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Résumé

Notre travail s’intéresse a la réalisation d’une plate-forme virtuelle qui permet d’analyser le
comportement et de simuler les différents mouvements d’un Quadrotor en exploitant un modéle
mathématique. Afin de concevoir un contrdleur non linéaire, une modélisation non linéaire
du drone a été développée. Les équations du mouvement sont trés précises. Le controleur a
été implémenté sous Matlab/Simulink. La partie expérimentale de ce travail, a été réalisé au
centre de recherche en technologies industrielles, ou le drone a été réalisé et la commande a été
appliquée sur le prototype réel, et des résultats intéressants ont été obtenus.

Mots clés : Robot volant ; Quadrotor ; PixHawK ; Commande non linéaire ; Modéle dyna-

miate.
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Abstract

Our work focuses on the development of a virtual platform that allows us to analyze the
behavior and simulate the different movements of a Quadrotor using a mathematical model.
In order to design a non-linear controller, a non-linear model of the drone has been developed.
The equations of motion are very precise. The controller has been implemented under Mat-
lab/Simulink. The experimental part of this work was carried out at the industrial technology
research centre, where the drone was carried out and the control system applied to the real
prototype, and interesting results were obtained.

Key words : Flying robot ; Quadrotor ; PixHawk ; Non-Linear control ; Dynamic model.
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Introduction Générale

Au cours de ces derniéres années, le monde a connu des avancements technologiques dans
des différents domaines tels que la robotique, 'automatisation et 1’aéronautique.

De nombreuses applications potentielles ont suscité un intérét croissant pour les engins
volants & voilures tournantes « les hélicoptéres » dont la sustentation et la propulsion sont
assurées par la rotation d’une ou plusieurs voilures tournantes « les rotors ».

Un UAV ou drone est défini comme un robot volant sans pilote. Il peut étre contrélé de
maniére semi-autonome ou complétement autonome. Son utilisation est principalement militaire
pour des missions de reconnaissance ou de surveillance [1].

Les quadrotors qui sont partie des systémes multirotors sont 1'objet de ce mémoire. Ces
quadrotors sont des robots volants ayant quatre rotors placés a l'extrémité d’une croix qui
sont contrblées en agissant sur les vitesses de rotation des quatre rotors. En effet, le probléme
des quadrotors est lié & leur dynamique fortement non linéaire et totalement couplée, d’ou la
nécessité d’une approche de controle puissante pour assurer la stabilité et la robustesse, ainsi
pour assurer un suivi parfait des trajectoires souhaitées.

L’objectif de ce travail est de construire un quadrotor facile & piloter, et en méme temps
résistant a des atterrissages un peu brutaux.

Ce mémoire s’articule autour de quatre chapitres :

Dans le premier chapitre, on présente en ler lieu un état de ’art sur les drones, leurs
classifications, et leurs domaines d’applications. Ensuite, une revue de littérature sur les diverses
approches de commande linéaires et non-linéaires sera présentée.

Le deuxiéme chapitre est consacré a la modélisation dynamique du quadrotor. D’abord,
on fait une description de ce systéme, sa structure générale et son principe de vol. Puis, nous
mettons en évidence la modélisation dynamique du quadrotor, et on termine ce chapitre en
donnant le modéle d’état en vue de la commande de ce systéme.

Dans le troisiéme chapitre, nous allons appliqué le modéle mathématique sous ’environne-
ment MATLAB/SIMULINK, pour créer une structure interne de notre drone. A la suite, nous
allons injecté la loi de commande de type PID pour controler 'altitude et que la position de
quadrotor.

Dans le quatriéme chapitre, nous allons présenté en détail le matériel utilisé pour la construc-
tion mécanique, les étapes de réalisation de notre drone quadrotor, ainsi que les différentes
étapes de configuration et calibrage de la carte Autopilote.
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1.1 Introduction

Les drones aériens ou UAV (Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants sans pilote
capables de mener a bien une mission de fagon plus ou moins autonome. La fonction principale
de ces véhicules aériens est d’étendre la vision humaine au-dela de I'horizon naturel, afin d’ac-
complir des travaux a risques ou dans des environnements hostiles. Les premiéres applications
ont d’ailleurs été mises en ceuvre par les militaires pour des missions de surveillance ou de
reconnaissance, sans risque des pertes humaines. Plus récemment, des applications civiles ont
fait leur apparition comme la prévention des feux de foréts, 'inspection des ouvrages d’art, la
surveillance du trafic autoroutier ou la collecte de données météorologiques|2].

Aujourd’hui les drones jouent un role trés important dans divers domaines et qui accomplient
plusieurs missions. Ce qui a mené pas mal de pays a les développer.

Nous présentons dans ce chapitre un état de I'art du sujet abordé dans ce mémoire. Cette
partie, nous donnons une vision historique sur les drones, leurs classifications et formes des
drones existantes. Dans la suite de la littérature, on présente leurs domaines d’application selon
la mission & accomplir et les différentes techniques de commande linéaire et non linéaire utilisées
pour commander ce type de robots.
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1.2 Historique

L’utilisation des aéronefs sans pilote a des fins militaires n’est pas une nouveauté historique.
Des cerfs-volants et des ballons chargés d’explosifs aux "bombes volantes" ont été utilisées
dans de nombreux conflits de I'histoire pour 'observation ou le combat. En passant par les
aéronefs automatisés. Des siecles d’'innovation et d’effort technologique été passé. En 1483,
le pére de I'hélicoptére Léonard de Vinci a imaginé le concept de la machine volante a aile
tournante nommée vis aérienne (voir Figure 1.1) basée sur le principe de la vis d’Archiméde. En
1754, le russe Mikhail Lomonosov a développé un modéle complexe avec deux rotors coaxiaux
contrarotatifs entrainés par un mécanisme d’horlogerie, I’aéronef vole librement et atteint une
bonne altitude, ce concept contribue au développement de I'hélicoptére moderne. La premiére
utilisation des drones pour le combat remonte a 1849, lorsque les Autrichiens utilisaient des
ballons chargés d’explosifs pour attaquer la ville italienne de Venise|3|.

FIGURE 1.1 — Maquette de vis aérienne de Léonard de Vinci

Le premier UAV a été fabriqué par les Américains Lawrence et Sperry en 1916 (figure 1.2).
ces derniers ont développé un gyroscope pour stabiliser le corps, afin de fabriquer un pilote
automatique. Ils ont appelé leur appareil "torpille de 'aviation" et ils I'ont parcouru sur une
distance de plus de 30 milles.

Le développement des drones a commencé sérieusement a la fin des années 50, en profitant
de la guerre du Vietnam ou de la guerre froide. La recherche et le développement a grande
échelle se sont poursuivis jusque dans les années 70. Aprés la guerre du Vietnam, les Etats-Unis

et I'entité colonial appelé Israél ont commencé de développer des drones plus petits et moins
chers|[4].

Au cours des années 1960, les Etats-Unis ont déployé un véhicule hautement classé, le D-21,
capable de dépasser des vitesses supérieures & Mach 3 et peut voler a des altitudes allant jusqu’a
90 000 pieds|5].

C’est au cours des années 1990 que les UAV ont été largement acceptés comme un outil
militaire utile. Une variété de nouveaux systémes et concepts militaires pour drones a utiliser
a été évolué rapidement pendant ce temps.

D’autres pays ont également commencé de développer des UAV pour des applications non
militaires. Par exemple, en 1998, une entreprise australienne a produit un UAV de 30 livres,
appelé Aerosonde Laima, qui a traversé 'océan Atlantique de maniére autonome sur seulement
1,5 gallon d’essence automobile.

Les réalisations dans les années 90 ont non seulement mis en évidence la valeur des UAV pour
les missions scientifiques, mais aussi des perspectives avancées pour leur utilisation éventuelle
dans les administrations civiles et les applications commerciales. Toutefois, ces applications
potentielles étaient limitées du aux restrictions imposées aux mouvements des UAV en dehors
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d’'un usage spécial espace aérien. A la fin des années 90, la nécessité d’accroitre 'accés des
UAV a l'espace aérien civil a pris de 'ampleur|5]. Plus apparente pour accueillir les différentes
missions et soutenir un marché en croissance.

FIGURE 1.2 — Premier UAV au monde, 1916

1.3 les drones et leurs classifications

1.3.1 Les drones
1.3.1.1 Définition

Les drones ou UAV (Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants sans pilote ca-
pables de mener a bien une mission en autonomie ou semi-autonomie [6][7]. Leur utilisation
principale est militaire pour des missions de reconnaissance ou de surveillance, sans risque des
pertes humaines. En effet, ils sont bien adaptés pour la réalisation des missions qui mettraient
potentiellement un équipage en danger ou qui nécessitent une permanence sur zone qui serait
fastidieuse pour un équipage a bord. Leur emploi a commencé par tout ce qui touche & 1’ob-
servation puis a été étendu a I'acquisition des objectifs ainsi qu’a la guerre électronique, et a
la destruction des cibles. Des applications civiles font leur apparition comme la surveillance du
trafic autoroutier, la prévention des feux de foréts, la récolte des données météorologiques ou
bien encore l'inspection des ouvrages d’art. La taille des drones varie du centimétre a plusieurs
métres, tout comme leur mode de propulsion qui évolue en fonction des besoins. On distingue
deux types de voilures : les voilures fixes pour le vol en mode d’avance et les voilures tournantes
pour le vol stationnaire.

1.3.1.2 Classification

La classification des drones est un exercice trés difficile, dans la mesure ou elle est différente
selon les pays. Cependant les drones aériens peuvent étre classés selon trois critéres qui sont
I’altitude de la croisiére, I’endurance en termes de temps de vol et leur dimension principale.
Dans ce cadre, le domaine opérationnel des drones peut se décomposer en trois segments|8] :

— Les drones tactiques.

— Les drones de moyenne altitude et longue endurance (MALE) permettant d’utiliser une
charge utile de 'ordre de 100 kg.

— Les drones de haute altitude et longue endurance (HALE).

Le segment tactique se décompose lui-méme en six segments :
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— Les micro-drones (Micro Air Véhicule ou MAV), pouvant étre contenu dans une sphére
de 30 cm.

— Les mini-drones (Mini Air Véhicule ou MAV également), pouvant étre contenu dans une
sphére de 70 cm.

— Les drones de trés courte portée (TCP).

— Les drones moyenne portée lents (multi charges multi missions ou MCMM lents).
— Les drones rapides bas altitude (MCMM rapides).

— Les drones maritimes tactiques (DMT).

Cela peut surprendre de distinguer en deux segments les micro-drones et les mini-drones,
mais la différence d’échelle entre les deux impose aujourd’hui encore des fortes contraintes
pour le choix des matériaux des capteurs et des systémes embarqués. Par conséquent ces deux
familles sont fortement différenciées par ’autonomie en vol et la qualité des controles, cependant
la miniaturisation des cartes électroniques jointe a I'augmentation des capacités de calculs des
mini-systémes embarqués tendent a réduire ces écarts(voir figure 1.3 et 1.4[8]).

Cetégores
HALE
MALE
i LAV
Micro-LIAN
«1 a2 1,019 3,830 12,000 Poids (kg)
<08 4 200 200 200 Charge utile (kg)
. A e 12 " %ﬂbm

FIGURE 1.3 — Les catégories de drones

FIGURE 1.4 — Classification selon le mode de propulsion
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1.3.2 Formule des drones existants
1.3.2.1 Les drones a voilures tournantes :

Ce genre de drone a la capacité de décoller, voler et atterrir verticalement, ils utilisent
des voilures tournantes ou rotor multiples pour voler en état stationnaire, ils n’ont pas besoin
d’une piste de décollage/atterrissage et ils peuvent réaliser une trés grande variété de missions
irréalisables par des drones a voilure fix [9]. Nous établissons un classement des cellules a voilures
tournantes en 4 catégories|10] :

1. Les Monorotors;

2. Les birotors contrarotatifs ;
3. Configuration a 3 rotors;
4. Les quadrotor.

1. Les Monorotors
Les mono-rotors se composent avant tout d’un rotor principal (bipale avec barre stabilisa-
trice de Bell ou quadripale) qui permet la sustentation et la propulsion. Ils se divisent en 3
sous catégories selon la configuration utilisée pour permettre au drone de se déplacer dans
ses déférents axes (en translation et en rotation), ainsi que pour I'empécher de tourner
sur lui-méme sous I’action du couple de réaction du rotor principal|[10].
— Catégorie 1 :
Les drones utilisant un rotor arriére (ou rotor anti-couple)(voir figurel.5 [11])

FIGURE 1.5 — Mono-rotor-Catégorie 1

— Catégorie 2 :
Les drones utilisant des volets positionnés sous le rotor principal(voir figure 1.6 [11])

<y

e

FIGURE 1.6 — Mono-rotor-Catégorie 2

— Catégorie 3 :
Les drones utilisant 2 rotors électriques latéraux indépendants situés de part et
d’autre du rotor principal et des volets positionnés sous le rotor principal (voir
figurel.7 [11]).
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FIGURE 1.7 — Mono-rotor-Catégorie 3.

