) , ’ k ’ , ’ LineWidth ’ , 2 ) ;
58 x l ab e l ( ’ \ f o n t s i z e {16} Temps [ s ] ’ )
59 y l ab e l ( ’ \ f o n t s i z e {16} Pos i t i on [ rad ] ’ )
60 l egend ( ’ \ f o n t s i z e {14} x ’ , ’ \ f o n t s i z e {14} y ’ , ’ \ f o n t s i z e {14} z ’ )

Le modèle dynamique est donné par la fonction quadrotor.m.

1 f unc t i on [ output ]=quadrotor ( input )
2 g l oba l l m g k b Ix Iy I z I r
3 a1 = ( Iy−I z ) / Ix ;
4 a2 = −I r / Ix ;
5 a3 = ( Iz−Ix ) / Iy ;
6 a4 = I r / Iy ;
7 a5 = ( Ix−Iy ) / I z ;
8 b1 = 1/ Ix ;
9 b2 = 1/ Iy ;
10 b3 = 1/ Iz ;
11 %% l e s en t r e e s de l a f on c t i on %%
12 phi=input (1 ) ;
13 phip=input (2 ) ;
14 theta=input (3 ) ;
15 thetap=input (4 ) ;
16 p s i=input (5 ) ;
17 ps ip=input (6 ) ;
18 x=input (7 ) ;
19 xp=input (8 ) ;
20 y=input (9 ) ;
21 yp=input (10) ;
22 z=input (11) ;
23 zp=input (12) ;
24 w1=input (13) ;
25 w2=input (14) ;
26 w3=input (15) ;
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27 w4=input (16) ;
28 %% l e s en t r é e s de commande %%
29 ux=cos ( p s i ) * s i n ( theta ) * cos ( phi )+s i n ( p s i ) * s i n ( phi ) ;
30 uy=s in ( p s i ) * s i n ( theta ) * cos ( phi )−cos ( p s i ) * s i n ( phi ) ;
31 u1=b*(w1^2+w2^2+w3^2+w4^2) ;
32 u2=b* l *(w4^2−w2^2) ;
33 u3=b* l *(w3^2−w1^2) ;
34 u4=k*(w1^2−w2^2+w3^2−w4^2) ;
35 Wr=w1−w2+w3−w4 ;
36 %% l e s s o r t i e s de l a f on c t i on %%
37 output (1 ) = phip ;
38 output (2 ) = b1*u2+a1* thetap * ps ip+a2*Wr* thetap ;
39 output (3 ) = thetap ;
40 output (4 ) = b2*u3+a3*phip* ps ip+a4*Wr*phip ;
41 output (5 ) = ps ip ;
42 output (6 ) = b3*u4+a5*phip* thetap ;
43 output (7 ) = xp ;
44 output (8 ) = (ux/m)*u1 ;
45 output (9 ) = yp ;
46 output (10) = (uy/m)*u1 ;
47 output (11) = zp ;
48 output (12) = ( cos ( phi ) * cos ( theta ) /m) *u1−g ;
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