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Résumé

Les travaux présentés dans cette thése concernent 1’étude de robots mobiles
aériens, particuliérement le drone & voilure tournante & quatre moteurs : le
quadrotor.

L’objectif étant de synthétiser des lois de commande et d’observation ro-
bustes pour cet engin volant permettant une navigation stable de haute per-
formance voire acrobatique en présence de perturbations externes ou d’in-
certitudes paramétriques. Ces lois sont principalement congues a partir de

I’approche des modes glissants et de I'algorithme de Super Twisting.

Dans un premier temps, nous avons considéré le modéle du quadrotor ex-
primé en fonction des angles d’Euler qui représentent 'orientation du drone
dans I'espace. Au systéme d’attitude, nous avons appliqué une premiére loi
de commande basée sur l'algorithme de Super Twisting modifié pour garder
la performance de robustesse tout en éliminant le principal inconvénient du
chattering. Cette loi est validée expérimentalement sur la plateforme 3 DOF
Hover de Quanser disponible & notre laboratoire. Par la suite, nous propo-
sons un deuxiéme schéma de controle pour le systéme d’attitude. Ce schéma
est une association d’'une commande Super Twisting adaptatif dont les gains
varient pour réduire 'effort de commande et d’un différenciateur continu
robuste pour estimer les vitesses et les accélérations angulaires afin de ré-
duire les bruits et les retards causés par les fonctions dérivées. Ce schéma
est aussi validé sur le 3 DOF Hover. Nous proposons ensuite, une commande
hiérarchique qui divise la dynamique globale de translation et de rotation du
systéme en deux boucles en cascade : interne et externe. Cette commande est
basée sur un observateur a état étendu et une commande PD. L’observateur
estime les perturbations aérodynamiques inconnues qui vont étre rejetées par

la commande hiérarchique durant le vol.

Dans un deuxiéme lieu, nous avons considéré la dynamique du drone
exprimée en fonction des quaternions afin de relaxer les hypothéses sur les
variations des angles d’Euler nécessaires pour éviter les singularités de toutes
les commandes citées précédemment. Cette procédure permet ainsi le pas-

sage a travers les singularités mais introduit le probléme de blocage dans le



sens de rotation. Pour résoudre ce probléme nous proposons une commande

hybride qui commute entre deux commandes robustes.

La stabilité de toutes les lois de commande et d’observation proposées

est établie moyennant la théorie de Lyapunov.

Mots clés : Quadrotor, commande robuste, Super Twisting, commande
adaptative, commande hiérarchique, commande robuste hybride , différen-

ciateur robuste, observateur a état étendu, singularité, quaternions,

Abstract

Abstract

The work presented in this thesis concerns the study of aerial mobile
robots, particularly the four-motor rotary wing UAV : the quadrotor.
The objective is to synthesize robust control and observation laws for this
flying vehicle, enabling stable and high-performance, even acrobatic, naviga-
tion in the presence of external disturbances or parametric uncertainties.
These laws are mainly based on the sliding mode approach and the Super

Twisting algorithm.

First, we considered the quadrotor model expressed by Euler angles which
represent the orientation of the UAV in space. For the attitude system, we
applied a first control law based on a modified Super Twisting algorithm to
keep the robustness performance while eliminating the main disadvantage of
chatting. This law is experimentally validated on Quanser’s 3 DOF Hover
platform available in our laboratory. Thereafter, we propose a second control
scheme for the attitude system. This scheme is a combination of an adap-
tive Super Twisting control with varying gains to reduce control effort and
a robust continuous differentiator to estimate speeds and angular accelera-
tions in order to reduce noise and delays caused by derivative functions. This
scheme is also validated on the 3 DOF Hover.

Subsequently, we propose a hierarchical control that divides the global dy-
namics of the system into two cascaded loops : internal and external. This

control is based on an extended state observer and a PD control. The ob-



server estimates unknown aerodynamic disturbances that will be rejected by

the hierarchical control during the flight.

In a second place, we considered the UAV dynamics expressed in terms
of quaternions in order to relax the hypotheses on the variations in Euler
angles necessary to avoid the singularities of all the previously mentioned
commands. This procedure thus allows the passing through the singularities
but introduces the problem of blocking in the direction of rotation. To solve
this problem we propose a hybrid control that switches between two robust

controls.

The stability of all the proposed control and observation laws is establi-

shed using the Lyapunov theory.

Keywords : Quadrotor, robust control, Super Twisting, adaptive control,
hierarchical control, hybrid robust control, robust differentiator, extended

state observer, singularity, quaternions.
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Introduction générale

Dans I’ére du développement technologique et de la recherche avancée, le
domaine de la robotique a connu une expansion remarquable, spécialement
les robots mobiles aériens. Cette révolution électronique et informatique a
contribué & améliorer les performances de ces engins. En effet, les drones
sont devenus trés utilisés car ils facilitent la vie quotidienne en vue de leurs
nombreuses performances : leurs formes et tailles différentes, la capacité de
certains a effectuer des décollages et atterrissages verticaux et des vols sta-
tionnaires & basse altitude, leur autonomie de plus en plus grande et leur
grande maniabilité leur permettent d’effectuer différentes missions et dépla-

cements en des endroits difficiles & explorer.

Les domaines d’utilisation des drones sont divers et variés. On trouve
les drones militaires pour accomplir différentes missions telles que la sur-
veillance des frontiéres, I’espionnage et le lancement des missiles. Les drones
de D’agriculture pour la récolte de fruits, ’application de produits de traite-
ments : insecticide et pesticide et la collecte d’informations : niveau d’azote,
de chlorophylle, biomasse, taux d’humidité, stress hydrique, etc. Les drones
sont aussi utilisés dans d’autres domaines tels que la cartographie, la modéli-
sation de sol et des milieux urbains, la détection d’incendies et 1’exploitation
de monuments historiques pour ne citer que quelques applications.

Le vaste champ d’utilisation de ces machines volantes nécessite une diversité
de type et une variété de conception pour étre compatibles avec chaque mis-
sion et étre adaptées avec chaque environnement. Dans ce sens, ces machines
peuvent étre catégorisées selon ’altitude de croisiére, le rayon d’action, I’en-
durance, la taille ou le type de voilure : & ailes fixes, a ailes battantes et a

voilures tournantes.

13



Introduction générale

Le pilotage manuel pour 'utilisation des engins volants dans cette di-
versité d’applications est entouré par des contraintes extérieures liées a la
nature et au comportement physique de ces machines. La mise en marche
de ces engins volants et leur mise en place dans des missions opérationnelles
en présence de ces contraintes, nécessitent ’automatisation de pilotage pour
assurer la réussite et la sécurité de la mission. Cette étape d’automatiser
le pilotage a besoin de lois de commande trés fiables pour garantir les per-
formances souhaitées. Pour cela, les recherches se sont principalement inté-
ressées au développement des lois de commande dans le but d’améliorer le
rendement de ces robots volants et garantir leur efficacité. Les algorithmes
de controle synthétisés sont nombreux et variés, & savoir les commandes li-
néaires qui ont été développées pour des vols stationnaires avec des petites
rotations et vitesses dans des conditions trés spécifiques comme 1’absence des
perturbations extérieures. Les autres modes de vol nécessitent 'application
d’algorithmes non linéaires afin de tenir compte de la dynamique complexe
du systéme, de régler 'influence de toutes perturbations et de pouvoir effec-

tuer des vols agressifs avec une grande vitesse et précision.

La variété des domaines d’utilisations et les défis du pilotage automatique
ont incité les chercheurs a s’investir dans le développement des drones sur
plusieurs aspects technologiques, de synthése et de programmation tels que
le développement de nouveaux prototypes, des matiéres de conception, d’ac-
tionneurs, de capteurs, de protocoles de communications et d’algorithmes de
commande. Malgré la haute technologie et les nombreuses recherches déve-
loppées, les engins volants restent encore un sujet de recherche d’actualité
auquel sont encore liés certaines problématiques telles que les problémes de
matériels concernant les composantes des drones, & savoir les limitations sur
les capteurs pour fournir les données nécessaires a la commande ou des infor-
mations précises, 'incapacité des cartes de controle a supporter des calculs
lourds pour des traitements en temps réel, l'autonomie des vols liée aux li-
mitations sur les batteries surtout pour les mini drones, I’échauffement et
I'impuissance des actionneurs & supporter des poids importants pour de pe-
tits drones. D’autre part, on trouve des problémes liés au modéle physique
comme l'incertitude sur la matrice de rotation, I’absence des méthodes pour
modéliser toutes les forces extérieures, et des problémes liés & la partie du

contréleur. Ces problématiques de commande se manifestent surtout dans la
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Introduction générale

robustesse dépendante des conditions extérieures réelles telles que le vent,
I’échauffement des moteurs et panne d’actionneurs ou par rapport a une mo-
délisation incompléte dans laquelle certaines dynamiques sont négligées ou
approximées et ou certains parameétres et coefficients sont mal connus. Dans
ces cas la tendance est de synthétiser des commandes & partir d’approches
robustes. Toutefois 'utilisation de telles méthodes de commande génére a
son tour d’autres problémes en relation avec la discontinuité des commandes
robustes qui se représentent dans le phénoméne de chattering, ce dernier a
un grand impact sur le comportement des drones et sur le fonctionnent des
actionneurs, car il cause de fortes vibrations qui peuvent endommager les
actionneurs.

D’autre part, les singularités causées par les contraintes attachées & la ma-
trice de rotation représentée par les angles d’Euler empéche le bon fonction-
nement des drones pour accomplir des missions & haute performance. En
d’autres termes, pour de grandes rotations avec une vitesse importante les
vecteurs internes de la matrice de rotation se superposent et le drone perd
un degré de liberté ce qui a pour effet de provoquer des singularités de com-

mande qui causent le crash du drone.

L’objectif de notre travail est de répondre & quelques problématiques
notées précédemment pour améliorer la sécurité et les performances de vol
lorsque le drone évolue dans un milieu perturbé ou est soumis a des incer-
titudes paramétriques. Notre but est de développer des stratégies de com-
mande robustes pour le rejet de perturbations extérieures et intérieurs et le
passage des singularités pour un type de ces engins volants qui est le qua-

drotor.

Notre premiére contribution s’inscrit dans le cadre de continuité des tra-

" commande" de notre laboratoire

vaux de recherche au sein de I’équipe
oll nous avons réussi & valoriser une commande robuste type mode glissant
Super Twisting modifié développée dans une thése précédente dans la méme
équipe [1]. Notre premier objectif est de mettre en ceuvre expérimentalement
cette loi de commande sur la plateforme de quadrotor : le 3 DOF Hover de
Quanser disponible & notre laboratoire. Les résultats expérimentaux obtenus
montrent 'efficacité de cette loi de commande vis & vis des perturbations ex-

térieures et des incertitudes paramétriques sans subir l'effet du chattering

15



Introduction générale

causé par la discontinuité des modes glissants.

Notre deuxiéme contribution consiste en la proposition d’une stratégie de
commande robuste adaptative basée sur I’algorithme du Super Twisting pour
la stabilisation et le suivi de trajectoire du 3 DOF Hover. La loi de commande
est concue de telle sorte que toute perturbation liée aux incertitudes paramé-
triques ou & un changement de paramétres au cours de fonctionnement soit
rejetée. Les gains de la commande sont adaptatifs ce qui permet de réduire
la valeur des tensions fournies. De plus, cette loi est associée a un différen-
ciateur continu robuste que nous proposons pour résoudre le probléme de
limitations des capteurs et des bruits de mesure en estimant les états néces-
saires pour la loi de commande.

Dans notre troisiéme contribution, nous présentons une stratégie de com-
mande originale basée sur 'observateur & état étendu pour le controle de
la position et orientation d’'un quadrotor sujet & des effets aérodynamiques
inconnus. Une approche de contréle hiérarchique est appliquée en séparant la
boucle de commande en une boucle interne de rotation et une boucle externe
de translation en se basant sur la propriété d’échelle de temps de chaque sous
systéme. Cette stratégie en cascade et 'observateur a état étendu permettent
d’estimer les perturbations aérodynamiques inconnues et de les rejeter pen-
dant le vol continu du drone.

Pour toutes les commandes proposées, des hypothéses sur les variations des
angles roulis ¢, tangage 6 et lacet 1 sont nécessaires en supposant que
(—7m/2 < ¢ < /2, —w/2 <0 <72, —7m <1 < m) pour éviter les
problémes de singularité.

Notre quatriéme contribution vient relaxer ces hypothéses restrictives par
rapport aux modes de vol, et ce en représentant le modéle du drone avec les
quaternions. Les contraintes sur les variations des angles de rotations ne sont
plus nécessaires et le vol dans tous les sens est autorisé. Par contre 1'utilisa-
tion des quaternions introduit un nouveau probléme & savoir le blocage dans
le sens de rotation dit Unwinding. Pour résoudre ce probléme nous proposons
alors un schéma de commande hybride qui commute entre deux commandes

robustes.
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Organisation de la thése

Notre travail est composé de cing chapitres qui sont décrits dans la suite :

Chapitre 1 : présente un état de I'art sur les différents type et classes
des drones, leurs applications et les stratégies de commande qui leur sont
appliquées. En premier lieu, nous décrivons les classifications des drones se-
lon deux critéres, le premier est le poids et I'altitude oll nous trouvons des
Nano drones, Mini drones, les drones tactiques, etc. Le deuxiéme critére est
la configuration de la propulsion qui divise les engins volants en trois catégo-
ries : voilures fixes, ailes battantes et voilures tournantes. Ensuite, nous dé-
finissions quelques domaines d’applications des machines volantes. Les prin-
cipaux domaines décrits sont le domaine militaire, ’agriculture et la santé.
Nous décrivons par la suite briévement la modélisation des drones quadrotor
en définissant les équations des mouvements et les notations adoptées tout
au long de la thése. Finalement, nous citons une recherche bibliographique
sur les stratégies de commande qui ont été développées dans la littérature

pour la commande de ces engins.

chapitre 2 : décrit le développement d’'une commande robuste basée
sur la commande Super Twisting, synthétisée en utilisant les angles d’Euler.
L’algorithme proposé est un Super Twisting modifié (MSTW) pour controler
I’attitude de drone. Le but de cette technique est de résoudre le principal
inconvénient du Super Twisting classique (STW) qui est le chattering en
gardant la robustesse. La validation expérimentale de cette commande sur
une plateforme Quanser prouve les hautes performances de cette technique

en termes de robustesse et suppression de chattering.

chapitre 3 : présente la synthése d'une commande basée sur un estima-
teur dans le but d’estimer les accélérations et les vitesses angulaires, cette
commande est combinée avec une commande Super Twisting adaptatif dont
les gains varient selon les perturbations extérieures et les changements pa-
ramétriques ce qui réduit 'effort de commande en absence de perturbation.
La validation expérimentale sur la plateforme Quanser a prouvé le bon fonc-

tionnement de notre algorithme proposé.
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chapitre 4 : traite du développement d’une commande en cascade basée
sur un observateur a état étendu et une commande PD. Cet observateur est
proposé pour estimer les états étendus du systéme qui représentent les per-
turbations extérieures. Il permet de réduire le nombre de capteurs nécessaires
pour la conception de la commande. Le principe de cette commande est de
séparer la dynamique de translation de la dynamique de rotation et d’inté-
grer une commande linéaire PD pour générer une loi de commande continue
afin d’obtenir une robustesse en présence d’effets aérodynamiques inconnus.
L’avantage de cette technique est d’estimer et rejeter les perturbations méme

sans une bonne connaissance des paramétres.

chapitre 5 : présente une nouvelle méthode de commande basée sur
les quaternions, afin de résoudre le probléme de singularité. Cette approche
est une commande hybride combinée de deux sous commandes robustes.
Le principe de l'algorithme est de faire une commutation entre deux com-
mandes ol chaque commande intervient dans un intervalle pour éviter un
autre probléme appelé unwinding. C’est un phénomeéne lié au quaternions
et qui signifie un blocage dans un seul sens de rotations ot pour faire une

rotations de 64, le drone fait une rotation de —27 + 6.
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Chapitre 1

Drones : Etat de Part et

stratégies de commande

1.1 Introduction

Les robots mobiles aériens sont devenus un sujet de ’actualité, la diver-
sité des applications de ces machines volantes s’est élargie et devient jour
apres jour vaste.

Les drones sont des aéronefs sans pilote dont le pilotage est automatique car
ils contiennent des controleurs embarqués. Le mot "drone" est un mot anglais
signifiant faux-bourdon. La diversité de prototype et de design dans le do-
maine du drone nécessite une classification, dans ce qui suit, nous présentons

une classification des drones et les différents domaines d’utilisation.

1.2 Les drones et leurs pratiques

1.2.1 Classification des drones

Les drones peuvent étre classés selon plusieurs critéres, notamment le
poids, I'envergure, la charge alaire, I’autonomie, ’altitude maximale, la vi-
tesse, I’endurance et les coiits de production. Ces éléments sont des para-
métres de conception importants qui permettent de distinguer les différents
types de drones et de fournir des systémes de classification avantageux.

Le classement des drones est une étape importante et difficile a réaliser vu
la diversité des types de ces machines. Nous allons faire des classifications

selon quelques critéres :
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Selon le poids et D’altitude :

La catégorisation des drones en fonction de leur poids et domaine de vol

a été la base de plusieurs travaux, On trouve les types suivants :

x Nano drones Ce sont des véhicules de trés petite taille avec un
poids compris entre 0 et 200 grammes. L’autonomie de ces véhicules est trés
faible (de 10 & 30 minutes). Ces types de drones ont une portée inférieure a
1 km et une altitude de vol maximale autour de 100 m [130,132|. Il existe
différentes configurations pour les nano drones selon le type de voilure, telles
que les ailes fixes, les ailes tournantes et les ailes battantes. La figure 1.1
représente un exemple de ce type qui est Nano Hummingbird lancé par le
groupe technologique californien AeroVironment, il pése 19 grammes avec
une envergure de 16 cm qui ressemble et vole comme un vrai colibri. Ses
deux ailes battantes lui procurent toute sa propulsion et son controle et il
est capable de voler de haut en bas ainsi que de se mettre en vol stationnaire

et en tangage.

FI1GURE 1.1 — Nano Hummingbird drone
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* Mini drones Il sont des drones avec une taille de I'ordre de 50 cm
jusqu’a 1 m avec un poids de l'intervalle [1kg 20kg], ils ont une autonomie im-
portante qui est supérieure a 30 min. Les domaines d’applications de ce type
sont variés vu leur facteur de taille/autonomie/maniabilité. Les missions qui
se basent sur I’évolution a basse altitude en environnement encombré, rend
nécessaire une capacité de vol stationnaire et de décollage et d’atterrissage
verticaux. Les configurations & voilure tournantes sont donc privilégiées pour
ces véhicules.

La figure 1.2 représente un mini drone, le AGRASMG-1 est un drone d’agri-
culture développé par DJI, il peut transporter jusqu’a 10 kg de charges li-
quides, y compris des pesticides et des engrais. La combinaison de la vitesse
et de la puissance permet de couvrir une surface de 4 000 & 6 000 m? en
seulement 10 minutes. Le systéme de pulvérisation intelligent ajuste auto-
matiquement sa pulvérisation en fonction de la vitesse de vol, de sorte qu’une
pulvérisation uniforme est toujours appliquée. Ainsi, la quantité de pesticide
ou d’engrais est régulée avec précision pour éviter la pollution et économiser

les opérations.

FIGURE 1.2 — AGRASMG-1 drone développé par DJI

x Les drones tactiques Les drones tactiques (Tactical Unmanned

Aerial Vehicle) ont un poids énorme, ils peuvent atteindre jusqu’a 2000 kg.
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Leurs grande autonomie de 24 heures et leur altitude opérationnelles qui
peut aller jusqu’a 5 km ont fait que le domaine militaire est leur principale
domaine d’utilisation. Il y a plusieurs exemples de ce type, nous pouvons
décrire le Falco Xplorer montré dans la figure 1.3 qui pése 1300 kg. Le systéme
est destiné aux besoins a double usage, fournissant une surveillance régionale
permanente 24 heures sur 24, 7 jours sur 7, par tous les temps, couvrant un
large éventail de missions et complétant les réles militaires typiques par des
missions gouvernementales. Avec une endurance de plus de 24 heures, le Falco
Xplorer recueille des informations & ’horizon, relayées en temps réel par une

connexion satellite sécurisée vers des centres C4I.

FIGURE 1.3 — Falco Xplorer développé par LEANARDO company

* Les drones Lourds Cette classe contient différents types, on note le
HALE : mot anglais qui signifie drones volant & haute altitude et de longue
endurance. On atteint dans cette catégorie les dimensions d’un avion civil
pour des autonomies de plusieurs milliers de kilométres parcourues en volant
largement au dessus des trafics aériens courants, tant civils que militaires jus-
qu’a 20 000 m d’altitude. Les moteurs sont des turboréacteurs. L’exemple le
plus connu de HALE est le Global Hawk américain, de Northrop Grumman,
qui, en avril 2001, a volé depuis la Californie jusqu’en Australie. Peu aprés,

en octobre 2003, dans le cadre de l'initiative allemande Euro Hawk et en

24



CHAPITRE 1. DRONES : ETAT DE L’ART ET STRATEGIES DE
COMMANDE

coopération avec EADS, un drone du méme type a effectué un vol transat-
lantique, depuis la Californie jusqu’au nord de I’Allemagne, afin d’effectuer

des vols de démonstration a partir de ce pays.

