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CHAPITRE 1

INTRODUCTION ET MISE EN CONTEXTE

1.1 Introduction

Le terme «drone» se rapporte a tous les engins volants sans pilote, actionnés par moteur, qui
peuvent étre utilisés plusieurs fois (au contraire des projectiles volants). Dans le jargon
technique anglais, ils sont aussi désignés par Unmanned Aerial Vehicle (UAV), Remotely
Piloted Vehicle (RPV) ou Remotely Operated Aircraft(ROA).

L'enjeu opérationnel des drones est important. En effet, les drones ont connu un
développement trés rapide au cours des derniéres décennies, mais c'est leur utilisation
intensive sur le plan militaire qui a mis en lumiére leur importance dans la gestion des
conflits, soulignait déja un rapport de l'Assemblée nationale de 2009. De plus, I'enjeu
stratégique et industriel des drones est majeur. Les Américains déploient la plus importante
flotte de drones en tous genres au monde : ils ont été les premiers a tirer un missile lors d'un
essai d'un drone MQ-1 Predator, il y a un peu plus de dix ans. Ils possédent aujourd'hui une
véritable armada de drones, selon le bilan de la publication de référence spécialisée de 1'TISS
de Londres, The Military Balance 2011 : drones lourds armés de missiles Hellfire, comme les
MQ-1 Predator ou les MQ-9 Reaper, drones d'observation comme les RQ-4 Global Hawk...
Les innovations dans les systémes de navigation sans pilote sont peu a peu sorties du champ
militaire. Ils commencent a équiper les flottes commerciales : on indique que les derniers
Airbus et Boeing pourraient étre capables de se passer entiérement de pilote humain aussi
bien pour le décollage, le vol ainsi que l'atterrissage. Les pilotes ne seraient bient6t plus utiles
que pour le "parking" de l'avion, lorsqu'il se rend a son terminal de débarquement, une
procédure qui n'est pas encore automatisable dans tous les aéroports du monde. Les flottes
des transporteurs comme FEDEX pourraient étre les premicres a utiliser ces technologies
dans un cadre civil, ils n'attendent plus qu'une autorisation de l'administration fédérale de

'aviation américaine.



Les drones civils sont également utilisés dans le cadre ou la présence d'humains peut s'avérer
dangereuse pour eux. Des drones américains ont survolé les centrales nucléaires japonaises
touchées par le tsunami pour prendre des mesures ainsi que des photographies. La police

américaine les utilise pour patrouiller dans les villes, voire comme support lors d'arrestations.

1.2 Mise en contexte du projet

Le projet « Launch and forget » est initié¢ par Ultra Electronics en collaboration avec I’ETS.
Le projet consiste a déployer un drone jouant le réle d’un relai de télécommunication entre
deux véhicules mobiles terrestres. L’objectif est d’assurer la communication entre ces
véhicules en cas de mission tactique comme on peut le voir sur les figures 1.1 et 1.2 qui
représentent les différentes applications du projet.

Initié en 2012, ce projet présente un défi scientifique dans la conception, le contrdle et la

navigation des drones.

Figure 1.1 Vaste gamme d'applications tactiques offertes par Ultra
Tirée du site internet d’Utra Electronics ( juillet 2014)

Ce projet est réparti sur trois principaux volets : les télécommunications, la navigation et le
contrdle. Le volet télécommunication renferme la partie de traitement et de propagation du
signal de communication entre les deux nceuds de télécommunication. Le second volet
consiste a fournir la trajectoire optimale au controle. Finalement, le volet de contrdle

responsable de ’asservissement de la trajectoire fournie par la navigation. Ce travail de



mémoire s’inscrit dans le troisiéme et vise le développement d’une loi de commande qui

assure la stabilité du drone en boucle fermée tout en minimisant la consommation d’énergie.

AERIAL RELAY

Figure 1.2 Application du drone réalisant le relai de communication par Ultra
Tirée du site internet d’Utra Electronics

En effet, I’'un des problémes majeurs auxquels les constructeurs de drone font face est la
limitation de 1’énergie disponible pour effectuer leurs missions : Arriver a assurer le meilleur
compromis entre 1’autonomie du drone et le poids de ce dernier s’avere étre une mission
difficile.

Les spécifications techniques du marché nous ont mené a développer un algorithme de
commande basé sur la méthode de la commande linéaire quadratique. Cette méthode fournit
la stabilité du systéme en boucle fermée et diminue le conflit entre les actionneurs ce qui

optimise la consommation de I’énergie.

1.3 Cabhier de charge du projet Launch and Forget

Suite aux recommandations de monsieur Denis Couillard, directeur du département de
l'innovation de produit chez Ultra, relatives a 1’amélioration de la qualité de service de

communications entre des véhicules militaires mobiles, il s’est avéré intéressant d’envisager



le déploiement d’un drone relayant les véhicules en mission. Pour I’instant, I’appareil choisi

pour effectuer cette tache est une plateforme de type quadrotor.

Il s’agit d’un mod¢ele d’hélicoptére possédant quatre moteurs. Le quadrotor est un appareil
trés maniable. Il permet d’effectuer des décollages verticaux ainsi que des vols stationnaires.
Cependant, celui-ci posséde une dynamique de nature instable, non linéaire et fortement
couplée. Le tableau 1.1 présente les différentes caractéristiques et paramétres du premier

prototype a développer.

Tableau 1.1 Résultats attendus pour le premier prototype extrait
du cahier de charge du projet Launch and forget

Paramétres Prototype

Taille dans l'ordre d'un sac de couchage emballé¢ (démont¢)

Durée de mise en place et de | Peut-&tre déja monté a des fins de démonstration; moins
décollage de 5 min pour le lancement

Poids Peut étre manipulé par une seule main

Relais et solution de radio capable OTM + CPU + bloc

Charge utile d'alimentation + antenne (radio WiFi pourrait étre
<100g)

Autonomie 20 mn

Altitude 500 pieds

Lancement Pas de configuration de pré-lancement ou minimale

Pas de route goudronnée. Surface de terre avec de la

Restriction lors du lancement . S . \
pierre et la végétation clairsemée

Télécommandée si nécessaire pour la sécurité et la
gestion de démonstration mais possibilit¢ de changer de

Navigation mode entiérement automatique navigation optimiser la
couverture radio pour la démo
Vitesse de vol 20 km/h

Manceuvrabilité Pas critique




Paramétres Prototype

Pas de pluie, température a déterminer, vent médium a

Environnement Opérationnel .
léger

Retour automatique au site de lancement ou en mode de

Méthode de récupération . g
up sol choisi avant la perte de puissance

Exigence de formation de

v Minimale

'opérateur

Cotit Moins de 10,000 $ sans le radio (incluant tout le reste)
14 Objectifs du projet et méthodologie

L’objectif de ce projet est de concevoir et de développer un systeme de contréle permettant
de répondre aux exigences et aux objectifs du projet « Launch and Forget ». C'est-a-dire
permettre non seulement le positionnement autonome du quadrotor en fonction de
caractéristiques mesurées des liaisons radio entre le quadrotor et les émetteurs radio montés
sur les véhicules, mais aussi d’optimiser la consommation d’énergie.

Dans ce cadre d’idée se situe le projet de maitrise qui consiste a développer une commande
optimale en vue de minimiser 1’énergie consommée par le drone jouant le réle d’un relai de

communication.

Les étapes majeures du projet sont les suivantes :

e modélisation de la dynamique du quadrotor;

e linéarisation autour d’un point de fonctionnement et obtention du mod¢le linéaire;

e conception d’une loi de commande linéaire pour le positionnement du quadrotor en se
basant sur la commande LQR;

e validation de la loi de commande par simulation sur MATLAB/Simulink;

e intégration du critére de minimisation d’énergie dans la commande;

e comparaison des performances de la loi de commande backstepping par rapport au LQR.




1.5 Les défis et les apports du projet

De fagon générale, la conception d’un tel systéme est plutdt complexe et requiert une
attention particuliére et présente un défi en soi. En effet, les drones, et plus particulierement
ceux a voilure tournante comme les quadrotors, sont des systémes sous-actionnés, sensibles
aux perturbations aérodynamiques et dont la dynamique est fortement non linéaire. Cette
derniére présente de plus un couplage entre les variables d’état du systéme et de ses entrées
de commande. Le couplage traduit le fait que tout changement dans une entrée de commande
affecte non seulement la variable en question, mais également les autres. Pour éliminer
P’activation indésirable de ces variables d’état, la coordination de toutes les entrées de
commande est indispensable a chaque instant [2]. Par conséquent, il est clair que les
caractéristiques intrinséques aux drones a voilure tournante, comme les quadrotors, forment
un défi qui doit étre surmonté lors de la conception de la commande. De plus, Les approches
dites linéaires, comme la commande linéaire quadratique, sont trés appréciées, car leur
conception et leur exécution sont relativement simples. De plus, bien que ces techniques sont
trés intéressantes, car elles permettent de déterminer précisément la stabilité, la performance
et la robustesse de la boucle de commande, leur domaine de validité est limité autour d’un
point de fonctionnement particulier. Ce dernier point constitue leur principale faiblesse.
Inversement, les approches non linéaires, comme la commande par backstepping, procurent
une description globale du véhicule et s’appliquent a I’ensemble du comportement du vol.

Notre défi, plus particuliérement, est d’optimiser le contrdleur linéaire quadratique afin de
réduire la consommation de I’énergie et d’étendre au maximum la durée de la mission de vol
tout en assurant le bon compromis entre les performances de poursuite et la consommation

d’énergie.

Pour surpasser ce probléme, on propose dans ce rapport un nouveau contréleur permettant
d’adapter le régulateur linéaire quadratique afin de prendre en considération 1’état de charge

de la batterie et optimiser par la suite la consommation de I’énergie.



1.6 Organisation du rapport

Afin de répondre a chacun des objectifs cités précédemment, ce rapport est structuré en cinq

chapitres :

e le second chapitre offre un bref apercu sur les éléments indispensables a la conception
d’un véhicule aérien autonome. Ainsi, les principales architectures mécaniques des
drones, les différentes approches de commandes garantissant leur stabilit¢ y sont
détaillées;

e e troisiéme chapitre présente le modéle dynamique complet du quadrotor. Ce modéle est
construit a partir des relations de la mécanique et de I’aérodynamique. Ces équations sont
ensuite transformées en représentation plus simple, appropriées a la synthése de
I’algorithme de commande;

e le quatrieme chapitre détaille I’approche choisie : la commande optimale, pour le controle
de I’engin;

e le cinquiéme chapitre est consacré a 1’application de la stratégie de commande choisie : le
controleur linéaire quadratique. Cette approche se base sur la linéarisation du modele
dynamique développé auparavant. Dans une seconde partie, une nouvelle approche est
présentée pour adapter le régulateur linéaire quadratique et minimiser la consommation
de I’énergie;

e le sixieme chapitre détaille le processus d’intégration de la nouvelle loi d’adaptation de la
commande linéaire quadratique;

e le septiéme et dernier chapitre est dédi¢ dans un premier temps a la simulation du
quadrotor et du régulateur linéaire quadratique. Dans un second temps, il est consacré a la
comparaison de diverses approches de commandes. Les approches simulées sont: la
commande linéaire quadratique simple, la commande par backstepping et la commande

linéaire quadratique adaptée.









CHAPITRE 2

ETAT DE L’ART DES DRONES ET DES METHODES DE COMMANDE

2.1 Introduction

Les drones aériens ou UAV (de I’anglais Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants
sans pilote capables de mener a bien une mission de fagon plus ou moins autonome. En
fonction des capacités opérationnelles recherchées, la taille des drones varie sur une échelle

allant de quelques centimétres a plusieurs dizaines de métres.

Dans ce chapitre, nous exposons dans un premier temps les membres les plus représentatifs
de la grande famille des drones, en mettant I’accent sur les drones a voilure tournante et plus
particulierement les quadrotors. Ensuite, la seconde partie est consacrée a la présentation des
architectures de commande et des stratégies de pilotage rencontrées classiquement dans la

littérature pour rendre ces véhicules plus ou moins autonomes.

2.2 Etat de I’art des drones

Les drones sont des aéronefs inhabités, pilotés a distance, semi-autonomes ou totalement
autonomes, susceptibles d’emporter différentes charges utiles afin d’effectuer des missions

spécifiques [1].

Les drones détiennent un avantage opérationnel indéniable. Ceci est di tout d’abord a leur
grande discrétion. En effet, la signature radar (en anglais radar cross section) des drones est
négligeable. Ils sont souvent confondus avec des oiseaux par la plupart des radars terrestres.
Ils peuvent avoir une faible signature infrarouge grace a une motorisation discréte. D’autre
part, certains drones sont équipés de caméras infrarouges trés performantes et de systémes de
liaison de données permettant d’envoyer des vidéos de fagon instantanée aux postes de
contrdle. Ils peuvent étre liés a ceux-ci par des liaisons de télécommunications a des milliers

de kilométres de distance.



L'intérét pour les drones n’est pas seulement dii a ses caractéristiques, mais aussi au fait qu’il
représente un défi de taille de controle et de conception. L'intégration des capteurs,
actionneurs et des algorithmes d’auto navigation dans un léger systéme volant avec un temps

de fonctionnement optimal n’est pas une tache triviale.

L’apparition des quadrotors remonte a 1921[4]. C’est ’américain d'origine russe George de
Bothezat qui fut le premier a faire voler un appareil quadrotor. Il réussit son premier vol en
octobre 1922 et réalise un vol qui a duré une minute 42s a 1,8 m du sol le 18 décembre 1922.
Le 19 janvier 1923, l'appareil emporte deux personnes a 1,2 m du sol. De nombreux vols
furent effectués en 1923 mais l'appareil ne s'élévera pas au-dessus de 5 métres et I'armée

mettra fin au contrat.

En Europe, le quadrotor du Francais Etienne (Ehmichen, construit en 1922, réussit un vol
stationnaire de cinq minutes en juin 1923. En mai 1924, il monte a plus de dix metres
d’altitude et effectue une boucle compléte sur un kilomeétre en sept minutes et quarante
secondes devant le capitaine Cholat de 1'Aéro-Club de France. En sus des quatre rotors de

sustentation, le type no 2 d'(Ehmichen était doté de huit hélices de direction.