2. Les birotors contrarotatifs :

Les birotors contrarotatifs se composent de deux rotors (coaxiaux ou en tandem) tournant
en sens opposés et a la méme vitesse de rotation. Ils sont divisés en 3 sous catégories selon
la configuration utilisée pour permettre au drone de se déplacer suivant ses différents
axes|12].

— Catégorie 1 :
Les drones utilisant la variation cyclique et collective du pas pour se positionner
(voir figure 1.8 [11]).

FIGURE 1.8 — Birotor-Catégorie 1

— Catégorie 2 :
Les drones utilisant un (ou des) autres(s) rotor(s) pour se positionner (voir figure
1.9 [11]).

FI1GURE 1.9 — Birotor-Catégorie 2

— Catégorie 3 :
Les drones utilisant des volets orientables pour se positionner (voir figure 1.10[11]).
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F1GURE 1.10 — Birotor-Catégorie 3

3. Configuration a 3 rotors :

Dans cette catégorie, nous trouvons le tri-rotor, le vectron et I'hélicoptére auto-stable.
Le tri-rotor est constitué de 2 rotors a l'avant qui tournent dans des sens opposés et un
rotor a l'arriére avec orientation réglable. Le fonctionnement est similaire a celui d’un
quadrotor mais la performance en vol n’est pas aussi satisfaisante. Des expériences ont
été faites sur le tri-rotor a Heudiasyc (Figure 1.11 [2]).

Le vectron est constitué de 3 rotors qui tournent dans le méme sens (figure 1.12 [2]). Le
corps circulaire de I'appareil tourne par conséquence dans le sens contraire. Les vitesses
des moteurs sont variées a des instants trés précis de maniére a obtenir des couples de
tangage et de roulis|13].

FiGURE 1.11 — Tri-rotor

FIGURE 1.12 — Vectron et hélicoptére auto-stable.

4. Les quadrotors :

Quadrotor est le plus populaire parmi les hélicoptéres multi rotor (Figure 1.13 [10]). L’un
des avantages de I'utilisation d'un hélicoptére multi rotors, est la capacité d’emporter des
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poids élevés car il a plus de portance|[14].

Les quadrotors sont trés maniables, ils permettent le décollage vertical et a I'atterrissage,
ainsi que le vol en zones difficiles a atteindre. Les inconvénients sont la masse de 1’héli-
coptére et la consommation accrue d’énergie due & des moteurs. Comme il est controlé
par des changements de vitesse du rotor, il est plus adapté aux moteurs électriques. Les
moteurs d’hélicoptéres qui ont de grandes réponses lentes ne peuvent pas étre satisfaisants
sans un bon systéme de boite de vitesse[15] .

() (L]

FIGURE 1.13 — Hélicopteéres a quatre hélices : quad rotor de pennsylvanie (a), X19 quadtilt-rotor
aircraft (b), le drone du laboratoire IBISC (c) et le drone de la NASA (d)

1.4 Les domaines d’applications de drones

Les UAV sont a l'origine développés pour remplacer les humains dans des environnements
hostiles ou des situations dangereuses. Ces véhicules sans pilote présentent de nombreux avan-
tages, c’est trés probablement dans le domaine civil comme dans le domaine militaire que les
drones sont appelés a jouer le role le plus important, et ce en raison de leur flexibilité et de leur
polyvalence professionnelle. Parmi les exemples les plus importants d’applications d’UAV :

1. Terrain militaire (voir figure 1.14[15] )

@

FIGURE 1.14 — Drone militaires de surveillance : (a) global hawk et (b) sperwer (sagem) .

2. Champ agricole :

— Prouvé son efficacité en pulvérisant les cultures agricoles avec une grande précision
et une grande différence de cofit.
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— La possibilité d’arpenter la terre pour trier les cultures parmi les cultures contami-
nées.

— Suffisamment de temps pour accéder aux cultures corrompues et les traiter.
3. Domaine industriel :

— Surveillance des oléoducs et des gazoducs et surveillance de toute fuite, explosion ou
incendie. L’appareil est connecté a une caméra haute résolution, au systéme GPS
et au GNSS, le pilote se trouvant dans une salle d’opération fixe a des centaines de
kilomeétres de distance.

— Le pilote demande a ’aéronef d’envoyer les coordonnées du site, puis envoie un ordre
au technicien responsable pour qu’il se rende sur le site et corrige le probléme.

— Gagnez du temps et des risques pour les travailleurs sur le terrain plutét que de
rester longtemps dans le sable et sous le chaud soleil.
4. Photographie aérienne et arpentage :

— La possibilité de numériser de grandes zones en quelques minutes et d’envoyer des
images a l'ordinateur et de les traiter numériquement rapidement et avec précision.

— Dimensions et hauteurs réelles sans descendre au sol.

— L’étude de la terre.

— Connaissance de la qualité du sol.

— La possibilité de rechercher et de détecter les effets souterrains enfouis.

— Treés haute résolution de la technologie 3D jusqu’a 1 cm au-dessus du sol(voir figure
1.15 [15]).

FIGURE 1.15 — Le Predator, drone multi missions, utilisé par ’'US Air Force depuis 1995

1.5 Les commande des drones

1.5.1 Les techniques de commande linéaires

— La commande par PID :

La technique de commande par PID (Proportionnel, Intégral, Dérivé) est certainement 1’ap-
proche la plus connue et la plus simple & implémenter sur un systéme. Elle facilite la compré-
hension du role physique du chacun des termes de la commande, ce qui permet donc de régler
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FIGURE 1.16 — Principe de la commande par PID

les gains [13]. Cette technique de commande a été testée avec succes sur plusieurs plateformes
expérimentales comme les hélicoptéres [16], les quadrotors [17] et les drones a rotors coaxiaux
[18] (voir figure 1.16. [2]).

— La commande par placement de pole :

La commande par placement de podles est une méthode qui consiste a déterminer une matrice
de gains qui place les valeurs propres du systéme en boucle fermée en des positions prédéfinies.
C’est cette architecture de commande qui a été sélectionnée par [19] pour commander d'un
hélicoptere, d'un quadrotor et d’'un drone & voilure fixe, respectivement (voir figure 1.172]).

Im(p) Imiz)

A

amortissement

1
‘.“. & %
I\\ _— optimal

B |

”
| ‘- Re(p)
= -

.\ Relz)

FIGURE 1.17 — Zone idéale de placement des poles de la boucle fermée

— La commande linéaire quadratique :

La commande linéaire quadratique, dite commande LQ (Linear Quadratic), est une méthode
de synthése qui permet de déterminer la commande optimale d’un systéme qui minimise (ou
maximise) un critére de performance. Cette loi de commande a donné des résultats sans sta-
bilisation d’attitude du quadrotor OS4 dans les travaux de S. Bouabdallah et André Noth.
Ces résultats ont été comparés avec ceux obtenus par le controleur PID [20].Cette approche a
tout de méme été implémentée avec succés sur plusieurs plateformes expérimentales comme les
hélicoptéres, [21][22] les modeéles réduits d’avion [23] et les drones & rotors coaxiaux [24]. Une
comparaison entre ’approche par PID et 'approche LQ est réalisée dans [25] pour la commande
d’un quadrotor (voir figure 1.18|2]).

— La commande H inf :

L’approche H inf est certainement la structure de commande qui a été la plus appliquée
pour le pilotage des véhicules aériens autonomes [26]. Un algorithme de commande H inf, dé-
veloppé par M.Chen et M.Huzmezan est appliqué sur une plateforme pivotant librement, il est
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FIGURE 1.18 — Principe de la commande linéaire quadratique gaussienne

présenté dans [27]. L’avantage de 'approche H inf par rapport aux architectures de commande
précédentes est que la synthése de ce correcteur peut se faire en utilisant les techniques d’op-
timisation LMI (de l'anglais Linear Matrix Inequality) [28]. Cette approche a été testée avec
succes sur un grand nombre de plateformes expérimentales [29], [30], [31], [32], [33], [34]]. Une
comparaison entre I’approche LQG et 'approche H1 est également disponible dans [35].

— La commande prédictive :

L’idée de la commande prédictive [24], ou commande MPC (de 'anglais Model Prédictive
Control) est d’utiliser un modéle dynamique du systéme au sein de la commande dans le
but d’anticiper le comportement du procédé sur un intervalle de temps donné. L’horizon de
prédiction et la commande prédictive ont été mises en ceuvre pour des hélicoptéres dans [36],
pour des drones a rotors coaxiaux dans [37] et pour des drones convertibles dans [38] (voir
figure 1.19 [2]).

A
Y

FIGURE 1.19 — Principe de la commande prédictive

— Commande par séquencement de gains :

La commande de gain représente certainement la transition parfaite entre les approches
linéaires et non linéaires. En effet, I'idée de cette approche est de contréler un systéme non
linéaire en pilotant une famille de N systémes LTI (pour Linear Invariant Time) et le représen-
tant de maniére satisfaisante en un certain nombre de points de fonctionnement|2|. L’avantage
majeur de ce type de commande est sa capacité a intégrer des méthodes de commande linéaire
robuste dans des conceptions de commandes non linéaires, c¢’est d’ailleurs ce qui a été fait avec
succes pour les hélicopteres dans [39] (figure 1.20 [2]).
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FIGURE 1.20 — Principe de la commande par séquencement de gain

1.5.2 Les techniques de commande non linéaires

Compte tenu de la complexité du modéle des quadrotors, les correcteurs classiques de-
viennent impuissants et donnent souvent de moins bons résultats. Pour résoudre ce probléme,
les chercheurs s’orientent actuellement vers des controles non linéaires robustes, qui donnent
des résultats acceptables dans de vastes secteurs d’activité[10].

— Commande par linéarisation E/S :

Le principe de la Commande par linéarisation E/S est de transformer la dynamique non
linéaire du systéme en une dynamique linéaire équivalente au moyen d’un changement de va-
riables et d’un choix approprié des entrées de commande [2]. La linéarisation entrée-sortie
consiste donc a créer une relation linéaire différentielle entre la sortie du systéme et sa nouvelle
entrée [20].

— Commande par Backestepping :

Commande par Backestepping est un algorithme récursif qui décompose le contréleur en
étapes et stabilise progressivement chaque sous-systéme. Toutefois, dans le cas des véhicules
aériens, la détermination des entrées de commande est complexifiée dans la mesure ou la dy-
namique de translation est sous actionnée. La structure résultante de cette approximation a
également la forme adaptée pour la commande dite par Backstepping [40], qui a d’ailleurs été
appliquée aux hélicoptéres, aux quadrotor et aux drones & rotors coaxiaux [23].

— Commande prédictive :

La commande prédictive correspond a la résolution d’un probléme de contréle optimal effec-
tué a chaque période d’échantillonnage. Cette méthode, séduisante en théorie, souffre cependant
de sérieuses limitations pratiques, notamment en termes d’influence du temps de calcul [2]. Les
commandes prédictives ont été mis en place pour les hélicoptéres dans, des drones a rotors
coaxiaux dans et pour des drones convertibles dans [20].

— Commande non-linéaire par modes glissants :

Le contrdle en mode glissant (SMC) est 'une des techniques de controle robustes les plus
utilisées pour controéler les systémes non linéaires en raison de ses caractéristiques attrayantes de
convergence finie, de robustesse aux incertitudes et perturbations paramétriques et de simplicité
relative d’élaboration. Cette technique de controle a été testée avec succés sur un grand nombre
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de plateformes telles que le quadrotor [41]. Cependant, I'inconvénient principal associé a cette
méthodologie est 'apparition des vibrations (phénoménes de chattering) dans les actionneurs
qui peut endommager le systéme [42] (voir figure 1.21 [2]).
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FIGURE 1.21 — Fonctionnement de la commande par mode glissant

— La commande par logique floue :

L’idée derriére le controle par logique floue est d’approximer dans une certaine mesure la
flexibilité du raisonnement humain dans la direction d’un systéme. Il introduit la notion de
graduation lors du passage du signal de commande d’une structure a une autre. De cette facon,
la commande peut étre dans un état intermédiaire, autre que celui imposé par les structures
de commande définies par la commande en mode glissant. L’application de cette technique
de controle pour le pilotage des drones n’est pas en reste puisqu’elle est mise en ceuvre avec
succes dans [43],[44],[45]. Dans [46], architecture logique d'un quadrotor est complétée par un
mécanisme d’adaptation permettant de prendre en compte les perturbations externes liées au
vent.