FIGURE 1.4 — Le Global Hawk américain

En plus, on a la catégorie MALE (Moyenne Altitude Longue Endurance).

L’altitude de vol est, pour cette catégorie, comprise entre 5000 et 12000

meétres, ce qui permet de parcourir jusqu’a 1000 km, & des vitesses relative-

ment faibles, de 220 a 360 km/h (induites par des moteurs & pistons ou des

turbopropulseurs). La masse peut cette fois atteindre 3,5 tonnes, et ’enver-

gure est généralement comprise entre 10 et 20 métres. Un exemple de drone

MALE on trouve TAI Anka avec plusieurs version qui sont

— Anka-A : Drone de surveillance, peut grimper a 30 000 pieds avec une
autonomie de 24h.

— Anka-A+ : Drone MALE & capacité renforcée, moteur turbopropulseur.

— Anka-S : Drone d’attaque, pouvant emporter deux missiles UMTAS, liai-
son de données a vue par satellite (SATCOM), sera plus lourde que les
deux premiéres variantes, pourra grimper & 45 000 pieds, autonomie de
24 heures.

— Anka-C/TP : Drone de surveillance SAR et d’attaque de longue autono-
mie et avec des moteurs turbo-compressé peut grimper & 50 000 pieds,

était prévu pour 2016.
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FiGURE 1.5 — ANKA of Turkish Aerospace Industries at IDEF 2015

Selon la configuration de la propulsion

* Voilure fixe sont des drones constitués principalement d’une paire
d’aile permettant de se déplacer rapidement grace a leurs vitesses prises du
mouvement du véhicule et nécessitent des pistes préparées pour le décollage
et Datterrissage. Ils couvrent de longues distances et de hautes altitudes.
L’inconvénient principal de cette configuration est qu’elle n’autorise pas le

vol stationnaire, des vols & basse vitesse et a basse altitude.

* Avec ailes battantes sont de drones avec un mode de vole ins-
pirés des insectes ou des oiseaux, Ces configurations permettent des ma-
neceuvres agiles avec des mouvements plus discrets que les voilures tournantes,
ce qui représente un avantage pour les missions de reconnaissance ou de sur-
veillance, on trouve ce type beaucoup plus dans des applications militaires
grace a leurs petit taille, on note comme exemple le drone abeille de 1'uni-

versité de Harvard montré dans la figure 1.8.

* Voilure tournante les drones a voilures tournantes ou VTOL (ver-
tical take OFF and Landing) sont capables de décoller et d’atterrir ver-

ticalement sur n’importe quel terrain, donc ils n’ont pas besoin de piste de
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FIGURE 1.6 — Drone a voilure fixe MICROB

FIGURE 1.7 — Drone abeille de 'université de Harvard

décollage ou d’atterrissage. Ils sont utilisés généralement dans la surveillance,
la récolte de données et plusieurs applications grace a leurs vol stationnaire a
basse vitesse et a faible altitude. Ce type de drone regroupe plusieurs autres
classes qui peuvent étre catégorisées selon le nombre de rotors :le coaxiale,

le birotor, le quadrotor, etc.
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FIGURE 1.8 — Drones a voilures tournantes

1.2.2 Les domaines d’applications

De nos jours, on retrouve différents types de drone avec plusieurs fonc-
tionnalités. Cette technologie a permis de faciliter plusieurs aspects de la vie
humaine. Nous allons voir maintenant les différentes utilisations des drones

dans la vie courante (militaire, agriculture et santé).

* Militaire Les premiers drones remontent a la premiére guerre mon-

diale. Le mot drone est anglais qui signifie bourdonnement car les premiers
prototypes de ces engins étaient bruyants et lents. Ces machines volantes ont
beaucoup évolué. Elles sont devenues plus silencieuses et plus rapides avec
une multitude de fonctionnalités adaptées & chaque mission militaire. Ces
engins ont connu un essor remarquable que depuis une vingtaine d’année car
I'utilisation des drones dans le domaine militaire a été gardé secréte jusqu’a
depuis 20 ans. Dans le domaine militaire, les drones étaient des outils d’es-
pionnage.
On retrouve différentes formes de drones, des petits dit nanodrone utilisé
comme des outils mis & disposition & tous les soldats leur permettant d’avoir
plus d’informations sur le lieu de affrontement. A titre d’exemple le Black
Hornet 3 qui est utile pour des missions de reconnaissance des environs figure
1.17.

Ce drone est accompagné d’une tablette qui suit en temps réel les mouve-
ments de drone (et de sa caméra) pour avoir une vision meilleure de I'envi-

ronnement.
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FiGURE 1.10 — HMI relié au drone

On retrouve aussi de grands drones comme le reaper drone MQ-9 qui est
un outil efficace & I'attaque. Le drone MQ-9 a des caractéristiques variées
(missile guidés et largage de bombe) lui permettant d’étre des outils trés

efficaces.

D’autre part, on retrouve des drones avec une grande capacité de vol sur les
hautes altitudes. A titre d’exemple, le phantom Eye de boeing qui peut voler

durant 36 heures sur une altitude maximale de 7000 métres :

De plus, les drones peuvent étre utilisés comme transporteur de cargaisons
sur les champs de batailles. A titre d’exemple, le K-Max de Lockheed qui
a servi comme un engin de transport des cargaisons depuis 2007 pour le
ravitaillement des troupes en équipements lourds avec une capacité maximale

de 2,7 tonnes.
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FIGURE 1.11 — Drone MQ-9

FIGURE 1.12 — Le phantom Eye de boeing

En guise de conclusion, l'utilisation des drones dans le domaine militaire
est multiple et variée. Le domaine militaire étant un champ sensible qui lie

politique et armée, 'utilisation des drones dans ce contexte est trés utile.

Agriculture Les drones sont utilisés aussi dans le domaine agricole.
Cet engin vient apporter des solutions a d’anciens problémes. Avant 1'uti-
lisation des drones, l'agriculture était dépendante de la météo ainsi qu’a

des méthodes d’arrosage et de distribution d’engrais non optimale (manuelle
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FIGURE 1.13 — Le K-Max de Lockheed

principalement) avec une faible visibilité sur le terrain et sur ses besoins.
Aujourd’hui, les drones équipés de caméra permettent de faire une cartogra-
phie du terrain. Certains drones peuvent surveiller la biomasse et les autres

besoins des plantes et du terrain.

FIGURE 1.14 — Image prise par un drone
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L’agriculture connait une évolution remarquable grace au drone. A titre
d’exemple la rentabilité liée a la production agricole a augmenté et les cotits
de productions ont baissé. Cette rentabilité a permis le développement d’en-
treprise (comme l'entreprise Airinov) apportant leur expertise sur 1'utilisa-
tion des drones dans le domaine agricole. Cette précision apportée par le
drone permet de connaitre plusieurs informations : le taux d’humidité du
terrain ou encore les zones infectées. Ainsi, 'agriculteur peut savoir la quan-
tité d’engrais a utiliser ainsi que déterminer les zones & arroser. Cela est
possible grace au GPS intégré dans le drone, qui permet d’apporter une plus
grande précision sur I'état du terrain. En fin de compte le drone, permet de
mieux cibler la production et surtout améliorer la qualité de la surface plus

rapidement avec un moindre coft :

FIGURE 1.15 — Image prise par un drone

On parle aujourd’hui de lagriculture connectée grace aux drones qui ap-
portent précisions et facilitent la prise de décision plus optimale. Cette agri-
culture connectée s’est transformée en activité de management qui lie renta-
bilité et économie. Aussi, en terme environnemental, un drone produit moins
de CO2 et permet de mieux protéger les terrains agricoles.

La technologie des drones dans le domaine agricole s’élargit puisque au-

jourd’hui il est possible de détecter les maladies de maniére précoce. A titre
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d’exemple L’IRSTEA (L’institut national de recherche en sciences et techno-
logies pour I'environnement et ’agriculture), a réalisé un projet de recherche
pour effectuer une modélisation en 3D des plantes grace a un drone. Cette
modélisation permet d’avoir une vision plus précise des plantes et donc de
détecter le potentiel maladie de plante.

IL y a plusieurs entreprises commerciales qui travaillent sur les drone utilisé
dans I'agriculture, On peut trouver en téte de liste, DJI avec les différents
types qui ont été mis en marche dans ce domaine, IL y a les drones pour 'at-
tache d’épandage et pulvérisation, on trouve le AGRAS T16, Il est équipé
d’un radar de haute précision permettant de suivre le terrain a distance
constante et d’éviter le moindre obstacle et d’'un GPS RTK pour un posi-

tionnement centimétrique.

FIGURE 1.16 — Drone agricole AGRAS T16

+x La santé  Aprés l'utilisation des drones dans le domaine agricole,
sa pratique dans 'activité médicale connait un essor remarquable avec les

drones transporteurs de médicament ou de balise de premier soin.

Ce type de drone présente plusieurs capacités : GSP, caméra HD et ther-

mique et émetteurs-récepteur radio. Il est rapide dans le transport et permet
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FIGURE 1.17 — Livreur de produits médicaux

de réaliser la mission de sauvetage rapidement. Un exemple de drone “secou-
reur” est celui développé par un étudiant de I’Université de Technologie de
Delft aux Pays-Bas appelé “drone ambulance”. Ce dernier est équipé d’un
défibrillateur servant au sauvetage de personne ayant un arrét cardiaque.
On retrouve aussi des drones qui participent au dépistage de maladies. par
exemple en Malawi, le ministére de santé en partenariat avec UNICEF ont
congu un drone permettant de dépister le VIH. la technologie consiste en
une prise de sang sur des “papier buvard” et de les transporter des milieux
ruraux vers les laboratoires.

D’autres drones livrent les produits de santé. une telle technologie permettra
de mieux distribuer les médicaments vers les hopitaux et cliniques ainsi que
de faire face aux enjeux de santé de maniére plus optimale. A titre d’exemple,
le Rwanda dispose depuis 2016 d’une base de livraison pour moins de 30 min
de poche de sang par drone vers 21 cliniques de l'ouest du pays. Pour la
méme affaire, 'entreprise flash biologistic développe un drone appelé “drone
for life” qui transporte les produits de santé. Ce drone est équipé par un
packaging isotherme permettant de conserver les produits. Enfin, les drones
sont aussi utilisés pour les opérations de greffes d’organes. le but de cette
opération est 'optimisation du transport des organes avant la greffe. Au

Etat-Unis, en avril 2019, le transport d’un rein réfrigéré a été transporté de
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Baltimore vers I’hépital universitaire du Maryland.

1.3 Modélisation du drone quadrotor

La modélisation est une étape importante pour la conceptions des com-
mandes. Dans cette partie nous présentons briévement le modéle complet
du drone avant d’entamer un état de 'art sur les stratégies de commande
disponibles en littérature, et nous renvoyons le lecteur vers les références [1],
[50] et [68] pour une modélisation détaillée.

Le drone représenté par la figure 1.18 est constitué de quatre moteurs BLdc
qui garantissent le vol stationnaire et les déplacements dans l’espace. Les
moteurs 1 et 3 tournent dans le méme sens, les moteurs 2 et 4 tournent dans
le sens inverse.

Pour avoir le modéle du drone nous définissons les repéres, dans lesquels le
mouvement du drone est décrit montrés dans la figure 1.18, les paramétres

cinétiques, cinématiques et les forces agissant sur le drone :

— Er={X1 Yr Z;} estle repére fixe li¢ a la terre o X est dirigé vers
le nord, Y7 vers l'est et Z; vers le haut.

— Ep={Xp Yp Zp} est le repére mobile attaché au centre de gravité
CG du drone comme il est illustré dans la figure 1.18.

— e= [z y 2|7 est le vecteur position de CG par rapport & E; exprimé
dans le repére inertiel Ej.

— O =[p O Y| estle vecteur de la position angulaire du repére mobile
E'p par rapport & E et exprimé dans le repére inertiel Fy.

— v =[vy vy, vs]7T estle vecteur de la vitesse linéaire du CG par rapport
a Et et exprimé dans Ej.

— w=[p ¢ r]T estle vecteur de la vitesse de rotation entre E; et Ep et
exprimé dans le repére Ep
Il existe plusieurs forces agissant sur le drone qui sont :

— La force de gravité P = —myg, dirigée selon I'axe Z et définie dans le
repére Epg.

— La force de poussée T', générée par la propulsion du véhicule.

— La force de trainée aérodynamique du véhicule F, causée par le frotte-

ment de 'air sur le fuselage.
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FIGURE 1.18 — Les repéres du drone

— La résultante des forces de perturbations aérodynamiques extérieures (ra-
fale de vent), exprimées dans Ef par Fey;.
Pour assurer le vol suivant ’axe Z il suffit que les quatre moteurs tournent
avec une vitesse qui produit une force de poussée supérieure & la force de

gravité P.

Les moments et couples appliqués au drone sont les suivants :

— I'p : le couple de commande généré par les actionneurs du drone.

— I’y : le couple généré par les phénoménes aérodynamiques et gyrosco-
piques produits par la rotation des rotors.

— D¢yt : regroupe tous les moments engendrés par la résultante des forces

extérieures de perturbation

1.3.1 Dynamique de translation et de rotation

En utilisant le formalisme de Newton-Euler, on définit dans Fp, les équa-

tions de mouvement du centre de gravité du drone considéré comme un corps
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rigide, comme suit :

ZFi = macqg
YT = Juce (1.1)

ol

— Fj; représente les forces agissantes sur le centre de gravité du drone :
Y FE=P+T+Fy+ Fes
On notera F', la force définie par :
F=T+F,

— m est la masse du drone supposée constante.
— acg est Vaccélération de centre de gravité par rapport a Ef et exprimée

dans FEpg, s’écrit donc :

acg =0+ S(w)v

— S(w) est la matrice antisymétrique donnée par :

0 —r ¢
Sw)y=1{r 0 —p
-¢ p O

— I'; représente les moments agissant sur le drone :
> T =Tp+Tq+Tea
On notera I' le couple défini par :
=r,+7I,

— weg est le vecteur des vitesses angulaires du centre de gravité de véhicule

par rapport & Ej et exprimé dans Ep, il est donné par :

Jwecg = Juw + S(w)Jw
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— J est la matrice inertielle exprimée au point (CG) dans le repére mobile.
— La structure du quadrotor est supposée rigide et symétrique, ce qui induit

que la matrice d’inertie J sera supposée diagonale, donnée par :

Jew 0 0
J=10 J, 0
0 0 J.

Nous pouvons écrire (1.1) sous la forme suivante :

ZFi = mo+mS(w)v
Zfi = Juw+ S(w)Jw (1.2)

Ainsi, nous pouvons écrire les dynamiques de translation et de rotation res-

pectivement comme suit :

mo = —mS(w)v+ F —mg|g, + Fext
Juw = —Sw)Jw+T 4+ Teypt (1.3)

La poussée totale F' = [0,0,7.]" (pour F, négligée ou prise en compte avec

Fe.t), présente la somme des poussées de chaque rotor :

4 4
T, = Zﬂ = Z/ﬁ;tQ? (1.4)
=1 =1

ou k¢ est le coefficient aérodynamique de poussée et §; est la vitesse de ro-

tation du rotor i

Nous allons maintenant déterminer les relations de passage entre les re-
péres inertiel E; et mobile Ep a travers la représentation des angles d’Euler,
ceci pour les vitesses linéaires et angulaires du drone. La matrice de pas-
sage Rg du repére engin Ep au repére inertiel E; est paramétrisée par les

angles d’Euler décrivant les trois rotations d’angles ¢ (roulis), 6 (tangage) et
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¥ (lacet) suivantes :
1 0 0 cos 0 —sind
Rip= 10 cos¢ sing |[,Ryg= 0 1 0
0 —sing cos¢ sinf 0 cos#
cosy siny 0
R.yp=| —siny cosyp 0 (1.5)

0 0 1

Le produit de ces trois matrices permet d’exprimer le passage du repére Ep

au repére F c’est-a-dire

cosfcosty sin¢gsinfcosy — cosdcosy cos ¢sin b cos) + sin @ sin
Ro = | cosfsinty singsinfsiny + cosgcosyy cos@sinfsiny —singcosyy |(1.6)

—sinf sin ¢ cos 6 cos ¢ cos 0

La matrice Rg appartient au sous-espace des matrices orthogonales, appelé

groupe orthogonal spécial, dénoté par SO(3) et défini par :
SO(3) = {Re € R¥?/RERe = I3xs et det(Re) = 1}

La transposée de Reg représente la matrice de passage entre le repére Ej
et Eg. Pour un vecteur v € R? donné, le changement de coordonnées d’un

référentiel & un autre est donnée par les relations :
T
[u] Er = Re [U]EB [U]EB = R@ [U‘]EI (1'7)

Dans le cas ou le repére engin Ep tourne par rapport au repére inertiel Ey
avec une vitesse angulaire w , la matrice de rotation varie au cours du temps,

cela se traduit par la relation cinématique d’attitude :
7.?,9 =RoS(w) (1.8)

La dynamique de translation est définie par I’évolution de la position et de la
vitesse du véhicule. Dans le repére inertiel Ey, la vitesse du centre de gravité

CG du drone est donnée par la relation cinématique de position suivante :

E=v (1.9)
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La projection de la dynamique de translation dans le repére inertiel, nous

permet d’avoir

mi =Re Y Filg, (1.10)

La cinématique de rotation exprime la relation entre la variation des
angles d’Euler © = [¢p 0 w]T et les composantes du vecteur vitesse de

rotation instantanée w, elle est donnée sous la forme :

é 1 sin¢gtanf cos¢tanf P
O=16|=10 cos ¢ —sing g | =Wew (1.11)
v 0 3 et r

Il est important de noter que la matrice est singuliére pour les valeurs
extrémes 6 = +7/2 (voir 'expression 1.11), ce qui est physiquement réaliste
puisque I'engin ne doit pas se retourner selon ses angles de roulis ou de tan-

gage.

La matrice Wg peut étre inversée et sera notée par Wg, ce qui permet

d’écrire :

D 1 0 —sinf b
w=|q |=1]0 cos¢p cosfsing f | =Vo O (1.12)
0 —sing cosfcoso 0

En différenciant I’expression (1.11) et tenant compte de (1.3), nous trou-

vons la relation suivante [1] :
0 =We¥e0 — WeJ 1 S(Wg0)JUeO + WeJ T+ WeJ ey (1.13)

La multiplication par M(0) = \I/gJ\IJ@ de l’équation (1.13), nous permet
d’avoir

M(©)0 +C(0,0)0 =vir+vlir,,, (1.14)

La matrice auxiliaire M(©) = \Ing Vg est definie positive, & condition que
(0 # kn/2). La matrice des couples de coriolis et centrifuges C(0,0) e R3*3

est donnée par la relation suivante :

C(0,0) = —M(0)¥g'We + U5 (qf@(;)) JVe (1.15)
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Par conséquent, le systéme global peut étre réécrit sous la forme :

é v
m{) _ T, Roze — mgze + Feqr (1.16)
© w
M(©)w —C(0,w)w + VIT + VIT,,,

avec T =15 19 T7y]7 et

T, Kt Kt Kt Kt Q%
Te B 0 —lk; 0 lKy Q%
TH B —lKy 0 lKy 0 Q%
T Kd —Kd —Kd4d —Kd Qi

[ est la distance entre les rotors et le centre de masse de la plate-forme, €2;
sont la vitesses de rotations de chaque rotor j et (kg, k) sont respectivement
les facteurs de poussée et de trainée qui sont des constantes positives ca-
ractérisant ’aérodynamique des hélices. Les valeurs des paramétres utilisés

dans le dispositif expérimental sont indiquées dans le tableau 2.1

1.4 Stratégies des commandes dans la littérature

L’autonomie des véhicules volants est basée sur des cartes de controle
embarquées équipées avec des capteurs et des systémes de navigation trés
développés. Ce systéme de pilotage consiste aussi en des algorithmes de com-
mande qui assurent la stabilisation et la grande maniabilité de ces engins.
La conception de contréleur pour les machines volantes est difficile vue la
complexité de son modéle, car les drones sont des systémes sous-actionnés
ou il faut commander 6 degrés de liberté avec 4 actionneurs. Afin de synthé-
tiser une commande pour piloter cet objet volant il est nécessaire de décrire
les dynamiques de son modéle qui sont la dynamique de translation et de
rotation, on peut noter qu’il y a deux boucles de commande : une boucle
extérieure qui est la boucle de I’altitude et une boucle intérieure qui est la

boucle d’attitude comme il est montré dans la figure 1.19.