Ces deux ingénieurs auront été les premiers a avoir réalisé des quadrotors qui ont réellement

volé [4].

Figure 2.1 L'appareil no 2 d'(Ehmichen, 1923
Tirée de Pascal Brisset et Antoine Drouin (1997)



Que ce soit dans le domaine du militaire ou du civil, les drones sont généralement utilisés
pour accéder a des zones a risque : un territoire ennemi dans le cas d’un conflit, ou bien lors
de la recherche de survivants dans des endroits inaccessibles par les secours. Cependant les
drones ne sont pas cantonnés a la prise de vue aérienne a des fins de renseignements tactiques
et militaires, ils peuvent également étre utilisés dans le civil pour la détection de feux de
forét, I’inspection d’infrastructures particuliéres (lignes a haute tension par exemple), la

surveillance du trafic routier, la prise de mesures atmosphériques, etc.

2.2.1 Les catégories des drones

La classification unique des drones est un exercice impossible dans la mesure ou chaque pays
possede la sienne. D’autre part, cette classification dépend de divers parameétres, on peut
citer a titre d’exemple [’autonomie du vol, Ialtitude de vol, la charge utile embarquée, les
dimensions ou la masse du drone. La classification présentée dans ce mémoire repose sur
celle proposée par I’armée de 1’Air des Etats-Unis d’Amérique, elle répartit les drones selon
cinq catégories [1] :
e les drones HALE (de I’anglais High altitude, Long Endurance): ils possedent une
autonomie de plusieurs jours pour certains et évoluant a plus de 20 km d’altitude. De nos
jours, plusieurs systémes militaires sont opérationnels. Par exemple on peut citer

Phantom Eye développé par Boeing présenté a la figure 2.2.

Figure 2.2 Exemple de drone HALE
Tirée de A. Drouot (2013)



e les drones MALE (de I’anglais Medium Altitude, Long Endurance) : ils présentent une
autonomie d’une trentaine d’heures et évoluent entre SKm et 15Km d’altitude. La figure

2.3 présente les drones MQ-9 Reaper développé par General Atomics;

Figure 2.3 Exemple de drone MALE
Tirée de A. Drouot (2013)

e les mini UAV (en anglais Unmanned aerial vehicule) : ils possédent une autonomie de
quelques heures et de dimensions de 1’ordre du métre. La figure 2.4 présente le drone

Hovereye, développé par Bertin Technologie.

Figure 2.4 Exemple de mini drones
Tirée de A. Drouot (2013)

e les micros UAV, ayant une autonomie d’une trentaine de minutes, une masse inférieure a
500 gramme et pouvant étre contenu dans une sphére de 30 centimétre de diamétre. La
figure 2.5 présente un apergu de la miniaturisation des véhicules aériens, a savoir le
drone Wasp, développé par AeroVironment, un drone de Proxflyer et un drone de type

MFTI (en anglais Micromechanical Flying Insect).



(a) Wasp (b) Drone Proxflyer (c) Drone MFI

Figure 2.5 Exemples de micro drones
Tirée de A. Drouot (2013)

2.2.2 Les drones a voilure tournante

Les drones miniatures a voilure tournante appartiennent tous au groupe de véhicules VTOL
(en anglais Vertical Take OFF and Landing), qui définit les appareils a décollage et
atterrissage verticaux. Ils trouvent principalement leur place comme plateformes
expérimentales relativement faciles a mettre en ceuvre et peu onéreuses. Ils permettent de
mettre en pratique et a illustrer des travaux de recherche dans les domaines de la robotique et
de Dl'automatique. Cette section présente un état de 1’art des différentes architectures
aéromécaniques formant la famille des véhicules a voilure tournante. Pour chaque solution
technologique, nous détaillons ses spécificités, plus ou moins avantageuses, a travers de

nombreux projets et prototypes existants [5].

2.2.2.1 Les hélicopteéres classiques

C’est I’architecture a voilure tournante la plus répandue et la mieux maitrisée. L hélicoptere
est composé d’un rotor principal et d’une poutre a 1’arriere du véhicule sur laquelle est monté
un rotor anticouple (RAC) de queue. Ce dernier peut étre libre ou caréné dans un fenestron
pour en augmenter la protection et 1’efficacité aérodynamique. Les deux configurations sont
visibles sur la figure 2.6. La rotation du rotor principal génére une poussée suffisante pour
compenser le poids de 1’appareil, tandis que le rotor de queue permet de contrer le moment

généré par a rotation du rotor principal.



(a) RAC libre (b) RAC caréné

Figure 2.6 Exemples d'hélicopteres a rotor anticouple de queue
Tirée de A. Drouot (2013)

Cependant, il a été constaté que le rotor de queue pouvait étre la source de bruits et de

vibrations affectant les performances de vol des hélicopteres.

2.2.2.2 Les rotors coaxiaux

Cette configuration est constituée de deux rotors fixés sur le méme axe de rotation, mais
tournant dans le sens opposé pour annuler les effets de couple. Les hélicoptéres a rotors
coaxiaux sont donc dépourvus de rotor de queue, les rendant de ce fait plus compacts et par
conséquent moins sensibles aux vents transverses que les hélicoptéres classiques. De point de
vue du fonctionnement, les deux rotors contribuent a la poussée verticale et leur différentiel
de vitesse de rotation pilote ’orientation autour du lacet. Il est important de noter que la

poussée totale est inférieure a la somme des poussées individuelles de chaque rotor.



(a) Ka-27 (b) Ka- 50

Figure 2.7 Exemples d'hélicoptéres a rotors coaxiaux
Tirée de A. Drouot (2013)

La stabilité naturelle des architectures a rotors coaxiaux en fait des candidates idéales pour
une utilisation dans le mode de I’aéromodélisme. Cet avantage est cependant altéré par une
vitesse de déplacement dans le plan horizontal limitée dépendamment de la taille des engins
et de sa grande sensibilité¢ au vent. Ces deux ¢léments contraignent les plus petits des drones
a rotors coaxiaux a un usage en intérieur. C’est le cas des drones présentés aux figures 2.7,
2.8 et 2.9 dont I’objectif est d’étre les plus petits ou les plus 1égers possible tout en gardant

certaines performances de vol. Ce qui constitue un défi technologique majeur.

(a) Dragonfly 53 (b Drone Procflyer

Figure 2.8 Exemples de drones a rotors coaxiaux a usage interne
Tirée de A. Drouot (2013)
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fa) TT130 i) Ka-137

Figure 2.9 Exemples de drones a rotors coaxiaux a usage externe
Tirée de A. Drouot (2013)

Les drones présentés a la figure 2.9, quant a eux, sont relativement grands et possédent un
systtme de propulsion puissant pour étre utilisés en extérieur. Ainsi, le drone IT180,
développé par Infotron, a déja été utilisé par I’armée francgaise en Afghanistan et le Ka-137,
congu par Kamov, est utilis€¢ pour réaliser des mesures biologiques et chimiques dans des

zones hostiles a ’homme.

2.2.2.3 Les rotors coaxiaux carénés

Une alternative intéressante aux rotors coaxiaux consiste a les intégrer dans une caréne, les
isolant ainsi de I’environnement extérieur. Le véhicule est alors plus résistant aux chocs et
quasiment inoffensif pour un opérateur puisque les pales ne sont pas directement accessibles.
Cependant, le carénage augmente la masse de la structure, diminuant de ce fait la charge utile
pouvant étre embarquée. De point de vue de la qualité de vol, la présence de la caréne induit
un fort moment cabreur en présence de rafales transverses, ce qui déstabilise le véhicule en

vol stationnaire. Ces effets expérimentaux sont caractérisés dans I’étude[6].

Deux architectures techniques peuvent étre distinguées. La premiére architecture regroupe les
appareils a caréne courte, c'est-a-dire dont la hauteur est faible par rapport a son diameétre.
Ces véhicules possédent en général une bonne stabilité en vol stationnaire, mais une aptitude
limitée en vol de translation horizontale. Ainsi, certaines architectures, comme celle

présentée a la figure 2.10, présentent deux rotors secondaires permettant au drone de
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s’incliner et donc de controler sa vitesse de translation. Dans tous les cas, le véhicule reste
pratiquement a plat lors du vol d’avancement, gardant par conséquent une trainée

aérodynamique faible.

fa) Cypher IT i) Satoorn

Figure 2.10 Exemples de drone a rotors coaxiaux a caréne courte
Tirée de A. Drouot (2013)

L’inconvénient de ce type de véhicule reste leur faible tenue aux rafales transverses. Pour y
remédier, il est possible d’ajouter des ailes de stabilisation ou de placer la charge utile en
hauteur afin de déplacer le centre de gravit¢ du drone. Cette seconde solution est
généralement utilisée, comme en atteste la figure 2.11. Dans ce cas, les rotors contribuent
uniquement a la poussée verticale et a 1’orientation en lacet. L’orientation en roulis et en
tangage, permettant le vol en translation, est assurée par des déflecteurs placés de facon

adéquate dans le flux d’air, sous le drone.



12

1

|

(a) Honeyvwell (b) ISTAR () Hovereye

Figure 2.11 Exemples de drone a rotors coaxiaux a caréne longue
Tirée de A. Drouot (2013)

Le principal avantage de ces véhicules est de posséder une enveloppe de vol
impressionnante. En effet, leur forme allongée permet de passer d’un comportement de type
hélicoptére, lorsque le véhicule est a la verticale, a un comportement de type avion lorsque le

véhicule est suffisamment et en vol de translation horizontal rapide.

2.2.2.4 Les rotors multiples

Les drones a rotors multiples constituent certainement la configuration aéromécanique la plus
connue et la plus répandue parmi les véhicules aériens autonomes. Ces appareils sont
généralement équipés de quatre rotors, mais il existe avec six voire huit rotors comme en
atteste la figure 2.12. La simplicité mécanique fait de ce type de véhicule une configuration

trés utilisée pour la réalisation de plateformes expérimentales a cotts réduits [7].

ia) Cuadrotor i) Hexarotor [c) Octorotor

Figure 2.12 Exemples de drone a rotors multiples
Tirée de A. Drouot (2013)
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Le fonctionnement des drones a rotors multiples est assez particulier. En effet, pour
compenser le couple de réactions, le sens de rotation des rotors est inversé deux a deux. De
plus, les déplacements du véhicule ne se font qu’en manipulant minutieusement les vitesses
de rotation des différents rotors. En effet, c’est la différence de portance qui détermine
I’inclinaison de I’appareil autour des angles de roulis et de tangage, permettant alors le vol en
translation. De plus, ils possédent une trés bonne répartition de la portance dans le plan
horizontal, les drones a rotors multiples sont particulierement adaptés aux vols stationnaires
et a faibles vitesses. Par contre, cette configuration n’est pas recommandée pour les vols de

translation a grande vitesse ni pour I’évolution dans des conditions venteuses.

23 Etat de I'art des différentes stratégies de commande des drones

La complexité de la mécanique des drones et la variabilité des phénoménes aérodynamiques
mises en jeu, en particulier lors de I’alternance de différents vols, sont des sources
importantes de difficultés. Bien que globalement les effets aérodynamiques soient en réalité
continus, ils sont difficilement modélisables. Cela reste vrai méme si I’on ne s’intéresse qu’a

un mode de vol spécifique pour certaines configurations de drones.

Pour remédier a la complexité de la tiche de la modélisation et par la suite du contrdle, on
procede a la simplification du modele aérodynamique sans dénaturer les caractéristiques
principales du drone. Quant aux problémes de syntheése de la commande, les difficultés sont
multiples. Il convient en premier lieu de remarquer que ces systémes sont sous-actionnés
¢tant donné que le nombre d’entrées de contrdle est inférieur au nombre de degrés de liberté
du systéme. Les outils classiques de 1I’automatique, basés en premier lieu sur des hypothéses

de commandabilité locale du systéme, ne sont parfois pas utilisables directement.

L’¢tude de ces problémes peut mener a des méthodologies tout a fait novatrices qui sont
primordiales d’un point de vue applicatif pour augmenter I’autonomie du systéme. L’objectif
de cette thématique est de développer de nouvelles stratégies de commande (issues de
I’automatique ou de I’apprentissage) assez génériques, simples, robustes et performantes

répondant aux exigences des besoins.
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Les commandes de vol font le lien entre le pilote et les actionneurs aérodynamiques
permettant de modifier la trajectoire de l'avion. L'ensemble est composé d'organes de
pilotage, d'actionneurs et d'un systéme de transmission plus ou moins sophistiqué entre les
organes de pilotage et les actionneurs [8]. Les principaux algorithmes de contrdle sont

détaillés dans la section suivante.

2.3.1 Approches linéaires

Dans le cadre de la théorie des systémes linéaires, la synthése de la commande est basée sur
une approximation linéaire du modéle dynamique du véhicule. Cette approche permet de
découpler cette dynamique en quatre boucles de type SISO (de 1’anglais Single input, Single
output), associée a une seule entrée de commande. Généralement, on suppose que les vitesses
de translation et d’orientation sont faibles, ce qui permet de négliger les phénoménes
aérodynamiques indésirables [9][10]. L approche linéaire facilite I’étude de la stabilité de
chaque boucle dans le sens ou il existe certains indicateurs comme la marge de gain et la
marge de phase. Ces marges déterminent la quantité admissible de gain et de phase pouvant
étre injectée par la commande tout en conservant la stabilit¢ de la boucle. Plusieurs

architectures de commande linéaire sont présentées par la suite.

2.3.1.1 La commande par PID

La stratégie de commande par PID (pour Proportionnel Intégral-Dérivé) est certainement
I’approche la plus intuitive et la plus simple a embarquer sur un processeur. Elle permet de
comprendre facilement le role physique de chacun des termes de la commande, ce qui permet

de régler les gains en conséquence.
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Figure 2.13 Principe de la commande par PID
Tirée de J.Liet Y.Li (2011)

Comme le montre la figure 2.13, cette structure géneére un signal de commande a partir de
I’erreur existante entre la référence et la mesure, de son intégrale et de sa dérivée. Bien que
I’analyse d’un systéme piloté¢ avec un régulateur PID soit simple, sa conception peut étre
difficile, car il n’existe pas de méthode unique pour déterminer les gains intervenant dans le
processus. Il est alors nécessaire de trouver des compromis entre durée du régime transitoire,
dépassement, erreur statique, stabilité et robustesse. Les méthodes de réglage les plus
utilisées en théorie sont la méthode Ziegler-Nichols, la méthode de Naslin (polynémes
normaux a amortissement réglable) et la méthode du lieu de Nyquist inverse. En pratique la

méthode de Broida et celle par approches successives sont les plus répandues [9].