— La commande H inf non linéaire :

La bonne performance de la commande H1 dans le cas linéaire a poussé les chercheurs
pour essayer d’étendre ses caractéristiques au cas linéaire [47],[48]. Elle a été la solution d’une
équation a dérivés partiels de Hamilton - Jacobi - Bellman - issacs. Toutefois, la résolution
analytique de cette équation est impossible dans le cas général et trés défficule pour les systémes
non linéaire secteurs spécifiques [28].

Malgré la difficulté de synthése évoquée précédemment, la commande non linéaire H1 a été
mis en ceuvre pour les hélicoptéres volants en [49] et plus récemment pour les hélicoptéres de
quadrotor en [50]. les simulations effectuées en présence de les perturbations aérodynamiques,
les incertitudes structurales et les paramétriques démontrent l'efficacité de ce systéme et la
robustesse de cette stratégie de controle.

Dans [51], la structure de commandement est la suivante accompagnée d’'un dispositif de
prédiction pour le suivi de la trajectoire.

1.6 Conclusion

Au cours du premier chapitre, nous avons briévement présenté le contexte historique asso-
cié a I'apparition des robots volants, et rappelé sur la définition d’un drone et ses déférentes
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classifications. Nous avons également vu les formules des drones existants et leurs applications.
Ensuite, nous avons présenté dans une étude bibliographique les différentes techniques de com-
mande.

On constate que le monde des drones en général et celui des quadrotor en particulier a connu
ces derniéres années un intérét croissant vu les développements et les avancées technologiques,
et ils sont doués de réelles capacités de navigation autonome a des multiples applications civiles
et militaires.

Le chapitre suivant est consacré au modéle dynamique du quadrotor, ceci passe impérati-
vement par donner une vue générale sur sa constitution et son principe de fonctionnement.
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Quadrotor

Sommaire
2.1 Introduction . . . . . .. . . . . e e e e e e 16
2.2 Description générale du quadrotor . . . ... ... ... ....... 17
2.3 Les mouvements du quadrotor . . . ... ... .. .......... 17
2.3.1 Mouvement vertical . . . . .. . . ... L 18
2.3.2 Mouvement deroulis . . . . . . . ... ... 18
2.3.3 Mouvement de tangage . . . . .. .. Lo o 18
2.3.4 Mouvement de lacet . . . . . . . ... ... 19
2.3.5  Mouvement de translation . . . . ... .. ... ... .. ... ..., 19
2.4 Modéle dynamique du quadrotor . . . . ... ... ... ... .. 20
2.4.1 Matrice de rotation . . . . . . . ... .. L L 21
2.4.2 Effets physiques agissants sur le quadrotor . . . . . .. .. ... ... 22
2.4.3 Développement du Modéle mathématique selon Newton-Euler . . . . . 24
2.4.4 La représentation d’état du systéme Pour un systéme . . . .. . . .. 30
2.5 Conclusion. . . . . . . i i it e e e e e e e e e e e e e e e e 31

2.1 Introduction

Le quadrotor répond a une dynamique de vol bien particuliére. Si sa mobilité dans I'espace
est équivalente & celle d’un hélicoptére, la réalisation des déplacements est fondamentalement
différente. En effet, c’est l'effet combiné des quatre moteurs qui permet aux quadrotor de
s’orienter et de se mouvoir. Il est donc primordial de comprendre le fonctionnement de ce type
de drone afin d’espérer le controler.

Afin de concevoir un contréleur de vol, on doit d’abord comprendre les déférents mouvements
d’un quadrotor, sa dynamique et par conséquent ses équations dynamiques. Cette compréhen-
sion est nécessaire non simplement pour la conception du contréleur, mais aussi pour assurer
que les simulations du comportement des quadrotors sont plus proches que possible de la réalité
lorsque la commande est appliquée.

Nous présentons, dans ce chapitre, la description des possibilités de vol et la modélisation
dynamique (ou mathématique) en vue de la commande du systéme d’un quadrotor a six degré

16
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de liberté ainsi que ses mouvements de base.

2.2 Description générale du quadrotor

Un quadrotor est un robot mobile aérien a quatre rotors définit dans ’espace par 6 DDL
[17, 52|. Ces 4 rotors sont généralement placés aux extrémités d'une croix, et 1’électronique de
controle est habituellement placée au centre de la croix. Afin d’éviter a 'appareil de tourner
sur lui-méme sur son axe de lacet, il est nécessaire que deux hélices tournent dans un sens, et
les deux autres tournent dans ’autre sens. Pour pouvoir diriger ’appareil, il est nécessaire que
chaque couple d’hélices tourne dans le méme sens, soit placé aux extrémités opposées d’une
branche de la croix.

Le fonctionnement d’un quadrotor est assez particulier. En faisant varier astucieusement la
puissance des moteurs, il est possible de manipuler le quadrotor suivant ses différents axes, soit
selon I'axe z pour monter/descendre, ou selon les axes x et y pour l'incliner & gauche/a droite
(roulis) ou en avant/arriére (tangage), ou selon 1’axe de lacet pour le faire pivoter sur lui-méme
[53].

Le quadrotor a six degrés de liberté, trois mouvements de rotation et trois mouvements de
translation, ces six degrés doivent étre commandés a ’aide de quatre déclencheurs seulement.
Donc c’est un systéme sous actionné (le nombre des entrées inférieure au nombre des sorties)
(voir figure 2.1 [13]).

Tangage

FIGURE 2.1 — Modéle global du quadrotor .

2.3 Les mouvements du quadrotor

Le quadrotor est composé de 4 hélices, les rotors de droite et gauche (1 et 3) tournent dans
le sens des aiguilles d’une montre et les rotors de 'avant et I'arriére (2 et 4) tournent dans le
sens inverse pour neutraliser le mouvement du drone [54]. Pour faire glisser le drone il suffit de
varier la vitesse des rotors pour produire une force de poussée vers le sens désiré.

Un robot volant de type quadrotor posséde deux mouvements de translations et trois mou-
vements de rotation [55] :

— Translation verticale.
— Translation horizontale.
— Mouvement de roulis.

— Mouvement de tangage.
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— Mouvement de lacet.

2.3.1 Mouvement vertical

Afin de planer, toute la force de portance devrait seulement étre le long de ’axe z avec une
grandeur exactement opposée a la force de pesanteur. Par conséquent, la poussée produite par
chaque rotor doit étre identique. Les mouvements ascendant et descendant sont obtenus par la
variation de la vitesse de rotation des moteurs (par conséquence la poussée produite). Si la force
de portance est supérieure au poids du quadrotor, le mouvement est ascendant, et si la force
de portance est inférieure au poids du quadrotor, le mouvement est descendant (voir figure 2.2
[13]) [55].

Roulis:

Montes verticale

Descenta verticale

FIGURE 2.2 — Mllustration du mouvement vertical.

2.3.2 Mouvement de roulis

La Figure 2.3[13] présente une illustration d’un mouvement de roulis pour un quadrotor.
Dans ce cas, on applique un couple autour de 'axe x, c¢’est-a-dire en appliquant une différence
de poussée entre le rotor 2 et le rotor 4. Ce mouvement (rotation autour de I’axe x) est couplé
avec un mouvement de translation selon I'axe y [55].

FI1GURE 2.3 — Illustration du mouvement de roulis.

2.3.3 Mouvement de tangage

La figure 2.4]|13] présente une illustration d’un mouvement de tangage pour un quadrotor.
Ce mouvement est trés ressemblant & celui du roulis et il est obtenu en augmentant (ou en
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diminuant) la vitesse d’hélice arriére et en diminuant (ou en augmentant) la vitesse d’hélice
d’avant. Ce mouvement (rotation autour de y) est couplé avec un mouvement de translation
selon I'axe x [55].

Tangage ¥

FIGURE 2.4 — Tllustration du mouvement de tangage.

2.3.4 Mouvement de lacet

La Figure 2.5[13| présente une illustration d’'un mouvement de lacet pour un quadrotor.
Pour réaliser ce mouvement on applique une variance de vitesse entre les rotors 1,3 et les rotors
2,4 (i.e. 1,3 de méme vitesse et 2,4 de méme vitesse) pour faire une rotation autour de I’axe (z).

La direction de la force de poussée ne décale pas pendant le mouvement, mais I’augmentation
de la force de portance dans une paire de rotors doit étre égale a la diminution des autres paires
pour s’assurer que toute la force de poussée demeure la méme [55].

FIGURE 2.5 — Hllustration du mouvement de lacet.

2.3.5 Mouvement de translation

La Figure 2.6[13| présente une illustration de translation horizontale pour un quadrotor. Il
a le méme principe que pour la translation verticale mais cette fois-ci dans le plan xy. Il faut
augmenter les vitesses de rotation de facon a ce que la force de poussée maintient le quadrotor
a une hauteur constante par rapport au sol et en appliquant une force le long de x ou y, le
systéme effectue un vol connu dans la littérature sous le nom de « vol en palier » [56].
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FIGURE 2.6 — Hllustration du mouvement de translation.

2.4 Modéle dynamique du quadrotor

Le quadrotor est classé parmi les systémes volants les plus complexes. Et pour cela la
modélisation des robots volant est une tache délicate et un peu complexe vu que la dynamique de
ce type de robot volant est non linéaire et pleinement couplée [57]. Afin de pouvoir comprendre
au mieux le modéle dynamique développé, nous considérons les hypothéses suivantes :

— La structure mécanique du quadrotor est supposée rigide et symétrique, ceci donne une
matrice diagonale .

— Les hélices sont supposées rigides pour pouvoir négliger 'effet de leur déformation lors de
la rotation.

— Le centre de masse du quadrotor et 'origine du repére lié a la terre se coincident.

— La force de poussée et la force de trainée sont relatives a la somme des vitesses de rotation
des moteurs aux carrés.

Pour développer un modéle dynamique du quadrotor (Figure 2.7[13]), on va utiliser deux repéres
soit un repére lié a la terre R® (O, X,Y, Z) et un repére mobile R™ (o, x,y, 2) associé au centre
de la masse du quadrotor.

Le passage entre le repére mobile et le repére fixe est donné par une matrice dite la matrice

de transformation 7" qui contient 'orientation et la position de repére mobile par rapport au
repére fixe.

On choisit la convention d’axes suivants :

Tangage

FIGURE 2.7 — Géométrie du quadrotor.
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T— [g ﬂ (2.1)

Avec R la matrice de rotation (décrit 'orientation de 'objet mobile) £ = [X Y Z}T est
le vecteur de position. Pour déterminer les éléments de la matrice de rotation R, on utilise les
angles d’Euler.

2.4.1 Matrice de rotation

Nous définissons 'orientation du quadrotor autour de différents axes de la fagon suivante
[57] :
— Rotation de I'angle de roulis ¢ autour de l'axe x (—7 < ¢ < 7).

— Rotation de 'angle de tangage 6 autour de ’axe y (—g <0< g)

— Rotation de I'angle de lacet ¢ autour de 'axe z (—7m < ¢ < ).

Les angles d’Euler 0, ¢ et 1 respectivement tangage, roulis et lacet, sont utilisés pour
déterminer 'orientation du repére dU quadrotor par rapport au repeére inertiel.

En utilisant les angles d’Euler, les matrices des rotations sont :

— La rotation autour de x par ’angle ¢ traduite par la matrice :

1 0 0
R(z,0)=|0 cp —s¢ (2.2)
0 s¢p co

— La rotation autour de y par ’angle # traduite par la matrice :

cd 0 sb
R(y,0) = 0 1 0 (2.3)
—s0 0 cb

— La rotation autour de z par ’angle v traduite par la matrice :

cp s 0
R(z,)= | —s¥ ¢ 0O (2.4)
0 0 1

En multipliant les trois matrices (2.2), (2.3), (2.4), nous obtenons la matrice de rotation
totale suivante :

R(¢.0,¢) = (z,0) * (y,0) * (2,¢) (2.5)
D’aprés (2.5) on obtient :
1 0 0 cd 0 sb cp sy 0
R(¢,0,0) =10 cp —s¢ 0O 1 0 —stp cp 0 (2.6)

0 s¢p co —s6 0 cf 0 0 1
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cOcp  cpslsp — sipedp  cpshso + sso
R(¢,0,v) = | sy sysOsp + cihed  sipsbeop — chso (2.7)
—s6 csp clco

R : matrice de rotation
Avec ¢ = cos et s = sin.