Les stratégies des commandes utilisées dans la littérature et appliquées
sur les UAV sont variées, dans la suite nous présentons un état de l'art sur

quelques commandes développées pour controler ces engins volants.
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FIGURE 1.19 — Schéma de contréle de drone

1.4.1 Les commandes linéaires

Le modéle de drone est non-linéaire, donc la conception des commandes
linéaires nécessite une linéarisation autour d’un point de fonctionnement ou
un point d’équilibre. Les commandes linéaires ont des avantages localement
autour du point de linéarisation, main sont peu robustes vu que la dyna-
mique des perturbations extérieures telles que le vent ou des changements
paramétriques ou des termes non linéaires liés & une modélisation précise
tenant compte de tous les phénoménes ne sont pas inclus dans le modéle
linéarisé. Il y a différents types de commande linéaire, nous mentionnons les

suivantes :

Commande PID

La commande PID est la commande la plus classique connue dans ce do-
maine, il y a deux architectures de conception de ce type de commande : en
paralléle et en série. La facilité de cette commande réside dans le fait qu’elle
n’est pas basée sur le modéle. Le calcul des gains est par contre compliqué car

il n’existe pas des méthodes théoriques fiables & cent pour cent. La méthode
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la plus utilisée est celle des essais/erreurs, mais il existe des méthodes théo-
riques qui donnent des résultats approximatifs sur les gains en se basant sur
un cahier de charge, nous citons parmi elles la méthode de ziegler Nichols.
Il y a plusieurs chercheurs qui ont contribué dans la synthése et le dévelop-
pement de cette commande. S.Bouabdallah et al [2] ont comparé la perfor-
mance des contréleurs PID classiques avec des controleurs synthétisés avec
la technique de controle optimal L(Q) (commande linéaire quadratique) pour
le contréle de l'attitude d’un quadrotor miniature. De plus il y a d’autres
travaux tels que [3], [4], [5] et [6].

Commande par retour d’état

Cette méthode consiste & modifier le comportement en boucle fermée
d’un systéme dynamique. Cette approche est basée sur le modéle du systéme
supposé connu. La commande par retour d’état est congue pour répondre a
un cahier de charge par exemple temps de réponse, pourcentage de dépasse-
ment,....

Parmi les méthodes pour concevoir la commande par retour d’état, le pla-
cement de poles a été développé par des chercheurs pour la commande des
drones, en [7] le placement de poles a été utilisé pour un drone coaxial, son
but était d’améliorer la stabilité et la rapidité de la boucle fermé du systéme
en plagant les valeurs propres de la matrice d’état du systéme corrigé dans la
demi-sphére négative. L’implémentation du contréleur basé sur le placement
de pdles pour un quadrotor a été étudiée en [8], [9], [10]. Les auteurs ont
utilisé cette commande sur un hélicoptére et un drone a voilure fixe respec-
tivement.

Une deuxiéme méthode élaborée pour la commande par retour d’état est
LQR ( Linear Quadratic Regulator). Le principe de fonctionnement de cette
derniére est de placer les valeurs propres du systéme en boucle fermée en se
basant sur un critére d’optimisation quadratique, c’est & dire, on choisit des
matrices de pondération pour résoudre une équation de Riccati dans le but
de trouver les gains optimaux qui garantissent le comportement souhaité du
systéme en boucle fermée. Vu 'avantage de cette approche en terme de ro-
bustesse, elle a été utilisée pour le pilotage des UAV dans certaines travaux
tels que [11], [12] et [13].
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La commande H,

La commande H, est une commande trés recommandée pour la stabilisa-
tion des systémes aériens autonomes a cause de ses performances trés élevées,
elle est considérée comme une commande linéaire robuste. Elle consiste a mi-
nimiser 'effet de perturbations sur le comportement du systéme, autrement
dit, elle garantit les comportements souhaités du systéme en boucle fermée
en tenant en compte les perturbations externes et internes. Dans les tra-
vaux [14], [15] et [17] la commande H, a prouvé ses hautes performances en
termes de robustesse et stabilisation, mais ces performances restent locales

autour du point de fonctionnement.

1.4.2 Les commandes non-linéaires

Les approches linéaires adressées pour la commande des véhicules aériens
autonomes prouvent leurs efficacités et performances. En revanche, 1'utilisa-
tion des commandes linéaires reste limitée et locale. Elles ne sont pas uti-
lisables qu’autour d’un point d’équilibre prédéfini avec des conditions bien
choisies : faible vitesse, des petits rotations...ect. En plus, la conception de
commandes linéaires est basée sur I’hypothése que le modéle des drones est
connu et que les perturbations sont négligées. Pour pallier & ces problémes,
les chercheurs se sont intéressés aux commandes non-linéaires qui sont plus
robustes pour un domaine de validité plus large. Dans ce qui suit nous pré-

sentons des commande non-linéaires congues pour des UAV :

La commande backstepping

L’idée de base de la commande par Backstepping est de décomposer le
systéme bouclé en des sous-systémes en cascade d’ordre un stable au sens
de Lyapunov, ce qui implique des qualités de robustesse et une stabilité glo-
bale asymptotique. En d’autres termes, c’est une méthode multi-étapes. A
chaque étape du processus, une commande virtuelle est générée pour assurer
la convergence du systéme vers son état d’équilibre. Cela peut étre atteint a
partir des fonctions de Lyapunov qui assurent pas a pas la stabilisation de
chaque étape de synthése [18].

Plusieurs chercheurs se sont intéressés & cette commande pour ’appliquer sur

les systémes volants autonomes, nous citons [19], [20] qui ont travaillé sur
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I'hélicopteére, aussi [21] pour le quadrotor, et aux drones a rotors coaxiaux
nous citons [22] et [23].

La commande mode glissant

C’est la commande la plus réputée dans la littérature et elle fait par-

tie de la famille des commandes a structure variable . La commande mode
glissant est, par sa nature, une commande non linéaire, elle est basée sur
la commutation de fonctions des variables d’état, utilisées pour créer une
variété ou hypersurface de glissement, dont le but est de forcer la dynamique
du systéme & correspondre avec celle définie par 1’équation de I’hypersur-
face. Quand I’état est maintenu sur cette hypersurface, le systéme se trouve
en régime glissant. Sa dynamique est alors insensible aux perturbations ex-
térieures et paramétriques tant que les conditions du régime glissant sont
assurées [24].
Dans la pratique, 1'utilisation de cette technique de commande a été long-
temps limitée par les oscillations liées aux commutations de la commande
appelée chattering et qui peuvent se manifester sur les grandeurs asservies. 11
existe différentes méthodes pour diminuer ce phénoméne dont I’'une consiste
a remplacer la fonction signe par une approximation continue au voisinage
de la surface de glissement, et ’autre & utiliser des modes glissants d’ordre
supérieur comme le super-twisting pour réduire ce phénoméne. Le mode glis-
sant a été utilisé par plusieurs chercheurs & cause de sa supériorité en terme
de robustesse et sa facilité d’implémentation, nous trouvons dans [25] et [26]
une application des modes glissants sur un quadrotor, d’autres applications
sur un hélicoptére [27] et le birotor coaxial 28|, [29] ont été réalisées. Nous
trouvons aussi I'application de super twisting qui est une version développée
de mode glissant inventé par Levant [30] dans le but de résoudre le probléme
de "chattering" et d’améliorer les performances de la commande, nous no-
tons des travaux réalisés sur des quadrotors, des coaxiaux et des hélicoptéres
[31], [32] et [28].
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La commande hybride

C’est une commande discontinue & commutation, son avantage est la
combinaison entre deux commande pour éviter les limitations de chaque
commande. Le principe de cette stratégie et de faire intervenir chaque com-
mande dans un intervalle bien définit pour avoir une stabilité globale de la
boucle fermée. Par exemple combiner une commande linéaire dans intervalle
autour de 0 avec une commande non-linéaire qui a des singularité dans cet
intervalle. Il y a beaucoup de recherches qui ont été réalisées dans cet aspect,

nous citons a titre d’exemple [41] et [42].

D’autres variétés de commandes linéaires et non-linéaires non mention-
nées précédemment, ont été développées et utilisées dans la littérature pour
les véhicules aériens autonomes. a titre informatif, nous pouvons citer dans le
cas des commandes linéaires, la commande prédictive [33] et [34], et pour les
commandes non-linéaires nous avons la commande par extension dynamique
[35], la commande hiérarchique [36, 37, 38|, et d’autres commandes qui se

basent sur I'intelligence artificiel [39, 40]

1.5 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons présenté une étude sur les différentes classes
de drone selon plusieurs critéres tels que le poids et le type de voilure. Nous
avons présenté aussi les applications les plus connues des drones et leurs uti-
lités dans la vie quotidienne, nous avons mentionné 'importance des UAV
dans le domaine militaires et leurs contributions dans le développement de
plusieurs autres domaines tels que ’agriculture qui a connu une révolution
nommée par l'agriculture de précision grace au drones. Nous avons décrit
briévement par la suite, le modéle du drone, particuliérement, du quadrotor
et avons présenté un schéma de commande général. Ensuite, une recherche
bibliographique a été présenté sur les commandes utilisées sur les véhicules
aériens sans pilotes, nous avons fait un classement des commandes dispo-
nibles dans la littérature en deux classes : commandes linéaires et commandes
non-linéaires. Dans le chapitre suivant, nous allons présenter une premiére
stratégie de commande synthétisée pour un drone et validée sur la plateforme
3-DOF Hover de Quanser.
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Chapitre 2

Super Twisting modifié pour la

commande d’attitude

2.1 Introduction

La dynamique complexe des drones, leurs non linéarités et le degré élevé
de couplage entre les entrées de controle et les variables d’état nécessitent le
développement de controleurs non linéaires. En outre, en raison des incerti-
tudes et des perturbations externes, des contréleurs robustes sont nécessaires
pour assurer un positionnement de haute précision. A cet égard, les contro-
leurs & base de mode glissant sont utilisés pour les drones a petits giravions
[48, 49]. La conception d’un controleur d’attitude de vol autonome et fiable
est une question importante car elle permet la navigation du véhicule dans
des environnements confinés, et donc, empéche le véhicule de se retourner
et de s’écraser lorsque le pilote effectue les manoeuvres souhaitées [52, 53].
Le probléme du controle d’attitude peut généralement étre classé en deux
catégories : le probléme de controle de la trajectoire et le probléme de stabi-
lisation. En pratique, deux types d’incertitudes sont largement étudiées dans
le systéme d’attitude; 'une résulte de 'effet des rafales de vent et du mo-
ment gyroscopique généré par la rotation de I’engin volant et des rotors et
I’autre représente les incertitudes du modéle existant dans la matrice d’iner-
tie du corps qui réduisent toujours l'effet de controle et rendent le probléme
de controle d’attitude plus difficile et plus compliqué [[54, 55]|. L’algorithme
de controle de super twising -STW- [51, 56, 57| est I'un des plus puissants

algorithmes de contréle en mode glissant du second ordre pour les systémes
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dont le degré relatif est égal & un. Il génére une fonction de controle qui
ameéne la variable glissante et sa dérivée a zéro en temps fini en présence de
perturbations et d’incertitudes lisses et limitées. Les principaux avantages
du STW sont ses caractéristiques attrayantes : convergence en temps fini,
robustesse aux incertitudes et simplicité de mise en ceuvre. Bien que ’al-
gorithme STW contient une fonction discontinue lissée par intégration qui
réduit considérablement le phénomeéne de chattering mais ne 1’élimine pas
complétement.

La principale contribution de ce chapitre est de proposer un contréle par
mode glissant Super Twisting modifié robuste -MSTW- pour résoudre le
probléme du suivi d’attitude du quadrotor soumis & des perturbations et des
incertitudes. Les contréleurs classiques de mode glissant -SMC- et les contrd-
leurs de mode glissant du second ordre -SOSM-, y compris ’algorithme de
contréle STW, peuvent traiter de maniére robuste ce probléme de perturba-
tions. Toutefois, le principal inconvénient du SMC classique est I'introduc-
tion d’un broutement indésirable dans le signal de commande, alors que les
contréleurs SOSM sont capables de I'atténuer. Dans ce chapitre, nous recher-
chons un algorithme STW modifié et continu qui soit capable de résoudre ce
probléme en générant un signal de commande continu et en éliminant le chat-
tering. Le schéma de commande proposé peut traiter le phénoméne dit de
"chattering" et donc empécher les actionneurs de s’endommager. Le MSTW
est congu en étendant le STW dans [58] et la théorie de la convergence en
temps fini dans [55, 59, 60]. La fonction de controle discontinue est remplacée
par une fonction continue afin de générer un signal de controle continu, d’éli-
miner leffet de chattering, d’effectuer un suivi précis et d’obtenir une bonne
robustesse /sensibilité. Une étude comparative entre le STW et le MSTW est
entreprise. Les résultats expérimentaux montrent la bonne performance de

I’algorithme proposé par rapport au Super Twisting classique.

2.2 Description du systéme 3DOF Hover

La plateforme 3DOF Hover de Quanser, utilisée dans cette expérience,
est représentée sur la Fig.2.1. Le quadrotor est considéré comme un solide
corps incorporant un processus de génération de force et de moment. Soit
Er = (Xe, Ye, Z.) est le repére inertiel et Ep = (X, Y, Zp) le repére fixé
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au corps et attaché au centre de gravité de la plateforme. Le dispositif expéri-
mental est constitué d’une plateforme planaire avec quatre hélices entrainées
par quatre moteurs & courant continu ol deux moteurs opposés tournent
dans le méme sens. La plateforme est montée sur une articulation & pivot de
3 DOF afin de pouvoir tourner autour des angles d’attitude. L’attitude est
représentée par les angles d’Euler © = [¢,0,]7 correspondant a la conven-
tion aéronautique. Les angles d’attitude sont respectivement appelés angle
de roulis (rotation ¢ autour de 'axe x), angle de tangage (rotation 6 autour
de l'axe y), et angle de lacet (rotation v autour de l'axe z). Les vitesses an-
gulaires et les accélérations sont données respectivement par © = [qb, 9,¢}T
ot & = [6, T,

Les forces de poussée générés par les moteurs arriére, droit, avant et gauche
sont indiqués par fi, fa, f3 et fi, respectivement. Les forces de poussée
générées par les moteurs avant et arriére controlent principalement les mou-
vements autour de l'axe de tangage alors que les moteurs droit et gauche
peuvent principalement déplacer le planeur autour de son axe de roulis. Le
mouvement autour de 'axe de lacet est causé par la différence des couples
exercés par les deux hélices tournant dans le sens des aiguilles d’une montre
et les deux tournant dans le sens inverse.

L’attitude du quadrotor est contrbélée par les trois couples de commande
I' = [, 7o, Tw]T combinés aux forces générées par les quatre hélices f1, fa2, f3
et f4. La poussée principale T est utilisée pour compenser la force de gravité

et éventuellement le mouvement vertical pour un quadrotor de 6 DOF.

Les principaux parameétres du Quanser 3 DOF Hover sont résumés dans

le tableau suivant :

TABLE 2.1 — Parameétres du 3 DOF Hover Quanser [25]

Paramétre Description Valeur | Unité
m Masse 2.85 Kg
l Distance entre le centre de gravité et chaque moteur | 0.1969 m
Ky constante de poussée 2.98¢-6 | N/V
K, constante de Drag 1.14e-7
Joa Inertie de roulis ¢ 0.0552 | kgm?
Jyy Inertie de tangage 6 0.0552 | kgm?
Iz Inertie de lacet 1 0.1104 | kgm?
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FIGURE 2.1 — La plateforme Quanser 3 DOF Hover

2.3 Synthése de la commande

Pour la conception de la commande, nous admettons les hypothéses, énu-

mérées ci-dessous, .

A 2.1 Lessignaux O et S} peuvent étre mesurés ou estimés par des capteurs
embarqués.

A 2.2 Les angles de roulis, tangage et lacet sont limités a (—7/2 < ¢ <
7/2), (—7/2 < 6 < 7/2) et (—7 < ¢ < 7). Cela signifie que le compor-
tement acrobatique n’est pas autorisé.

A 2.3 Le frottement des articulations, la résistance de l'air et les forces

centrifuges sont négligées.

A 2.4 Les forces de poussée et les couples produits sont proportionnelles
aux tensions des moteurs, et la dynamique des moteurs/propulseurs est
négligée.

En utilisant la partie attitude de I’équation du modele (1.16)
)

M(©)w

w
~C(0,w)w + VIT + WIT,,,
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Définissons les variables d’état d’attitude suivantes :
r1 = @, Tro = @

La forme d’espace d’état de ce modéle est donnée par :

{ $1 =2 (2.2)

Z2 f(:E?t) +g(x,t)u

L’entrée est u =T, le vecteur f(z,t) et la matrice g(x,t) sont donnés par
f(z,t) = [M(©)]! [—C’(@, ©)O 4 Tept|; gl t) = [JTO) L  (2.3)

Dans le systéme (2.2), le champ vectoriel f(z,t) est partiellement connu,
les termes de perturbation I'y;; sont inconnus et supposés bornées Le pro-
bléme est alors de concevoir un contréleur continue de mode glissant Super
Twisting modifié I qui oblige les positions d’attitude définies par {¢(t), 0(t), ¥ (t)}
pour suivre les trajectoires désirées bornées {¢4(t), 04(t),1q(t)} en présence
de perturbations externes bornées.

Les lemmes et définitions suivantes sont utilisés pour I’analyse de la stabilité.

Lemme 2.3.1 [10, 16] Considérons le systéme continu
&= f(z), f(0)=0, zeR" (2.4)

Supposons qu’il existe une fonction définie positive continue V : R™ — R, un
nombre réel v > 0 , a € (0,1) et un voisinage ouvert Uy C R™ de l'origine

tels que l'inégalité suivante est satisfaite :

V(z) +4Vo(x) <0, =€ Up/{0}. (2.5)

alors, Uorigine du systéeme (2.4) est un équilibre stable en temps fini. Si
Uo = R", alors l'origine est un équilibre globalement stable en temps fini. Le

temps de stabilisation tr satisfait :

1
tp <

l-a
< i—aV O (2.6)

Notation 1. nous définissons sig? (z) = sign(x)|z|?, ot 0 > 0, z € R

et sign(.) est la fonction standard de signe. Si z = [z, 72, ...,2,]7 est un
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vecteur, alors

sig? () = [signe(x1)|x1], signe(zy)|z2|7, ..., signe(x, ) |z, |7 ]F
Notation 2. | % || désigne la norme euclidienne de (%), Apin(*) et
Amax (%) sont respectivement les valeurs propres minimale et maximale de

la matrice ().

2.3.1 Algorithme de Super Twisting Modifié¢ (MSTW)

Le but de la loi de controle est d’obtenir une bonne précision en terme de
suivi de position pour la trajectoire souhaitée en dépit des incertitudes et des
perturbations paramétriques. Afin de controler I'attitude du quadrotor, un
algorithme de super twisting modifié est appliqué. Ce contréleur est capable
de générer un signal de contréle continu qui élimine le chattering et réduit
I’effort de controle.

Considérons le systéme (2.2) et supposons que :

A 3.1 Une variable glissante s = s(x,t) € R est déterminée de maniére a ce
que la dynamique compensée désirée du systéme (2.2) soit atteinte dans
le mode glissant s = s(z,t) = 0.

A 3.2 Le degré relatif du systéme (2.2) avec la variable glissante s = s(x,t)

comme sortie est égal & un, et la dynamique interne est stable.

La dynamique de la variable glissante s est :

. 0Os Os 0s
s—a+8fxf(m,t)+afxg(x,t)u (2.7)
—_— N —
P(x,t) b(x,t)
— (a2, 1) + b, t)u (2.8)

A 3.3 La fonction b(z,t) € R est connue et est supposée inversible.

A 3.4 La fonction 9(z,t) € R est incertaine et peut étre écrite comme

w(l’a t) = wnom(xﬂ t) + A¢($7 t) (2'10)

OU Ynom(z,t) est la partie nominale de ¥ (z,t) qui est connue, et il existe
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une constante positive hAmax telle que la fonction dérivée de Ay(z,t) est
limitée

|AY (2, 8)| < hmax (2.11)

Le probléme est de ramener la variable glissante s et sa dérivée $ & zéro en
temps fini en présence de perturbations/incertitudes limitées. Nous définis-

sons la surface de glissement comme suit :

s=04+ A (2.12)

Oud =z — x4, § = a9 — @1 et A € R3*3 est une matrice définie positive
diagonale. Comme le systéme (2.2)-(2.12) admet un degré relatif égal a 1

pour s par rapport & u, nous obtenons :
$ = Ynom(z,t) + AY(z,t) + bz, t)u (2.13)

avee Ynom (2, 1) = —[M(0)]71C(0,0)0—i14+A0, Aih(x,t) = [M(O)] Tear
et b(z,t) = [JT(O)] .