L’architecture de commande par PID pour les drones est constituée de plusieurs régulateurs
installés en cascade. En fonction des références en position, un premier PID génére les
consignes en orientation permettant la stabilisation et les déplacements horizontaux. Le suivi
de ces consignes en roulis, en tangage et en lacet sont alors a la charge d’un second PID.
Enfin un troisiéme PID s’occupe de définir la poussée pour permettre les déplacements
verticaux.

Cette approche a été testée avec succes sur plusieurs plateformes expérimentales comme les

quadrotors [9].
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La commande par placement de pdles est une méthode qui consiste a déterminer une matrice

de gains qui place les valeurs propres du systtme en boucle fermée a des positions

prédéfinies.
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Figure 2.14 Zone idéale de placement de poles de la boucle fermée
Tirée de A.A.Wahab (2011)

Le but de cette approche est de garantir un comportement convenable du systéeme en boucle

fermée. En effet, la position de ses valeurs propres est étroitement liée au comportement

temporel et fréquentiel du systeme, notamment en termes de stabilité¢ et de performances.

Pour cela, il faut

que les valeurs propres aient une partie réelle

strictement négative.

Cependant, cette partie réelle ne doit pas €tre trop négative sinon le systéme admettra une

large bande passante, ce qui induira une amplification des bruits. Enfin, pour que la

commande soit physiquement réalisable, les valeurs propres doivent étre choisies réelles ou

complexes conjuguées deux a deux. Cette architecture de commande qui a été sélectionnée

par [10] et [11] pour le pilotage d’un hélicoptere et d’un quadrotor respectivement.
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2.3.1.3 La commande linéaire quadratique

La commande linéaire quadratique, dénotée commande LQR ou LQ, est une méthode de
synthése qui permet de déterminer la commande optimale d’un systéme qui minimise (ou
maximise) un critére de performance [12]. Ce critére de performance est quadratique en 1’état
du systeme et en sa commande. La conception d’une telle commande consiste a choisir
habilement des matrices de pondération intervenant dans le critére de maniére a obtenir le
comportement souhaité su systeme en boucle fermée. Une fois les matrices de pondération
choisies, les gains optimaux s’obtiennent en résolvant une équation algébrique de Riccati.
L’avantage de la commande linéaire quadratique est qu’elle posséde intrinséquement de tres
bonnes propriétés de robustesse. Toutefois, une telle stabilité n’est assurée que dans
I’hypothese ou le modele est parfaitement connu, ou la totalité de 1’état est disponible et ou
les signaux ne sont pas bruités. Cette approche a été implémentée avec succeés sur des
plateformes expérimentales comme les hélicopteres [12] et des drones a rotor coaxiaux [13].
Une comparaison entre 1’approche par PID et I’approche LQ est réalisée dans [14]. En gros,
I’approche LQ se compare favorablement non seulement en terme de performance de

poursuite mais aussi en terme d’efficacité de consommation d’énergie.

2.3.1.4 La commande prédictive

La commande prédictive nommée aussi MPC (en anglais Model predictive control) se base
sur le modele dynamique du systéme afin d’anticiper le comportement du procédé sur un
intervalle de temps donné. Il est possible de générer, sur cet intervalle de temps, la séquence
de commande qui optimise cette prédiction de comportement vis-a-vis de la consigne.
Comme pour la commande LQ ou LQR, la séquence de commande est déterminée a I’aide
d’un algorithme de programmation quadratique qui minimise le colit tout en prenant en

compte les différentes contraintes.

Cette méthode séduisante en théorie, souffre par contre de séveres limitations pratiques,
notamment au niveau de I’influence des temps de calcul qui est important par rapport a la

période d’échantillonnage causant une instabilité.
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Figure 2.15 Principe de la commande prédictive

Tirée de A. Drouot (2013)
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Malgré ces limitations, des techniques utilisant la commande prédictive ont été mises en

ceuvre pour des hélicopteres [15] et pour des drones a rotors coaxiaux [16].

2.3.1.5 La commande par séquencement de gains

La commande par séquencement de gains représente certainement la transition entre les

approches linéaires et non linéaires. Cette approche est orientée pour commander les

systemes non lin€aires en pilotant une famille de N systémes LTI (pour lin€aire et invariant

dans le temps) le représentant en un certain nombre de points de fonctionnement.

A chaque point de fonctionnement correspond une boucle de régulation composée d’un

modele linéaire et de sa commande. Finalement, en fonction de certaines variables, appelées

variables de séquencement, la commande globale sélectionne la boucle de régulation

adéquate. Plus de détails sur ce type de commande peuvent étre trouvés dans [17].
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Figure 2.16 Principe de commande par séquencement de gain

2.3.2 Approches non linéaires

Ces derniéres années, de plus en plus de recherches s’orientent vers des commandes basées
sur une représentation non linéaire de la dynamique des véhicules aériens. Ces approches
offrent une certaine contribution théorique, mais leur application reste limitée a cause de la
complexité des modeles et des algorithmes de commande. Les architectures de commande

non linéaire les plus utilisées pour le pilotage des drones sont présentées ci-dessous.

2.3.2.1 La commande par linéarisation entrée-sortie

Les premiéres architectures de commandes non linéaires sont pour la plupart basées sur le
concept de la linéarisation entrée-sortie [18]. Le principe de cette approche est de transformer
la dynamique non linéaire du systéme en une dynamique linéaire équivalente au moyen d’un
changement de variables et d’un choix appropri¢ d’entrées de commande. Il est donc
indispensable que le modele du systéme soit parfaitement connu, ce qui est difficile a garantir
en pratique. Une seconde difficulté critique, concerne 1’observabilité d’une partie de la

dynamique du systéme induite par le processus de linéarisation. Cette dynamique interne non
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mesurable correspond a la dynamique des zéros. Si cette dynamique est instable, le systéme

est instable.

2.3.2.2 La commande par backstepping

La commande par backstepping, construite via un algorithme itératif, permet de résoudre
certains problémes de conception avec des conditions moins restrictives que celles imposées
dans d’autres approches. Cependant, dans le cas des véhicules aériens, la détermination des
entrées de commande est complexifiée dans la mesure ou la dynamique de translation est
sous-actionnée. De ce fait, la poussée verticale et sa premiére dérivée temporelle sont
considérées comme des états internes a la commande. L’expression des signaux de
commande qui résulte de cette opération sont alors complexes et ardus a implémenter. De
plus, la fréquence de mesure de la translation est bien souvent inférieure a celle de la rotation.
Or, le calcul des signaux de commande se fait sur la base de la fréquence la plus lente, ce qui
est incompatible avec les besoins nécessaires a la stabilisation des quadrotors. Une méthode
de commande permettant la séparation des échelles de temps, telle que la commande

hiérarchique est donc plus appropriée [18].

2.3.2.3 La commande hiérarchique

Le principe de la commande hiérarchique consiste a séparer la commande en translation de
la commande en rotation, rejoignant ainsi I’architecture en cascade classique des algorithmes
de pilotages. Il est important de noter que chaque loi de commande peut étre développée
séparément. En effet, une premiére loi de commande détermine la poussée verticale et
I’orientation nécessaire a la stabilisation de la dynamique de translation. Cette orientation est
ensuite considérée comme la référence que doit suivre une seconde loi de commande pour
stabiliser la dynamique en rotation. La difficult¢é majeure de cette commande est de
démontrer la stabilité du systéme global en boucle fermée, d’assurer la non-saturation des
actionneurs et de garantir de bonnes performances ainsi qu’un comportement robuste vis-a-

vis des perturbations.
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Figure 2.17 Schéma structurel de la commande hiérarchique

2.3.2.4 La commande par mode glissant

C’est une stratégie de commande trés efficace face a la sensibilité aux incertitudes
paramétriques. Cette méthode consiste a modifier la dynamique d’un systéme non linéaire en
lui appliquant un signal de commutation a haute fréquence le forgant a rejoindre et par la
suite a rester sur une surface. Cette surface, dite de glissement aura préalablement été choisie
en fonction des objectifs de commande. Elle varie en fonction de la position actuelle dans
I’espace d’état. Le fait que la commande soit discontinue est un élément important, car elle
permet ainsi de stabiliser des systémes qui ne le seraient pas avec des signaux continus. C’est
pour cela que cette commande fit implémentée sur des hélicoptéres [19] et des quadrotors

[20].

Par contre, la commande par mode glissant doit étre appliquée avec soin, car la robustesse
vis-a-vis des incertitudes n’est pas garantie pendant la période précédant le glissement,
appelée phase d’accrochage. En effet, en raison d’imperfection au niveau des actionneurs,

I’application stricte de la commande par modes glissants peut entrainer un phénoméne de
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vibrations conduisant a I’excitation des dynamiques non modélisées. Afin d’atténuer, ce
phénoméne de vibration, plusieurs techniques ont été proposés dans la littérature, comme la

commande dite par logique floue.

2.3.2.5 La commande tolérante aux défauts

Etant données les erreurs de modélisation, les incertitudes paramétriques et les perturbations
externes ne sont pas les seuls effets néfastes auxquels doit remédier un algorithme de
commande. En effet, les actionneurs et les capteurs embarqués a bord des véhicules peuvent
présenter des pannes et des défaillances. C’est 1a tout 1’enjeu de la commande tolérante aux
défauts [129]. Toutefois, il est important de noter que lorsqu’un défaut apparait, que ce soit
au niveau des actionneurs ou des capteurs, les caractéristiques du systeme subissent des
dommages conséquents. Ainsi, les actionneurs ne fournissent plus suffisamment de puissance

motrice, tandis que les capteurs peuvent ne plus envoyer des mesures fiables.

La philosophie de cette stratégie de commande est donc d’altérer sensiblement les
performances du systéme pour maintenir la disponibilité¢ de 1’installation. La premicre étape
consiste a détecter, a localiser et a identifier la panne affectant le systéme. Puis en fonction de
la sévérité de la panne, une commande alternative est mise en ceuvre via un mécanisme de
supervision en adaptant les parametres de la commande initiale ou en mettant en place une
nouvelle structure de commande. Ces systtmes de commande, faisant intervenir
explicitement et simultanément des phénomeénes continus et événementiels, sont appelés des

systémes hybrides.
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Figure 2.18 Principe de la commande tolérante aux défauts

Plusieurs concepts et méthodes existent pour concevoir de telles commandes et sont

présentes dans [21] [22].

2.4 Conclusion

Ce chapitre dresse un inventaire des différentes techniques existantes dans le domaine des
véhicules aériens autonomes a voilure tournante. Il ne se veut pas exhaustif, mais il illustre
toute 1’ingéniosité et la diversité des architectures mécaniques et des stratégies de commande
pouvant é&tre utilisées. Ce chapitre permet donc de bien appréhender ces éléments
fondamentaux de la chaine de pilotage d’un appareil autonome. De plus, il présente les
enjeux, les limitations et les problémes inhérents a la modélisation et a la commande des
véhicules munis de rotors. En résumé, le choix de la structure mécanique du drone et de la
stratégie de controle n’est pas anodin et doit impérativement correspondre aux missions pour

lesquelles il sera employé¢, ainsi qu’au degré de performance recherché.

Le chapitre suivant est consacré a la présentation détaillée du modéle mathématique
représentant le comportement dynamique, permettant par la suite 1’¢laboration des

algorithmes de commande.



CHAPITRE 3

MODELISATION DU SYSTEME

3.1 Introduction

La commande des systémes dynamiques se base essentiellement sur la modélisation,
I’identification et I’analyse des phénomenes physiques opérants sur le systéme en question.
On propose dans ce chapitre de modéliser la dynamique du quadrotor et définir I’équation de
mouvement. Cette approche facilite la génération du modele dynamique des systémes
instables. Pour cette fin, on I’exprime a 1’aide du formalisme de Newton-Euler et des
équations dynamiques des moteurs. On se base sur le modele vérifiant les hypothéses
suivantes :

e la structure est supposée rigide et symétrique;

e le centre de gravité coincide avec 1’origine du repére fixe du corps;

e les hélices sont supposées rigides;

¢ le mouvement de poussée et de trainée est proportionnel au carré de la vitesse des hélices;

Les quadrotors sont des systémes mécaniques assez complexes. Leurs mouvements sont régis
par plusieurs effets que ce soit mécaniques ou aérodynamiques. Le modele du quadrotor
doit prendre en considération tous les effets qui affectent son mouvement entre autres les
effets gyroscopiques. Les principaux effets agissants sur le quadrotor sont listés dans le

tableau 3.1.
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Tableau 3.1 Les principaux effets affectant le quadrotor
Tiré de S.Bouabdallah (2007)

Effets Source
Les effets aérodynamiques La rotation des hélices.
Les contre-couples inertiels Le changement dans la vitesse de rotation
des hélices.
L’effet de la gravité La position du centre de masse.
Les effets gyroscopiques Le changement dans I’orientation du corps

rigide et le changement de 1’orientation des
plans des hélices.

L’effet de frottement Tous les mouvements du quadrotor.

3.2 Choix des coordonnées

Pour décrire la position et 1’orientation du quadrotor, nous avons recours a deux reperes. Le
premier est nommé le repére inertiel. Il s’agit d’un référentiel F; = {0, i;, j;, k;} orthogonal
fixe de type galiléen [24], dans le sens que celui-ci n’accélere pas et ne tourne pas par rapport
a un observateur. On utilise souvent le repere (« North, East, Down »), I’axe i; pointe vers le
nord, j; pointe vers 1’est et k; pointe vers le centre de la Terre. Nous considérerons ici que la
surface de la Terre est plate, donc i; et j; sont paralleles au sol et k; est perpendiculaire au

sol.

Le second repere est absolument nécessaire pour décrire 1’orientation du quadrotor. En effet,
ce référentiel est 1ié au chassis du quadrotor. Celui-ci est identifié par Fp, = {0y, iy, jp, kp }-
On suppose que l’origine coincide avec le centre de gravité du quadrotor, i} pointe vers

I’avant, j, pointe vers le bras droit et kj;, pointe vers le bas du quadrotor.