Dans le repére terrestre Rg, le mouvement de rotation du quadrotor est décrit par les
variables (¢, 0,1). Cependant, dans le repére lié au solide Rp, la vitesse de rotation est décrite
par les rotations de roulis, tangage et lacet (P, @, R), respectivement. La relation entre ces deux
ensembles de variables peut étre montrée comme suit :

P b 0 0
Q= 1Q| = |0| +R(z,¢)"" x |6] + (R(y,0) x R(z,9))"" x |0 (2.8)
R 0 0 (G
D’ou :
P 1 0 —sf ¢
Ql =10 cp soch| x |0 (2.9)
R 0 —s¢ coch ¥
et inversement :
¢ 1 sotd coto P
0l =0 cdp —so| x |Q (2.10)
o oz 2] |k

Avec : t =tg
Dans le cas ou le quadrotor réalise des mouvements angulaires de faibles amplitudes :

(2.11)

cp=cl=cyp=1
s =80 =3s1)=0

Le vecteur [P Q R]T peut étre assimilé a [¢ 0 ¢)]T

2.4.2 Effets physiques agissants sur le quadrotor

Le quadrotor est classé dans la catégorie des systémes volants les plus complexes vu le
nombre d’effets physiques qui affectent sa dynamique.

2.4.2.1 Les Forces

— Le poids donné par :

P =mg (2.12)

Ou :
m : La masse totale

g : L’accélération de la pesanteur qui est égale & 9.8m.s~2
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— les forces de poussée :

Ce sont des forces orthogonales sur le plan des hélices, provoquées par la rotation des moteurs
et relatives au carrée de la vitesse de rotation des moteurs :

F = Oru? (213

Avec:i=1:4"
Cr : est le coefficient de portance.

— Les forces de trainée :

C’est la résultante entre la force de pression et la force de frottement visqueux. Dans ce cas, on
a deux forces de trainée procédant sur le systéme :

T, = Cyw? (2.14)

Avec C est le coefficient trainée.
— La trainée selon les axes (x, y, z) :
Elle est due au mouvement du corps du quadrotor.

Ft = Kft/U (215)

Avec : Ky, le coefficient de trainée de translation et v la vitesse linéaire.

2.4.2.2 Les Moments

Il existe différents moments qui agissent sur le quadrotor, ces moments sont a l'origine de
la force de poussée et de la force de trainée et aux effets gyroscopiques.

1. Moment dus aux forces de poussée :

— La rotation autour de ’axe x : elle est due au moment créé par la différence entre
les forces de portance des rotors , ce moment est défini par la relation suivante :

M, = d(—F, + Fy + F3 — Fy) = d,Cp(—@} + @05 + @03 — @3) (2.16)

— La rotation autour de axe y : elle est due au moment crié par la différence entre
les forces de portance des rotors, ce moment est donné par la relation suivante :

M, =d,(—F, — Fy + F3 + Fy) = d,Cr(—&% — &3 + @3 + ©F) (2.17)

d, = dysin(45°)

dy : longueur du bras du centre du quadrotor au centre du moteur.
1. Moments dus aux forces de trainée :

— La rotation autour de ’axe z : c’est le moment créé par les couples de trainée dans
chaque hélice, ce moment est exprimé sous la forme suivante :
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M, = Cy(—0} + &5 — @5 + @}) (2.18)

— Moment résultant des frottements aérodynamiques : il est donné par :

M, = K;,Q? (2.19)

Ky, : Le coefficient des frottements aérodynamiques et €2 est la vitesse angulaire.

2.4.2.3 Effet gyroscopique

L’effet gyroscopique se définit comme la difficulté de modifier la position ou l'orientation du
plan de rotation d’'une masse tournante. L’effet gyroscopique est ainsi nommé en référence au
mode de fonctionnement du gyroscope, appareil de controle de mouvement utilisé pour ce type
d’appareil [9]. Dans notre cas, il y a deux moments gyroscopiques, le premier est le moment
gyroscopique des hélices :

My, = QAJ 0 0 (1) w]” (2.20)

i=1
Avec :

Ensuite, il y a le moment gyroscopique dii aux mouvements de ’appareil, il est donné par
la relation suivante :

My, = QA JQ (2.21)

Avec J est 'inertie du systéme.

2.4.3 Deéveloppement du Modéle mathématique selon Newton-Euler

Aprés avoir décrit les différentes équations, nous pouvons maintenant élaborer le modéle
mathématique en utilisant la formulation de Newton-Euler, les équations sont alors notées sous
la forme suivante [58, 59, 60, 61] :

(=
m( = F; + F, + F, (2.22)
R = RS(Q) '

JQ=—QNAJQ+ My — M, — My,

Avec :
( : est le vecteur de position du quadrotor;
m : la masse totale du quadrotor ;
Q) : La vitesse angulaire exprimée dans le repére fixe;
R : La matrice de rotation;
J : matrice d’inertie symétrique de dimension (3x3), elle est définie par :
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o O

0
Iy
0

J = (2.23)

o oS
~

z

Tout comme a 'importance de la masse des UAV dans la description du mouvement de
translation, les parameétres du mouvement de rotation des UAV nous obligent a décrire de ma-
niére mathématique le moment d’inertie de la masse,J. Cependant, contrairement a la propriété
de masse,J est une sorte de masse fabriquée par rapport au centre de masse des objets et non
pas simplement atteinte en pesant le drone. Cela nécessite une analyse par morceaux de la
Conception du drone.

Il convient de noter que, en raison de notre hypothése de symétrie, nous supposons que
I, = I,. L’approche prescrite par [62] décompose les composantes de dans chaque cas (I, 1, I,)
en sections additives plus petites. Ces sections simplifiées doivent étre mesurées et pesées, et
le théoréme des axes paralléles de Huygens-Steiner sera utilisé pour déterminer la contribution
au moment d’inertie de chaque composant autour des axes x,y et z du drone. L’UAV est ainsi
décomposé en 4 segments(figures 2.8 2.9 2.10 2.11 [62]).

— Moteur :

m : masse du moteur.

dm: distance du moteur par rapport au centre du quadrotor.
Z h :hauteur du mateur.

r : rayon du moteur.

FIGURE 2.8 — Calcul du moment 1.

1 1 1 1
Loy = L =2 |=mr? + —mh®| +2 | ~mr® + —mh® + md?, (2.24)
’ ’ 4 3 4 3
L o 2
Lay=4 VG md;, (2.25)

— Controleur de vitesse électronique (ESC) :

ds : distance d'un ESC par rapport au centre du quadrotor.
b : langueure d'ESC.

zZ a :largeur d'ESC.
m: masse d'ESC.

FIGURE 2.9 — Calcul du moment 2.
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1 1
Is=1,5=2|—ma?| +2|—mb? 2 2.2
S S [12ma] + {12mb —l—mds} (2.26)

12

1
I.s=4 [—m(az +b?) mdi] (2.27)

— Chassis :

=z

m : masse du chassis.
r - rayon du chassis.
H : hauteur totale du
chassis.

lH

; -

FIGURE 2.10 — Calcul du moment 3.

1 1
ILnc=Jyc= [Zmr2 + Emhﬂ] (2.28)

1
Lc= {Zmrg] (2.29)

m : masse d'un seul bras.
r:rayon du bras.
L :langueur tatale du bras.

FIGURE 2.11 — Calcul du moment 4.

1 1 1
Ix,B = Iy,B =2 |:§m’f’2:| + 2 |:Zm7"2 + gmLQ + 7/n'd2B:| (230)

1 1
Ip=4 {Zmﬁ + §mL2 + mdQB}

(2.31)
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Li=Liy+1Lis+Lic+ILip (2.32)

Pour i =z,vy, 2

S :est la matrice antisymétrique, pour un vecteur de vélocité 2 = [P Q R}T elle est
donnée par :

0 —-R Q
S=|R 0 -P (2.33)
—Q P 0

A : Le produit vectoriel.

Fy : est la force totale générée par les quatre rotors, elle est donnée par :

Ff=Rx[0 0 Yt ] (2.34)

F, : la force de trainée selon les axes (x, y, z), elle est donnée par :

~Kpe 0 0 ]
0 0 —Kp.

Kz, K1y, Kyt @ Les coeflicients de trainée de translation.
F, : force de gravité, elle est donnée par :

F,=1| 0 (2.36)

My : Moment provoqué par les forces de poussée et de trainée.

do(—F1 + F» + F3 — F))
My = |d(—Fy — Fo + F3+ F)) (2.37)
C,(—0? 4+ w3 — w3 + 7)

M, : Moment résultant des frottements aérodynamiques, il est donnée par :

K ouP?
Ma - kfayCB2 (238)
K. R?

ktaz, K oy, K tq- : Les coefficients des frottements aérodynamiques.
A. Equations du mouvement de translation :
m¢ = Fy + F, + F,. (2.39)

Faire le remplacement suivant et prendre le composant du donne, 1’équation dynamique
pour le mouvement de translation :

T U
gyl = |V (2.40)
Z w
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On remplace chaque force par sa formule, on trouve :

T cochst + spsip | 4 KU 0
M || = |epstsip — spsib| > Fi— | Kp,V | = | 0 (2.41)
z cgbc@ 1=1 KftZW mg

On obtient alors les équations différentielles qui définissent le mouvement de translation :

(

i = %(cqbcwse + spsi)) (Z F) Kfm
= %(cqﬁs@sw — spcy) (Z F) KftyV (2.42)

= cgbc@ (ZF) Kftz W —g

B. Equations du mouvement de rotation :

On a:

\

JQ = Mgy, — My, — M, + M; (2.43)

On remplace chaque moment par la formule correspondante, on trouve :

L, 0 0][¢ P L, 0 0] [P
0 I, 0 0l =— |Q| A 0 I, 0| Q] |-
0 0 L] |4 R 0 0 L||[R
_ - (2.44)
J2,.Q Kon P? d,Or(—w? + @2 + w2 — &?)
—J 0P| — | Kp0yQ? | + |doCr(—0? — 03 + @i + 03)
0 Ko R? | C,(—0? + 03 — w2 + &7)
On obtient alors les équations différentielles définissants le mouvement de rotation :
L= —QR(I —1,) — J,0.Q — Ko P* + d,Cp(—2? + @3 + @2 — &3)
1,0 = PR(I —I,) + J,Q.P — K0yQ* + d,Cr(—&? — @2 + @2 + &) (2.45)
L= —PQU, L)~ Ko R + Cy(~0f + 05 — @5 +f)

Notant que uq, us, us et uy sont les entrées de commande (de translation selon I'axe «x, v,
z» et la rotation selon lacet) du systéme et qui s’écrivent en fonction des vitesses angulaires des
quatre rotors comme suit :

Ul OT CT CT CT (IJ%
Ug | —dICT dxCT dxCT —dxCT (IJ% 246
Uus - —dxCT —dxCT dzCT d:ECT (IJ% ( ' )
Uy -, Cy - Cy w3

Et :

Q,« = W] — Wy + W3 — W4 (247)



CHAPITRE 2. FONCTIONNEMENT ET MODELISATION D’UN QUADROTOR 29

Avec :Q, est la vitesse relative des rotors.

A des fins de contrdle, une régression linéaire est nécessaire pour convertir les valeurs de
commande d’accélération (étranglement) en valeurs RPM.

wss = (Accélération% * C,.) + b (2.48)

Avec :
Wss : le régime moteur attendu RPM.
Accélération% : est la commande de pourcentage d’accélération.
C, : Coefficient de conversion Accélération % en tr/min.
b : 'ordonnée a l'origine de la relation de régression linéaire.

En conséquence, le modele dynamique complet qui régit le quadrotor est le suivant :

(Iy B IZ) Jr A

(. s _ 9 L
i (I, — I,) Iy = Koy o 1
§ = — PR+ —Q,P— ——Q"+ —u3
[y Iy Iy [y
(Lo — ]y) Kpaz 1y l
p= —QP—- ——R" + —u
) I, . L (2.49)
Kiop 1
i= - U Zuu
m
Ky, 1
g = ! yV + —UyUy
m
P KfaZW . cos(¢) cos(G)u1
\ m m

avec

(2.50)

uy = (cochst + spsih)
uy, = (copsOsp — spcy)

C. Dynamique du rotor :

Le rotor est un ensemble d’élément constitué d’un moteur a courant continu entrainant une
hélice via un réducteur, le moteur a courant continu est régi par les équations dynamiques
suivantes :

.
Voo =ri+ LY 4+ Kuw
dt (2.51)
dw '
Km:LE+@+KM

Les différents parameétres du moteur sont définis comme suit :

V.. : est la tension d’entrée du moteur.

w : est la vitesse angulaire du rotor.