Le controéleur proposé pour le systéme est donné par :

I'=[JY(O)] | =tnom(z,t) — k1]s|7 sign(s) — kg/o sig?? (8(7’))de| (2.14)

Ou (1/2 < o1 < 1) et (02 =201 —1). k1 = [k1¢ k’lg klw] et ko = [k2¢ kgg k2¢]

sont les gains positifs de controle donnés par :

hiaxla]|?

e k>0, 0= {6,0,0) (2.15)
1R75

ko; >

Le gain kg permet de régler la dynamique d’adaptation de o(z,t), définie
ci-dessous. D’apres (2.14), (2.13) devient

t
$ = —ky|s|7'sign(s) — kg/o sig??(s(7))dT + A(x,t) (2.16)

on définit fi; = —ko fg sig?2 (s(7))dr + Ay(x,t), par conséquent, 'équa-
tion (2.16) peut étre écrit pour chaque variable (i = {¢,0,v}) comme :
$; = —kui|si|7tsign(s;) + fi; (2.17)

i = —kai|s;|72sign(s;) + 0i(x, 1)
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Avec

t
i = —ky; / sig” (s:(7))dr + Adss(w, 1)
O-
0i(x,t) = Avy(x,1)

La preuve de la convergence en temps fini vers une petite région autour de

l'origine des variables s; et ji; est explicitement donnée dans la suite

Preuve 2.3.1 Afin d’analyser la stabilité de (2.16), le vecteur d’état suivant
est introduit :
=l 2" =[s p’ (2.18)

Ainsi, le systéme (2.17) peut étre réécrit sous la forme :

Z'u = —k11|21|alsign(21) + Z9

Zo; = —k2¢|z1|a2sign(zl) + Q($, t) (2.19)

Ou o(t) est supposée étre bornée par |o(z,t)| < Amax, avec hpax > 0. Nous
pouvons observer que :
— Si 21, 22 = 0 en temps fini, alors de s, $ — 0 en temps fini.
Dans cette étape de la preuve, l'analyse de stabilité du systéme (2.17)
est inspirée de Moreno [23|. Nous introduisons la fonction candidate de Lya-

pounov suivante est introduit :

k 1 1 .
V(z) = U—i|z1|2"1 + 57:% + §(k1|zl|alszgn(z1) — )2 (2.20)

Afin de rendre la preuve plus lisible, nous n’avons considéré qu’un cas unidi-
mensionnel, qui peut représenter soit ¢, 8 soit 1. Cela permet d’éliminer le
double indice des gains.

Nous pouvons mettre V sous cette forme :

k k?
Ky | ki

V() = (24

)]21|2"1 + z% — kizo|z1|" sign(z1) (2.21)
finalement V' s’écrit comme suit :
V(z) =¢TP¢ (2.22)

Le vecteur ¢ et la matrice définie positive symétrique P € R?*? sont sélec-
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tionnés respectivement comme :

¢ = |z1|7tsign(z1) p_ 1 %+k%*/€1
Z92 ’ 2 —k12

Notons que la fonction (2.22) est continue et différentiable partout sauf sur
I'ensemble z = {(21, 22) € R?|z; = 0}, elle est positivement définie et radia-

lement non bornée si ky > 0, donc, il s’ensuit que V(z) satisfait :

Amin(P)ICII* < V(2) < Amax(P)]IC]? (2.23)

ICI? = Jz1*7* + 23 (2.24)

La dérivée de la fonction candidate de Lyapunov (2.22) est :
V(z) = 201(% + %%)]zﬂz(’l_lsign(zl)él + 22929 — ki|z1|7t sign(z1) 22
—o1k122]2117 4
= —2k1ko|21 37171 + 2koz| 21|27t TLsign(z1) — o1 k3|2 [P L
+o1k3 2|21 |21 " sign(21) — 2keza|21|72sign(21) + 2200(x, t)
+h1ko|21[71192 — Ky |21 |t sign(z1)o(z, t) + o1k? |21 |27 " Legsign(z1)

—Ulklzglzl\"l*l

Pour simplifier la dérivée de la fonction de Lyapunov, nous imposons que

o9 = 2071 — 1. La dérivée devient :

V(z) = (—kiks —o1k)|2127 7 + 201 k2 29| 21 |2t Lsign(z1)

— otk M 4 (k|2 |7 sing (1) 4 222)0(x, ) (2.25)
Nous pouvons réécrire (2.25) comme suit :

V(z) = —|z1| T Qe + 04T ¢ (2.26)
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La dérivée du la fonction candidate de Lyapunov peut étre bornée par :

V(2) < =zl Anin( @IS + hamaxllalllI€]] (2.27)

De (2.24), nous pouvons obtenir :

711
2|77 > ¢ (2.28)
De (2.27) et (2.28), nous obtenons :
) hmax q 21192
V() < - (Amm@) - 'lz‘) I (2.29)
11~
Soit _—
V1 = Amin(Q) — 2 11 (2.30)
1€l
Avec o
himax|4]] ) 2
> ——= 2.31
o> (Gl 231)

pour assurer que v > 0.

De (2.23) et (2.30), nous pouvons facilement montrer que I’expression (2.29)

sera :
V() < -mVe(2) (2:32)
—og
)\min P) 2
Avec o = 22 + 02, alors a €]0, 1], et la constante positive y; = 1/1¢
201 Amin (P)

qui montrent que V'(z) est une fonction de Lyapunov forte. Selon le lemme
2.3.1, la stabilité en temps fini peut étre garantie, et donc, ’erreur du systéme

(2.17) atteindra en temps fini la région :

o1
hmax o2

< an = (el

Par conséquent, la région A; peut étre garantie suffisamment petite si
h
(maxHQH < 1], car (g > 1), le terme exponentiel de (2.33) réduira consi-

)\min (Q)

dérablement la taille de A; (c’est-a-dire A; < 1), par conséquent, nous

pouvons sélectionner kq et ko de telle sorte que

)\min(Q) > hrnax”QH (2'34>
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De (2.34), Nous obtenons :

haaxllall?

kQ >
01/{%

, k1 >0

Nous pouvons maintenant facilement estimer le temps de convergence fini.

Proposition 2.3.1.1 la loi de commande MSTW (2.17) conduit la variable

glissante s et sa dérivée vers le domaine (2.33) en temps fini estimé par :

1 -«
lp = mv (2(0))

ot V(2(0)) est la valeur initiale de V (z).

En supposant que A; = 0 implique s,$ — 0 en temps fini tg qui peut
étre estimé par tp < mVl_o‘(z(O)) qui est obtenu par Lemma 2.3.1.
Pour Ay >0, s, — A1 en temps fini tp < tpy.

Remarque 2.3.1.1 Nous savons que ||C|| est suffisamment petit aprés le
temps de stabilisation tp (c’est-a-dire que la région Ay est trés petite), alors
selon ’équation (2.17) et la convergence en temps fini de z2, nous pouvons

conclure que les perturbations Ay (x,t) sont rejetées en temps fini
t
Az, t) =~ kg/ sig°2(s(7))dT = 0, fort>tp (2.35)
0

2.4 Reésultats expérimentaux

Dans cette section, nous utilisons la plateforme Quanser décrite dans
I’annexe B. Des résultats expérimentaux sont donnés pour montrer 'effica-
cité de I'algorithme proposé. La validation se fait a I'aide de la plateforme
dont les composants sont : une carte d’acquisition de données Quanser Q8,
un amplificateur de puissance UPM-2405, quatre moteurs & courant continu
Pitman et trois encodeurs utilisés pour la mesure d’attitude. La technique
proposée est mise en ceuvre via MATLAB /Simulink par le biais de la carte
Q8 qui utilise le logiciel de controle en temps réel QUARC-Simulink.

De nombreux tests ont été réalisés sous perturbations et incertitudes afin
d’étudier les performances de 'algorithme proposé. Une comparaison avec

I'algorithme STW classique est effectuée dans le but d’illustrer les avantages
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de la technique développée. Les gains du controleur sont donnés dans le ta-
bleau 2 :

TABLE 2.2 — Gains du controleur

Roulis ¢ | Tangage 0 | Lacet ¢
k1 6 5 7
ko 4 4.2 5
A 1.5 1.7 3.5
o1 0.8 0.8 0.8

Pour obtenir de bons résultats en terme de précision, ces gains sont choi-
sis en respectant la condition (2.15) pour les deux lois; les gains choisis sont
les mémes pour les deux controles STW et MSTW, la seule différence est
en o1 qui est égal a 0.8 pour le MSTW et 0,5 pour le STW ( pour le STW
u = ky|s|2signe(s) — ks fOt signe(s(T))dr).

Rmaz €st choisi comme hp,q, = [1,5 1,5 1,5], ce choix est justifié par le
fait que nous considérons des perturbations quasi constantes dans ces expé-

riences.

2.4.1 Expérience de stabilisation

Cette expérience est réalisée pour stabiliser le systéme de 3 DOF pour
le vol stationnaire a partir de certains angles initiaux donnés aléatoirement
définis comme ¢ = 12°, 6§ = 10° et p = —22° pour le MSTW et ¢ = 8° |
0 = 15° et v = —21° pour le STW. Dans la figure 2.2, les réponses d’attitude
sont tracées, ou les tracés rouges sont les angles désirés, les bleus sont les
trajectoires du quadrotor contrélé par le MSTW et les verts sont les trajec-
toires du quadrotor contrélé par le STW. Dans l'expérience de stabilisation,
les trajectoires désirées sont égales a zéro; c’est-a-dire que nous forgons les
angles d’attitude & converger vers zéro. Nous voyons clairement sur la figure
2.2 que la stabilisation est obtenue avec les deux controleurs, cependant,
pour les trajectoires du STW, il y a des oscillations dues a la discontinuité
du controle contrairement au MSTW ou les trajectoires d’attitude sont plus
lisses. En outre, les signaux d’entrée sont affichés sur la figure 2.3, les tracés
rouges sont associés au controle du STW et les bleus au MSTW. La figure

montre que les signaux de controle restent acceptables dans les deux cas,
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bien que les controles des signaux MSTW soient plus petits que ceux du

STW.

T T T
——— STW — Dedired —— MSTW

_ 0] n75\\‘\ /&\\
2 .
T PN 0
- %4 05 \v/
10 | | . | | 4
5 10 15 20 26 30 7 72 74 76 78 8
t(s) ts)
20 : 1
— 05 /\
T oM .
=Y
= US/ \_/
20 , . . . . 4
5 10 15 20 25 30 7 7.2 T4 76 78 8
t(s) t(s)
20 T T 1
08
T oD //‘"“\\
= R — ]
ES
20 a5 \"\-___..-f‘
, . . . 4
0 5 10 15 20 25 30 7 7.2 74 7.6 78 8

FIGURE 2.2 — Trajectoires des

cas de stabilisation
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FIGURE 2.3 — Les sigaux des entrées pour le cas de stabilisation

2.4.2 Expérience de Suivi de trajectoire

Les expériences suivantes portent sur le probléme du suivi. Les trajec-

toires désirées sont des sinusoides de 10, 8 et 12 degrés de magnitude pour les

angles de roulis (¢), de tangage (6) et de lacet (¢) respectivement et d’une

durée de 25 secondes. Dans la figure 2.4, nous pouvons voir les angles d’Euler
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lorsque le systéme est piloté par les lois de commande STW et MSTW respec-

tivement, les trajectoires désirées sont également tracées. Nous pouvons voir

que le controle MSTW conduit & des trajectoires lisses en couleur bleue alors

que le controle STW génére des trajectoires oscillatoires en couleur verte.

Cela signifie que le chattering causé par la discontinuité de la commande

STW est éliminé par la commande MSTW qui génére un signal continu et

lisse. La figure 2.5 représente les tracés d’erreur des trajectoires des angles
d’Euler associés au STW et au MSTW. L’effort du signal de commande est

également réduit comme le montre la figure 2.6.

%vbm_n‘;\v %VM iy
ool
o 10 20 30 [ 50 | —— desired B
s) —— MsTW
——sw
0 10 20 30 a0 50 E
)
10 et T et |
e et e

FI1GURE 2.4 — Test de suivi de trajectoire pour le STW et le MSTW : Angles
désirés et réels
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" ITr" VAN L
N ais DAk T
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FI1GURE 2.5 — Erreurs du STW et du MSTW pour le test de suivi de trajec-

toire
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FIGURE 2.6 — Tensions pour le test de suivi de trajectoires

Pour une évaluation quantitative des expériences de suivi des erreurs,

nous avons résumé dans le tableau 2.3, les erreurs quadratiques moyennes

% OT e2(t)dt, pour chaque loi de controle :

TABLE 2.3 — Erreurs quadratiques moyennes pour le MSTW et le STW
MSTW | STW
Roulis 0.2130 | 1.5191
Tangage | 0.1180 | 2.0378
Lacet 0.5580 | 0.9615

D’un point de vue quantitatif, le tableau 2.3 confirme que les erreurs
associées au controleur MSTW sont plus faibles que celles du contréleur
STW.

2.4.3 Robustesse et rejet de perturbations

La premiére perturbation que nous avons appliquée au systéme 3 DOF
controlé par Palgorithme MSTW consiste & désactiver 'un des 4 moteurs a
Iinstant 10 s. D’apreés la figure 2.7, nous voyons que le systéme continue a
fonctionner de maniére satisfaisante, les erreurs sont maintenues faibles et
Ieffet de cette perturbation est plus important sur les angles de roulis et
de tangage que sur 'angle de lacet. L’autre type de perturbation consiste &

ajouter une masse de 115 grammes a 'extrémité du cadre dans la direction x
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a l'instant 15 s. La figure 2.8, montre 'efficacité du controle, la perturbation
est rejetée et le suivi des trajectoires est maintenu de fagon satisfaisante.
Ensuite, nous avons appliqué une force externe manuelle dans l'intervalle
30s < t < 45s, nous voyons que cette nouvelle perturbation est également
rejetée. Ainsi, lefficacité et la robustesse du controle proposé sont prouvées
dans les deux tests. Les figures 2.9 et 2.10, sont relatives aux mémes tests de
robustesse et de rejet de perturbation mais pour le controleur STW. Nous
voyons ici aussi que les mémes propriétés de rejet mais avec un chattering

persistant.

4 (deg)

o (deg)
7
§

w (deg)
)

1(s)

FIGURE 2.7 — Trajectoires des angles d’Euler avec MSTW pour un moteur
arrété
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FIGURE 2.8 — Trajectoires des angles d’Euler avec MSTW avec perturba-
tions : Force extérieure et une variation de masse
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FIGURE 2.9 — Trajectoires des angles d’Euler avec STW avec un moteur
arrété
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FIGURE 2.10 — Trajectoires des angles d’Euler avec STW en présence de
perturbations : Force extérieure et variation de masse

2.5 Conclusion

L’algorithme MSTW proposé résout le probléme du chattering qui est
considéré comme le principal inconvénient de l’algorithme de super Twis-
ting. La stabilité de la boucle fermée est théoriquement prouvée et la conver-
gence vers les trajectoires désirées est réalisée en temps fini. Les tests ex-
périmentaux montrent l'efficacité de la commande proposée dans les deux
cas : stabilisation et suivi. Les expériences ont également permis de vérifier
les propriétés de robustesse face aux incertitudes des paramétres et aux per-

turbations externes.

63



Chapitre 3

Super Twisting adaptatif basé
sur un différenciateur pour la

commande d’attitude

3.1 Introduction

La conception des commandes nonlinéaires pour les systémes volants ga-
rantit les performances souhaitées, mais la complexité de la dynamique avec
la présence des forces aérodynamiques et les facteurs extérieurs ( densité de
lair, coefficient aérodynamique, ...) rendent I'utilisation des commandes non
linéaires insuffisante & cause des incertitudes paramétriques de ces variables
qui ne sont pas mesurables, de plus I'incapacité des capteurs & mesurer toutes
les vitesses angulaires complique la conception de ces commandes robustes.
L’invocation des estimateurs et des observateurs est la solution la plus abor-
dable et utilisable dans la littérature. Une part importante de la recherche a
été menée pour concevoir des observateurs et des estimateurs avec des types
linéaires et non linéaires. De nombreux articles ont abordé cette question,
comme 'observateur étendu [73| et I'observateur en mode glissant d’ordre
éleve [74].

Bien que l'algorithme de super twisting développé par Levant [75] contienne
des phénoménes de chattering, il reste un controle robuste. Pour résoudre
ce chattering, les gains adaptatifs ont été introduits par Yuri Shtessel et al
[76]. Le différenciateur classique développé dans [77] souffre également de

nombreux problémes qui sont résolus dans [78|.
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Ce chapitre présente un schéma de controle robuste combinant une com-
mande super twisting adaptatif et un différenciateur continu. Ce travail est
réalisé pour un quadrotor Quanser 3-DOF & plateforme de vol stationnaire,
ol un Super Twisting adaptatif et un différenciateur continu sont combinés.
L’approche utilise des gains adaptatifs qui augmentent lorsque les pertur-
bations sont appliquées et diminuent & leur valeur minimale lorsqu’aucune
force extérieure n’agit sur le systéme. De plus, le différenciateur résout la
limite des capteurs en estimant les états non mesurables. Les hautes perfor-
mances de la solution résident dans le signal continu et lisse avec une bonne

précision.

3.2 Conception du controle

3.2.1 Dynamique
Nous reprenons le systéme de rotation suivant
S
M(©®)w

w
~C(0,w)w + VET + WIT,,,

(3.1)

Nous supposons que le systéme effectue un vol quasi-stationnaire, c’est-a-dire

que les deux angles de roulis et de tangage évolue avec des rotations faibles

autour des axes "x" et "y".

Sous cette condition, la dynamique du modéle d’attitude peut s’écrire

sous la forme simplifiée suivante

Jezhd = (Jyy — Joz)00 + luy + Gy (3.2)
Jypb = (Joz — Juz) b + lug + Gy
Jooh = (Juw — Jyy) 90 + uz + Gy

Avec I'eyy =[Gy G Gy regroupe I'ensemble des perturbations et des in-
certitudes sur les parameétres qui sont supposés étre limités, I' = [u;  wuo  ug]
sont les couples généré par les moteurs.

Les paramétres du quadrotor sont indiqués dans le tableau 2.1.
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Nous supposons les mémes hypothéses (A 2.1-A 2.4) citées au chapitre pré-
cédent.
L’hypothése implique que les couples produits sont proportionnels aux ten-

sions appliquées aux moteurs & courant continu, nous pouvons alors écrire :

u = fi—fo=Ki(Vi-1) (3:3)
up = f3— fa=Kp(V3—Vi)
uz = —m+Te—T3+ 1 =Ki(=Vi—Va+V3+Vy)

Ou les f; sont les poussées générées par chaque moteur ¢ et 7; sont les
couples, 1 = 1,2,3,4.
L’objectif de cette partie est de concevoir une commande afin de stabiliser
le quadrotor et de suivre les angles désirés. De plus, comme le 3 DOF Hover
de Quanser ne mesure que trois états, nous introduisons un différenciateur
continu pour estimer les autres états afin de compléter la conception de la

commande.

) I.IITI'&I' ! li'ﬁ
Desired Attitude

Trajectorias Controller

Continuous

5
:
j

Differentiator

FIGURE 3.1 — Schéma de controle et d’estimation pour le Quanser 3 DOF
Hover
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3.2.2 Super Twisting Adaptatif (ASTW)

L’objectif est de concevoir un schéma robuste pour contrdler les trois de-
grés de liberté de l'attitude du quadrotor. L’algorithme de contréle [76] est
basé sur ’adaptation des gains pour traiter les perturbations inconnues et les
incertitudes des paramétres sans nécessiter des gains de controle forts tout
le temps. L’avantage du Super Twisting est de générer un contréle continu
(atténuation du chattering) et moins d’effort de contrdle, ce qui signifie plus
d’autonomie pour la machine.

La conception du controleur ASTW exige que le degré relatif du systéme (3.2)
avec la variable glissante s par rapport a l’entrée de controle (uy, ua, us) soit
égal & un.

Définissons la surface de glissement qui est la premiére étape de la concep-

tion, donc la variable de glissement du modéle d’attitude est :

S¢ (6 — ¢a) + As(¢ — da)
so| = | (6—04)+ Xg(6—6g) (3.4)
Sy (¥ = ha) + Ay (¢ — )
Avec Ay, Mg, Ay sont des constantes positives choisies pour faire converger le
systéme.

En dérivant (3.4) nous trouvons :

Sp ((MWJ-FJ U1+ b ba) + Ao (¢ — da)
so| = | ((L22d 4+ Sy + G0y — i) + 2g(6— b) (3.5)
Sy <<%,%¢9+Juu +J ) - ¢d>+w<¢f¢d>

,,,,,

temps fini en présence de perturbations bornées au moyen d’une commande
continue.
Le controle ASTW suivant est considéré [76] :

wp = T (=t lEgy o Go 4 Gy Ay(6— da) +wy)
uy = ‘%(—j@;wcpw éyy+'6.?d—/\9(9.—0(?)+w9) (3.6)
us = Jzz(_%fbe_i'i'wd“‘)‘w(w_d}d)'{'ww)

Avec wy le terme de correction de ASTW donné par :
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t
wy = —K1,(t)] 54| ?sign(sy) — / Ko (7T)sign(s.)dr (3.7)
0

Avec * = [¢, 0, 1] respectivement

Les gains adaptatifs sont donnés par :

o — Corsgn(|s] — ps) s K1x > ayy
. Am st K < ap
Ko, = Ob*Kl*

Les paramétres Cgy, Cpye sont des gains positifs qui assuren une augmenta-
tion et une diminution importantes en K; et Ko, le ay, est un gain positif,
il assure que les gains soient toujours positifs.