3.21 Définition des vecteurs de position, de force et de moment

La position du quadrotor est définie par un vecteur, exprimé dans le repére inertiel, allant de
0,20,. Ce vecteur est not¢ n =[x ¥ Z]T. Ainsi, ’expression de la vitesse linéaire

exprimée dans le repére inertiel estnoterp = [ y Z]7.
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En considérant les notations du domaine de I’aérospatiale, la vitesse linéaire exprimée dans le

repére du chassis est notév =[u v w]T.

Les forces et les moments appliqués au centre de masse du quadrotor, exprimés dans le
repére du quadrotor, sont respectivement f=[fx f, fz]Tett=[T¢ To Ty]T. Le sens

positif des moments est défini par la régle du sens trigonométrique.

3.2.2 Représentation de I’orientation et matrice de rotation

Avant d’aller plus en détails dans la modélisation, on définit les angles de lacet, tangage et
roulis de la fagon suivante :

e rotation de ¢ autour de I’axe x : angle de roulis avec — < ¢ < m;

e rotation de 6 autour de I’axe y : angle de lacet avec — < 0 < m;

e rotation de ¥ autour de I’axe z : angle de tangage avec — < Y < m.

Dans la figure 3.1, on représente chacun des angles de rotation relativement a son axe de

rotation.

Figure 3.1 Définition des axes
Tirée de S. Bouabdallah (2007)
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Ces trois angles sont appelés les angles d’Euler et seront notés @ = [¢ 6 P]T. Ce triplet

est utile; les angles permettent d’exprimer 1’orientation du quadrotor dans I’espace.

L’orientation d’un repere peut étre représentée par quatre outils mathématiques : les matrices
de rotations, le vecteur d’Euler, les angles d’Euler et les quaternions unitaires. Ces
représentations mathématiques sont liées. On peut aisément passer d’une représentation a une

autre [25].

On définit les matrices relatives a ces transformations comme suit :

1 0 0
R.(p)=|cos(p) —sin(¢) O
sin(p) cos(¢p) O

cos(d) 0 sin(@)
R (0)= 0 1 0
—sin(d) 0 cos(8)

cos() —sin(y) O
RW)=|sin@) cosw) 0 3.1)
0 0 1

La décomposition précédente s’effectue suite a une projection des vecteurs unitaires de Fp,
par rapport a F;. La décomposition s’effectue a I’aide d’un produit scalaire.

En multipliant les trois matrices précédentes, on obtient la matrice de rotation totale.

cosypcosl cosysinfsing — sinycosp cosysinBcosp + sinPsing
Rl = R}’T = (sim/}cose sinysinOsing + cosypcose sinpsinbcosy — sin<pcos¢>
—sinf cosOsing cosBcosg

(3.2)
Les matrices de rotation ont plusieurs caractéristiques intéressantes tel que :
e clles sont orthogonales. RRT = & RT = R71;
e e déterminant de la matrice R det (R)=1;

e les colonnes ou les lignes sont unitaires et mutuellement orthogonales.



28

Toute matrice qui respecte ces propriétés est considérée comme étant une matrice de rotation
et fait partie d’un ensemble de matrices nommé orthogonal, note SO (n). Dans notre cas,

puisque nous travaillons dans R3, R € SO(3) [24][26][27].

3.23 Vitesses angulaires

La vitesse angulaire est une variation de position angulaire autour d’un axe .En effet, elle
décrit le déplacement angulaire A® infiniment petit de F;, par rapport a F; qui demeure

immobile durant un intervalle de temps infinitésimal At.

Fp(t 4+ At)

Figure 3.2 Variations de la vitesse angulaire

Cette variation de Fj (t) a Fp (t + At) peut étre représentée dans la figure 3.2 est
symbolisée par le vecteur d’Euler 1 (A®) exprimé dans F;. Cette représentation équivaut a la
transition de la matrice de rotation exprimant 1’orientation de F}, par rapport a F;. Ainsi on

peut écrire
Ry (t + At) = Ry, R, (1) (3.3)

Avec Ry, provient du vecteur d’Euler i (A®). En se basant sur la définition de la dérivée,

nous pourrons écrire :

) 1 s
RL = lim Rp(t+AD)—Rp(8) (3.4)

At—0 At
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. : . 20)-
Ainsi Rl = lim (Fy@O)7D

Jim " R}, (3.5)

En simplifiant R,,(A®) a I’aide de I’approximation des petits angles et en appliquant la

limite, on peut finalement écrire :

0 —W; Wy
R=R! =] w, 0 —wy|. RL=S (w!,)R} (3.6)
—Wy, Wy 0

Cependant, il faut prendre en considération que les capteurs inertiels du quadrotor sont
référencés par rapport au repére du quadrotor Fj. Il est plus avantageux d’exprimer

I’équation précédente en introduisant la vitesse angulaire exprimée par rapport a F,.
A labase ona: w? = RPw!,. En appliquant ’opérateur S(.) de chaque coté on peut écrire :
S(why) = S(RPw},) = RPS(wh,)R!" = RPS(wh, )R} (3.7)
En utilisant I’équation (3.6) et (3.7) on obtient
S(wh,) = RPR} (3.8)

Pour simplifier la relation entre la vitesse de rotation et la dérivée de la matrice de rotation,
nous noterons la vitesse angulaire du quadrotor par rapport au référentiel inertiel exprimé

dans le repére du quadrotor Fj, par w 2 wb =[P g 7|7 tel que

R = RS(w) (3.9)

3.24 Matrice de propagation des angles d’Euler

Aprées avoir défini la vitesse angulaire et sa relation avec la dérivée temporelle de la matrice
de rotation, il nous est nécessaire de décrire la relation entre la vitesse angulaire et la

variation des angles d’Euler.
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On note la dérivée par rapport au temps des angles d’Euler © = [¢ 6 ). En se basant
sur [3], on peut écrire les termes de la vitesse angulaire en fonction de la matrice de rotation
tel que w = p~1(0)O avec p~1(O) est I’inverse de la matrice de propagation des angles

d’Euler.

Pour retrouver une formulation simple de (0) , on se base sur le travail développé par [28].

Nous pouvons ainsi écrire une matrice relatant le vecteur w au vecteur 0 tel que :

pp [1 0 —sin(0) |[#
[ql =[0 cos(p) sin(p)cos(8)||6 (3.10)
rl |0 —sin(p) cos(p)cos(8)||y

Ainsi, la matrice de propagation des angles d’Euler est donnée par:

1 sin(p)tg(6)  cos(p)tg(f)
p =10 cos(p) —sin(¢) (3.11)
0 sin(¢) /cos(8) cos(p) /cos(6)

0 =pO)w (3.12)

On constate que la matrice p présente une singularité pour 8 = (2n — 1)mr/2. 1l s’agit d’un
défaut de représentation par les angles d’Euler. Pour simplifier le travail par la suite, on a

recours a la représentation des rotations a I’aide des angles d’Euler.

33 Equations dynamiques génériques du mouvement

Tel que présenté au début du chapitre, on considére que le quadrotor est un corps rigide et
indéformable. Cela revient a dire que toutes les particules constituant I’objet se déplacent de
facon égale lorsque celui-ci subit une force. En se basant sur de telles hypothéses, il est
possible de modéliser le quadrotor comme étant un point ponctuel ou toute la masse est
concentrée et qui constitue le point d’application de toutes les forces et des moments.

Nous modélisons ici, le quadrotor comme étant un corps rigide a six degrés de liberté étant

donné qu’il exige au moins six états pour décrire sa position et son orientation dans 1’espace.
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A T’aide des définitions de la section précédente, nous pouvons écrire les deux équations
relatives a la transformation de la vitesse lin€aire exprimée dans F; en la vitesse linéaire
exprimée dans le repere inertiel F;.

7 = Rv (3.13)

R = RS(w) (3.14)
L’¢équation (3.14) provient de la définition de la vitesse angulaire. Ces équations prennent de
I’importance du fait que la dynamique du mode¢le sera exprimée dans le repere du quadrotor.
Pour modéliser la dynamique du quadrotor, nous avons recours aux lois de mouvement de
Newton. Ces lois ne sont valides que dans le repére inertiel F; [23] [24].

Ainsi, on pose la variation de la quantité de mouvement qui est donnée par :

fi =f=%m77 (3.15)

Etant donné que les forces sont appliquées directement sur le centre de masse, les
expressions des forces appliquées sont plus aisément exprimées dans le référentiel du

quadrotor F;,. Pour cela, on applique la matrice de rotation et en insérant (3.14) on obtient :
RT f =RT [m% (Rv)] = R"[m(Rv + Rv)] = RT[m(RS(w)v + R®)]  (3.16)
b=—S(@)v+—f (3.17)

Comme on 1’a mentionné précédemment, les forces sont appliquées sur le centre de masse.
Cependant, les mouvements rotatifs introduisent le concept d’inertie. Dans le cas d’un
mouvement rotatif dans R3, on définit un tenseur d’inertie, noté I et représenté par une
matrice antisymétrique, définie positive :

Ixx _Ixy _Ixz
I=|-Ly L, ~-I, (3.18)
_sz _Izy Izz
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Chaque ¢lément du tenseur d’inertie dépend de la distribution de la masse de 1’objet de la

facon suivante :

e = [[[ 02+ 22 0m

Vol
L, = fff(xz + z2)dm
Vol
L= [[[ 07 + 52y om
Vol
Ly, =1, = fffxyam
Vol
Ly, =1, = fffxzam
Vol
Ly, =1, = fﬂvmzy om (3.19)

D’apres les hypothéses énoncées dés le départ, le quadrotor est considéré comme un corps
rigide sans volume. Ainsi, on peut dire que D’expression du tenseur d’inertie dans le
référentiel F,, est toujours constante. L’expression du tenseur d’inertie dans F,; peut étre
donnée par [9]:

I; = RIRT (3.20)
D’autre part, la dynamique des mouvements rotatifs est obtenue a partir de la variation du

moment angulaire tel que :
d
Ty :5(110)1) (3.21)
ou la matrice d’inertie demeure constante dans le référentiel Fp, il est plus judicieux
d’exprimer la variation du moment angulaire dans le repére du solide tel que :
R™7; = RT = (Rlwp) (3.22)
1, =7 = RT(RIW, + R w))
= RT(RI(Ub + RS(O))IU)b)
=lo+wXlw (3.23)
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ainsi lo=7—wXlw. (3.24)

3.4 Les principaux moments et forces

Pour notre cas, on va considérer uniquement les forces et les moments appliqués au
quadrotor générés par les effets aérodynamiques, la rotation des hélices et de la précession
gyroscopique. On détaillera par la suite chacun des effets séparément, ensuite ces forces et
moments seront appliqués au modele du quadrotor. Finalement on ajoutera ces résultantes a

I’équation de la dynamique.

Face a la complexité d’étude et d’analyse de certaines équations, qui nécessite le recours a
plusieurs notions de mécanique des fluides, dépassant le cadre de ce mémoire, nous
présenterons une vulgarisation des principes ainsi que les résultats nécessaires a notre travail.

Pour plus d’information sur le sujet, on se réfere a [23] [29] [30].

34.1 Force de portance

Cette force résulte de la force de réaction, au sens de la 3° loi de Newton. Elle est générée par

la perturbation du flux d’air suite a la rotation de I’hélice.
La force de poussée générée par 1’hélice [23] [29][31] est donnée par :
T = CrpA(Qr)? (3.25)

ou Crreprésente un terme aéronautique qui dépend directement de la géométrie de
I’hélice, p est la densité de I’air, A est I’aire du disque généré par I’hélice, Q est la vitesse de

rotation I’hélice et r est la longueur de 1’hélice.

Toutefois, comme on suppose que le quadrotor est un corps rigide, plusieurs termes sont

considérés constants, ainsi on peut réécrire 1’équation précédente :
— hO2
T; = bQ; (3.26)

ou b est le coefficient de poussée et T; est la force de poussée produite par I’hélice i. Cette
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simplification présentée a été effectuée et confirmée par plusieurs publications [23] [29]. De

plus, la force de portance générée par 1I’hélice est toujours parallele au vecteur ky,.

3.4.2 Moment de trainée

Pour générer la force de portance, la rotation de I’hélice pousse I’air vers le bas. Cependant,

puisque I’hélice a un angle d’attaque par rapport a I’air, une autre force qui lui est

D
{‘Lé{ﬁw/

i

orthogonale est créée.

Figure 3.3 Le moment de trainée d'une hélice

On considére un élément infiniment petit de 1’hélice dr un élément de force de trainée dD a
une distance Ly, du centre de rotation comme représenté dans la figure 3.3. Cela crée un
moment Lg,-dD par rapport a I’axe k; dans le sens opposé a rotation de I’hélice. En prenant

la contribution de chaque terme dD sur I’ensemble de la géométrie de 1’hélice, on obtient

[23][29][31] .
D = CppA(Qr)?r? (3.27)
ou Cp est une constante aéronautique dépendante des conditions aéronautiques et de la

géométrie de I’hélice. En utilisant les mémes hypothéses que la section précédente, on

obtient pour chaque hélice 1 le moment de trainée:
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D; = dQ;? (3.28)

ou d est le coefficient de trainée. Par définition, cette équation engendre un moment positif
pour les rotations d’hélice dans le sens antihoraire par rapport au référentiel du quadrotor.

Cette simplification est largement utilisée dans de nombreuses publications [23] [27] [29].

343 Précession gyroscopique

Il s’agit du moment résultant de 1’application d’un couple perpendiculairement a 1’axe de
rotation d’un objet en mouvement. Le moment gyroscopique engendré est orienté suivant la
perpendiculaire au couple appliqué et a 1’axe de rotation de I’objet, de sorte a former le

triedre des vecteurs [32].