K., K,, : représentent respectivement les constantes des couples électrique et mécanique.
K, : est la constante du couple de charge.

r, L : la résistance du moteur et I'inductance.

J, : I'inertie du rotor.
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Cs : représente le frottement sec.

En négligeant I'effet inductif des moteurs a cause de leur taille réduite, le modeéle dynamique
des moteurs est approximé par :

w; = bV — Bo — Biw; — 52%2 (2-52)
avec :
/80:%7ﬁ1:K;§m7 QZ%etb:%

2.4.4 La représentation d’état du systéme Pour un systéme

Pour un systéme physique, il existe une multitude de représentations d’état, dans notre cas
on considére :

X=(¢ PO Q¢ RaUvyV 2zw)
. (2.53)
= ( Ty Tz X3 T4 T5 Tg Ty Tg L9 Tio L1l L12 )
On obtient la représentation d’état suivante :
( i‘l = T3
j,’g = a1%4%Tg + CLQ.Z‘% + (13(2,«.7)4 + b1U2
9'53 = T4
Ty = au%2%6 + a;,xi + aQdxa + boug
j,’5 = Tg
it'ﬁ = a7T9x4 + CL&%g + b3U4
I7 = <X
g T (2.54)
Z"g = Qa9Tg + —uzuq
m
Tg = To
. 1
T10 = Q1010 T —Uyly
m
Ty = T2
. cos(¢) cos(f
[ T12 = anZi2 + Mul —4g
m
avec :
(a B (Iy—lz)  Kia J, . _(]Z—Im) " Kiqy e
1 — Iz 5 U2 Ix s W3 Ix74 Iy s Wh ]—y ) G—Iy’
[.'E [ K az K axr K a’ K az l
ar = ( y)7a8:_ / , A9 - ! , 10 = — ya 1 — — 7b1_ ’ (255)
[Z [Z m xX
l {
b2 - T b3 - T
\ I, I,
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2.5 Conclusion

Ce chapitre permet au lecteur d’avoir des concepts préliminaires sur les robots volants et leur
principe de fonctionnement. Le quadrotor est I'un des robots volants qui sont en investigation
ces derniéres années. Nous avons présenté une modélisation analytique d’un drone a six degrés
de liberté de type quadrotor. Sa modélisation a été établi par 1'usage du formalisme de Newton-
Euler, ce formalisme nous a permet d’établir le modéle dynamique du quadrotor.

A partir du modele obtenu, nous concluons que le modéle établi montre la nature couplée,
complexe, non linéaire, et I'interaction entre les états du systéme peut se voir clairement, multi-
variable et sous-actionné de ce systéeme. Le modéle obtenu sera utilisé, dans le chapitre suivant,
pour mettre en ceuvre les différentes lois de commande pour stabiliser ce systéme.
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3.1

Afin de pouvoir piloter et gérer un quadrotor, plusieurs algorithmes de controle peuvent étre

Introduction

appliqués pour construire des lois de commande.

Au cours de ce chapitre nous nous intéressons au systéme de controle d’un drone quadrotor.
Nous allons voir comment controler les déférents mouvements en utilisant la technique PID
tout en testant le modéle de simulation réalisé sous MATLAB qui permet de générer des lois
de commande pour la stabilisation, ou il facile d’évaluer les performances du systéme avec une

approche mathématique.

32
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Nous allons simulé le modéle expliqué dans le chapitre précédent, et discuté les déférents
résultats qu’on a obtenus avec les déférentes valeurs. Ce chapitre a pour but d’illustrer la
déstabilisation et la stabilisation du quadrotor selon les valeurs du régulateur PID. Les résultats

sont présentés a l'aide de 'outil scope sous SIMULIK ou la commande plot dans un script
MATLAB.

3.2 Asservissement et régulation

Un asservissement est un algorithme dont ’objet principal est d’atteindre le plus rapidement
possible sa valeur de consigne et de la maintenir, quelles que soient les perturbations externes.
Le principe général est de comparer la consigne et 1'état du systéme de maniére a le corriger
efficacement. La régulation (ou constante d’asservissement) doit agir pour qu’une mesure soit
égale & une consigne (en reéalité, il suffit qu’elle soit aussi proche que possible).

Si 'on cherche & atteindre un point de consigne pouvant évoluer dans le temps selon une
loi mathématique appropriée, on parlera de poursuite ou d’asservissement. Si on veut éliminer
les perturbations pour qu’une valeur reste constante, on parlera de régulation [63]. Il existe
plusieurs types de régulateurs :

3.2.1 Reégulateur proportionnel P

Dans le cas du controle proportionnel, I’erreur est virtuellement amplifiée d’un certain gain
constant qui devra étre déterminé en fonction du systéme [64].

u(t) = Kp x &(t) (3.1)

Ou :

K, est le gain et u(t) est la commande.

L’idée est d’accroitre l'effet de 'erreur sur le systéme afin qu’il réagisse plus rapidement
aux modifications des instructions. Plus la valeur de Kp est élevée, plus la réponse est grande.
D’autre part, la stabilité du systéme est détériorée et dans le cas d'un Kp disproportionné, le
systéme peut méme diverger. L’action proportionnelle applique une correction instantanée a
toute différence entre la mesure et la valeur de consigne. Plus la perturbation est grande, plus

la correction effectuée est importante. Ce composant seul ne permet pas une grande précision,
en particulier dans les systémes a faible inertie.

3.2.2 Reégulateur proportionnel-intégrale PI

Au controle proportionnel, on peut ajouter I'intégration de I'erreur. Dans ce cas, nous ob-
tenons une régulation PI (proportionnelle et intégrée). L’erreur entre la valeur de consigne
et la mesure est ici intégrée en fonction du temps et multipliée par une constante qui devra
également étre déterminée en fonction du systéme.

u(t) = Kp x e(t) + K; /5(t)dt (3.2)

Ou :

K7 est la constante d’intégration. L’intégrale est réalisée sur une période définie.
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Pourquoi devons-nous ajouter cette fonctionnalité a notre organisme de controle ?

Parce que dans un simple controle proportionnel, il y a une erreur statique. Lorsque le
systéme approche de son point de consigne, I'erreur n’est plus suffisante pour faire avancer le
moteur. Le terme intégral permet ainsi de compenser I'erreur statique et fournit par conséquent
un systéme plus stable en régime établi. Plus le K est élevé, plus 'erreur statique est grande.
Cette composante apporte une notion de temps d’intégration a la correction, cette notion
de temps est généralement exprimée en secondes. Cette action est complémentaire a ’action
proportionnelle, elle permet de stabiliser I'action proportionnelle dans le temps, plus I'erreur
mesurée est constante, plus la correction est constante [53, 64].

3.2.3 Régulateur proportionnel-intégrale-dérivée PID

Pour obtenir le controle PID, nous devons ajouter un terme & nouveau. Cela consiste a
déduire I'erreur entre la consigne et la mesure en fonction du temps et a la multiplier également
par une constante [64].

Dans le domaine de 'automatique, il existe de nombreux types de régulateurs. Le plus
classique d’entre eux est le régulateur PI D, mais il existe également un autre type de contréleur
logique flou ou de régulateurs a rétroaction. Pour un drone de type quadrotor destiné a une
utilisation de loisir, il sera limité a un régulateur PID, son principe de fonctionnement réside
dans une comparaison entre la consigne souhaitée et la valeur réelle de 'état du systéme :
plus I’écart est minime plus le le systéme converge vers le controle souhaité, cette différence
représente le taux d’erreur généralement accepté avec un taux ne dépassant pas 5%.

Dans le domaine de I'industrie, la plupart des contréleurs utilisés sont des contréleurs PID.
Les raisons de ce succés sont sa structure simple et sa haute performance dans plusieurs pro-
cessus [65]. En robotique, les techniques PID représentent les bases du contrdle. La structure
traditionnelle de PID est composée de trois facteurs, la Figure3.1 et I’équation (3.3) [65].

Kp

ki

Kd

w

FIGURE 3.1 — Structure de PID traditionnelle

Les blocs 1/s et s représentent respectivement les opérations d’intégration et de dérivation
dans le domaine de Laplace.

La formule qui régit la loi de commande pour le régulateur PID est décrite comme suit :

de(t)
dt

u(t) = Kpe(t) + K; /te(T)dT + Kp (3.3)

Avec :
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u : La variable générique controlée.

e : L’erreur entre la tache r et la sortie du processus y.

Kp : Coefficient proportionnel.

K : Coefficient intégral.

Kp : Coeflicient dérivé.

e P pour proportionnelle, on multiplie I’erreur par un gain Kp.
e [ désigne l'intégrale de ’erreur, multipliée par un gain K.

e D désigne la dérivée de I'erreur multipliée par un gain Kp.

3.3 Reégulation PID

L’attitude de 'UAV est a tout moment déterminée par les valeurs de roulis ¢, de tangage 6
et de lacet 1) par rapport a la terre (chéssis inertiel). Afin de maintenir 1’équilibre et d’obtenir
un vol utile, ces paramétres doivent étre ajustés en permanence. Notre modéle Simulink et nos
micro-controleurs physiques utilisent la méthode de controle PID susmentionnée pour orienter
ces variables comme souhaité.

1. Controle de roulis.
2. Controle de tangage.
3. Controle de lacet.

4. Controle d’altitude.

3.3.1 Controéle de roulis

La régulation de la commande de roulis nécessite les trois entrées d’informations concernant
ce mouvement. la valeur de 'angle ¢ désiré, ’angle de roulis mesuré et la vitesse angulaire du
quadrotor suivant l'axe z (figure 3.2). La différence entre le roulis désiré et le roulis mesuré
donne le signal d’erreur qui passera par un régulateur PID afin d’étre régulé. Le signal de
sortie sera encore une fois comparé au signale de la vitesse angulaire du quadrotor suivant ’axe
x, le résultat donnera Vitesse de roulis corrigé.

h

Ky P Corr

Kpp

. +
Ky o <
Correction Phi

Erreur 1
ol
S

h

<emd_Phi>

cmd Attitude
Integrator Kip
(2) Limited
Etat Phi

h

(33 w D Corr

Kdp

FIGURE 3.2 — Bloc de controle de roulis
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e Cmd Attitude : Contient la valeur de 'angle ¢,,q désiré.
e Ftat Phi : L’angle de roulis mesuré.

e P : La vitesse angulaire du quadrotor suivant ’axe x.

e Correction Phi : Vitesse de roulis corrigé.

o K,p, Kip, K4, : Trois parametres de controle.

3.3.2 Controle de tangage

La régulation de la commande de tangage nécessite les trois entrées d’informations concer-
nant ce mouvement. La valeur de 'angle 0 désiré, 'angle de tangage mesuré et la vitesse
angulaire du quadrotor suivant I’axe y (figure 3.3). La différence entre le tangage désiré et le
tangage mesuré donne le signal d’erreur qui passera par un régulateur PID afin d’étre régulé.
Le signal de sortie sera encore une fois comparé au signale de La vitesse angulaire du quadrotor
suivant l'axe y, le résultat donnera Vitesse de tangage corrigé.

A

y P Corr

Kpt

h

1 ) +
- Kit P+ p 1
=/ Erreur 5[ I/ | Corr = O

cmd Attitude Correction Theta
Integrator Kit
Limited
Etat Theta
(3 P Kdt
D Corr
Etat Q /

Kdt

FIGURE 3.3 — Bloc de controle de tangage

Ou :

e CUmd Attitude : Contient la valeur de 'angle 6,.,,, désiré.
e Ftat Theta : L’angle de tangage mesuré.

e () : La vitesse angulaire du quadrotor suivant ’axe y.

e correction Theta : Vitesse de tangage corrigé.

o Ky, K, K4 @ Trois parameétres de controle.