Le paramétre u, est le gain du détecteur qui est développé dans [76], ce
détecteur est défini par l'introduction d’un domaine |s| < p qui est utilisé
comme suit : dés que ce domaine est atteint, les gains K. et Ko, décroit
dynamiquement. En raison de gains plus faibles ou de perturbations impor-
tantes, les trajectoires du systéme peuvent quitter le domaine, ce qui signifie
que le mode de glissement du second ordre est perdu. Ensuite, les gains com-
mencent a augmenter dynamiquement afin de forcer les trajectoires a revenir

au domaine en temps fini.

3.2.3 Différenciateur continu

Afin de mettre en ceuvre la commande synthétisée, nous devons mesu-
rer tous les états du systéme. Cela n’est pas possible dans notre cas car les
vitesses angulaires sont des états non mesurables. C’est pourquoi le différen-
ciateur continu est introduit pour estimer ces états. Les principaux avantages
de ce dernier sont la fluidité des sorties du suivi du signal et ’estimation de
la dérivée, la simplicité et I'évitement du phénomeéne de chattering. Nous
appliquons le différenciateur continu développé dans 78] a la plate-forme

3-DOF pour estimer les angles d’Euler et les vitesses. Les équations du dif-
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férenciateur sont données par :

6 = b Bigld— 8% sign(é - ¢)

6 = —Pld— glesign(d — 0)

0 = 9_51?y9_9|975fgn<a_9> 58)
6 = —Buld—0"rsign(d —0)

b= b Bugld — " sign(d - v)

b= ~Bayld — p|vsign(d — )

Ou B4, Box sont des gains positifs et 0 < g, < 1

3.3 Stabilité de la boucle fermée

Cette section présente une analyse de stabilité pour I’ensemble du sys-
teme (ASTW + différenciateur continu). La stabilité du systéme en boucle
fermée a été démontrée par Herman Castaneda [79]. Cette preuve de stabilité
est basée sur le principe de séparation ou la stabilité de 'algorithme ASTW
appliqué a un autre systéme a été prouvée dans le papier de Shtessel |76] et
la convergence en temps fini du différenciateur continu, dans celui de Wong
[78]. La validation de la condition de cette analyse de stabilité est expliquée
dans [79] : la convergence en temps fini du différenciateur continu, permet de
satisfaire le principe de séparation. La seule condition pour sa mise en ceuvre
est que la dérivée temporelle du signal a différencier soit bornée. Evidem-
ment les gains du différenciateur continu sont choisis de telle sorte que sa
dynamique converge assez rapidement vers les variables réelles. Ensuite, en
supposant que toutes les variables d’état sont disponibles, le contréleur, préa-
lablement déterminé et réglé, utilise ces estimations pour contréler en temps
fini lattitude du quadrotor 3-DOF. 1l s’ensuit que le systéme en boucle fer-
mée peut étre stabilisé une fois que le contréleur dispose 1’état estimé donné
par le différenciateur. De cette facon, la stabilisation du systéme en boucle
fermée est assurée. D’un point de vue pratique, la procédure standard est
de garder initialement la commande a zéro, le temps que le différenciateur
converge.

Cependant, la somme des deux temps de convergence du controleur et du
différenciateur doit étre suffisamment petite pour éviter le phénoméne d’ex-

plosion & l'infini en temps fini des trajectoires.
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[’analyse ci-dessus est valable dans le cas ou le différenciateur et la com-
mande super Twisting adaptatif fonctionnent en des conditions idéales ou
pas trop difficiles comme pour le 3 DOF Hover. Autrement, la stabilité de
la boucle fermée ne peut étre garantie, & cause fondamentalement de la pré-
sence de fortes incertitudes (modéle trop simplifié, environnement et les li-
mites technologiques), perturbations externes extrémes ainsi que de longs

retards sur l'entrée et la sortie.

3.4 Reésultats Expérimentaux

Cette section présente les résultats expérimentaux qui montrent 'effi-
cacité du schéma proposé. La validation se fait sur la plateforme via Mat-
lab/Simulink en utilisant un ordinateur et une carte Quanser pilotée par le
logiciel Quarc. Les résultats du différenciateur continu sont comparés a l’es-
timateur utilisé dans le programme Quanser Simulink.

Les parameétres du schéma proposé sont donnés dans le tableau 3.1

TABLE 3.1 — Paramétres de 'ASTW et du différenciateur continu

paramétre | valeur | paramétre | valeur

Ag 2 Cao 0.1
Ao 2 Cuo 0.1
Ay 3 Cay 0.1
Cb¢ 0.9 Qs 8
Cho 0.9 s 0.05
Chy 0.9 O« 0.6
B1x 2.5 Bax 4

3.4.1 Test de stabilisation

L’expérience se fait en donnant aux conditions initiales 3-DOF et aux
trajectoires désirées une valeur égale a zéro. Les réponses des angles d’Euler
sont tracées. Dans la figure 3.2, la ligne bleue illustre I’angle mesuré tandis
que la ligne rouge est la trajectoire désirée. Les conditions initiales sont
¢ =20°,0 =—-8°, ¢ = —28°.

La figure 3.3 montre les entrées de tension, nous voyons que les entrées sont
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autour de 5 volts qui sont sensiblement acceptables.
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t(s)
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83
o ]

L1
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FIGURE 3.2 — Angles d’Euler pour le test de stabilisation ASTW

Les gains d’adaptation sont également illustrés dans la figure 3.4. Le
rouge représente K et le bleu Ko pour chaque angle. Comme nous n’avons
pas de perturbations, les gains restent & leur valeur minimale.

De plus, les états sont estimés tels qu’ils sont affichés dans les figures 3.5 et
3.6, 'erreur entre le signal réel et celui estimé est significativement faible ce
qui signifie la bonne performance du différenciateur continu.

La figure 3.6, permet de voir les performances supérieures du différenciateur
continu. Il est clair que le filtre de Quanser utilisé pour estimer la vitesse an-
gulaire représentée par la ligne rouge présente des oscillations contrairement
au différenciateur continu représenté par le signal bleu qui est lisse, c’est 'un

des avantages du différenciateur proposé.

3.4.2 Suivi de trajectoire

Dans ce qui suit, le probléme du suivi des trajectoires désirées est traité.
Ces trajectoires sont de forme sinusoidale avec des amplitudes et des fré-
quences différentes pour chaque degré de liberté. Pour 'angle de roulis ¢ =
10° et une phase égale & 0,02 rad/s, le tangage § = 8° et une phase égale
a 0,04 rad/s et le lacet ¢ = 40° avec une phase égale a 0,04 rad/s.
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FIGURE 3.3 — Voltages appliqués aux moteurs pour le test de stabilisation
ASTW

Les réponses sont tracées pour montrer les performances du contréle. La fi-
gure 3.7 montre que le quadrotor suit 'attitude désirée et que la commande
garantit une bonne précision avec un faible chattering. Les tensions d’entrée
et les gains adaptatifs sont représentés sur les figures 3.8 et 3.9 respective-
ment. Les tensions sont d’environ 20 volts, ce qui est acceptable pour ne
pas endommager les actionneurs, et les gains augmentent lorsque I'erreur est
supérieure au détecteur sélectionné par la condition de commutation.

Les performances du différenciateur continu sont illustrées dans la figure
3.10, Perreur d’estimation entre la réponse mesurée et la réponse estimée est
presque inexistante. Cependant, la figure 3.11 montre I'estimateur Quanser
en ligne rouge et le différenciateur proposé en bleu et ici nous voyons trés
clairement la grande supériorité de I'estimateur proposé en terme de lissage
et d’élimination du chattering ce qui cause moins d’effort et une meilleure

précision.

3.4.3 Test de Robustesse

Dans cette partie, le probléme de la robustesse a été étudiée. Les trajec-
toires désirées sont les mémes que dans le cas du suivi. Dans cette expérience,
nous avons appliqué quelques perturbations externes et ce, en : d’abord a
t = 15s nous avons arrété un des moteurs, puis nous avons ajouté une masse

au bras terminal du quadrotor & ¢t = 45s et a t = 60s. Nous voyons dans
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FIGURE 3.5 — Angles d’Euler estimés pour le test de stabilisation ASTW

la figure 3.12 qu’il y a un rejet de la perturbation. Les tensions d’entrée af-
fichées dans la figure 3.13 réagissent au rejet des perturbations appliquées,
nous voyons que V3 augmente jusqu’a sa valeur maximale & ¢ = 15s et dans

V1, Vs il y a un pic croissant a 45s et 60s .
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FIGURE 3.6 — Vitesses angulaires estimées pour le test de stabilisation ASTW
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FIGURE 3.7 — Angles d’Euler pour le test de suivi de trajectoire ASTW

En outre, les gains d’adaptation sont illustrés dans la figure 3.14, nous
voyons que les gains augmentent rapidement lorsqu’une perturbation a été

appliquée. Pour le différenciateur continu, les figures 3.15 et 3.16 montrent
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FIGURE 3.8 — Voltages appliqués aux moteurs pour le test de suivi de tra-
jectoire ASTW
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FIGURE 3.9 — Gains adaptatifs de test de suivi de trajectoire ASTW

ces bonnes performances de la méme maniére que précédemment.

3.5 Conclusion

Dans ce chapitre, un algorithme de controle en temps fini a été proposé

pour la stabilisation de l'attitude et le suivi d’un systéme quadrotor. Le
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FIGURE 3.13 — Voltages appliqués aux moteur pour le test de robustesse
ASTW

controleur a été concgu en utilisant lalgorithme de super Twinting adaptatif
basé sur le différenciateur continu afin d’estimer les états non mesurables et
pour assurer la robustesse en ce qui concerne les incertitudes des paramétres
et les perturbations extérieures. Les résultats expérimentaux obtenus via la
plateforme Quanser montrent la capacité du controleur a assurer la stabilisa-
tion et le suivi méme en présence de perturbations externes et d’incertitudes

du modeéle et ont prouvé les hautes performances du différenciateur continu
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FIGURE 3.14 — Gains adaptatifs pour le test de robustesse ASTW
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FIGURE 3.15 — Estimation de 'attitude pour le test de robustesse ASTW

en termes de précision et de fluidité des signaux malgré les mesures bruitées
induites par les capteurs.

Dans le chapitre suivant, nous allons étendre la commande du systéme d’at-
titude du drone au systéme complet : attitude et altitude en proposant une
autre stratégie de commande et en tenant compte de perturbations exté-

rieures plus dures.
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FIGURE 3.16 — Vitesses angulaires estimées pour le test de robustesse ASTW
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Chapitre 4

Commande hiérarchique basée
sur un observateur a état

étendu pour un quadrotor

4.1 Introduction

Dans ce chapitre nous proposons une structure de contréle basée sur la
technique de controle actif de rejet des perturbations (Active Disturbance
Rejection Control ~ADRC [80][82]) pour le controle et le suivi de trajec-
toires de la position et 'attitude du quadrotor. Les propriétés structurelles
de la dynamique du modéle mathématique sont exploitées pour concevoir un
controleur hiérarchique non linéaire, qui le transforme en deux sous-systémes
en cascade représentant des sous-systémes dynamiques de translation et de
rotation couplés par un terme d’interconnexion non linéaire ce qui permet
de séparer la conception du controle en deux parties : une partie rapide cor-
respondant a l'attitude du systéme et une partie lente pour la translation
du quadrotor. Cette propriété est assurée par I’approche de la perturbation
singuliére [84]. Un observateur linéaire a état étendu -LESO- [81][83] asso-
cié a un contrdleur proportionnel dérivé -PD- est congu pour générer une
loi de commande continue robuste en présence d’efforts aérodynamiques in-
connus. Le LESO est utilisé pour estimer 'effet d’'une dynamique inconnue
sur le systéme, d’incertitudes et de perturbations. Cette technique étend le
systéme original & un ordre supérieur et utilise le LESO pour estimer 1’état

supplémentaire qui représente 'incertitude totale sans aucune condition pa-
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ramétrique ou limites connues au préalable. L’objectif de I'action de controle
dans la méthodologie proposée est d’améliorer la performance du régulateur
conventionnel agissant dans la boucle de controéle extérieure avec 1’'observa-
teur opérant dans la boucle interne de reconstruction-rejet de la perturbation
. Ainsi, les performances nominales du systéme en boucle fermée peuvent étre

retrouvées si 'incertitude/perturbation totale est compensée en temps fini
par le LESO.

4.2 Commande non linaire hiérarchique

Dans cette partie, une approche originale est proposée pour résoudre le
probléme du suivi de trajectoire d’un petit quadrotor et la compensation
des perturbations par 'utilisation de I'observateur d’état étendu -LESO- et
du contréle hiérarchique. La stratégie de controle tire profit de la struc-
ture du modéle quadrotor et sépare la conception du contrdle en deux par-
ties : une partie rapide correspondant & 'attitude du systéme et une partie
lente étant la translation de l’engin volant. Cette séparation sur deux dy-
namiques implique un contréleur qui a une structure en cascade et chaque
loi de controle est développée séparément. Le terme T,Regz. dans (1.16)
est considéré comme une entrée de commande. Nous attribuerons la valeur
souhaitée [T,Rez.]? = TIRE 2. La valeur T¢ est supposée étre atteinte
instantanément par T, : La convergence de T, Rez. vers [T,Rez]¢ permet
de stabiliser la dynamique de translation.

Cette propriété est assurée par ’approche des perturbation singuliére [82][84].
Le schéma de contréle de la perturbation singuliére est assuré par le réglage
de petits gains pour le contréleur de translation et de gains élevés pour le
controleur d’orientation [83]. Par conséquent, le modéle du quadrotor (1.16)
peut étre écrit sous la forme de deux dynamiques de translation X7 et de

rotation X données par :

E=v
ET . .
mo = Tsz@ze + T.h(Og4,00) — mgze + Fegt (4.1)
0= '
YRr: «

M(©)w =Vl — C(0,w)w + VT,
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Le vecteur h(Og4,0g) représente le terme d’interconnexion entre les dy-
namiques de translation et de rotation.

La dynamique d’attitude Y dans 4.1 est un systéme mécanique entiére-
ment actionné pour (0 # kx/2), donc peut étre exactement linéarisable par
feedback. En effet, cette linéarisation exacte peut étre obtenue en appliquant

le changement de controéle suivant
= JVel + (VL) "1C(0,w)w (4.2)

I = (74,79, 7p)T € R3 sera considéré dans la suite comme la nouvelle entrée
de controle. Par conséquent, nous pouvons réécrire le modéle (4.1) comme

suit

€=
DIV ) J
mv = T, RGze + T,h(Oq,00) — mgze + Fext (4.3)

D’apreés (4.3), la poussée T, et la matrice de rotation R% sont respon-
sables des mouvements de translation. La matrice de rotation Rg en termes
d’angles d’Euler peut également étre considérée comme la sortie du sous-
systéme de rotation. Elle peut étre considérée comme la propriété de cascade
du systéme quadrotor (4.3). Par conséquent, les controleurs de translation et
de rotation peuvent étre congus séparément. Le contréleur de translation est
d’abord congu pour extraire la poussée souhaitée T? et la matrice d’attitude
Rd@. Les informations d’attitude désirées peuvent permettre au quadrotor de

suivre la trajectoire désirée.

A partir du systéeme X7 dans (4.3), définissons un vecteur de controle

virtuel pe = (pz py pz)? € R comme suit

1
e = 4(T=, ¢a, 0a) = —T-Rigze — g (4-4)

ott ¢(.) : R® — R3 est une fonction continue inversible et (¢q,6y) sont les

angles de roulis et de tangage désirés. De (4.4), nous pouvons extraire I’ex-
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pression de la matrice R% comme suit

T, = m\/u% + 12+ (2 + g)?
¢g = sin™! T (g Sin g — 1y cOS wd)} (4.5)

0y =sin~! Tz%oszﬁd (e cOS g + f1y sin wd)}

Nous définissons les vecteurs d’erreur suivants : dy = [Jg 0] € R® avec
do = [0y 0p 5¢]T =0 — 0y, et §, = w — O4. La trajectoire désirée du sous-
systéme d’attitude ©4 contient les angles d’Euler désirés, qui sont ¢4 et 0y
donnés par (4.5) et 4 est une trajectoire de référence choisie par le pilote ou
par un systéme de navigation de haut niveau. Définissons les erreurs de suivi
61 = [6c 0u)T = [e — eq v — ég]T € RO, les deux sous-systémes (4.3) peuvent

étre écrits comme

{ o1 = A101+By (e — é4 + A(R, Fegy)] (4.6)

52 = Ao+ B> r— éd + fext
ot A(h, Feyt) = % [T.h(Og4,00) + Fezt] comprend le terme d’interconnexion
et la perturbation totale. Selon les hypothéses A.2.1 et A.2.2, nous pouvons

facilement montrer que le terme d’interconnexion h(0g4,0g) est limité. Les
matrices A; € R6%6 B, € R6*3, Ay € R6X6 et By € R6*3 sont définies

comime
03x3
I3x3

I est une matrice d’identité de dimension 3 x 3. Le terme d’interconnexion

O3x3  I3x3

Al = Ay =
0 Osxs

| e

h(©g4,0e) dans (4.3) dépend du terme d’erreur dg, lorsque dg converge vers

zéro, le terme d’interconnexion est négligé.

4.2.1 Controleur de Position

Soit €4 la trajectoire de référence de la position de translation e. En fu-
sionnant (4.4) dans (4.3), le sous-systéme de translation dans (4.3) devient
une forme linéaire (sans A(h, Feyt)) avec un double-intégrateur tridimension-

nel. En général, le controle p. impliquant une combinaison linéaire de 1’état
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FIGURE 4.1 — Structure de la boucle interne-externe du controleur
01 est :
e = €q — erée — Kdedv + Ugoe (4.7)

K, = diaglky, kp, kp.] et K4, = diag[kg, ka, kq.] sont les paramétres des
régulateurs proportionnel et dérivé. u,. € R3 est le terme de compensation
de A(h, Feyt) supposé étre borné.

Nous définissons

kp, 0 0 kg, 0 O
Ki=|0 kp, 0 0 kg O (4.8)
0 0 kp. 0 0 kg

Les parameétres du contrdleur, k,, and kg, avec i = {z,y, 2} sont sélectionnés
de telle sorte que la matrice A;,, = A; — B1K; soit stable.

Remarque 4.2.1.1 Dans des applications pratiques, les parameétres du contro-
leur de position k,, et kq, peuvent étre déterminés par la méthode de place-

ment des pdles.

En substituant (4.7) & (4.6), nous obtenons
01 = A1;01 + Bi [toe + AR, Feat)] (4.9)

Le terme A(h, Feyt) sera compensé en utilisant un observateur linéaire a
état étendu pour assurer la robustesse de la stratégie de controle. Si Ay, est
Hurwitz, le sous-systéme Y (sans perturbation A(h, Feyt)) est globalement

asymptotiquement stable.
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Observateur linéaire a état étendu

Dans cette section, un observateur linéaire a état étendu est congu pour
estimer la perturbation totale inconnue. Définissons ¢; = €, ¢o = v et ¢3 =
A(h, Feyt). Pour construire cet observateur, le systéme incertain Xp dans

(4.3) est augmenté comme

S1 =62

62 = G3 + e

3= (<) (4.10)
Y=g

Ici, p(s) = A(h, Feyt) est supposée étre une fonction inconnue, mais bornée.

Définissons ¢ = [¢1 s §3]T, le systéme augmenté (4.10) peut étre écrit comme
¢ = Aos + Bopie + Eop(s) (4.11)

Les matrices Ag € R?*9, By € R?%3 et Ey € R?*3 sont définis comme suit :

0 I 0 0
A(]: 0 0 I ) BOZ 1 ) EOZ 0
0 0 0 0 I

et C =[I 0 0] € R¥* Le LESO (avec la fonction %(.) = «;) pour le
systéme (4.10) est donné par

=6+ %Y (q—4)
SE :U’E—i-é:a—l—%l(q—ﬁ) (4.12)
G= FI(a—3a)

o est le gain de l'observateur et € est un petit paramétre. Définissons ¢ =
[&1 & )7, le modéle d’espace d’état de la dynamique LESO (4.12) peut
s’écrire

¢ = Aoé + Bope + LC(s — <) (4.13)
Ou L =[%21 %I %1T € R est le vecteur de gain de Uobservateur.