Pour notre cas d’¢tude, ce couple s’applique suite a la perturbation de vitesse de rotation de

I’hélice par les mouvements rotatifs du quadrotor :
G; = w X I,Q;ky, (3.29)

ou I, représente I’inertie du rotor et G; est le moment gyroscopique généré par 1’hélice i. il
est judicieux de noter qu’il faut appliquer une inversion de signe aux termes de I’équation

lors de la rotation d’hélice dans le sens horaire.
3.4.4 Force de gravité

Cette force est due a la masse de I’objet. Elle est toujours perpendiculaire a la surface de la

terre. Elle est donnée dans le référentiel inertiel par :
G =mgk, (3.30)

ol g est I’accélération gravitationnelle approximée 4 9.81m / s2.
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3.4.5 Autres forces et moments non modélisés

Divers effets aérodynamiques s’appliquent au quadrotor. Cependant, dans le cadre de ce

mémoire, on ne les modélise pas tous, car leurs effets a faible vitesse peuvent étre négligés

[23].
Battement d’hélices

Lorsque I’hélice se déplace horizontalement, elle crée une différence de vitesse. Cette
différence de poussée entre la partie de I’hélice qui attaque le flux d’air et celle qui se retire
du flux d’air. Par la suite, I’écart de poussée entre les éléments de I’hélice oblige le plan de

I’hélice a s’incliner et & modifier la direction du vecteur de poussée.
Frottement de I’air

Le corps du quadrotor présente une résistance a ’air. En effet, il génére une force de friction
qui s’oppose au mouvement linéaire et rotatif du quadrotor. Cette force est proportionnelle au
carré¢ de la vitesse du quadrotor. Elle est fonction des conditions de 1’air ainsi que de la

géométrie du quadrotor.

Effet de sol

Cet effet est créé suite a la perturbation générée par le flux d’air. Généralement, cet effet
s’applique lorsque la surface se trouve a une distance d’une demi-fois la longueur de I’hélice

[23]. Cet effet s’applique seulement lors du décollage et d’atterrissage de I’appareil.

3.5 Modéle du quadrotor

Apres avoir présenté les équations de mouvement dans les sections précédentes, nous
pouvons actuellement passer au modele complet du quadrotor. La configuration du quadrotor

est décrite a la figure 3.4. Les moteurs sont numérotés dans le sens horaire avec le moteur 1
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comme ¢tant celui de 1’avant de 1’appareil par rapport au référentiel Fj,. Les deux moteurs 1

et 3 tournent dans le sens horaire contrairement au sens des moteurs 2 et 4.

Figure 3.4 Identification du sens de rotation des rotors

En se basant sur les équations précédentes, nous obtenons la somme des forces appliquées au

quadrotor, exprimée dans le référentiel du solide

f=RT"mg.k —Tk (3.31)

ouk=[0 0 1]7 estun vecteur unitaire et T est la force de poussée totale tel que :

T = b(Q? + 02 + 0% + Q2) (3.32)

Les moments générés par les hélices proviennent de la différence de poussées générée par
chaque paire de moteurs. Ils dépendent également de la distance / séparant le point de
I’application de la force de poussée et le centre de gravité.

En se basant sur 1’équation (313) et (3.15) on peut écrire :
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7 bI(05 — 03)
T= [Te] = bL(QF — Q3) (3.33)
Wl d(-02 +03-03+0)

Notons le moment gyroscopique total G,. Il est donné par la somme des moments

gyroscopiques comme Ssuit :
Gr = Ip X (@ X ) (=1) Q= In[p —q 0]'Q (3.34)

ou (), représente la vitesse résiduelle des moteurs définie par :

QT = _Ql + Qz = Q3 + Q4, (335)

Pour résumer I’ensemble des équations décrivant le modele complet du quadrotor,
R = RS(w)
1 =Rv

T
v = -S(w)v+RTgk ——k
m

0 =pOw
lo=7—wXIlw— G, (3.36)
3.6 Relation forces/moment et vitesse de moteurs

A partir des équations citées auparavant on peut calculer la vitesse des moteurs & partir des
forces et des moments appliqués au quadrotor. Cette relation est trés importante pour
I’implémentation du controleur.

On peut donc réécrire les équations sous forme matricielle tel que

T b b b b [Qf]

w‘:lo —bl 0 bl|[% (3.37)
Ty bl 0 bl 0|z '
Ty -d d -d dl|g
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En inversant la matrice, on obtient la relation entre la vitesse des moteurs [6]

L o L 17
2 4b 2bl  4b
it I T |
|92|_ 4b  2bl 4b Ty 338
7] Il S Bt | L (3.38)
LLZ;J 4119 1 2bl 14—b Ty
2, 2D 0 0
3.7 Mode¢le dynamique du moteur

Dans certains papiers comme celui [33], I’influence des actionneurs sont négligés. Ainsi, ils
ne considérent uniquement que la relation linéaire entre le voltage appliqué sur le moteur et

la vitesse associée du moteur.

Quant a Bouabdallah [23], il prend en considération les dynamiques du moteur. Dans ce
mémoire, on suppose que notre quadrotor est équipé avec quatre rotors a pas fixe, de type

BLDC «brushless direct-current». La dynamique des rotors est régie par les équations

suivantes
di ]
L% =uU— Rl — ke,
dwm
Jm— =Tm — Ta (3.39)

Etant donné qu’on utilise des petits moteurs avec des inductances basses, on peut approximer

la dynamique d’un moteur de second ordre par :

dwm kZ, km
=gy —Tg +
]m dt Rmot m d

u (3.40)

Rmot

En introduisant le modele des hélices, 1’équation peut étre réécrite sous la forme suivante:
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o= -t 4 24t
mT M g3y, M ke
1K (3.41)
T JiR
Cette équation peut €tre linéarisée autour d’un point d’opération w, sous la forme
Wy = Awy, +Bu+C (3.42)
\ d dw?
ol A=) B=(n) o=
T Nrije kmz nrJe
3.8 Conclusion

Ce chapitre présente le modele dynamique selon le formalisme de Newton —Euler afin de
s’approcher le plus possible de la dynamique réelle du quadrotor. En effet, contrairement au
modele qui se base sur le formalisme d’Euler-Lagrange, les coefficients aérodynamiques ne
sont pas considérés constants. Le modele choisi est plus réaliste puisqu’il introduit non
seulement les coefficients de 1’aérodynamique, mais aussi ceux des moteurs. De plus, cette
mod¢lisation de la dynamique du quadrotor nous permettra par la suite la conception des

controleurs.









CHAPITRE 4
COMMANDE OPTIMALE

4.1 Introduction

L’objectif de la commande optimale contient deux principales orientations. La premiére
orientation vise une énergie minimale tandis que la deuxieme cherche a réduire le temps de
convergence du systeme. L’objectif général est de trouver une commande optimale qui

minimise un critére qui varie selon I’orientation adoptée [34].

La commande optimale d’un systéme non lin€aire invariant avec un régulateur linéaire
quadratique a évolué de fagon importante au cours des derni¢res années. Cette méthode offre
la possibilit¢ d’augmenter la stabilit¢ dynamique du quadrotor tout en assurant la

minimisation de la consommation d’énergie.

Alternativement, en se basant sur les méthodes de retour d’état, le concepteur doit
commencer par le placement des pdles afin de trouver les gains de retour d’état. Cette
méthode permet de réaliser le comportement désiré du systéme. Cependant, la puissance

utilisée peut étre trés grande et pourrait saturer les actionneurs [34].

L’objectif de ce projet consiste a éviter un régime nécessitant une consommation d’énergie
importante, d’ou I’intérét de concevoir un contrdleur minimisant cette puissance et par la
suite éviter la saturation des actionneurs. En effet, cela peut étre concrétisé a 1’aide du
régulateur linéaire quadratique. Cependant, un régulateur linéaire quadratique ne peut &tre
appliqué que sur un systéme linéaire, complétement commandable et complétement
observable [34]. Pour notre probléme, il faut donc linéariser le modele dynamique autour

d’un point de fonctionnement.
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Pour commencer, on positionne le probléme en considérant un systéme a temps continu de
représentation d’état [34] :

x = f(x,u,t). 4.1)
Sous condition initiale x(ty) = xg, out € R, u € R™ et x € R™. Les signaux u et x sont des
fonctions de R dans respectivement R™ et R™ représentant respectivement le vecteur de
commande et le vecteur d’état.
Le régulateur en question est appliqué sur un systéme linéaire, qui peut €tre représenté par un

modele d’état sous la forme matricielle suite a une linéarisation comme suit:

x(t) = Ax(t) + Bu(t) 4.2)

y(t) = Cx(t) + Du(t) 4.3)

Ou le vecteur y(t) représente le vecteur de sortie. A est la matrice de transition d’état, B la

matrice de commande. Les matrices C et D sont relatives au vecteur de sortiey(t).

4.2 Critéres d’optimalité de la commande optimale

Dans cette section, on présente le résultat en s’appuyant sur le principe du maximum de
Pontriagine sans détailler le calcul des variations. Pour plus de détails, on se réfere a [34] et
[35].

Rappelons I’équation du systéme a temps continu:

x = f(x,u,t). (4.4)

Sous condition initiale x(t,) = xy, out € R, ue R™ etx € R™. Les signaux u et x sont des
fonctions de R vers respectivement R™ etR"™. Etant donnée la condition initiale et la
commande u, 1’équation (4.4) définit une trajectoire unique pour 1’état x sur I’intervalle
temporel [to, tf] [35][36][37].

Soit la famille de critéres qui s’écrivent sous la forme :
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J(xo, to,u) = 0(xp, t7) + fttofqb(x, u, t)dt (4.5)
Avec xy = x(tr). Les fonctions 6 et¢ ainsi que les instants t, et tf sont donnés.
Ce critére ne dépend que de x, et de u sur [to, t¢]. Ceci dit, ils existent plusieurs criteres
dans la littérature, on cite a titre d’exemple [35] [36]:
Plusieurs contraintes autres que 1’équation de 1’état peuvent intervenir sur la trajectoire de la
variable d’état, sans pour autant mettre en cause le criteére choisi. On cite a titre d’exemple :
e [’instant final soit imposé ou libre;

¢ les contraintes peuvent tre imposées sur I’¢tat final:  x¢ € y;

e la commande d’entrée peut appartenir a un ensemble u € U ¢ R™.

Ainsi, le probléme de la commande optimale consiste a trouver la commande & optimale
minimisant ] (x, to, u) :

il =min, ¢ yf(xg, to, U) (4.6)

Par la suite on notera la trajectoire optimale X correspondante a la valeur du critére

J(x0) = J (%0, to, ).
4.2.1 Principe d’optimalité de Bellman

On reprend dans cette partie le critere donné par I’équation (4.7) ou on considere la

commande optimale @ sur [t, tf]. Le critére optimal est donné par :
j(xO) = minu|[t0’tf]](x0r Lo, u) (47)

Soitt; € [to, tf]. Le principe d’optimalité de Bellman stipule que la trajectoire optimale
sur [to, tf] contient la trajectoire optimale sur [tl, tf] a la condition initiale x; = x(t;).

Autrement dit :

Jo) = minyy\(fy) ¢ (e twde +]x)) (4.8)
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Bien que la suite du chapitre ne soit pas directement basée sur ce principe, mais plutdt sur
celui du maximum, il convient de signaler que ce principe d’optimalité est trés souvent cité

dans la littérature.

4.2.2 Principe de minimum de Pontriagine

Dans cette partie, on énonce brievement le principe de minimum de Pontriagine [38]. Pour
plus d’information sur sa démonstration, on peut se référer a Sage et White [35].

Rappelons le systéme 1’équation d’état donné par 1’équation (3.4) :

x=f(x,ut)

Et le critére de performance donné par 1’équation (3.5):

tr
J(xg, to,u) = H(xf, tf) + | ¢(x,u t)dt.
to

On considére I’hamiltonien relatif au systéme :

H(x,u,p,t) = ¢(x,u,t) + pT f(x,u,t), (4.9)

Avec p I’état adjoint’. Le principe du minimum de Pontriagine stipule que la trajectoire

optimale minimise I’hamiltonien du systéme. En d’autres termes :
HEx4,p,t) <HEwp,t)Yu € U,t € [ty tf]. (4.10)
Tout au long de la trajectoire optimale, on dispose de diverses équations qui permettent de

résoudre le probléeme de commande optimale. Ces équations sont générées a I’aide du calcul

des variations [38].

! "Costate vector" en anglais
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En opérant sur les points extrémaux de la solution, on obtient un jeu d’équations appelées
¢quations canoniques de Hamilton. Ces derniéres commandent les dynamiques de 1’état et de

I’état adjoint. En effet,

e la dynamique de I’état : Z—I; =X (4.11)
¢ la dynamique de I’état adjoint : g—: =p. (4.12)

Les équations résultantes des conditions initiale et finale en #) et en # sont appelées
¢quations de transversalité données par :
e al’origine :

(“H(to) + 3) Sto + (&) + 3T 6%0 = 0 4.13)

e 3 larrivée :

20 a0
(-Heto + a—tf) 8t + (p(te) + 5)T8%; = 0. (4.14)

Diverses équations additionnelles peuvent étre exprimées selon les hypotheses du probleme.

On peut citer a titre d’exemple :

e dans le cas ou aucune contrainte n’est imposée sur u :

OH _
o

0 (4.15)

e dans le cas ou H n’est pas une fonction explicite du temps :

0H dH
=="2=0 (4.16)
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4.2.3 Commande bang-bang

Une des versions particulierement connue de la commande optimale est la commande a
temps minimal. Ce type de commande est appliqué généralement lorsqu’on veut amener un
véhicule d’un point initial d’arrét a un point d’arrivée, également a I’arrét, dans le temps le
plus court possible. Si on considére un mouvement en ligne droite, on pense intuitivement a
une commande optimale appliquée sur I’accélération de facon a ce qu’elle soit maximale

jusqu'a un certain instant a partir duquel il faudra freiner au maximum.

On I’appelle commande bang-bang puisqu’elle est toujours saturée entre sa valeur minimale
et sa valeur maximale. Cependant, ce genre de commande n’est pas recommandable de point
de vue robustesse de la commande. En effet, lorsque la masse du véhicule n’est pas
parfaitement estimée, cette commande est incapable de remplir sa mission de manicre

précise [34] [35].

4.3 Commande linéaire quadratique

La Commande linéaire quadratique est souvent appelée LQ ou LQR pour "Linear quadratic
regulator". Cette appellation provient du fait que le systéme est linéaire et que la commande

est quadratique.