3.3.3 Controle de lacet

La régulation de la commande de lacet nécessite les trois entrées d’informations concernant
ce mouvement. La valeur de 'angle 1,,,4 désiré, 'angle de lacet mesuré et la vitesse angulaire
du quadrotor suivant 'axe z (figure3.4). La différence entre le lacet désiré et le lacet mesuré
donne le signal d’erreur qui passera par un régulateur PID afin d’étre régulé le signal de sortie
sera encore une fois comparé au signale de La vitesse angulaire du quadrotor suivant I'axe z
donnera Vitesse de lacet corrigé .
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A

Ky P Corr

Kps

1 .
P - [ P Kis p+
Error s / | Corr - - .
Correction Psi

Integrator Kit
Limited

cmd Attitude

Etat Psi

% JI& D Corr

Kds

FIGURE 3.4 — Bloc de controle de lacet

Ou :

e CUmd Attitude : Contient la valeur de 'angle ),,,q désiré.
e Ftal Psi : L’angle de lacet mesuré.

e R : La vitesse angulaire du quadrotor suivant 1’axe z.

e correction Psi : Vitesse de lacet corrigé.

o K, Kis, K45 : Trois parameétres de controle.

3.3.4 Controle d’altitude

La régulation de la commande d’altitude prend en vigueur aussi trois parameétre d’infor-
mations concernant ce mouvement : la valeur de I'angle Alt Cmd la hauteur désirée, hau-
teur mesurée Z et la force de gravité C' (figure 3.5). La différence entre la valeur de l'angle
Toute _Cmd la hauteur désirée et la hauteur mesurée Z donne le signal d’erreur de position
selon Z qui passera par un régulateur PID afin d’étre régulé. Le signal de sortie sera encore
une fois comparé a la vitesse de roulis requis I'issus donnera la vitesse de roulis requis.

E}

Gravity Offset (Level Flight)

Kpz

<Af_emd> N/ Eror ez Alt. (Z) Correction

Z désiré

1
s
Integrator
Limited
2 I @—.
état Z

Derivative Kdz

FIGURE 3.5 — Bloc de controle d’altitude

Ou :
e CUmd Attitude : Contient la valeur de 'angle Alt  Cmd désiré.
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e Ftat Z : Altitude mesuré .
e (' : Force de gravité.
e Correction TouteZ : Altitude corrigé .

o Ky, K, K4 : Trois parametres de controle.

3.4 Structure du systéme

3.4.1 Controle d’attitude

Roll (Phi) Correction Phi Correction mc1
Cmd Attitude Cmd
Pitch (Theta) Correction Theta Correction mc2
Commande d'atittude
Yaw (Ps i) Correction Psi Correction mc3
Charger: Sz L
Conditions
Initiales Alt. (Z) Correction Altitude Correcti c4
Controle d'altitude Controle mixte

Dynamigue de quadrotor

| Ovrir les graphes

| Ovrir Animation 3D

FIGURE 3.6 — Bloc SIMULINK de contrdle d’attitude

3.4.1.1 Commande d’attitude

Ce bloc contient les valeurs désirées des différents mouvements roulis, tangage, lacet et
altitude.

Ll
emd_Phi ,\j

Goto Bloc de dynamique quadrotor

c d_ e Cmd_Attitude

Stepf »(1)
» cmd Attittude

emd_Psi

Step2
Alt_cmd

Step3

FIGURE 3.7 — Bloc de commande d’attitude de simulation

3.4.1.2 Controle d’attitude

C’est un bloc qui est responsable du calcul et de la correction de 'erreur des différents
mouvements. Il a comme entrée le controle d’altitude et 1’état, il fournit en sortie les quatre
corrections des quatre mouvements de roulis, tangage, lacet, altitude.
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3.4.1.3 Controle mixte

Ce bloc prend les commandes de correction pour Phi, Théta, Psi, Z et les «mélange» en
laissant chaque correction étre envoyée au moteur correct (le signe est trés important).

Moteur 4

Moteur 3

FIGURE 3.8 — Configuration en "X’

La configuration en X’ nécessite une rotation de 45¢ircle autour de l'axe z. C’est & dire en
placant ’axe x entre les moteurs 1 et 2.

mecl = AltitUdecorrection - Qcorrection - ¢correction - ¢co7"7“ection
me2 = AltitUdecorrection + ecorrection + ¢co7‘rection - wcorrection
me3 = AltitUdecorrection + ecorrection - ¢correction + wcorrection
mc4d = AltitUdecm"Tection - ecorrection + ¢correction + l/Jcor'rection

3.4.1.4 Dynamique du quadrotor

Le bloc dynamique du quadrotor est constitué de trois sous-systémes dont le premier est
destiné a définir la dynamique des moteurs, c’est a dire la représentation mathématique des
moteurs, et I’équation principale (équation d’état) qui a pour entrer les vitesses des quatre mo-
teurs en rotation/minute (RPM) selon |65, 66|, et le bruit généré par la perturbation le blocage
produit un bruit hors du hasard. Il a été ajouté pour faciliter ’ajout des effets perturbateurs
externes (tels que les forces du vent sur le véhicule) & la simulation.

Le bloc dynamique du quadrotor délivre ces données en sortie vers les blocs du régulateur
de position et d’attitude, qui générent la rétroaction requise pour le PI D de controle.

3.4.1.5 Charger les conditions initiales

Ce bloc est un sous-systéme vide avec son «OpenFcny configuré pour exécuter le fichier
de donnée, ce qui le fait agir comme un bouton. Ce bouton charge les fichiers «.mat» sur le
systéme de controle générale.

3.4.1.6 Tracer les graphes

C’est un bouton qui ouvre l'interface des différents graphiques qui seront utilisés dans ce
chapitre.
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3.4.1.7 Ouvrir animations 3D

40

C’est un bouton qui ouvre l'interface graphique qui fournit un graphique animé qui donne
une représentation visuelle des réponses physiques du quadrotor a partir des données de sortie
de la simulation grace a l'outil 3D animation de SIMULINK.

3.4.2 Controle de position

Path Command

Path Cmd

Commande chemin

Charger:
Conditions
Iitiales

‘ Ovrir les graphes I

Ovrir Animation 3D

—p State Input

Contrile de position

Attitude Cmd ==

Roll (Phi) Correction

Attitude Cmd

Pitch (Theta) Correction

# Phi Correction  mc1

» Theta Correction mc2

# Psi Correction mc3

Yaw (Psi) Correction

State Input

Alt. (Z) Correction

» Altitude Correctiomc4

Contréle d'altitude

Contréle mixte

Dynamique de quadrotor

F1GURE 3.9 — Bloc SIMULINK de controle de position

La plupart des projets de controle des quadrotors autonomes espérent que leur véhicule
fera plus que simplement suivre les ordres. Nous avons développé un modéle de simulation du
systéme de controle du suivi de la position de base. La principale différence entre ce modele
et la commande d’attitude réside dans le bloc «Controleur de position». Ce bloc accepte les

entrées timeteries de I'espace de travail (figure 3.9).

3.4.2.1 Commande chemin

Ce bloc est un chemin de commande de type struct. Il associe les valeurs de x, y, z & chaque

instant, en utilisant le type (classe) séries temporelles. Les données sont stockées sous la forme

d’un attribut (Data) et le temps dans l'attribut (Time) figure (3.8).

Y Séries temporelles de I'espace
de travail

X_cmd
X Séries temporelles de I'espace
de travail

Alt_Cmd
Z Séries temporelles de I'espace
de travail

Cc

XY_Cmd
Go to Bloc1 Dynamique Quadrotor

NED)

Cmd Chemin

FIGURE 3.10 — Bloc de commande chemin de simulation.

Ce type de données est généré a partir d’un script MATLAB et stocké sous un filtre ".mat".
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3.4.2.2 Controéle de position

Ce bloc fournit le controle de l'altitude des deux valeurs des angles 6, ¢ a partir de I’angle
1 donné par le bloc précédent. Cette commande sera traitée dans le bloc suivant. Grace au
controleur PID, les valeurs exactes de ces deux angles peuvent étre déterminer selon [65] et
[66].

3.5 Caractéristiques du quadrotor

Dans ce travail, nous allons utiliser un modéle d’un quadrotor dont ses parametres figurent
dans le tableau 3.1.

Variables | Valeurs | Unité | Description
m_mot 0.039 Kg Masse d’un moteur avec ’hélice
La distance du moteur par rapport au

dm_mot 0.240 m centre du quadrotor
Hauteur d’un moteur par rapport au

h mot 0.046 m .

- bras qu’il le porte
r mot 0.0140 m Rayon d’un moteur
m_ESC 0.035 Kg Masse d'un ESC
a_ ESC 0.025 m Largeur d’'un ESC
b ESC 0.068 m Langueur d’un ESC

Distance d’'un ESC par rapport au

ds ESC 0.150 m
- quad-copter

m_ chas 0.450 Kg Masse du chéassis

r_chas 0.150 m Rayon du chassis

H chas 0.070 m Hauteur du chassis

m_bras 0.085 Kg Masse d’un bras

r bras 0.010 m Rayon d'un bras

1 bras 0.150 m Longueur d’un bras

db bras 0.1768 m D}istance entre le centre du quadrotor au
- début d'un bras

I, 0.0155 | Kg/m?

I, 0.0155 | Kg/m? | Valeurs de la matrice d’inertie

I, 0.0247 | Kg/m?

g 9.8100 m.s—2 | Force de gravité

mass 1.400 Kg Masse totale

TABLE 3.1 — Les caractéristiques du quadrotor

3.6 Conditions initiales

Nous allons créer des conditions initiales qui est présenté dans le tableau 3.2.
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Variables | Valeurs | Unité | Description
P 20 deg/s | Vitesse angulaire par rapport a l'axe x
Q 20 deg/s | Vitesse angulaire par rapport a l'axe y
R 0 deg/s | Vitesse angulaire par rapport a I'axe z
U 0 m/s | Vitesse de translation par rapport a 'axe x
V 0 m/s | Vitesse de translation par rapport a l'axe y
|44 0 m/s | Vitesse de translation par rapport a l'axe z
[0) 0 deg | Angle d’Euler par rapport a 'axe x
0 0 deg | Angle d’Euler par rapport a I'axe y
(0 0 deg | Angle d’Euler par rapport a 'axe z
x 0 m La position du quadrotor par rapport I'axe x
Y 0 m La position du quadrotor par rapport 'axe y
z 0 m La position du quadrotor par rapport l'axe z
w1 0 rpm | La vitesse de rotation su moteur 1
Wo 0 rpm | La vitesse de rotation su moteur 2
w3 0 rpm | La vitesse de rotation su moteur 3
Wy 0 rpm | La vitesse de rotation su moteur 4

TABLE 3.2 — Les conditions initiales

3.7 Simulation et interprétation des résultats

42

Dans ce qui suit, nous présenterons les résultats de simulation obtenues aprés plusieurs tests.
En faisant varier les valeurs des paramétres P, I et D, afin de trouver les valeurs convenables

pour assurer un systéme stable.

3.7.1 Controle d’attitude

Mouvement | P | 1 D
Roulis 211112
Tangage 2 11112
Lacet 410535
Altitude 2111133

TABLE 3.3 — Paramétres de controleur PID.
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FIGURE 3.11 — Vitesses et positions angulaires du controle d’Attitude
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FIGURE 3.12 — Vitesses et positions linéaires du controle d’Attitude
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— La famille de figures (3.11) représente les positions et les vitesses angulaires, les figures

(b), (d) et (f) présentent les résultats de simulation pour les angles du quadrotor, soit le
suivi des valeurs des angles désirées selon les axes xyz en appliquant la loi de commande
de type PID. Nous pouvons constater ainsi qu’il y a un bon suivi (convergence) pour ces
angles sur I’ensemble de mission malgré une certaine erreur a t = 3s pour ¢ et a t = 8s
et t = 6s pour ¢ et at =8s,t = 11s pour 6.

— D’aprés la familles de figures3.12, on remarque que La vitesse par rapport a I’axe z et la
position Z sont stables ce qui explique la stabilité du mouvement vertical(Altitude).

— D’apres les figures (3.11, 3.14, 3.12 et 3.15, on remarque que le systéme est plus stable en
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utilisant les valeurs P, I et D qui sont adéquates pour les quatre mouvements (Altitude,
roulis, lacet et tangage).

En conclusion, les valeurs du régulateur PID proposées dans les tests sont convenables
pour les quatre régulateurs de chaque mouvements d’ou la stabilité du systéme en boucle
fermée.

Attitude Position

FIGURE 3.13 — Animation en 3D de contrdle d’attitude

Le figure 3.13 représente 'animation en 3D du controle d’attitude, il illustre la trajectoire de vol
dynamique en losange sélectionnée pour toutes les simulations. Ces derniéres son spécifiques
aux données du tableau 3.1. Ce chemin a été choisi pour son inclusion dans les actions de
décollage, de décente dans les airs, de virages a 90 degrés dans le plan de la vue de dessus, les
lignes droites et les actions de survol. Toutes ces actions devraient également étre testées sur le
prototype sur le terrain. La trajectoire de vol commence a la base, ou les cercles sont en bleu
foncé, et se termine dans les airs, ol les cercles sont en rouge foncé. Le temps de simulation
était 45 secondes.