La convergence sera prouvée ci-dessous.
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LESO basé sur un controleur PD

Le contréleur PD avec compensation de perturbation pour le systéme

translationnel Y7 dans (4.3) est donné par

fhe = €4 — er (fl - Ed) — Ky, (62 - éd) + Uoc

Uoc = —C3

(4.14)

Dans la loi de controle (4.14), le dernier terme {3 est ajouté pour compenser

le terme de perturbation totale agissant sur le modéle.

Stabilité de la boucle fermée

Dans cette section, les résultats sur la stabilité de la boucle fermée sont

présentés. Tout d’abord, 'erreur d’observation peut s’écrire comme suit

G =% —Si (4.15)
Définissons - (&)
Gi(€et
0i(t) = gn’ﬂﬂ. (4.16)
avecn=2ett=1---, n+1.

De (4.11), (4.13 et (4.16), la dynamique des erreurs de l'observateur peut

également étre réécrite comme

01 =02 —a1lpr
02 = 03 — a2l (4.17)
03 = ép(s) — aslor

Définissons o = [p1 02 03]7, la dynamique d’erreur de I'observateur (4.17)

peut étre écrite comme
0= (Ao — LsC) 0 + Eoép(s) (4.18)

Ou Ly = [on] ol azl]t € RS et

Uz 0 0 ail 0 0
LO=| %I 0 0|; LC=|asl 00
@l 00 asl 0 0
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Considérons ’expression suivante
01 = A1b1 + Bi [ne — éa + A(h, Feur)] (4.19)
La loi de controle (4.14) peut étre réécrite comme
fe = €q — K101 + [K1 03x3]S — &3 (4.20)
En remplacant (4.20) dans (4.19), nous obtenons
6y = A1,6, + [B1K| B1]< (4.21)
En combinant (4.18) et (4.21), nous obtenons
3] o)
o o

Pour les résultats de 'analyse de stabilité, I’hypothése suivante est faite

Al}.] [BlKl Bl]ggii
0 Ay — L. C

0

e PORNCE )

Hypothéses 4.2.1.1 La variation de la perturbation A(h, Fuy) = p(s) est

supposée bornée.

Sous I'hypothése 4.2.1.1, les résultats sur la dynamique des erreurs de 1’ob-
servateur et la stabilité du systéme en boucle fermée sont présentés comme

suit.

4.2.2 Dynamique des erreurs de ’observateur

Théoréme 4.2.1 Considérons la dynamique d’erreur de l’observateur de
(4.18) sous U'hypothése 4.2.1.1, si le vecteur de gain observateur L, est choisi
de telle sorte que Ayo = (Ao — L, C) soit stable, alors o converge de maniére
exponentielle vers la boule délimitée B,, = {0 € R?, ||| < 2€Amax(Po)hmax }»
ot (Ag — LyC)T' Py + Py(Ag — LyC) = —Igxg, Amax(Po) est la valeur propre

mazximale de Py et hymax est la valeur mazimale absolue de p(s).

Preuve 4.2.2.1 Définissons la fonction de Lyapunov Vy comme

Vo =o' Poo (4.23)
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En prenant la dérivée de Vy le long de la trajectoire, nous trouvons

Vo=o" [AZ Py + PyAso] 0 + 2€0" PyEop(s)

< Mol ol (424
€ 0 X
LU L 7

Ainsi Vo < 0 quand lloll > 2€Amax(Po)hmax- Par conséquent, o converge expo-
nentiellement vers la boule délimitée By, = {0 € R%| ||o|| < 2EAmax(Po)Pmax }-
Nous pouvons conclure que, lorsque € est trés petit, alors la boule délimitée

B, est trés petite et par conséquent o est également tres petit.

Remarque 4.2.2.1 De (4.16), La convergence de o vers zéro conduit a la

convergence de S vers zéro et par conséquent de & — <.

Remarque 4.2.2.2 En présence de perturbations, l’erreur d’observation o
peut étre maintenue trés faible, sinon en l'absence de perturbations, ’erreur

d’observation converge vers zéro.

Stabilité de la boucle fermée

Considérons par la suite la dynamique en boucle fermée donnée par
(4.22). Définissons 64 = [61 o]” la dynamique en boucle fermée (4.22) peut

étre réécrite comme

501 - Aclfscl + BclEP(Q (425)
Ou
A = AIH [BlKl Bl]ggii B 0
Tl 0 A-1.c | T B

Théoréme 4.2.2 Considérons la dynamique du systéme en boucle fermée
de (4.25) sous Uhypothése 4.2.1.1, si le vecteur de gain Kj et le vecteur
de gain observateur L, sont choisis de telle sorte que Ay soit Hurwitz, alors
S = [01 0]T converge de maniére exponentielle vers la boule délimitée B, =
{6 € RY|, [|6ct]| < 2€Amax(Pet)Pmax}, 0t AyPey+ PaAq = =1, Amax(Pe)
est la valeur propre maximale de P, et hyax est la valeur absolue mazximale

de p(s).
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Preuve 4.2.2.2 Définissons la fonction de Lyapunov Vy comme
Vi = 64 Pada (4.26)
La dérivée de Vg par rapport au temps est

Ve = 65 [AD Py + PyAg) 6 + 2605 Py Bap(s)
< _”(SdHQ+2€||6cl||||Pcl||hmax (4.27)
S _H(Scl” (”(SCZH - QEAmaX(Pcl)hmax)

Ainsi V; < 0 quand 10ct]] > 2€Amax(Pei) hmax. Par conséquent, §, converge
de maniére exponentielle vers la boule délimitée By, = {64 € RY, | ||6all <
2€Amax (Pe)hmax }- Nous pouvons conclure que lorsque € est trés petit, alors
la boule délimitée B, est tres petite et par conséquent o, est également trés

petit.

Remarque 4.2.2.3 En présence de perturbations, lerreur de swivi 6 peut
étre maintenue trés faible, sinon en l’absence de perturbations, . converge

vers zEro.

4.2.3 Conception du contréleur d’attitude

Considérons le systéme X dans (4.3) qui doit suivre 'orientation désirée
O4 = (¢a, 04,4)T. 14 représente la trajectoire de référence de lacet générée
par le Pilote ou le guidage de haut niveau, les deux trajectoires souhaitées
(¢q,04)T sont obtenues par I'expression (4.5). Le sous-systéme d’attitude ¥ p
(4.3) est représenté sous forme linéaire (sans I'eyy) avec un double-intégrateur
tridimensionnel. La commande I' impliquant une combinaison linéaire de
I'état 09 est
D= —Kp(0—04) — Kygg(w—04) + Ty (4.28)

Kpe = diaglky, kp, kp,] et Kqg = diag[kd¢ ka, kdw] sont les paramétres des
régulateurs proportionnel et dérivé. I'y. € R? est le terme de compensation
du f‘em supposé borné.

Nous définissons Ko par :

0 (4.29)
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Les parametres du controleur PD, kg et k4 sont sélectionnés de telle sorte
que la matrice Az, = Ay — By K> soit Hurwitz.
En substituant (4.28) a (4.6), nous obtenons

52 = A2H62 =+ BQ(FOC + Fezt) (430)

Le terme de perturbation I'.,: sera compensé en utilisant un observateur
linéaire d’état étendu pour assurer la robustesse de la stratégie de controle.
Si Ay, est Hurwitz, le sous-systéme X i (sans le terme de perturbation I'cyy)

est globalement asymptotiquement stable.

Observateur a état étendu

Dans cette section, un observateur d’état linéaire étendu est congu pour
estimer la perturbation totale inconnue en (4.3). Définissons ¢ = 0, & = w
et ¢3 = I'ezt. Pour construire cet observateur, le systéme incertain (4.3) est

augmenté comme suit :

Q=%

G=g+T

& = AR) (4.31)
Yy=3a

Ici, A(S) = Deyr est supposée étre inconnue, mais bornée. La LESO (avec la

fonction %;(.) = ;) pour le systéme (4.31) est donnée par :
PRI (- 4) (4.32)

o et € sont les gains de 'observateur.
Le controleur PD avec compensation de perturbation pour le sous-systéme

de rotation X in (4.3) est donné par :

(4.33)

P = 64— Kpo (61— 04) — Kao (& — 6a) + e
Loc = —¢3

Dans la loi de controle (4.33), le dernier terme I',. est ajouté pour compenser
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le terme de perturbation totale agissant sur le modéle.

En substituant (4.33) a ¥ (4.6), le systéme en boucle fermée est donné par

52 = A2H52 + [BQKQ KQ]E

4.3 Reésultats de Simulation

(4.34)

La stratégie de controle proposée a été testée par simulation afin de vé-

rifier les performances atteintes pour le probléme de suivi de trajectoire.

Les paramétres de simulation sont ceux d’un quadrotor réel, ils sont résumés
dans le tableau 4.1 [73] suivant :

TABLE 4.1 — Parameétres réels d’un quadrotor [73]

Parameétre Description Valeur
m Masse 0.468 Kg
l Distance entre centre de gravité et chaque moteur 0.225 m
Ky coefficient de portance 2.98e-6 N/V
K, coefficient de trainée 1.14e-7
. inertie de ¢ 4.856 x 1073  kgm?
Jyy inertie de 6 4.856 x 1073 kgm?
J.. inertie de 1) 8.801 x 1073  kgm?

Les conditions initiales pour le sous-systéme de position du quadrotor

sont €(0) = [0,0,0.5]7 m et pour le sous-systéme de rotation sont : ©(0) =
[0,0, O.S]T rad. Par conséquent, la vitesse et la vitesse angulaire sont fixées
a 0.

Plusieurs essais en vol ont été effectués pour démontrer les performances
de la commande proposée. Premiérement, une application qui ne prend pas
en compte les perturbations externes et I'incertitude du modéle sur les six
degrés de liberté. Deuxiémement, une application qui prend en compte les
perturbations externes et I'incertitude du modéle sur les six degrés de liberté,
qui sont choisis comme suit :

Une incertitude sur la matrice d’inertie de 'ordre de :

AJ =0.5Jy kg.m? (4.35)
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et des perturbations extérieures sur les forces aérodynamiques et les moments

modélisées par :

) 0.1sin(0.1¢) & 10sec
EFext = | 0.1sin(0.1¢) & 20sec (4.36)
0.1sin(0.1¢) & 30sec

0.1sin(0.1¢) & 10sec
Teat = | 0.05sin(0.1t) 4 20sec | N.m
0.05sin(0.1¢) & 30sec

4.3.1 Cas a : Vol sans perturbations

Cette partie concerne le contrdle de la position et de l'attitude sans
prendre en compte les incertitudes du systéme et les perturbations des forces
et moments aérodynamiques. La figure 4.2 montre 1’évolution de la position
et de l'orientation du véhicule pendant le vol. Nous pouvons voir que méme
si la position commandée a été modifiée & chaque instant, le controleur pro-
posé est capable de ramener toutes les variables d’état & la nouvelle position

de référence.

Dj .
ZW
05 2
0 s 1 ; o 05 1 15

FIGURE 4.2 — Positions en 3D de translation sans perturbations
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4.3.2 Case b :Vol avec perturbations

Cette partie concerne le controle du suivi de la position et de l'attitude
en tenant compte des incertitudes du systéme et des perturbations aérody-
namiques. La figure 4.3 montre la position du quadrotor pendant son vol.
Lorsque les perturbations aérodynamiques sont introduites, la tache de na-
vigation assignée est accomplie avec succeés et les trajectoires de référence
sont réalisées avec une grande précision, le controleur est en mesure de reje-
ter ces perturbations , ce qui montre la robustesse de I'approche de controle
proposée et la stabilité de la dynamique en boucle fermée est garantie. Nous
pouvons remarquer sur la figure 4.4 une optimisation des angles d’inclinai-
son (angles de tangage et de roulis) et par conséquent l'utilisation d’une
énergie minimale. Enfin, les commandes de force des actionneurs, présentées
sur la figure 4.5 sont continues physiquement raisonnables de sorte qu’elles
pourraient facilement étre appliquées a un modéle réel sans probléme de

saturation

0 10 20 3 40 5 6 70 80 90 100 0 10 20 3 40 5 6 70 8 90 100
U(s) Uis)

2
02
15 ~
E (’ \ LY
N 3
| >
\ 0

0 10 20 3 40 S5 6 70 8 9 100 0 10 20 3 40 5 6 70 8 90 100
1(s) tis)

FIGURE 4.3 — Positions de translation : vol en présence de perturbations
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4.4

FIGURE 4.5 — Les signaux de controle €21, Q9, Q3 et Q4

Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons proposé une stratégie de controéle originale

basée sur LESO intégré avec un controleur PD pour le suivi de trajectoire de

translation et de rotation d’un quadrotor autonome en présence de pertur-

bations et d’incertitudes du modéle. Une approche de contréle hiérarchique

non linéaire est appliquée pour séparer le probléme des commandes de vol en

contréleurs de translation et de rotation en fonction des propriétés d’échelle

de temps de chaque sous-systéme. Le controleur a démontré une assez bonne

performance et la stabilité du systéme en boucle fermée a été établie.
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Chapitre 5

Commande hybride d’un UAV

a base de quaternion

5.1 Introduction

La conception des contrdleurs et des estimateurs pour les véhicules aé-
riens a pris une place importante dans la recherche. Plusieurs travaux ont
traité ce probléme sous forme de deux boucles de régulations : une boucle
extérieure représentant la translation et une boucle intérieure représentant la
rotation. Les approches se basant sur la boucle extérieure sont généralement
modélisées a partir du formalisme de Euler-Lagrange ou celui de Newton-
Euler.

Concernant les travaux sur les rotations, le plus souvent, ’approche de re-
présentation utilisée est celle des angles d’Euler qui permettent de décrire
la dynamique de translation et de rotation du corps rigide. Bien que cette
approche de modélisation soit considérée comme fondamentale, elle présente
deux inconvénients majeurs. Premiérement, elle est uniquement basée sur les
angles d’Euler, qui ont certes le mérite d’étre intuitifs mais par définition,
ces angles ne peuvent pas définir certaines orientations car ils souffrent de
singularités qui entrainent un probléme connu sous le nom de "gimbal lock".
Ce probléme est la perte d’un degré de liberté dans un espace tridimensionnel
se produisant, lorsque deux des axes de rotation s’alignent et se verrouillent
ensemble. Deuxiémement, elle est trés cotiteuse en terme de calcul. Les cal-
culs des sinus et cosinus demandent beaucoup de performances et peuvent

devenir trés vite ingérables, surtout s’ils sont mis en ceuvre sur du matériel
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a bas prix.

Plusieurs solutions peuvent étre utilisées et parmi elles la représentation
par les quaternions. Cette approche permet de modéliser les corps rigides
dans l'espace 3D et d’effectuer tous les mouvements possibles sans aucune
contrainte.

Plusieurs travaux ont été réalisés en utilisant les quaternions pour résoudre
les problémes causés par les angles d’Euler. Toutefois, cette représentation
connue pour étre non singuliére est par contre non unique du fait qu’elle
mappe deux fois l'espace de configuration. Ainsi, deux quaternions unités
correspondent a la méme attitude dans SO(3), ce qui conduit au phénoméne
du "unwindnig" ou le corps peut commencer au repos arbitrairement prés
de 'attitude finale désirée tout en tournant sur une grande angles avant de
se reposer dans l'attitude désirée. Dans ce processus de résolution de la pro-
blématique du "unwindnig", un second probléme peut émerger celui de la
perte de la stabilité globale du systéme.

Dans ce chapitre nous allons répondre & ces problémes par un algorithme
hybride robuste qui garantit une stabilité globale de notre systéme ainsi que

la résolution du probléme du unwinding.

5.2 Modéle mathématique

Différentes représentations peuvent étre utilisées pour obtenir le modéle
des UAV, entre autres la représentation par les angles d’Euler ou les va-
riables ont un sens physique (z,y, z) pour le mouvement de translation selon
les axes X, Y, et Z respectivement et roulis, tangage, lacet (¢, 6,1) pour les
rotations autour des axes (X, Y, Z) respectivement. Mais cette derniére pose
des problémes de singularité car si on passe par des angles de +7/2 pour le
roulis ou le tangage on perd le controle a cause des divisions par zéro dans
la matrice de rotation. La représentation par les quaternions peut éviter ce
probléme.

Considérons le quadrotor comme étant un corps rigide soumis & des forces
externes appliquées a son centre de masse, rappelons ’équation dynamique
référée au systéme utilisant la formulation de Newton-Euler peut s’écrire

sous la forme :
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V

w

w X mV

0 J w X Jw

milzxz 0
u

“] (5.1)

x indique le produit vectoriel croisé

L’approche par les quaternions permet de représenter efficacement 1’at-
titude d’un objet et de formuler la composition de ses rotations 3D. Cette
représentation, appelée aussi paramétre symétrique d’Euler, a été mise en
forme par William Rowan Hamilton en 1843.
Le quaternion est un nombre hyper-complexe de dimension 4. Il est composé
d’un scalaire et d’un vecteur unité imaginaire. Il peut ainsi étre défini de

maniére exacte par une seule combinaison linéaire :

q = q0 + Quect = Qo + Q17+ q2J + g3k (5.2)

avec i2 = j2 = k% = —1; ij = —ji=k; jk=—kj=iet ki=—ik=
J

5.2.1 Propriétés essentielles des quaternions

Nous pouvons représenter toutes les attitudes par des quaternions uni-

taires satisfaisants la condition suivante :

!qIZ\/Q8+Q?+Q§+q§=1 (5.3)

L’espace vectoriel des quaternions H sur le corps des réels est un espace
vectoriel réel de dimension 4 rapporté a une base notée (1,1, j, k). Cet espace

est défini par :

H={q/q¢" =1,¢=[q0 @beet)’, 90 € R, quect = [1 @2 g3] € R**}  (5.4)

L’utilisation des quaternions pour représenter les rotations résulte finalement
de 'observation du fait que n’importe quelle rotation entre deux systémes
de coordonnées peut étre reformulée comme la simple rotation d’un angle 6
autour d'un axe unitaire u = [uzuyu,]’ (axe d’Euler). Ainsi, un quaternion

satisfait la forme suivante :

q= [cos(g) Uy sin(g) Uy sin(g) Uy sin(g)]T =g ¢1 92 q3] (5.5)
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Le principe physique d’un quaternion unitaire, est représenté dans la figure
5.1. Cette figure illustre la maniére avec laquelle un quaternion permet de
décrire le passage entre deux vecteurs en utilisant uniquement un axe de
rotation et un angle de rotation 6 .

Au cours de la rotation, les points P;, P> et P3 sont situés sur le méme plan
de rotation et & une méme distance par rapport a l’axe de rotation. Ainsi, le
point P; est transformé en P3 via Ps s’il se déplace en ligne droite tout en
passant par un point distant de (sin(%)) de I'axe de rotation et distant de (
cos(%)) des points Py et Ps.

Axe de
rotation

Plan de
rotation

Plan de
rotation

sind8/2)

cos(8/2)

FIGURE 5.1 — Représentation graphique d’un quaternion unitaire

L’élément identité dans 'algébre des quaternions est défini par :

Gia =[10"]" (5.6)

Le produit de deux quaternions ¢, et g, n’est pas commutatif. Il peut étre

défini de la fagon suivante [85] :

T
woa=| favect a0 (5.7)
QavectISX3 qa0 + [qavect] Qbvect

ou I3x3 représente la matrice identité et [g.5..¢] dénote le tenseur antisymé-
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QUATERNION
trique associé au vecteur ¢upect [86] :
0 —g @
[q;(ect] = q3 0 —q1 (58)
—q@ q 0

Toute rotation vectorielle dans ’espace peut étre effectuée en utilisant 1’al-
gébre des quaternions. Cette rotation est réalisée de deux fagons en utilisant

le produit de quaternion ou la multiplication par la matrice de rotation.

5.2.2 Rotation vectorielle a I’aide d’un produit de quaternion

Nous considérons un vecteur quelconque T e R3*1 exprimé dans le
systéme de navigation fixe (N ). Son quaternion pur associé s’écrit comme
suit [87] :

zg =10 77" (5.9)

Ainsi, larotation de 7 du référentiel E au référentiel Ej peut étre accomplie

a l'aide de deux multiplications de quaternions :
Yg=qRTaRq " (5.10)
tel que :
v =10 7" (5.11)

ol 7 € R3*! est le vecteur associé au quaternion pur Yq, exprimé dans le
systéme de coordonnées mobiles Ep liées au corps rigide. Notons que ¢
est le quaternion inverse de ¢ et puisque nous manipulons des quaternions
unitaires alors :

7 =q=l0 — @ —@ —q (5.12)

ou g est le quaternion conjugué de gq.
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5.2.3 Rotation vectorielle a ’aide d’une multiplication par
la matrice de rotation

La rotation vectorielle dans l’espace des quaternions peut étre définie
par :

Y =MP(q)7 (5.13)

ou M IB(q) est la matrice de rotation exprimée en terme de quaternion

par :

MIB(q) = (qg - qzictqvect)I3X3 + 2<quCtQ17);ct — 4o [q;)(ect]) (514)
Finalement, MP(q) s’¢crit :

20 +¢) -1 2(qq2 +q093) 2(143 — q0g2)
MP(q) = |2(qiq2 — q0a3) 2(@@ +a3) — 1 2(qom + 4243) (5.15)
2(qoq2 + q1q3)  2(q2q3 — qoq1) 2(q5 +¢3) — 1

Remarque 5.1 En terme d’attitude, les quaternions ¢ et (—¢) sont iden-
tiques puisque MEZ(q) = ME(—q). En effet, si le quaternion g est utilisé
pour effectuer une rotation avec un angle 6 autour de U, alors le quaternion
(—q) effectue la rotation avec un angle de 27 — 6 autour de . Ainsi, la

représentation par les quaternions n’est pas unique.