4.3.1 Controleur linéaire quadratique a horizon fini

Considérons dans cette partie le probléme de commande optimale du systéme décrit par les
équations ci-dessous [35][39] :

x =A(t)x + B(t)u. (4.17)

On considere aussi 1’ensemble des critéres s’écrivant sous une forme quadratique comme

suit:

J(xo, to, u) = %foxf + fttof% (xTQ(®)x + uTR()w)dt (4.18)
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ou @, RetS sontdes matrices de pondération symétriques définies non négatives et R > 0.

En écrivant p = P(t)x, I’hamiltonien est donné par :

H(x,u,p,t) = PTA()x + PTB(t)u + %(xTQ(t)x +uTR()w) (4.19)
L’équation (4.23) vérifie les conditions suivantes :

e [’équation de 1’état adjoint

oL _

p=—22=—AT()p - Q(O)x (420)

e la condition de transversalité

p(tr) = Sx; 4.21)

e [’absence de contrainte sur la commande

2 =BT(t)p+ROU=0. (4.22)

Ainsi la commande u=RTt)BT(t)p
De ce fait, I’équation dynamique du systéme s’écrit comme suit :
x=At)x — B(t)R™T(t)BT(t) (4.23)

On peut réécrire les équations (4.24) et (4.28) sous forme matricielle appelée systéme

hamiltonien :

%[;] _ [ A(t) —B(t)R‘l(t)BT(t)] [;] (4.24)

—Q(t) —AT (1)

En nous inspirant de (4.25), nous écrivons p = P(t)x avec la condition finale P(tf) = Set

en la dérivant nous obtenons :
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p = P(t)x + P(t)x (4.25)
Ainsi I’équation (4.24) s’€écrit alors :
p=—(AT(OP®) +Q(t)x (4.26)
En intégrants les équations précédentes 1’équation d’état du systéme, 1’équation (4.30) s’écrit
en omettant la référence au temps afin d’alléger les notations
(P+PA+ATP—PBR'BTP+Q)x =0 (4.27)
La solution est obtenue en résolvant 1’équation différentielle de Riccatti donnée comme suit :
(P+PA+ATP—PBR'BTP+Q) =0 (4.28)
Par la suite, le critére colit s’écrit alors comme suit :

d
J (o, to,u) = (pSx; — ft’;f = (xTPx)dt). (4.29)

En appliquant la condition de transversalit¢ S = P(ts) sur le critére, le minimum du critére

est donc :
J(x0) = Jo(to, X0, ) = %xop(to)xo (4.30)
La commande optimale obtenue est identique a un retour d’état donné par :
u=—K(t)x (4.31)

ol K = —R™1BTP, (4.32)
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Cependant, K varie dans le temps. Méme dans le cas d’un systéme a temps invariant, c'est-a-
dire que les matrices A,B, Q et R ne dépendent pas du temps, la matrice P (t) reste

dépendante du temps dans le cas d’un critére a temps fini.

4.3.2 Controleur linéaire quadratique a horizon infini

Nous nous intéressons dans cette section aux systémes multivariables linéaires a temps

variant précédent ou le critére est donné par [35][36][37]:
J (%0, to, 1) = %f:(xTQ(t)x + uTR(t)u)dt. (4.33)

Si le systéme est stabilisable a tout instant t, on arrive a montrer que ce critere est fini. Ainsi
on montre qu’a chaque instant il existe un K(t). D’autre part, sur un horizon infini, 1’état

final tend vers zéro si le systéme bouclé est stable.

Dans le cas d’un systéme linéaire a temps invariant, la commande optimale est exprimée sous
forme de retour d’état statique u = —Kx ouK = —R™1BTP.

P vérifie I’équation algébrique de Riccatti donnée par :

PA+ATP—PBR™IBTP+Q =0 (4.34)

4.3.3 Minimisation de I’énergie du contréle

Dans cette section on considére le critére colt J, représentant la sommation de 1’énergie

quadratique requise pendant une période déterminée par 8§t = ty — t, donnée par [39] :

ty
J = f uT (O)Ru(t)dt

0

ou ul (H)Ru(t) > 0. (4.35)
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La condition de la derni¢re équation est réalisable, si et seulement si, les deux conditions
suivantes sont satisfaites :

e le vecteur d’entrée u(t) > 0,

e la matrice de pondération est symétrique définie positive (R > 0).

Le terme uT (t)Ru(t) permet de mesurer la consommation de I’énergie du systéme. Le but
du concepteur est de trouver le bon compromis entre la minimisation de ce terme tout en
respectant la contrainte de performance. Dans la littérature du domaine de contrdle

moderne, I’optimisation de I’énergie est proportionnelle a la diminution du terme J,,.

434 Minimisation de I’erreur du vecteur d’état

Le critére J. représente dans cette section 1’erreur quadratique du vecteur d’état x (t) [39]:

ty
J, = f eT (DQe(t)dt
t

0

et(t)Qe(t) = 0 (4.36)

avec,e(t) = x4(t) — x (t), x (t) représente le vecteur d’état et x;(t) représente le vecteur

d’état désiré.

La condition de 1’équation (4.36) est réalisable, si et seulement si, la matrice de pondération
Q est définie non négative (Q = 0). Le terme quadratique ef(t)Qe(t) a été pris en
considération afin d’accumuler I’erreur transitoire du vecteur d’état. Ce critére permet de

mesurer la performance optimale du systéme.

4.3.5 Minimisation de I’erreur en régime permanent du vecteur d’état

Le critere J; représente ’erreur minimale en régime permanent du vecteur d’état, il est
exprimeé par :
Jr = el (tp)Se(ty)
el (tr)Se(t;) = 0 (4.37)
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L’équation (4.37) est réalisée si et seulement si, la matrice de pondération S est symétrique

définie positive. Le terme quadratique eT(tf)Se(tf) doit étre pris en considération afin de

forcer la valeur finale du vecteur d’état de s’approcher du point d’équilibre du systéme au

maximum pour diminuer 1’erreur en régime permanent.

4.4 Régulateur linéaire quadratique

Le régulateur linéaire quadratique se base sur la méthode de retour d’état. La figure 4.1

présente un schéma bloc du régulateur linéaire quadratique.

Modéle d’état

=0 T ult) = —kx(t) |2(t) = Ax(®) + Bu(t) | x(D)
< x(tg) = x4

A

Modéle d’état controlé

U =0

- —

%(t) = Ax(t) + Bu(t)
x(ty) = x4

x(t)

Figure 4.1 Schéma bloc simplifi¢ du régulateur linéaire quadratique

Tirée de A. Drouot (2013)

De point de vue mathématique, le critére de compromis performance-consommation minimal

peut étre calculé par [38]:

Jmin =5€7(tr)S e(te) +3 [ e Qe(t) + u” ()Ru(t)dt.

(4.38)

En supposant que le vecteur d’état désiré est nul (x;(t) = 0), I’équation (4.41) devient [5] :

Jmin = 337 () x(t7) + 3 [/ x7Qx() + u” ()Ru(t)dt.

(4.39)
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On rappelle que I’objectif principal est de minimiser le critere de compromis J,,;,. Il est
possible de réaliser cet objectif en utilisant la méthode de calcul des variations maximales et

minimales, ce qui nous permet de définir la matrice hamiltonien [38] :

H(x,w,4,8) = 22T (0Qx(t) +u” ()Ru() + AT(O)[Ax(t) + Bu(®)].  (4.40)

Ou A est le multiplicateur de Lagrange. L’étape suivante consiste a réécrire le critére [,,;n
sous la forme [5] suivante:

]‘rlnin = Jmin + AT[Ax(t) + Bu(t) — x(1)]. (4.41)
En nous basant sur I’équation (4.2) et en la substituant dans (J;-.;,,), on obtient :

Jhin = 527 (t)S x(tf) + 3 fttof [H(x,u, 4, t) — AT ()x(0)]dt. (4.42)

Afin d’avoir la valeur maximale ou minimale du critére de compromis, /, il faut satisfaire la
condition (8]};,, = 0) en opérant sur les paramétres suivants: x(t),u(t),Q, R, S et en

respectant les relations suivantes [38] :

2= A = Qx(t) + ATA®) (4.43)
2% = 0= Ru(t) + B™A(t) (4.44)
Z—;’ = Ax(t) + Bu(t) (4.45)
R =sx(y) =aly) (4.46)

De la relation (4.46), on peut calculer le vecteur d’entrée [5] donné par :
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u(t) = —R7IBTA(D). (4.47)

4.5 Robustesse de la commande linéaire quadratique

L’une des propriétés influencant le choix de la stratégie de contrdle est sa capacité a trouver
un compromis entre sa robustesse et sa performance. Il est important de prendre en compte
les perturbations ainsi que le bruit de mesure des capteurs. Ainsi, il est important de
concevoir des contréleurs qui ont la robustesse (en termes de pourcentage de dépassement,
temps de stabilisation...etc.), en dépit du fait que le systéme soit soumis a des perturbations.

Cependant, Il est maintenant largement reconnu dans la communauté automaticienne que
I’utilisation de la commande non linéaire peut améliorer de manicre significative les niveaux
de performance ou de robustesse des systémes commandés, ou méme parfois résoudre des

cas pathologiques [40].

Une commande est dite robuste si on peut garantir la satisfaction d’un certain niveau de
performance malgré la présence d’erreur bornée du modele suite a D’incertitude de

modélisation.

Lors de la conception du systéme de controle, il est important de réaliser que 1'ensemble des
équations différentielles linéaires qui sont la base de la conception sont, la plupart du temps,
une approximation du systéeme dynamique non linéaire. Les dynamiques a haute fréquence

non modelés peuvent déstabiliser le systéme contrdlé.

De plus, comme le systéme non linéaire change son point d'équilibre, le modele linéarisé
décrivant son comportement perturbé change. Cette variation de parameétre est un effet de

basse fréquence qui peut déstabiliser le systéme.

Origine des erreurs du modele

Les systéemes physiques sont essentiellement des systemes dynamiques non linéaires, dont on

approxime le comportement par celui d’un mod¢le linéaire, plus ou moins proche.
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Le systéme non linéaire peut fonctionner autour de plusieurs points d’équilibre (points de
fonctionnement, dans 1’espace d’état) au cours de son évolution normale : on peut alors
calculer en chaque point un modele linéaire tangent par dérivation au premier ordre.
L’ensemble des modeles possibles doit donc contenir I’ensemble de ces modeles linéarisés.

Certains parametres de modele linéaire peuvent changer de valeur par saut (c’est le cas de
I’inertie d’un bras de robot qui prend un objet pesant) : I’ensemble des modeles possibles doit
alors contenir les différents modeles correspondant aux valeurs possibles de ces paramétres.

Souvent les modéeles sont obtenus a partir d’identification utilisant des mesures d’entrée-
sortie (analyse harmonique, moindres carrés ou autres). Dans ce cas, les erreurs ou bruits de
mesure induisent des erreurs de modeles qu’il faut quantifier. En général le rapport
signal/bruit des signaux se dégrade en haute fréquence : les modeles sont donc imprécis a ces

hautes fréquences.

Les modeles linéaires utilisés pour la synthése de commande, sont souvent des modéles
d’ordre fini et réduit, alors que les systémes physiques sont souvent d’ordre infini
(parametres répartis ou systémes a retard). Il faut donc caractériser cette erreur de troncature

(dynamiques non modélisées) et la borner.

Conception robuste classique

En commande classique, la robustesse peut étre congue dés le début en fournissant une marge
de gain et de phase suffisante pour contrer les effets de la mod¢lisation inexacte. En termes
de diagramme de Bode, le gain de boucle doit étre ¢levé dans les basses fréquences pour la
robustesse de la performance, et doit étre faible a des fréquences élevées, ou les dynamiques

non modélisées peuvent étre présentes [41].

Les techniques de conception du controle classique sont généralement dans le domaine de
fréquence, et ils offrent ainsi une approche pratique a la conception robuste pour un systéme
entrée unique-sortie unique (SISO). Toutefois, les marges de gain individuelles, les marges
de phase et celles de sensibilité de toutes les fonctions de transfert SISO dans un systéme a

plusieurs variables ne sont pas corrélées avec la robustesse globale. Pour cette raison, il y a
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eu des problémes dans I'extension des notions classiques de conception aux systémes de

production multi-entrées / multi-sorties [41].

Conception robuste moderne

Les techniques de controle modernes offrent un moyen direct pour concevoir des contrdleurs
multi-boucles pour les systtmes MIMO en fermant toutes les boucles simultanément. Le
rendement est plus garanti en termes de minimisation d'un indice de performance quadratique
qui implique généralement la stabilité en boucle fermée. Tout notre travail dans les chapitres
précédents suppose que le modele est exactement connu et qu'il n'y a pas de perturbations. En

fait, c'est rarement le cas.

Dans [41], Lewis et al montrent que les mesures classiques de robustesse dans le domaine
fréquentiel sont facilement étendues a un syst¢tme MIMO d'une fagon rigoureuse en utilisant
la notion de la valeur singuliére. En termes de plan de Nyquist, [41] présente des limites
garantissant une stabilité robuste et une performance solide pour les systémes multivariables,

notions qui sont tout a fait analogues a ceux de contrdle classique.

4.5.1 Différence de retour

A partir de I’équation de Riccatti, on fait apparaitre les termes sI-4 ou I est la matrice

identité. En ajoutant Ps/-sIP a I’équation et ¢n multipliant a droite par (sI —A)™1B et a

gauche par BT (sI — AT)™1, I’équation de la différence de retour est donnée par [42]:

(I + BT(=sI — AT)"'KT)R(I + K(sI — A)™'B)
=R+ BT(—sI — AT)71Q(sI — A)7'B. (4.48)

Multiplions a droite par (sI — AT)"1B et a gauche par BT (—sI — AT)™1. En se basant sur
(4.36), on note BTP = RK et PB = KTR. Ainsi I’équation de différence de retour est donnée

par :
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(I + BT(=sI — AT)"*KT)R(I + K(sI — A)™'B) = R + BT (—sI — AT)"Q(sl — A)~B.
(4.49)

4.5.2 Marges de stabilité et robustesse structurelle généralisées des régulateurs
LQR multivariables

Reprenons 1’équation de la différence de retour en fréquentiel avec s = jw. On note H(jw) =

(jwl — A)™1B. Ainsi, pour tout w, on obtient :
(I + KH())"R(I + KH(jw)) = R + H¥ (jw)QH (jw) (4.50)

Ou M est ’hermitien de M, c'est-a-dire le conjugué transposé. On en déduit alors ’inégalité

de Kalman donnée par [42]:

(I+ KH(jw))"R(I + KH(jw)) > R. 4.51)

On va se restreindre au cas ol R = rl ou r est une variable réelle et factorisons Q = LT L.