3.7.2 Controle de position

Mouvement | P | I | D

Roulis 211112
Tangage 2 11112
Lacet 4105135
Altitude 211133

TABLE 3.4 — Parameétres du controleur PID
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FIGURE 3.14 — Vitesses et positions angulaires du controle de position
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FIGURE 3.15 — Vitesses et positions linéaires du controle de position

— La famille de figure (3.14) représente les positions et les vitesses angulaires, La figure (b),
(d) et (f) présente les résultats de simulation pour les angles du quadrotor, soit le suivi de
I’angle de roulis ¢ et 'angle de tangage 1 par rapport aux trajectoires désirées générées
par la commande de position du quadrotor. Nous pouvons constater ainsi qu’il y a un
bon suivi de trajectoire pour ¢ et # sur ’ensemble de mission malgré une certaine erreur
at=8sett=06spour petat=1sett=11s pour 6.

— D’aprés la figure (3.12) on remarque que la position (X, Y, Z) suit la référence désirée
qui est représentée par une ligne discontinue. Donc les valeurs du régulateur PID qui on
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a proposé est correct.

— D’apres les figures 3.11 3.14 3.12et 3.15, on remarque que le systéme est plus stable en
utilisant les valeurs P, I et D qui sont adéquates pour les quatre mouvements (Altitude,
roulis, lacet et tangage).

En conclusion, les valeurs du régulateur PID proposée dans led tests sont convenables
pour les quatre régulateurs de chaque mouvement d’oii la stabilité du systéme en boucle
fermeée.

Attitude Position

10 o

.ihDMbO')OO

FIGURE 3.16 — Animation en 3D de contréle de position

Attitude Position

' | '
[#8] (] - o —_ [ w
|

FIGURE 3.17 — Animation en 3D de controéle de position

Les figures (3.16 et 3.17) illustrent la trajectoire de vol dynamique en losange sélectionnée
pour toutes les simulations. C’est derniéres sont spécifiques aux données du tableau 3.1. Ce
chemin a été choisi pour son inclusion dans les actions de décollage, de décent dans les airs, de
virages a 90 degrés dans le plan de la vue de dessus, les lignes droites et les actions de survol.
Toutes ces actions devraient également étre testées sur le prototype sur le terrain. La trajectoire
de vol commence & la base, oul les cercles sont bleu foncé, et se termine dans les airs, ou les
cercles sont rouge foncé. Chaque simulation a été exécutée sur un intervalle de 45 secondes.
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3.8 Conclusion

Le but de ce chapitre était d’illustrer la déstabilisation et la stabilisation du quadrotor
selon les valeurs du régulateur PID. L’étude menée dans ce chapitre sur les mouvements d’un
quadrotor nous a permis de construire un algorithme de controle plus performant. Nous avons
simulé le modéle expliqué dans le chapitre précédent, et discuté les différents résultats qu’on a
obtenus avec les déférentes valeurs.
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4.1 Introduction

Notre stage qui a été effectué au sein de la plateforme mecatronique du centre de recherche
en Technologie Industrielle & Bou Ismail, été focalisé sur la préparation de noter projet de
quadrotor et le fonctionnement de I'autopilote. Dans ce chapitre nous présentons briévement la
plateforme de Bou Ismail, le matériel utilisé qu’est disponible dans la plateforme et les étapes
de la construction de notre quadrotor, ainsi que le systéme de commande embarqué utilisé pour
son controle. Puis, nous présentons les étapes de configuration et calibrage de notre quadrotor,
et enfin, nous faisons un test de vol sur terrain.

4.2 Description du Centre

Nous avons effectué notre stage dans la plateforme mécatronique située & Bousmail-Tipaza
et rattachée au centre de recherche en technologie industrielle CRTT de Chéraga-Alger.

La plateforme mécatronique de Bou Ismail — Tipaza (Le CRTI) joue un rdle majeur dans la
création de poles scientifiques et technologiques, et s’implique fortement dans leur organisation
et leur animation. Le pdle de Bou-Ismail contribue a la création d’une dynamique d’échange

20
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entre les structures de recherche du centre et les différents acteurs du secteur industriel. De ce
fait il constitue un ensemble cohérent destiné & la recherche, a I’enseignement et au transfert
de technologie. Dans le cadre de ses missions de prototypage, la plateforme abrite un projet
structurant dont I'impact socio-économique est de grande importance. En Algérie, le service
mécatronique s’inscrit dans le cadre des activités de développement technologique et d’inno-
vation de la plate-forme de Bou Ismail, il méne un projet d’importance capitale portant sur
I'étude et la réalisation d’un prototype d’avion sans pilote (Drone). Ce projet a permis de se lan-
cer dans une technologie complexe nécessitant un savoir-faire pluridisciplinaire (La mécanique,
I’électronique, I'informatique, les télécommunications, les matériaux composites, la simulation
numérique) notamment. A long terme, ce projet devra créer et & mettre en place une base de
construction aéronautique en Algérie.

4.3 PixHawk Autopilote

PixHawk est un contréleur de vol. Un systéme de pilotage automatique avancé congu par
le projet PX4, et une nouvelle solution Open Source de haute performance fabriqué par le
constructeur Robotics 3D.

PixHawk est un module adapté sur plusieurs matériel a voilure fixe, rotors multiples, hé-
licoptéres, voitures, bateaux et toute autre plate-forme robotique qui peut se déplacer. Il est
destiné a la recherche, les besoins d’amateur et I'industrie( figure 4.1)[67].

FIGURE 4.1 — PixHawk Autopilote.

Les avantages du systéme PixHawk comprennent un multithreading intégré, un environne-
ment de programmation identique & Unix/Linux, des fonctions du pilote automatique totale-
ment nouvelles telles que le langage de script pour les missions et les comportements de vol,
et une couche conductrice PX4 personnalisée garantissant des délais trés courts dans tous les
processus. Ces fonctionnalités avancées garantissent qu’il n’y a pas de limites a votre véhicule
autonome. PixHawk permet aux opérateurs existants d’APM et de PX4 d’assurer une transition
de facon transparente vers ce systéme, et facilite I'accés aux nouveaux utilisateurs souhaitant
découvrir le monde passionnant des véhicules autonomes. On trouve plusieurs générations et
versions (figure 4.2).
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FIGURE 4.2 — Versions de PixHawk

Le PixHawk fonctionne avec NuttX qui est un systéme d’opérations en temps réel (RTOS),
son code source drone code SDK est développé en C+-+, et le protocole de communication
utilisé est le MAVLINK. On note que tous les logiciels et les programmes associés au PX4 sont
open source, c’est-a-dire qu’il y a une possibilité de redistribution, d’utilisation, d’accés au code
source, et de création des travaux dérivés et innovation|67.

4.3.1 Role du PixHawk

Le pilotage automatique fournit une plateforme de vol stable qui permet un contréle manuel
et automatisé précis, sur la position, la vitesse, ’orientation et les actions du véhicule.

Les comportements de controle pris en charge sont disponibles via des modes de vol/contrdle
du pilote automatique :

e Modes de vol manuel (par RC) comme Stabilise, Alt Hold et Loiter, fournissent diffé-
rents types de stabilisation et rendre les véhicules plus faciles a voler et positionner. D’autres
modes manuels comme Follow Me et RTL (Return-to-lancement) d’automatisation des taches
nécessiteraient des ajustements manuels complexes.

e AUTO mode permet d’exécuter des missions complexes que les on peut définir & 'aide
d’une station de controle au sol (GCS).

e Un ordinateur compagnon peut communiquer et effectuer des taches.

La stabilité, la précision et la flexibilité en termes du contréle manuel et automatisé, font
la plate-forme idéale pour de nombreuses applications des drones.
4.3.2 Architectures et outilles d’exploitations
4.3.2.1 Les déférents Entrées/Sorties

Le PixHawk est caractérisé par son processeur (CPU), les interfaces entrées/sorties (pins) et
les connections avec les autres composants. Les périphériques et les connections d'un PixHawk
sont indiqués sur la figure 4.3(67].



CHAPITRE 4. REALISATION DU DRONE QUADROTOR 53

Spektrum DSM receiver
Telemetry (radio telemetry)

Telemetry (on-screen display)
Use

SPI (serial peripheral interface) bus Tinput/output reset butten
Pawer module 250 card

3 Flight management reset button

4 Micro-LI5B port

I R R N

3R (v

Safety switch button

8 Buzzer

9 Serial

10 GPS module

11 CAN (controller area network) bus
[ 12 IC splitter or compass module e

! 4 Ausiliary outputs

13 Analog to digital converter 6.6 V 3 L =]

1 Radio control receiver input
25.Bus output

3 Main outputs

14 Analog to digital converter 33V
15 LED indicator

FIGURE 4.3 — Les Entrées/Sorties d'un PixHawk

4.3.2.2 Caractéristiques

Le Tableau 4.1[67] présente I’ensemble des capteurs et U'interface installés dans le PixHawk.

e 32-bit ARM Cortex M4 core with FPU

Processor | e 168 Mhz/256 KB RAM /2 MB Flash

e 32-bit failsafe co-processor

e MPU6000 as main accel and gyro

e ST Micro 16-bit gyroscope

e ST Micro 14-bit accelerometer/compass (magnetometer)

e MEAS barometer

e Ideal diode controller with automatic failover

e Servo rail high-power (7 V) and high-current ready

e All peripheral outputs over-current protected

e All inputs ESD protected

e 5x UART serial ports, 1 high-power capable, 2 with HW
flow control

e Spektrum DSM/DSM2/DSM-X Satellite input

e Futaba S.BUS input (output not yet implemented)

e PPM sum signal

e RSSI (PWM or voltage) input

e [2C, SPI, 2x CAN, USB

e 3.3V and 6.6V ADC inputs

o Weight 38¢g

e Width 50mm

e Height 15.5mm

e Length 81.5mm

Sensors

Power

Interfaces

Dimensions

TABLE 4.1 — Caractéristiques du PixHawk

4.3.2.3 Station Au Sol

La station au sol est généralement une application logicielle exécutée sur un ordinateur
au sol, qui communique avec notre UAV par télémétrie sans fil. Elle affiche les données en



CHAPITRE 4. REALISATION DU DRONE QUADROTOR 54

temps réel de notre drone, donc nous avons une commande d’un avion réel. A 'aide de ’APM
Planner (figure 4.4) ou bien Mission Planner (figure 4.5), PixHawk transforme tout avion RC
(radio Commander), hélicoptére, ou rover dans un drone personnel.

{23 APM Plarmer 10,0 Build 10.4173.38B64 By Michael Oborne

008 0,00

¢ sl ®

FIGURE 4.5 — Mission Planner

4.4 Conception de drone

Un quadrotor est un objet volant composé de quatre moteurs munis d’hélices, disposés aux
quatre extrémités d’une croix en métal, ou un autre matériau (le composite carbone étant le
nec le plus ultra avec un meilleur compromis poids/rigidité). Chaque moteur est relié¢ & un
variateur de vitesse, les quatre variateurs étant pilotés par une carte de commande, qui regoit
leurs ordres d’un récepteur de radio-commande.
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4.4.1 Matériel utilisé pour la structure mécanique et les étapes de la
construction

Dans cette partie, nous allons parler des différents composants qui entrent dans la réali-
sation de notre quadrotor. La fabrication d’un quadrotor nécessite un nombre important de
composants. Nous pouvons citer entre autres :

Le chéassis avec une conception en modeéle « X ».

Quatre moteurs brushless CF2822.

Quatre hélices (2 pour le sens horaire et 2 autres pour le sens antihoraire).
Quatre Controleurs de vitesse (ESC).

Un Controleur de vole.

Une batterie LIPO.

Un radio-commande.

N e W

e Le Chassis :

Le chéssis est la structure qui contient tous les composants ensemble. Le cadre doit étre rigide
et capable de réduire au minimum les vibrations provenant des moteurs. Le chéssis comporte
quatre bras qui forment une croix suivant les régles de la construction mécanique (figure 4.6).

FIGURE 4.6 — La structure de drone

e Le moteur brushless :

Un moteur brushless CF28-22, est une machine électrique de la catégorie des machines
synchrones, dont le rotor est constitué¢ d’un ou de plusieurs aimants permanents et pourvu
d’origine d’'un capteur de position rotorique. Ce sont eux qui permettront au quadrotor de
voler (figure 4.7) [68]. Dans notre exemple nous avons comme informations sur le moteur :

— Son poids est de 39g.