Remarque 5.2 La norme unitaire du quaternion permet de préserver

facilement I’orthogonalité de la matrice de rotation MP(q).

5.2.4 Equation cinématique correspondante au drone

En utilisant les équations cinématiques et dynamiques, la représentation

par les quaternions est donnée par :

H=1 0w ] (5.16)
q 3(qolq + S(q))w

Jw=—-Sw)Jw+ T+ p(t) (5.17)

ot p(t) sont des perturbations bornées. S(—) la matrice antisymétrique Les

hypotheéses suivantes sont nécessaires dans le reste du chapitre :
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Hypothéses 5.2.4.1 L’attitude Q) est mesurable (disponible pour un retour
d’état).

Hypothéses 5.2.4.2 La matrice d’inertie J est supposée connue et diago-

nale.

Hypothéses 5.2.4.3 Le vecteur de vitesse angulaire désiré wgy et ses déri-

vées sont bornées.

Hypothéses 5.2.4.4 La dynamique des perturbations extérieures est sup-

posée bornée p(t) < L

5.3 Synthése de la commande

Pour concevoir la loi de contréle, nous utilisons ’algorithme du mode glis-
sant du second ordre appelé Super Twisting. Le but du contréle est d’obtenir
une bonne performance en terme de stabilisation et de suivi de trajectoire.
Notre but est de concevoir une loi de contrdle pour stabiliser (¢, o) = (£1,0),
pour cela nous choisirons une variable glissante pour obtenir ces perfor-

mances. Considérons la variable de glissement suivante :

o =&+ Aiod (5.18)

Ot A € R est un gain constant.

Q=g 4" est I'erreur de quaternion donnée par :

Q=Q0Q;" (5.19)

Qg4 est le quaternion unitaire désiré et défini comme R; = R(Q4) dont la

dynamique est donnée par cette équation

Qa= %Qd ® (0,wa) (5.20)

w est erreur de vitesse angulaire et elle est donnée par :

W= Rg(w — wy)

Pour cette surface de glissement, nous avons les points d’équilibre suivants :
— 0=0,Ggo=0et ¢g+#0.

=0,0==xlet ¢=0.

= —Agog-

&

&
|
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Dans ce cas, nous avons un équilibre non désiré qui est @ = 0, gg = 0, mais
nous ne pouvons pas prouver que la surface de glissement ne peut pas passer
par ce point avant le temps de convergence. C’est pourquoi ce choix n’est
pas souhaité.

Considérons une autre variable de glissement :
oc=w+ M\ (5.21)

Dans ce cas, les points d’équilibre sont :
—w=0, ¢g=0.
— W==)\q.

Prenons la fonction de Lyapunov candidate suivante :

1
V= iqTq (5.22)
V' est définie positive Vq. Avec 'équilibre w = —\q la dérivée de la fonction
de Lyapunov est :
V =-X\ji'q (5.23)

V est définie négative sauf pour gy < 0. Ce choix de variable de glissement
génére deux points d’équilibre en boucle fermée : §o = —1 qui est instable et
Go = 1 qui est stable.

Dans SO(3), ces deux points d’équilibre représentent le méme point, ce qui
signifie que 1’équilibre est stable et instable en méme temps. Ce phénoméne
s’appelle le unwinding, cela signifie que si nous choisissons une condition ini-
tiale négative pour ¢p(0) < 0 lerreur de quaternion convergera vers 1’équi-
libre stable gy = 1. Physiquement, le quadrotor tournera dans un sens.
Pour résoudre ce probléme, nous proposons de prendre la surface de glisse-

ment suivante :

o =+ Asign(go)q (5.24)
Avec
1 Si u>0
sign(u) = 5.25
an(u) {_1 L (5.25)
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Ainsi, la dérivée de la fonction de Lyapunov donnée précédemment en pre-

nant le point d’équilibre @ = —Asign(gp)q devient :
V = —Xsign(Go)dod’ § (5.26)

V est définie négative Ygo,§ € SO(3), mais le probléme est que si le bruit
de mesure est présent et qu’il a la forme ci-dessous comme décrit dans le do-
cument Teel [88] e = —signa(gp) l'erreur de quaternion restera a 1’équilibre
non désiré pour plus de détails voir [88].

Pour éviter tous ces problémes, un controle hybride est proposé comme suit :

w={v Sl (5.27)
uz  silqo| =m

Ot uy et ug sont définis comme suit :

Pour ¢y < n nous définissons la surface de glissement par :
o=w+Ag (5.28)

et 1 définit une région trés petite autour de 1’équilibre instable

La dérivée de la variable glissante est donc donnée par :

& = RgS(wa)w + Ra(J ' (=S(w)Jw + 7 + p(t)) — @a)

+%(d@[ +5(q))w (5.29)

I’objectif de contrdle est de ramener la variable de glissement et sa dérivée a
0 et de la maintenir & 0 en temps fini 0,6 — 0.

Ecrivons ¢ = 0, nous trouvons l'algorithme de contréle donné par :
up = S(w)Jw + J(=S(wag)w + wq) — JRdT(g(flol +S8(@)o+T1  (5.30)
Pour ¢y > n la surface de glissement est donnée par :
o=+ Ajq (5.31)

La dérivée de la variable glissante est donc donnée par :

103



CHAPITRE 5. COMMANDE HYBRIDE D’UN UAV A BASE DE
QUATERNION

o= RdS(wd)w + Rd(Jfl(—S(uﬂ‘]w + 7+ p(t)) — d.)d)
@l +S@)e-d'er (53)

L’objectif est de ramener la variable de glissement et sa dérivée & zéro en
temps fini, ce qui signifie que ’erreur de quaternion doit atteindre I’équilibre
souhaité (£1,0).

En faisant ¢ = 0 nous trouvons 'algorithme de controle donné par :

A A
ug = S(w)Jw + J(—S(wg)w) + wq) + JRg(—§(QOI +S(§))% + 5@%@) + 75
(5.33)
Le terme de super Twisting 7¢ défini par Moreno est donné pour les deux

cas comme suit :
) t
Tr = —ki|o|2sign(o) — k:g/ sign(o)dt (5.34)
0

la boucle fermée de la variable glissante est donnée par :

t
o= —kl\a\%sign(a) - kg/ sign(o)dt + p(t) (5.35)
0
Ou

ky >0 (5.36)

L2
ky > 275 +3L (5.37)

1

Ce choix de gains sera démontré dans la prochaine section.

5.4 Analyse de la stabilité

Le but du contréle est de conduire 'attitude et la vitesse angulaire &
leurs valeurs souhaitées et de garantir une solide stabilité asymptotique de
I’équilibre. Maintenant, nous pouvons énoncer nos résultats dans le théoréme

suivant :

Théoréme 5.4.1 Considérons la dynamique des corps rigides et supposons
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que les hypothéses ci-dessus soient satisfaites, alors l’algorithme de controle
(5.27) garantit la stabilité globale de ’équilibre (£1,0) et :

1. la variable de glissement o converge vers zéro en temps fini t = ty.

2. Lorsque o(ty) = 0 = @(ty) = 0 et ¢(ty) = 0 l’équilibre (£1,0) a une

stabilité globale en temps fini.
3. Quand o(ty) = 0= (O(ty),q(ts)) #0, il en résulte :
— Si|Go| < n nous avons w(ty) = —AG(ty), alors, I’équilibre (1,0) est stable

et 4o, q convergent vers cet équilibre (1,0) en t — oo.
— Si |qo| > n nous avons w = —Aqoq, alors 'équilibre (+1,0) est stable et

do, G convergent vers cet équilibre (£1,0) en t — oo

Preuve 5.4.1 la preuve de la stabilité se fera en deux étapes,

1) La premiére étape de la stabilité du systéme est basée sur le papier Mo-
reno [44], et elle prouve la convergence de la variable de glissement o et sa
dérivée vers zéro en temps fini, donc I’étape suivante assure la robustesse de
la stabilité globalement asymptotique de ’équilibre dans lintervalle t € [0 ty].
La preuve de la stabilité et de la convergence en temps fini vers zéro des va-
riables de glissement et de sa dérivée en temps fini est donnée dans ’article
de Moreno [{4] comme suit.

Prenons la boucle fermée de la surface de glissement en appliquant la com-

mande proposée :

rKT = 0O
T = —k / sign(o(r))dr + p(t) (5.38)
o(t) = p(t)

Nous pouvons donc écrire ce systéme sous la forme suivante :

T = —k1]x1|1/2sz'gn($1)+x2 (5.39)
To = —kasign(z1) + o(t) (5.40)

En utilisant la fonction de Lyapunov candidate suivante pour le systéeme per-
turbé donné dans Moreno [44] :

vV =¢TP¢ (5.41)
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Avec

le dko + k2 —ky

21 -k 2

et ¢ = [|z1|Y?sign  x3).
La dérivée de la fonction de Lyapunov est :

. 1

V=——7mC"QC+ 0q"¢ (5.42)

|$‘1/2

En prenant cela, la variable glissante et sa dérivée atteignent zéro en temps
fini donné dans [44] par :

tfzwui(f’@) (5.43)
o Ain(P)rmin(Q)
v = m”;mm (“;;; (5.44)

Remarque 5.4.0.1 Selon l’équation(5.35) et la convergence en temps fini
de la variable glissante vers zéro, nous pouvons conclure que la dynamique

de la perturbation o(t) est estimée en temps fini comme suit :

T
o(t) = kg/o ! sign(o(T)dr (5.45)

2) La deuziéme étape est l'analyse de la stabilité de I’équilibre (£1,0) dans
Uintervalle [ty, 00].

Définissons les erreurs de suivi de Uattitude données par R = RRdT corres-
pondant aux erreurs de quaternion unitaire Q =QQ® Q;l.

La dynamique de l’erreur de suivi est donnée par :

i

Considérons la fonction de Lyapounov candidate suivante :

$(Go + (@)@

“ ] (5.46)

1
V= §~Tq + (1 - 24p) (5.47)

La dérivée temporelle de (5.47) est donnée par :
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V = (Gol + S(§))o + ¢ @ (5.48)

— Pour |Go| < O la surface de glissement est o = &+ Aq, en introduisant le
point d’équilibre 0 = —\G nous obtenons :
V==x7"q(do+1) <0 (5.49)

Dans ce cas, la condition initiale gy selon(5.49) Vi est décroissante le long
des trajectoires du systéeme Yy # 0.
Nous prenons maintenant (5.46), en introduisant le point d’équilibre @ =
—AGoq, alors nous pouvons écrire :

s AL . AL -
do = §QOQT(J =501 - 7)) (5.50)
La solution de l’équation différentielle (5.50) est donnée par :

1
0(t)? = ——— 5.51
e (5:51)
Ou k = 1;(?(00()0) est la condition initiale.
A partir de (5.51) Nous avons :
ity 400l = 1 (5.52)

D’apres ces résultats, nous pouvons dire que le point d’équilibre (Go = 0) n’est
pas attractif.
5.5 Reésultats des Simulations

Nous présentons ici les résultats de simulations afin de montrer effica-
cité de la commande proposée. Les paramétres du modéle de drone montré
dans le tableau 4.1 sont des paramétres réels récupérés de [73] et utilisés au

chapitre précédent :

Les performances et la robustesse de la commande proposée sont montrés
par la simulation sur MATLAB/SIMULINK et les gains utilisés sont :

Ki=[252525; K,=[181818; A=2
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5.5.1 Test de stabilisation

Pour montrer les résultats de notre commande hybride nous avons réalisé
un test de stabilisation de notre drone autour de 1’équilibre, ainsi les quater-
nions deésirés sont [qod, q1d, 92d» 93d) = [1,0,0,0] et nous avons donné des
conditions initiales [go(0), ¢1(0), ¢2(0), ¢3(0)] = [0.6,0,0.8,0].

La figures 5.2 montre efficacité de notre algorithme en terme de stabilisa-
tion, car nous remarquons que les quaternions tendent vers les trajectoires
désirés en temps fini.

Apreés, nous avons changé les conditions initiales [go(0), ¢1(0), ¢2(0), ¢3(0)] =
[—0.6,0,0.8,0] pour montrer le phénoméne de unwinding et comment notre
commande peut résoudre un tel phénomeéne. La Figure 5.3 montre l'erreur
Go avec notre commande et la figure 5.4 montre §y basée sur la surface
0 = @ + Aq. Nous voyons que l'erreur gy pour la commande basée sur la
surface 0 = @ 4+ A¢ tend vers 1 malgré le fait que la condition initiale soit
négative ce qui signifie que le drone fait un tour de ’angle désiré plus 2,
contrairement, pour notre commande proposée, l'erreur tend vers —1, il en

résulte que nous avons réussi a résoudre ce probléme de unwinding.

0 5 1 15 n % k] 0 5 10 15 bl 5 kI
tis) tls)

L L L L L L
0 5 10 15 20 il 30 0 5 10 15 20 i} 30

i(s) {(s)

FI1GURE 5.2 — Test de stabilisation pour la commande hybride
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erreur q,
f=1 = [=1
o = o =
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FIGURE 5.3 — Erreurs de Quaternion Q basé sur la commande hybride
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FIGURE 5.4 — Erreurs de Quaternion Q basé sur la commande de la surface
s=w+ A

5.5.2 Test de suivi de trajectoire

Le test réalisé dans cette section est dans le but de voir les avantages de
la commande proposée en terme de suivi de trajectoire. Nous avons donné
des trajectoires aléatoires pour les quaternions désirés comme montrés dans
la figure 5.5. La figure montre qu’ il y a un suivi de trajectoire avec une
grande précision et I'erreur est de I'ordre 10~7 comme il est illustré dans

la figure 5.6. La figure 5.7 montre les couples générés par notre commande
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hybride. Ces couples sont physiquement réalisables. Les vitesses angulaires
sont montrées sur la figure 5.8, d’aprés cette figure nous remarquons bien
que les vitesses angulaires de notre drone sont superposées avec les vitesses

désirées ce qui signifié que la commande est trés performante .

0 50 100 150 0 50 100 150
(s) 1(s)

& 02 & 015
01
o
0.05
0 50 100 150 0 50 100 150
i(s) i(s)

FIGURE 5.5 — Trajectoires des quaternions pour le test de suivi de trajectoire

1s) ts)

FIGURE 5.6 — Erreurs des quaternions pour le test de suivi de trajectoire
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01

005

o0

FIGURE 5.8 — Vitesses angulaires pour le test de suivi de trajectoire

5.5.3 Test de Robustesse

Le test de robustesse est réalisé dans le but de prouver 'efficacité de la
commande hybride développée face aux perturbations extérieures telles que
le vent, les changements de pression et les perturbations intérieures comme
les bruits de mesure et les changements de variables internes (masse, moment

d’inertie,...). Dans cette expérience nous avons réalisé deux tests :

a : cas du changement paramétrique interne

Le premier test est basé sur les changements paramétriques, nous avons
changé la matrice d’inertie du systéme avec une marge de 50%, et nous avons

gardé la méme valeur de J pour la commande, mais pour le systéme nous
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avons mis la nouvelle valeur qui est égale 2J. la figure 5.9 montre les erreurs
des quaternions pour les deux cas, le graphe rouge représente les erreurs pour
la matrice modifiée égale & 2.J, le bleu est pour la matrice d’inertie initiale.
Nous remarquons que le systéme réagit pour les changements paramétriques
et les erreurs ne sont pas identiques mais elles sont de méme ordre 1077,
cela signifie que la commande est robuste contre les changements intérieurs
du systéeme comme il est montré dans la figure 5.10. Cette figure montre
les couples générés par la commande hybride ol le tracé bleu représente
le couple avec la matrice J initiale et le rouge celui associé a la matrice
d’inertie 2J. D’aprés la figure nous constatons que la commande a bien réagi
contre les perturbations intérieures ce qui prouve 'efficacité de I’algorithme
développé en terme de robustesse. Nous n’avons pas présenté les trajectoires
des quaternions car elles sont pratiquement les mémes que le test de suivi de

trajectoire de fait que les erreurs sont de I'ordre 1077.
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FIGURE 5.9 — Erreurs des quaternions pour le test de changements paramé-
triques
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FI1GURE 5.10 — Vitesses angulaires pour le test de suivi de trajectoire

b : cas des perturbations extérieures

Cette partie consiste en I’étude de robustesse de la commande développée

contre les perturbations extérieures. Pour réaliser ce test nous avons appliqué

des perturbations extérieures aléatoires. La figure 5.11

montre les trajectoires

des quaternions ot le bleu est les trajectoires désirées et le rouge représente

les trajectoires mesurées, nous remarquons qu’il y a un rejet de perturbations

d’une maniére rapide et efficace, méme pour les vitesses angulaires comme

nous voyons dans la figure 5.12. Les couples sont illustrés dans la figure 5.13,

ils sont raisonnables et physiquement réalisables.

T T

F1GURE 5.11 — Quaternions pour le test de robustesse
extérieures

: cas des perturbations
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FIGURE 5.12 — Vitesses angulaires pour le test de robustesse : cas des per-
turbations extérieures
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FI1GURE 5.13 — Couples pour le test de test de robustesse :
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5.5.4

Conclusion

perturbations

La commande développée dans cette partie est une commande hybride

qui résout le probléme de unwinding d’un coté et qui garantit une stabilité

globale en temps fini d’'un autre cété. La stabilité a été démontré théori-

quement en deux étapes, la premiére étape fait référence aux travaux de
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Moreno et représente la démonstration de la stabilité sur 'intervalle [0 ty],
la deuxiéme étape concerne 'intervalle [t ¢ oo]. Des tests de simulation ont été
réalisé afin d’illustrer les diverses performances de notre commande. La ré-
solution du probléme de unwinding et la stabilité globale de la boucle fermée
du systéme commandé sont montrés a travers des résultats de simulation.
La robustesse a été prouvé contre les perturbations extérieures et les chan-
gements paramétriques intérieurs. De plus, les signaux des couples obtenus

sont raisonnables et physiquement réalisables.

115



Chapitre 6

Conclusion Générale

L’objectif de ce travail est de résoudre des problématiques liées a la com-
mande des véhicules aériens sans pilote. Les travaux réalisés ont pour but
I’amélioration des performances des UAV pour garantir des vols stationnaires
et acrobatiques. Nous avons réalisé des commandes nonlinéaires basées sur
une représentation par les angles d’Euler et d’autres sur une autre approche
de représentation utilisant les quaternions.

Dans un premier lieu, nous avons proposé un algorithme de Super Twisting
modifié afin de garantir une stabilité globale du systéme avec une robustesse
vis-a-vis des changements paramétriques et des perturbations extérieures.
Cette commande a résolu le principal inconvénient de Super Twisting clas-
sique qui est le chattering. Ce phénoméne est un probléme pratique dans le
domaine de la robotique car il influence sur les actionneurs, ce qui implique
I’endommagement des moteurs. Spécifiquement au domaine des drones, il
cause des vibrations remarquables qui influencent sur l'efficacité de ces en-
gins dans les missions professionnelles par exemple 'utilisation des drones
pour la cartographie. Nous avons présenté les résultats expérimentaux as-
sociés & cette commande qui ont prouvé l'efficacité de I’approche proposée
en terme de robustesse, stabilité asymptotique globale et minimisation de
Ieffort du signal de controle.

Par la suite, nous avons présenté une commande robuste pour la stabilisation
de I'attitude et le suivi des trajectoires en présence des incertitudes paramé-
triques et des perturbations du 3 DOF Hover. Le controle proposé est basé
sur un algorithme adaptatif de Super Twisting (ASTW) et un différencia-

teur continu. Ce dernier peut estimer les états non mesurables et résoudre
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le probléme du bruits dans les signaux de sortie. La commande proposée est
validée par des tests expérimentaux sous des perturbations externes et des in-
certitudes sur les paramétres en utilisant la plate-forme Quanser Hover. Une
comparaison a été faite entre les signaux du différenciateur et les signaux des
filtres placés par les développeurs de Quanser. Les résultats expérimentaux
ont montré la fluidité des signaux du différenciateur continu méme avec des
mesures bruitées induites par les capteurs. De plus, en dépit des incertitudes
et des perturbations, la robustesse, la précision et la convergence en temps
fini sont démontrées théoriquement par les tests expérimentaux.