L’¢galité (3.52) est ainsi donnée par :
(1 + KH(w))" (I + KH(jw)) = I +2(LH(w))" (LH(jw)). (4.52)

L’équation (3.54) nous donne des valeurs singuli¢res de I + KH (jw) tel que :

o,(I + KH(jw)) = JA4;(I + KH(jw) (I + KH(jw))

1
o,(I + KH(jw)) = \/1 + ;aiZ(LH(ja)))

o;(I + KH(jw)) = 1 (4.53)

Ou A; représente la i valeur propre le matrice. Dans un systéme mono variable, ce résultat

s’interprete facilement sur le plan de Nyquist, étant donné que la distance au point -1 est
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toujours supérieure a 1. Ainsi la propriété de robustesse du régulateur est présentée par sa
marge de module qui est égale a 1 comme on peut le voir dans la figure 26. Pour finir, on
peut déduire les intervalles dans lesquels le gain et la phase peuvent varier [43] :

e gain ]0.5,+ o],

e phase]—60°,60°].

w —F |..|

Figure 4.2 Lieu de Nyquist de la fonction de transfert de la boucle linéaire quadratique
Tirée de D.Alazard (2009)

On remarque que si on introduit des changements simultanés sur la phase et I’amplitude,

cela pourrait réduire ces résultats de robustesse.

4.5.3 Choix des pondérations

La commande LQR permet de calculer le gain optimal défini dans les sections précédentes.

Cette optimalité est définie dans le sens a minimiser la fonction coft J.
J = J5 (T Qx + uT Ru)dt (4.54)
Q et R sont alors les matrices de pondération du vecteur d’état et du vecteur commande. Le

choix de ces matrices est laissé au concepteur de la commande du systeéme de contrdle.

Cependant, Q doit étre semi-définie positive et R définie positive [38][44][45]. Celles-ci
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traduisent les préférences du concepteur en termes de contrdle sur A et B. En effet, si I’on
veut que 1’état observable x; soit minimisé en priorité on va y affecter un poids Q;; fort. Ainsi,
pour la fonction de cout, le fait de ne pas minimiser x; induira un cott plus élevé. De la

méme fagon, pour les termes non diagonaux, un poids fort en R;; , i différent de j , a pour

ij »
effet de diminuer I'utilisation des deux actionneurs u; et u; simultanément. Néanmoins,
généralement on commence par ’élaboration de matrices de pondération diagonales. Il
n’existe pas de manicre systématique pour calculer @ et R car elles ne représentent que des
préférences, mais il existe certaines heuristiques pour se donner une valeur de départ. On

peut par la suite affiner les matrices initiales a 1’aide de la méthode de essais et erreurs

jusqu’a obtenir un résultat satisfaisant.

Une stratégie décrite par Joao P. Hespanha dans [46] appelée régle de Bryson consiste a
choisir Q et R diagonales et a choisir les poids tels qu'ils soient égaux a l'inverse de la valeur
maximale (que 'on se donne) du terme correspondant au carré.

Pour notre cas, on choisit les matrices Q et R diagonales. On suppose que notre objectif est
d’amener la variable d’état x; a 0 et on simule différentes valeurs de Q et R jusqu'a ce qu’on

annule ’erreur.

4.6 Conclusion

Au cours de ce chapitre, on décrit plus en détail, les caractéristiques de la commande
optimale grace a 1I’énumération de certains critéres d’optimalité. Dans un second volet, on
s’intéresse plus particulicrement a ['une de ses applications: le controleur linéaire
quadratique. En effet, on s’intéresse aux aspects relatifs au développement et au
fonctionnement du régulateur linéaire ainsi qu’a ses caractéristiques de robustesse.

Dans le cinquiéme chapitre, on explicitera plus encore 1’application du régulateur linéaire

quadratique.









CHAPITRE 5

APPLICATION DE LA COMMANDE LINEAIRE QUADRATIQUE
5.1 Introduction

L’application du contréleur linéaire quadratique nécessite que le systéme d’état soit linéaire,
enti¢rement commandable et observable. Comme on 1’a précédemment décrit dans le
chapitre 4, les équations de mouvement du quadrotor sont données par un systéme d’état non
linéaire. Pour y remédier, les designers aéronautiques privilégient I’approche de linéarisation
du systéme autour d’un point de fonctionnement [46].

Dans ce chapitre, nous présentons une approche basée sur la commande LQR, dans le but de

résoudre les problémes de poursuite.

5.2 Le probléme de régulation d’état

Dans le domaine de conception des contrdleurs, on est souvent intéressé non pas par la
régulation de 1'état proche de zéro, mais dans la poursuite d’une commande de référence non
nulle. Pour la suite du projet, notre intérét sera port¢ a la conception d'un systéme de

contrdle permettant de poursuivre un signal de référence.

Pour la suite du travail, on choisit d’appliquer une approche de conception des systémes de
contrdle pour la poursuite d’une trajectoire souhaitée. Cette structure comprendra une boucle
de gain qui définit ainsi une erreur de suivi e(?) qui devrait étre minimisé.

Notre systeme d’équation est décrit par :

{XzAX+BU

U —KX (5.1)

Ou X est le vecteur d’état, U est le vecteur d’entrée du controle. De plus on introduit :

Z = HX (5.2)
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Ou Z est le vecteur des performances résultantes qui doit poursuivre le vecteur de référence a
I’entrée. 11 est important de réaliser que pour assurer le suivi parfait, il est nécessaire d'avoir
le plus grand nombre d'entrées de commande dans le vecteur u(t). Dans notre cas c’est

quatre, le méme nombre des signaux en r (t) [47].

Pour notre cas, on a choisi d’introduire les quatre variables représentants les intégrales des
erreurs sur [0, T respectivement aux variables x, y, z et Y et les inclure dans la dynamique du

systeme. Elles sont définis par :

E,=x5—x (5.3)
Ey=yq—y (5.4)
E,=z4—2z (5.5)
Ey =va—1. (5.6)

5.3 Définition du vecteur d’état

Avant de passer au processus de linéarisation, on doit définir le vecteur d’état sur lequel on
va appliquer notre contrdleur linéaire quadratique. Dans la suite du projet, on va travailler
principalement avec les positions et les vitesses linéaires ainsi que les positions et les vitesses
angulaires exprimées dans le repére inertiel. D’autre part, comme il s’agit d’un probléme de
poursuite d’une trajectoire désirée, on a décidé d’augmenter notre systéme d’équation en
ajoutant quatre nouvelles variables. Le but est de déterminer un contrdle tel que la trajectoire
générée par la dynamique du quadrotor suive le mieux possible la trajectoire de référence
[49]. On introduit ainsi les quatre variables représentant les intégrales des erreurs sur [0, T]
respectivement aux variables x, y, z et 1. Ainsi le modele d’états choisi est comme suit :
X =

[position linéaire, vitesse linéaire, position angulaire, vitesse angulaire, E,, E, E,, Ew]

(5.7)
Ou les positions et les vitesses linéaires et angulaires sont exprimées dans le repére inertiel.

Le modéle d’état sélectionné est ainsi contrdlable et observable.
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5.4 Linéarisation du modéle dynamique

Dans cette section, on détermine le point d’équilibre dans un premier temps. Dans un second
temps, on linéarise le modele dynamique du quadratique pour déduire la mise en forme du

controleur quadratique linéaire.

5.4.1 Recherche d’un point d’équilibre

Etant donnée que la formulation de 1'espace d'état décrit jusqu'ici est non linéaire et que le
procédé de contréle proposé dans ces travaux est bas¢ sur un modele linéaire, une
linéarisation doit étre effectuée; elle consiste a approcher le systéme d’état non linéaire par

une formulation linéaire:

X =AX + BU
Y=CX+DU (5.8)

L'approximation n'est valable que dans le voisinage d'un point de fonctionnement ou point de
linéarisation (X, U). L’objectif est d'avoir le quadrotor stable a une certaine hauteur,
effectuant ainsi un vol stationnaire. Le point d’équilibre peut étre accompli en effectuant les
conditions de vol suivantes [50] :

e la somme des forces externes est nulle ( ), F= 0);

e Jla somme des moments externes est nulle (Z M= 0);

e la vitesse verticale (w) est nulle, ce qui implique que ’altitude de I’avion est constante;

e la vitesse latérale(v)nulle;

e la vitesse longitudinale non nulle (u # 0).

On consideére le vecteur d’état X défini comme suit :

X=x x y y z 2z ¢ ¢ 0 6 v ¥ E, E, E, E)T (59
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Et on considere le vecteur de commande défini par :
v=[U, U, Uy Uyl (5.10)
On note le point d’équilibre par (X, U) donné par [50] :
X=[x 0y 0z 00 0O0O0OOTO0OTO0OTO0O O] (5.11)

ou le choix des positions x, y et z est arbitraire, car il n’intervient pas dans les équations de
linéarisation. On considére aussi le vecteur d’entrée U . Dans le cas du quadrotor, U peut étre

trouvé de fagon a ce que la poussée totale produite soit égale a la force de gravité [50].
Ug=[m*g 0 0 0] (5.12)

5.4.2 Application du modé¢le dynamique linéarisé autour du point d’équilibre

Les équations du chapitre 4 qui décrivent la dynamique du systéme ne sont pas linéaires.
Comme mentionné précédemment, dans une telle situation, il est courant de linéariser les
¢quations autour d'un point de fonctionnement. Linéariser le systéme facilite la construction
du contrdleur linéaire quadratique appliqué au quadrotor comme nous le verrons plus tard

dans ce chapitre.

Pour mettre en ceuvre la linéarisation, on a eu recours a 1’expansion de la série de Taylor de

premier ordre. Si on considere que le modele du quadrotor est donné par:

X =f(X,U)
{Y = h(X,U) (5.13)

La linéarisation du systéme autour du point d’équilibre (X, U ) est donnée par :



X=fX0)+LED (x - X) + LED
Y =h(X,0) + 258 (x - §) + 200
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(5.14)

Ou f(X,U) représente I’ensemble des équations de mouvement produites par le

comportement dynamique du quadrotor donnée par 1’équation (3.36) et h(X, U) présente les

équations relatives aux sorties des capteurs. En supposant la présence de trés petites

perturbations autour du point d'équilibre (X,U),(X —X) et (U — U) sont quasiment zéro,

nous pouvons vérifier pour:

{X=0—>f()?,U) =0
Y=0-hX,U)=0
Ainsi (5.7) devient :

X_af(XU)(X X)+3f(XU)

Y = ah(x ) X=X+ ah(x U)

En nous basant sur la notation de (4.6), on en déduit que :

A= af (X,U)
ox lgxg
B = af (X,U) B
ou X0
C = ) B
ox XU
p = 2hx0) B
ou X0

U-0)
U-0)

(5.15)

(5.16)

(5.17)
(5.18)
(5.19)

(5.20)

Ainsi, la présentation de systéme d’état générique donnée précédemment par (4.26) devient :

{)?:A)HBU
Y=CcX+DU

ou

(5.21)
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X=Xt -X
Y=Y1t)-Y (5.22)
U=U(t)—U=-KX(t)

Ainsi, le probléme de poursuite a été converti en probléme de régulation donné par (5.22).
Encore une fois, nous mettons 1’accent sur la différence entre notre approche et celle
traditionnelle décrite dans le chapitre 3. Une fois le gain K dans (5.28) est trouvé, le vecteur
de contrdle est donné par (5.7). Ainsi, aucun terme d'action directe supplémentaire n’est
ajouté pour annuler I’erreur de poursuite.

En linéarisant les équations dynamiques (3.36), développées dans le chapitre 3 et en intégrant

le vecteur d’état défini par (5.14) et (5.16), les dynamiques linéarisées sont données par :

( X=-—g0
y=g¢
5= _ (Ug-mg)

R (5.23)
6

Dans la suite, on se base sur 1’équation (5.23) pour la génération du régulateur linéaire
quadratique classique, sur (4.36) pour la génération de la dynamique du quadrotor. Le

diagramme de la simulation du régulateur linéaire classique est donné par la figure 5.1.
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5.5 Conclusion

En continuité au chapitre 4, on a détaillé dans le chapitre 5 I’application de la commande
linéaire quadratique a notre dynamique du quadrotor. On a commencé par définir le vecteur
d’état, choisir le point d’équilibre pour ensuite linéariser le systéme non linéaire autour de ce

point. Dans le prochain chapitre, on introduit un nouveau critére de minimisation de 1’énergie

consommée par le quadrotor.

Le diagramme de la simulation du régulateur linéaire classique




CHAPITRE 6

INTEGRATION DU CRITERE DE LA MINIMISATION D’ENERGIE DANS LA
COMMANDE LINEAIRE QUADRATIQUE

6.1 Introduction

Les contrdleurs existants sont typiquement congus pour maximiser les performances de
poursuite tout en offrant une marge de stabilité suffisante. Cependant, extraire le maximum
de performance engendre une consommation plus grande et donc une réduction de la durée
de vie de la batterie. Le colit caché de la grande performance du controleur peut étre pris en
considération dans le développement des contrdleurs futurs. Tout autant que la sécurité des
véhicules, la fiabilité en minimisant 1’erreur de suivi de position/ vitesse et le colit d’entretien

vont étre pris en considération.

L’apport de ce travail de maitrise ne se limite pas a appliquer le régulateur linéaire sur la
dynamique du quadrotor, mais d’essayer d’aller plus loin dans la minimisation d’énergie.

Dans la suite de cette section on présente les différentes stratégies de minimisation d’énergie.