— Un KV de 1200Tr/V /min.

— 1l sera parfait pour entrainer des hélices de 9 & 10 pouces.
— LiPo : 2S ou 3S.

— Traction : 840 g.
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FIGURE 4.7 — Moteur brushless

e Les hélices :

Les hélices doivent étre adaptées a la taille de I'engin mais aussi aux moteurs choisis. Des
conseils sont généralement trouvé sur la fiche du moteur choisi (figure 4.8) [68].

13Uty

FIGURE 4.9 — Hélice avec moteur

e Controleurs de vitesse (ESC) :

Les ESCs (Electronics Speed Controler) convertissent les DC en AC pour alimenter les
moteurs synchrones sans balai (brushless). Ce sont des petits boitiers qui vont permettre de

controler électriquement la vitesse des moteurs. Il faut donc un ESC pour chaque moteur (figure
4.10).
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FIGURE 4.10 — ESC

e La batterie LIPO :

La batterie utilisée sur un quadrotor est essentiellement un « Lithium Polymére » (Li-Po).
C’est la source d’énergie de notre drone (figure 4.11).

FIGURE 4.11 — Batterie LIPO

e La radio-commande(RC) :

La RC se compose d’un boitier de commande et d'un récepteur qui sera placé sur le quadro-
tor. Le choix de la radio-commande dépend beaucoup de ce que ’on veut faire avec le quadrotor.
Une radio-commande doit idéalement comporter 6 voies pour piloter un quadrotor. Ces 6 voies
se répartissent comme suit : 4 voies sur les manettes et 2 voies sur des interrupteurs pour action-
ner certaines fonctions. Il existe deux modes de configuration des manettes : le premier mode
dans lequel les gaz sont & droite et le deuxiéme mode ot les gaz sont & gauche. Certaines radios
fonctionnent dans les deux sens, c’est-a-dire qu’elles peuvent envoyer des ordres a I’émetteur
mais aussi recevoir des informations. Sur la plus part des récepteurs il est possible de choisir la

répartition des commandes (lacet, roulis et tangage) sur les sticks de droite et de gauche (figure
4.12) [69].
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FIGURE 4.12 — Radio-Commande

e Controéleur de vol PixHawk :

Dans notre réalisation, 1’élément le plus important est le controleur de vol (PixHawk), c’est
le cerveau qui charge de guidage automatique du véhicule sans intervention humaine ou avec
intervention trés restreinte. Dans notre travail, on s’intéresse a l'autopilote PX4, sur lequel on

a travaillé .
el mll/l, '

l-.i...

/]
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FIGURE 4.13 — (a), (b) et (¢) Au cours de la réalisation

4.4.2 La structure générale (complet) de notre drone quadrotor

FIGURE 4.14 - (a) et (b) La structure complet de drone
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4.5 Configuration et calibrage

e Pour commencer, il nous faut

[ le logiciel gratuit "Mission Planner" : qui est une station de controle au sol pour Plane,
Copter et Rover. Il est compatible avec Windows uniquement. Mission Planner peut étre
utilisé comme utilitaire de configuration ou comme supplément de controle dynamique
pour notre véhicule autonome.

[] Puis le driver de 'autopilote PixKawk

e Etapes de configuration de la carte PixHawk Il nous reste ensuite & lancer I’assistant
et connectez PixHawk en USB sur notre PC pour commencer son paramétrage. Pour faire un
bon calibrage et configuration il faut passer par les étapes suivantes :

1. Connexion de la carte Ardupilot au PC :

0 Apres avoir installé le driver et le logiciel Mission Planner, on va lancer Mission
Planner et brancher notre carte PixHawk au port USB de notre PC.

[J Ensuite il faut renseigner le numéro du port com de PixHawk en haut a droite du
Mission Planner comme sur la Figure (4.15). La vitesse de transmission est de 115200
par le port USB. Puis un clic sur le logo "connect" pour connecter la carte au PC.
Si ¢a ne se connecte pas, c’est qu’il y a un probléme avec le numéro de port com ou
la vitesse de transmission n’est pas bonne.

u Mission Plenner 1330 buld 11504836304

GHTPLAN NMALSETUP CONFIGTUNNG SWULATON TERMNAL  HELP  DONAT

6 & 400
st v

Wizard

»> Optional Hardware

FriennaTracker V071

FIGURE 4.15 — Configuration du débit

2. Chargement du firmware :

O En suite, on va dans le menu "INITIAL SETUP" / instal firmware et un clic sur le
type de multicoptere que on a pour char ger la derniére version du firmware dans
notre carte PixHawk comme sur la photo. Le logo "CONNECT" doit rester rouge
(mode déconnecté). Lorsque toutes les étapes sont réalisées, le drone est alors prés
pour qu’il soit piloté ou faire une mission. On peut ensuite le suivre, et récupérer les
données en utilisant les mémes logiciels de la station au sol (figure 4.16).

Note : Si le firmeware ne se charge pas, il faut débrancher les ESC de la PixHawk.
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(% Mission lemrl,i.SEbui\d LLMW 1

IGHT PLAN AL SETUP CONFIGITUNNG ~ SMULATION  TERMNAL HELP DONATE

68« DD X

Wizard

»> Optional Hardware

ArdRover v250

ArtennaTracker VO.71 HrduCopter V32 1hed

Arduplot it free sof o read the Open Source Frmware Licanse

FIGURE 4.16 — Chargement du firmware

[0 Puis la barre de progression va se remplir en vert deux fois, une fois pour le char-
gement du firmware, et ’autre pour la vérification, en suite il faut cliquer sur "OK"
comme la procédure est terminée (figure 4.17).

0 bulg 1.1 548 36304

NMALSETUP CONFIGTUNNG  SMULATON  TERMINA HELP  DONATE

84 000X

Install Firmware
Wizard

>> Optional Hardware

Ardupt s free software: urce frmware License

FI1GURE 4.17 — Chargement terminé

0 Ensuite, reconnectez la carte PixHawk en haut a droite de Mission Planner (le logo
doit repasser en vert) Allez dans INITIAL SETUP/ Mandatory Hardware, Frame
Type pour configurer le type de multicoptére que on a (+, x ou v ) (figure 4.18)
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Link Stats.

Defauk Settings

Load the defaul settings for tandard frame types

Install Firmware
Wizard

>> Mandatory Hardware

[ et

28 H

Accel Calibration X W O é

Compass

Radio Calibration

Flight Modes
FailSafe

»> Optional Hardware
£ Yand Hae NOT
the pe

FI1GURE 4.18 — Choix du type de quadrotor

3. Configuration du compas :

O Allez dans INITTAL SETUP/ Mandatory Hardware/ Compass, puis sélectionnez le
type de compas que on a. "PixHawk with onboard compass" si on a une PixHawk
avec compas intégré "PixHawk with external compass" si on a un GPS + compas
en dehors de la carte .

[J Puis un clic sur le bouton "Live Calibration" et on a 60 sec pour faire les mouvements
qui vont servir a calibrer notre compas. Ensuite on va valider la valeur trouvée
par Mission Planner pour la calibration de notre compas avant de passer a 1’étape
suivante (figure 4.19 ).

IGHTPLAN INTALSETUP CON ERMNAL  HELP  DONAI

BEDA000y =

Install Firmware Compass
Wizerd Enable
>> Mandatory Hardware

Frame Type

Accel Calibratin | |
Radio Calibration
Flight Modes v

oM ith OnBoed Conpas
FailSale @119 w94 o Compms #9Mwth extemal
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FIGURE 4.19 — Configuration du compas

O Pour ¢a il faut aller dans INITIAL SETUP/ Mandatory Hardware/ Accel Calibra-
tion, puis un clic sur le bouton "Calibrate Accel". Suive les instructions pour calibrer
I’accéléromeétre de PixHawk. Assurons-nous d’attendre quelques secondes avant et
aprés le changement de position du véhicule(figure 4.20).
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FIGURE 4.20 — Calibrage d’accéléromeétre

4. Calibration de la radio sur Mission Planner :

0

O 0O

Avant de calibrer la radio, il faut attribuer les inters 2 et 3 positions mixés entre eux
sur le CH5 de la radio pour des différents modes de vol.

Allez dans le menu INITIAL SETUP/ Mandatory Hardware/ Radio Calibration.

Faites un clic sur le bouton "Click when done" et bougez les manches et les inters
dans tous les sens pour calibrer leurs courses dans Mission Planner (figure 4.21).

Répondre ok au différents message puis cliquez sur le bouton "Saving" et ensuite
"Completed" que les voies de la radio sont dans le bon sens.
Si on monte les gaz, le barregraphe vert dans Mission Planner doit monter.

Si on pousse le manche du Roll vers la droite, le barregraphe vert du Roll doit aller
vers la droite.

Si on pousse le manche du Yaw vers la droite, le barregraphe vert du Yaw doit aller
vers la droite.

Vérifiez :

En revanche, si on monte le manche du pitch, le barregraphe vert du pitch doit
descendre.
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FIGURE 4.21 — Calibration de la radio-commande

4.6 Les tests effectués sur terrain

Aprés apprentissage sur la carte de 'autopilote PixHawk, on a programmé une petite mission
pour un quadrotor fabriqué dans la plateforme technologue Bou Ismail baptisé GB, c.a.d. arrivé
un faire un vol de ce quadrotor pondant 3 minutes (les figures 4.22).
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FIGURE 4.22 — (a), (b) et (c) Test de vol sur terrain

4.7 Conclusion

Ce dernier chapitre a été consacré a une présentation de chacun des éléments qui entre
dans la conception de notre quadrotor. Nous avons aussi donné des détails sur le rassemblage
indispensables a faire au préalable, afin que ’ensemble puisse communiquer. Enfin, nous avons
détaillé les étapes de configuration et calibrage de notre quadrotor.



Conclusion Générale

Dans notre projet de fin d’études Master intitulé « modélisation et commande d’un robot
volant-étude et réalisation », nous nous sommes intéressés a 1’étude et la réalisation d’un drone
quadrotor.

Nous avons souhaité que ce travail soit d’abord un complément & notre stage que nous avons
fait au Centre de Recherche en Technologies Industrielles (CRTT).

Dans le but de maitriser et de comprendre les jonctions possibles entre notre spécialité et
d’autres spécialités techniques différentes nous avons choisie ce projet multidisciplinaire.

A cet effet, nous avons élaboré un travail théorique comprenant le modéle mathématique
du quadrotor, la synthése d'une loi de commande stabilisante basée sur ’approche PID aprés,

nous avons valider nos résultats théoriques par des simulations numériques sous I’environnement
Matlab/Simulink.

Pour la partie expérimentale, La stabilisation de 'attitude de la plateforme a été assurée en
implémentant une loi de commande classique type PID vu la simplicité de cette technique de
commande et le gain du temps par diminution du délai de réalisation. Cette implémentation a
été faite sur une carte Ardupilot.

Par ailleurs, ce projet nous a permis d’appliquer et d’approfondir nos connaissances théo-
riques que nous avons étudiées. Les travaux effectués durant ce PFE nous ont permis de fami-
liariser avec les logiciels Matlab et Mission Planner.

Pour finir, le projet de fin d’études que nous avons entrepris a un grand intérét. Ce dernier est
pluridisciplinaire et fait appel a plusieurs domaines de 'ingénierie et les domaines d’application
ne cessent pas d’accroitre.

Comme perspectives, on vise a :

— Realiser notre propre controleur de vol (software et hardware).
— Etudier et faire la conception de notre propre structure quadrotor.
— Créer et sécuriser notre propre protocole de communication station sol/air-robot.

— Synthétiser une loi de commande (commande pour contrdle la boucle de I'attitude, vitesse
et position) basée sur les lois de commande et les approches avancées.
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Annexe

.0.0.1 La carte PixHawk Contient les capteurs suivantes

* GPS externe de la carte .

* Air speed indicateur + sonde Pitot externe de la carte .
* Altimetre encastrée dans la carte.

* Accélérométre 3axes encastrée dans la carte .

* Gyroscope 3axes encastrée dans la carte .

* IMU 9axes encastrée dans la carte .

* 2 modules de transmission data 433MHZ ou 915MHZ .

FIGURE 23 — Mécanisme de fonctionnement de quadrotor

.0.0.2 Meécanisme de fonctionnement de ’ensemble

Pour pouvoir commander notre UAV, voici le schéma descriptif du systéme (figure 24).
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