Ensuite, nous avons proposé une stratégie de controle originale basée sur un
observateur a état étendu -ESO- pour la commande de position et de ro-
tation d’un véhicule aérien sans pilote soumis & des efforts aérodynamiques
inconnus. Une approche de controle hiérarchique a été appliquée pour sé-
parer la dynamique de translation de celle de rotation en fonction de la
propriété d’échelle de temps de chaque sous-systéme. En d’autres termes, la
boucle externe de translation est lente par rapport a la boucle de rotation.
Un observateur a état étendu -ESO- est utilisé pour estimer I’état et les per-
turbations aérodynamiques inconnues qui vont étre rejetées par la commande
hiérarchique. La stabilité en boucle fermée du systéme a été établie moyen-
nat la théorie de Lyapunov. Des simulations numériques sont effectuées et
les résultats ont été présentés pour démontrer 'efficacité de la stratégie de
contrble proposée.

Dans la derniére partie, nous présentons la conception d’'une commande ro-
buste pour la résolution du probléme de singularité causé par les angles
d’Fuler d’une part, et la problématique du unwinding d’autre part. Cette
commande hybride est une combinaison de deux commandes robustes de
Super Twisting basé sur les quaternions chacune congue de telle sorte que le
probléme de unwinding soit résolu. Le principe de fonctionnement de notre
commande est de faire une commutation entre deux surfaces de glissement
dans deux intervalles, le premier est au voisinage d’un équilibre indésirable
pour forcer le systéme & ne pas converger vers cet équilibre qui est g = 0. Le
deuxiéme intervient dans le reste de I’ensemble de fonctionnement pour assu-
rer une convergence vers les points d’équilibres souhaités ( quand les condi-
tions initiales sont positives la convergence sera vers @ = (1,0,0,0). Dans le
cas ol elles sont négatives, le systéme converge vers @ = (—1,0,0,0). Dans

ce sens, la commande développée est non continue ce qui lui donne ’avantage
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de garantir une stabilité globale asymptotique. Cette stabilité est prouvé par
une étude en utilisant la théorie de de Lyapunov. Finalement, nous avons
validé la commande par des résultats de simulation, les résultats obtenus ont
prouvé l'efficacité, la robustesse et la résolution des problématiques posées

dans la littérature.

Bien que les travaux présentés dans ce manuscrit de thése aient permis
d’atteindre la majorité des objectifs initiaux, certains aspects auraient pu
étre améliorés. De plus, un certain nombre d’options alternatives auraient
mérité d’étre envisagées afin de perfectionner le systéme de commande. A
I’avenir nous pensons & améliorer la commande hybride par la synthése d’un
observateur robuste qui estime les quaternions a partir des vecteurs de me-
sures récupérés de la centrale inertielle, et de faire une validation expérimen-
tale sur une plateforme volante basée sur un auto-pilote appelé Pixhawk.
Cette étape de la validation a été déja entammé , mais vu les contraintes qui
relient la partie hardware avec software telles que la compatibilité des cap-
teurs avec les langages de programmation, la puissance de calcul des cartes

électroniques, nous n’avons pas encore réussi a la finaliser.

118



Annexe A

Rappel sur les commandes

modes glissants

A.1 Introduction

La commande mode glissant est, par sa nature, une commande non li-
néaire, elle est basée sur la commutation de fonctions des variables d’état,
utilisées pour créer une variété ou hypersurface de glissement, dont le but
est de forcer la dynamique du systéme & correspondre avec celle définie par
I’équation de I’hypersurface. Quand 1’état est maintenu sur cette hypersur-
face, le systéme se trouve en régime glissant. Sa dynamique est alors insen-
sible aux perturbations extérieures et paramétriques tant que les conditions
du régime glissant sont assurées.

Dans la pratique, I'utilisation de cette technique de commande a été long-
temps limitée par les oscillations liées aux commutations de la commande
appelé chattering et qui peuvent se manifester sur les grandeurs asservies.

11 existe différentes méthodes pour diminuer ce phénomeéne dont 'une consiste
a remplacer la fonction signe par une approximation continue au voisinage
de la surface de glissement ou de passer vers le mode glissant a ordre su-
périeur appelé Super Twisting qui réduit ce phénomeéne, de plus, il est plus

performant en termes de robustesse et convergence en temps fini.
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A.2 Conception de la commande par mode glissant

ordre 1 :

Soit le systéme décrit par I’équation suivante :

&= f(x) +g(x)ul(t) + W(z,1) (A1)
Ou:
x(t) : représente le vecteur d’état
u(t) : Vecteur de commande.

W (t) : Vecteur de perturbation.

f(x) et g(z) sont des fonctions non linéaires du vecteur d’état décrivant le
systéme.

Le but du controle de la poursuite est de trouver une loi de commande telle
que : étant donné une trajectoire désirée x4(t), I'erreur de poursuite tend vers
zéro malgré la présence des perturbations. L’erreur de poursuite est définie

par :

e(t) = x(t) — zq4(t) (A.2)
La mise en oeuvre d’une commande par mode glissant passe par trois étapes :
— Le choix de la surface de glissement.

— Conditions d’existence et de convergence.

— L’établissement de la loi de commande.

A.3 Choix de la surface de glissement

La surface de glissement S(z) = 0 représente le comportement dynamique
désiré du systéme, Slotine [90] propose une forme générale pour déterminer
la surface de glissement qui assure la convergence d’une variable d’état x vers

sa valeur désirée x4 cette fonction est donnée par 1’équation :

S = (;t + A)H e (A.3)
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e : I’erreur de poursuite.

A constante positive

r est 1 degré relatif, il présente le nombre de fois qu’il faut dériver la surface
pour faire apparaitre la commande.

L’objectif de la commande est de maintenir la surface & zéro cette derniére
est une équation différentielle linéaire dont 'unique solution est e(z) = 0
pour un choix convenable du parameétre, ceci revient & un probléme de pour-
suite de trajectoire qui est équivalent & une linéarisation exacte de ’écart

tout en respectant la condition de convergence.

A.4 Conditions de ’existence et de convergence :

Les conditions de I'existence et de convergence sont les critéres qui per-
mettent aux différentes dynamiques du systéme de converger vers la surface
de glissement et d’y rester indépendamment de la perturbation. Il existe deux

considérations pour assurer le mode de Convergence :

A.4.1 Fonction discréte de commutation

C’est la premiére condition de convergence, elle est proposée et étudiée
par Elmyanov et Utkin. Il s’agit de donner a la surface une dynamique conver-

gente vers zéro, elle est donnée par :
S(x) >0 si S(z) <0

S(z) <0siS(x)>0

Cette condition peut étre formulée comme suit :S(z)S(z) < 0

A.4.2 Fonction de Lyapunov :

Si on choisit comme fonction de Lyapunov :V (z) = $5%(z)
La dérivée de cette fonction est : V(z) = SS

Pour que la fonction V (x ) puisse décroitre, il suffit d’assurer que sa dérivée
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soit négative. Ceci n’est vérifiée que si
S(z)S(z) <0 (A.4)

L’équation de Lyapunov, explique que le carré de la distance entre un point
donné du plan de phase et la surface de glissement exprimée par S%(z) di-
minue tout le temps, c’est a dire que 1’état du systéme sera attiré vers la
surface de glissement, d’ott le nom d’attractivité. Cette condition suppose

un régime glissant idéal ou la fréquence de commutation est infinie.

A.4.3 Explication du phénoméne du glissement

Le mode de glissement existe lorsque les commutations ont lieu contint-
ment entre Upae €6 Upin. Ce phénoméne est démontré & 1'aide de la figure
A.1 pour un systéme & régler du deuxiéme ordre avec les deux grandeurs
d’état.

FIGURE A.1 — Démonstration du mode de glissement.

A.4.4 Calcul de la commande

Une fois la surface de glissement choisie, ainsi que le critére de conver-
gence, il reste & déterminer la commande nécessaire pour attirer la variable
a régler vers la surface, ensuite vers son point d’équilibre, en maintenant
la condition d’existence du mode glissant. Lorsqu’il y a un régime glissant,

la dynamique du systéme est indépendante de la loi de commande. De ce
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fait, on peut introduire une partie continue pour diminuer 'amplitude de la

discontinuité, on aura donc
U = Ueqg + Uqg (A.5)

A.4.5 La commande équivalente

La commande équivalente proposée par Filipov et Utkin [92] corres-
pond & la commande du systéme nominale permettant de satisfaire la condi-
tion :S(z) =0
elle assure le maintien du systéme sur la surface S(x) = 0 dans le cas ou il

s’y trouvait déja. Elle doit donc vérifier la condition :S(z) = 0

05 (x)
Ox

d’ott 'on peut déduire la commande équivalente.

S(x) = (f(z) + g(x)ueq) = 0 (A.6)

vy = — [agf)g (x)] E))

FIGURE A.2 — Commande équivalente

A.4.6 Commande de commutation

Cette commande assure la convergence de toutes les trajectoires du sys-
téme vers la surface de glissement S(z) = 0, la forme la plus simple que peut

prendre est celle d’un relais.

ug = —ksign(S) (A.8)

Ou k est une constante positive qui représente le gain de la commande
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discontinue.

Durant le régime glissant, les discontinuités appliquées & la commande
peuvent entrainer un phénomeéne de broutement, appelé réticence ou "chat-
tering" en anglais. Celui-ci se caractérise par de fortes oscillations des trajec-
toires du systéme autour de la surface de glissement, Les principales raisons
a l'origine de ce phénomeéne sont les limitations des actionneurs ou les re-
tards de commutation au niveau de la commande, & cause de ce probléme
on a utilisé la solution qui est connu par le nom " boundary layer solution ",
qui consiste & remplacer la fonction signe par une approximation continue,
de type grand gain, uniquement dans un voisinage de la surface, Parmi les
fonctions utilisées nous citerons la fonction de saturation, la commande ug

devient :

I ksat(S) S si|S] <1
= —KSa g
I sign(S) si|S| > 1

A.5 Convergence en temps fini

De plus, 'avantage de la commande par mode glissant est la convergence
en temps fini. Ce temps de convergence est le temps nécessaire pour que
la trajectoire converge vers une consigne désirée. On va utiliser un exemple

pour démontrer le calcul de temps de convergence [91]

Considérons le systéme décrit par :

T = b+u
u = —ksign(9)

avec S = x — xg4 c’est la surface de glissement et k est un gain positive tel
que :
k> |b| + supl|iq]

Donc :
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S = x—1x4

S = b—ksing(s) — iq
On choisit la fonction de Lyapunov suivante :

_ 1l
V = 25
V = S(b—ksing(s) — &q)

Si k > |b| + sup|iq] = V < 0 donc la convergence est assurée. Il suffit de

démontrer que cette convergence est faite dans un temps fini.

Puisque V < 0 il existe une constante k1 tel que V < k1]S|
Donc V = 152 +— |9 = V2V «+— V < -2k VV.
Posons M = v/2k; donc V < MVV. Le cas ou le temps de convergence est
maximal est V = —MVV.
La solution de cette equation différentielle est V (¢) = (=42)2. Donc fina-
lement le temps de convergence est le temps nécessaire pour = tend vers xg

ce qui implique :

Vit) = 0
-Mt+ VW
(R = o
t = % qui est un temps fini

A.6 Algorithme du Super Twisting

L’algorithme du super Twisting est parmi les algorithmes de mode glis-
sant d’ordre 2 les plus utilisés. Pour la synthése de la commande de super
Twisting [93], on prend la méme surface de glissement définie précédemment
et la méme commande équivalente mais on change la commande de commu-

tation qui sera définie par :

w = —ki| S| %sign(S) — ks / sign(S) (A.9)
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La trajectoire correspondante dans le plan de phase est donnée sur figure
A3

A
J\_}

FIGURE A.3 — Trajectoire dans le plan de phase (s$) du systéme commandé
par l'algorithme du Super-Twisting

\A

A.6.1 Stabilité et Convergence en temps fini
Pour démonter la stabilité de Super Twisting, posons d’abord ce change-
ment de variable :
Ty = —k:g/sign(s) (A.11)
La boucle fermée de la surface de glissement S devient : S = —ky|S|1/2 —

ko [ sign(S) + W.

Donc, prenant le changement et la boucle fermée on obtient :

1 = —ki|z1|?sign(z1) + o (A.12)
Xy = —kosign(xzi)+ o (A.13)

Avec o = W est la dynamique de perturbations.

Posons la fonction de Lyapunov suivante :

1
V(X) = 5XTPX (A.14)
dko + k2 —k
avec X = [x1 x3] et P = 2T H !
—k1 2

En utilisant la théoréme défini dans [44] on trouve :
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Amin(P)IX |3 < V(@) < Anaa(P)1X|13

Ou || X||3 = |z1| + 22 la norme de X.
Amin  Amaz SOt les valeurs propres de P.

La dérivée de la fonctionne de Lyapunov est donnée par :

V(z) = |z V2XTQX + oRT

Avec RT = [~k 2]

On propose que la dynamique de perturbation et limitée par :

Q(t7 ‘/I") S hmax

hmaz €st un gain positif .
Donc
V() < =[] 72T Q¢

Avec

O ki |2k + kf = 2hpar  —Fa
2 — (k1 + L,g”) 1
V est définie négative si Q > 0.

Les gains qui nous garantissent cette condition sont :

kt > 0
Pmaz || Rl
ko —_—
s

Nous avons

V1/2(l’)
A2 i py

min

je1]'? < X2 <
(A.15), (A.18) et (A.22) nous donnent :

V < —AV12(2)

Avec B
B )\mar{P}

(A.15)

(A.16)

(A.17)

(A.18)

(A.19)

(A.20)
(A.21)

(A.22)

(A.23)

(A.24)
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Les équations précédentes nous donne la convergence de [S 5] vers le zéro

en temps fini donné par :

1/2
T, = 2V /%(z0) (A.25)
Y
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Annexe B

Présentation du systéme 3
DOF Hover de Quanser

Le Quanser 3 DOF Hover est un systéme qui se compose d’une plate-
forme avec quatre hélices. Le chéssis est monté sur trois degrés de liberté de
I’articulation de pivotement qui permet au corps de tourner autour des axes
de roulis, de tangage et de lacet axes. Chaque hélice génére une force de por-
tance et les forces de levage sont utilisées pour controler les angles tangage
et roulis. Le couple total généré par les moteurs a hélice entraine le corps a
se déplacer autour de I'axe de lacet. Un ensemble d’hélices dans le systéme
sont des hélices contra-rotatives telles que le couple total dans le systéme
est équilibré lorsque la poussée des quatre hélices sont a peu prés égales. Les
angles d’axes sont tous mesurés en utilisant des encodeurs & haute résolution.
Les signaux des encodeurs et des moteurs sont transmis par I'intermédiaire
d’un mécanisme & bague collectrice, ce qui permet a ’axe de lacet de tourner
en continu autour de 360 degrés.

Les composants constituant le Quanser 3 DOF Hover systéme sont décrit
dans les figure B.2, Figure B.3 et Figure B.4, et résumés dans le Tableau B.1.
Les moteurs, les ensembles de propulsion, et les encodeurs sont décrits plus

en détail ci-dessous [89]

B.1 Moteur DC

Le Quanser 3 DOF Hover dispose de quatre moteurs & courant continu,

I'avant et l'arriére des moteurs contrélent principalement le systéme autour
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Les mateurs actionnent
la direction du tangage

La bague collectrice
permet une rotation de
350 degrés auteur de ['axe

Les encodaurs utilisds
pour mesurer la direction
tu tangage et du roulis

=

Encodeur utilisé pour
MBsUrer I'anglq de

FiGure B.1 — Plateforme 3 DOF Hover Quanser

F1GURE B.2 — Composants de la base du Quanser 3 DOF Hover
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F1GURE B.3 — Dispositifs du plan Quanser 3 DOF Hover

FIGURE B.4 — Montage d’une hélice du Quanser 3 DOF Hover
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QUANSER

TABLE B.1 — Les composants du 3 DOF Hover Quanser

Num | Composant
1 Hélice bouclier
2 Moteur
3 Agrafe
4 Encodeur roulis axe
) Encodeur tangage axe
6 Joug
7 Encodeur/circuit moteur
8 Cadre de corps
9 Bague collectrice
10 Hélice
11 Plat-forme de base
12 Connecteur du moteur avant
13 | Connecteur du moteur droit
14 Connecteur du moteur arriére
15 Connecteur du moteur lacet
16 Connecteur encodeur roulis
17 | Connecteur encodeur tangage
18 Connecteur encodeur Lacet
19 | connecteur du moteur gauche
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de 'axe de tangage, le gauche et le droit des moteurs déplacent principa-
lement autour de 'axe de roulis. Chaque moteur & courant continu est un
modéle Pittman 9234. Il a une résistance électrique de 0,83 €2 et un courant
constant de couple de 0,0182 N.m/A. La tension nominale du moteur est de

12 V, mais sa tension de créte peut étre amenée a 22 V sans dommage.

B.2 Les hélices

Le déplacement sur le tangage ou le lacet se fait réellement par I’hélice,
qui est montée directement sur ’arbre du moteur, et elle est blindée par
I’aluminium. Les hélices utilisées pour le tangage et le lacet sont Graupner
20/15 cm ou 8/6” .

Le tangage moteur / hélice a une constante de force de poussée identifiée
de 0,119N/V et une constante de couple de poussée 0,0036 N — m/V. La
constante de force de poussée décrit la force de levage des hélices lorsque
I'on travaille dans les axes de tangage et de roulis. La constante de couple
de poussée est utilisée pour déterminer la valeur de tension nécessaire pour

faire tourner le systéme en vol stationnaire autour de son axe de lacet.

B.3 Encodeur

Le Quanser 3 DOF Hover a trois encodeurs utilisés pour mesurer I’angle
des axes tangage, lacet et roulis. En mode quadrature, chaque encodeur a
une résolution de8192 points par tour. Ainsi, la résolution de la position

effective est 0,0439 degrés sur la lacet, tangage, et les axes des cylindres.

B.4 Spécification du systéme

Les principaux parameétres du Quanser 3 DOF Hover sont résumés dans
le tableau B.1. Les caractéristiques du moteur et ’encodeur sont énumé-
rées dans le tableau B.2 ci-dessous. Enfin, le tableau B.3 énumére diverses
dimensions, masses et inerties du systéme DOF Hover Quanser 3
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TABLE B.2 — Caractéristiques du moteur et ’encodeur du 3 DOF Hover

Quanser
Symbole | Description Valeur Unité

R, Résistance de 'induit du moteur 0.83 w

K, Constant courant -couple du moteur 0,0182 N —-m/A
Im Moment d’inertie du rotor du moteur 1.91 x 1076 | Kg—m?
My La masse du moteur 0.292 Kg

Kgc | Résolution encodeur (en mode quadrature) | 8192 compte/rev
JIp Gain de sensibilité de I'encodeur 7.67 x 1074 | rad/compte

TABLE B.3 — Valeurs de la masse, de la longueur et de l'inertie du 3 DOF
Hover Quanser

Symbole | Description Valeur | Unité
Msheild | Masse de la bouclier d’hélice 0.617 | Kg
Myprops | Masse d’hélice, hélice bouclier et I’ensemble moteur 0,754 | Kg
Mshaft | Masse de 'arbre de métal en rotation autour de I'axe de lacet 0.151 Kg
Lgpaypt | Longueur de 'arbre de métal en rotation autour de 'axe de lacet | 0.280 | m
Jshaft Moment d’inertie de I’arbre métallique autour de lacet axe 0.0039 | Kg—m

La carte d’acquisition Q8-usb

La technologie révolutionnaire d’acquisition de données de Quanser offre
des performances fiables en temps réel de type Hardware-in-the-Loop (HIL).
Avec un bornier intégré et une connectivité USB, les DAQ Q2-USB et Q8-
USB fig B.5 offrent un accés facile et rapide aux signaux. Des fréquences
en boucle fermée allant jusqu’a 2 kHz, de faibles temps de latence E/S et
une connectivité aisée font du Q8-USB un appareil idéal pour ’enseigne-
ment des concepts de controle. Par ailleurs, le QPIDe basé sur PCI offre
aux chercheurs un moyen précis d’acquérir de grandes quantités de données.
Le QPIDe convient aux applications de contrdle complexes telles que 1’aéro-
spatiale et I’haptique ot des taux d’échantillonnage de 10 kHz peuvent étre
atteints grace a une latence d’E/S ultra-faible et a I’échantillonnage simul-
tané de chaque type d’E/S. Grace a une large gamme d’entrées et de sorties,
on peut facilement connecter et contréler une variété de dispositifs équipés
de capteurs analogiques et numériques, y compris des encodeurs. Les dispo-
sitifs d’acquisition de données Quanser sont entiérement pris en charge dans
Simulink@®) par un blockset QUARC Simulink le moyen le plus efficace de

développer, déployer et valider des applications en temps réel sur le matériel.
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De plus, le SDK HIL de Quanser fournit des API pour C, C++, .NET et
MATLAB.

FiGURE B.5 — Carte d’acquisition Q8-Usb
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