6.2 Stratégie de minimisation de I’énergie

L’un des inconvénients les plus importants du quadrotor électrique est le fait que le temps

moyen de mission ne dépasse pas 15 min. Plusieurs groupes de recherche se sont orientés

vers la régulation a 1’aide du contrdleur linéaire quadratique due au fait qu’elle minimise, par

sa nature quadratique, la consommation d’énergie. Par ailleurs, plusieurs stratégies

additionnelles peuvent améliorer le rendement énergétique. On peut citer a titre d’exemple :

¢ la minimisation des erreurs : en effet, il s’agit de 1’approche classique, moins on commet
d’erreurs sur la poursuite de la trajectoire désirée, moins on dépense €nergétiquement
[51];

e la logique floue appliquée sur la commande de I’altitude : En effet, le fait de monter ou

descendre consomme le double et méme plus, car ce mouvement entraine la rotation des
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quatre moteurs simultanément, donc on pourrait penser a instaurer la logique floue entre
la hauteur de vol et I’état de charge de la batterie [51];

e la recherche d’une trajectoire optimale : la consommation de 1’énergie peut étre réduite
en utilisant ou en évitant les courants d’air et ainsi trouver le chemin de vol le moins

colteux en termes d’énergie par rapport a un vol direct vers la destination [51].

Pour le cas de ce mémoire, on a choisi 1’adaptation des performances de poursuite par
rapport a 1’état de charge de la batterie et cela en agissant sur le gain optimal. On expliquera

plus en détail cette stratégie dans la section suivante.

6.3 Modélisation de la nouvelle commande linéaire adaptée

Plus un actionneur est poussé a ses limites de performance, plus courte la durée de vie de la
batterie devient. Les commandes d'actionneurs existants sont généralement congues pour
optimiser les performances et la robustesse, sans tenir compte de la durée de vie
fonctionnelle de la batterie. Cependant, il est souvent souhaitable de faire des compromis
entre performances et durée de vie de charge disponible pour la mission de vol, afin de
réduire les colits d'entretien des véhicules et d'améliorer la sécurité des véhicules et le temps
de préparation aux missions (le changement de batterie pour le cas des drones électriques).

Nous présentons dans la suite de cette section une commande adaptative pour la gestion de
la performance et de durée de vie de la batterie pour les quadrotors a actionneurs

¢lectromécaniques.

Ce contrdle adaptatif fournit le contrdle de suivi d'une durée de vie de la batterie en adaptant
le niveau de performance des actionneurs. En effet, cette adaptation fournit un compromis
entre la performance du moteur et la durée de vie de la charge en fonction des besoins de la

mission du véhicule.

L’idée de I’adaptation est inspirée de 1’article [52]. Le nouvel algorithme de contrdle fournit

une commande de suivi de la durée de vie de la batterie et assure par la suite un compromis
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durée vie / performances, respectivement, sans l'utilisation de contraintes matérielles. Cette
méthode se base sur un controleur optimal classique congu pour minimiser uniquement
I’erreur de poursuite position / vitesse et I'amplitude de I'effort de contrdle. Etant donné que
la durée de vie de la batterie est liée a la vitesse du moteur, elle peut étre indirectement
régulée par l'ajustement de la pondération relative entre la minimisation de l'erreur de
poursuite de position /vitesse et la minimisation de l'effort de commande. Le nouveau
controleur quadratique linéaire ajuste automatiquement la pondération relative afin de trouver
un équilibre entre la position / performances de suivi et ’effort de commande. Cette nouvelle
option permettrait aussi d’éviter I’écrasement soudain du quadrotor lors d’une mission

lorsque la batterie est vide.

Notre approche pour contrdler la durée de vie de la batterie est basée sur I'adaptation du Q et
le facteur de pondération R en ligne selon la nécessit¢ d'augmenter ou de diminuer les
performances ou la durée de vie. L'adaptation de Q et R est simplifiée par 1'insertion d'une
variable scalaire p dans la fonction de colt optimale de commande de la maniére suivante

[52] :

] = fooo((x - xdesiré)T% Q(x — Xgesire) + quRu)dt (6.1)

Ainsi, augmenter p a pour effet de générer des gains de rétroaction pour le LQR qui améliore
la durée de mission disponible, mais entraine une moins bonne performance de suivi.
Inversement, baisser p va générer un gain de rétroaction pour le LQR qui fournit de
meilleures performances de suivi au détriment de la réduction de la durée de vie de la

batterie.

En insérant p dans la fonction de codt, le matrice de gain optimal K est calculée a partir de
[52]:
K= %R‘lBTS (6.2)

ou S est la solution de I’équation [52]:
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0=ATS +SA—SB-R™1BTS +20. (6.3)
p p

La matrice optimale K de gain de retour peut étre calculée trés rapidement pour des
problémes de faible dimension, ce qui permet de la mettre a jour en temps réel en réponse a

I'évolution des valeurs de p.

Pour les problémes de grande dimension, il est possible d'effectuer un pré-calcul de
I’ensemble de matrices de K optimales correspondant aux différentes valeurs de p et stocker

les matrices dans une des tables de consultation.

L’interpolation a partir de la table de correspondance peut alors étre utilisée pour générer des
matrices K optimales en ligne sur la base de 1'évolution des valeurs de p [6].
Pour fournir le controle de suivi de la durée de vie de la batterie, nous utilisons la loi

d'adaptation simple suivante pour p :

. d(Edisponible_Eseuil desiré)
p= _Kp (Edisponible - Eseuil desiré) - Kd dt (6'4)

ou K, et K; sont des constantes positives, Egisponipie €St I’€nergie disponible dans la batterie
reflétant 1’état de charge de la batterie et Esoyi; gesire  représente le seuil d’énergie choisi.

Comme on peut le constater, il s’agit d’une adaptation proportionnelle dérivée.

Cette loi d'adaptation augmente p lorsque 1’énergie résiduelle estimée est inférieure a la
I’énergie résiduelle souhaitée, résultant dans de nouveaux gains de rétroaction LQR qui
augmentent la durée de vie de la batterie et réduisent les performances du moteur.
Inversement, lorsque 1’énergie résiduelle estimée est supérieure a 1’énergie résiduelle désirée,
p est réduit pour convertir I'exces d’énergie pour étre utilis€é pour améliorer la performance.
Le terme dérivé de 1'équation offre plus d'amortissement au cours du processus d'adaptation

[52].
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Figure 6.1 Diagramme de simulation du LQR adapté

Les blocs de simulation, présenté a la figure 6.1 seront décris en détails dans le chapitre 7. De
plus, le contréleur linéaire quadratique classique est comparé a celui adapté pour mettre en

¢vidence I’apport de ce nouveau contrdleur.

6.4 Compromis performance/durée de vie

La méthodologie de LQR adaptative décrite ci-dessus permet aux actionneurs d’atteindre la
durée de vie résiduelle souhaitée par le sacrifice des performances de suivi de position /
vitesse. Cependant, un contrdleur doit assurer 1’équilibre entre le besoin de durée de vie
prolongée et la nécessité d'une bonne performance. Dans cette section, nous présentons une

analyse du LQR adaptative réalisant ce compromis.

Les exigences en termes de performances des actionneurs peuvent varier au cours des
différentes phases de la mission d'un véhicule. Par exemple, les performances de l'actionneur
pendant le survol du territoire amical n’est pas aussi critique que lors des manceuvres de

combat. On doit mettre I'accent sur les performances du moteur de l'actionneur quand un
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véhicule est en train de réaliser une manceuvre critique et inversement quand une manceuvre
n'est pas critique. L'utilisation du moteur peut étre optimisée pour atteindre une longue durée

de vie tout en respectant les exigences de performance.

Notre objectif est de construire une fonction de contréle pour adapter le compromis

performance / durée de vie en se basant sur les besoins de la mission.

On a recours a la variable p décrite dans les sections auparavant, on 1’utilise pour réguler le

compromis performance/durée de vie. Le comportement global que nous aimerons atteindre

est le suivant :

e augmenter p (prolonger la durée de vie du moteur) si la tiche de 'actionnement présente
une faible priorité et la performance actuelle est satisfaisante;

e augmenter p si la durée de vie résiduelle de la batterie est courte et le rendement est
adéquat;

e diminuer p (augmenter les performances du moteur) si la commande est prioritaire et

présente une performance est médiocre.

Notre logique de contrdle utilise se base sur 1’état de charge de la batterie sont présentés dans

la figure 30 et une régle représentatifs sont présentés dans la figure 6.1.

6.5 Stabilité au sens de Lyapunov de la commande adaptée

L’intérét de ces méthodes d’analyse dites de Lyaponov est de juger la stabilité d’un systéme
sans intégrer les équations différentielles qui décrivent son comportement.
Soit le systéme linéaire :

X =AX +BU (6.5)

Pour notre cas, on suppose que la paire (A, B) est observable, commandable et invariant.

Lors de ’adaptation de la commande linéaire quadratique, on introduit le facteur p qui doit

étre strictement positif afin que les nouvelles matrices de pondération % et pR restent

respectivement symétrique définie positive et positive.
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Ainsi, la commande par retour d’état qui stabilise le systéme et minimise le critére cott

s’écrit sous la forme:

U=—KX Avec K, = %R‘lBTPC (6.6)

ou P, est une solution positive (symétrique) de I’équation de RICCATI [43]:

(A—BK)TP, + P,(A — BK) + % +KTpRK =0 (6.7)
Démonstartion
En effet, la dynamique du systéme en boucle fermée sur la loi de commande U = —KX
obéit a 1’équation :
X=(A—-BK)X, X € R",U € R™ (6.8)

La réponse autonome de X s’écrit alors :

X = efrtx, (6.9)
ouAr = (A—BK) et X, = X(t = 0).
Le critére cout devient alors [43] :
] =XIpPXx, (6.10)
ol p=J" eA?t(% + KTpRK)eArtdt. 6.11)

La contrainte Afstable entraine que P vérifie I’équation de Lyapunov[43]
ATP + PAs + % +KTpRK =0 (6.12)

Par ailleurs P > 0 car le critére quadratique est positifet | = X, PX,.
Soit K, la valeur optimale de K qui minimise J et P. la solution correspondante de I’équation

de Lyaponov. Ainsi :

(A—BK.)TP. + P.(A— BK,) + % +K,"pRK, = 0 (6.13)
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Considérons une variation Ag autour de K, : K = K. + Ag. Il en résulte directement une

variation Ap autour de P.. Soit P = P. + Ap vérifiant :

(A—B(K. +80)) (B + Ap) + (P. + Ap)(A — B(K, + Ay)) + % + (K, + A)TpR(K, +

Ag) =0 (6.14)

Or K, est la valeur optimale au sens du critére J, si seulement si le critére augmente pour
toute variation de Ak autour de K, ; Ainsi

Ap> 0V Ak (6.15)
sachant que A-B(C + Ag) stable, car si elle est instable, alors le critére devient infini.
Etant donnés, (A — BK) est stable, en retranchant (les deux derniere equations) on obtient

une équation de Lyapunov. Ap est positif si seulement si (Théoréme de Lyapunov) :
AY(RK, — BTP.) + (RK, — BTP.)TAx + AL pRAx= 0 VA, (6.16)
or AkpRA> 0 YAy car pR > 0, il faut donc que [43]:

pRK, — BTP, =0 (6.17)

En d’autres termes K. = %R‘lBTPC (6.18)

Ainsi, pour garder la stabilit¢ la commande linéaire quadratique, il faut que le facteur

p caractérisant 1’état de la charge soit strictement positif.

6.6 Conclusion

Nous avons présenté un nouveau concept de commande qui integre la durée de vie de la
batterie comme parameétre contrélé. La possibilité de controler activement la durée de vie de

la batterie améliore la sécurité et la fiabilité du systéme. L'application de ce concept a
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commande de l'actionneur a été explorée. La méthode adaptative de contrdle a été discutée.
Elle permet un contréle de poursuite en adaptant le niveau de performance a la durée de vie
de la batterie souhaitée. Elle offre un compromis entre performance et la durée du vol en
fonction des besoins de la mission. Cette méthode exploite la méthodologie de conception du
régulateur quadratique linéaire par ajustement des facteurs de pondération dans la fonction
cout d'optimisation pour atteindre 1'objectif de performance / durée de vie souhaitée. La
stabilité de ce controleur adapté est garantie en raison de la propriété de la stabilité inhérente

de la conception LQR classique.
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CHAPITRE 7

VALIDATION ET TEST DU CONTROLEUR LINEAIRE QUADRATIQUE
7.1 Introduction

Ce chapitre contient dans un premier temps la description du modele Simulink développé
pour tester les performances du systéme de controle d'altitude basé sur le régulateur linéaire
quadratique. Dans un second temps, on compare les performances délivrées par le régulateur
linéaire classique par rapport a celles données par le régulateur non linéaire: Le
Backstepping. On présente a la fin les performances données par le régulateur linéaire adapté
décrit dans le sixieme chapitre.

Le travail du régulateur du backstepping s'étend en fait a un modele préexistant développé
par Guillaume Charland pour son mémoire de maitrise [54]. La premiere section de ce
chapitre décrit le modele du régulateur linéaire quadratique, par la suite on décrit les
modifications introduites sur le contréleur linéaire dans la seconde section. Ensuite, on
présente le modéle de simulation du contréleur non linéaire Backstepping.

La quatrieme section de ce chapitre se concentre sur la comparaison des performances des
controleurs présentés auparavant. Les modeles Simulink du systéme et de ses blocs sont

présentés ici.

7.2 Simulation du modéle non linéaire de la dynamique du quadrotor

La structure de Simulation a haut niveau est représentée par la figure 7.1. Les principaux

signaux qui relient les blocs sont les suivants:

e X tra,y_tra, z tra,yaw_tra: ces quatre signaux représentent le signal de référence pour
la trajectoire desirée.

e omega(cmd): Ce signal est un vecteur de quatre composants représentant les commandes
de vitesses angulaires des hélices a I’entrée de chaque moteur du quadrotor.

e omega (rad/s): Ce signal est un vecteur de quatre composants représentant les vitesses

angulaires des hélices a la sortie de chaque moteur du quadrotor.
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e eta: Ce signal est un vecteur de trois composants représentant les positions linéaires du
quadrotor exprimées dans le référentiel inertiel.

e dot_eta: Ce signal est un vecteur de trois composants représentant les vitesses linéaires
du quadrotor exprimées dans le référentiel inertiel.

e teta: Ce signal est un vecteur de trois composants représentant les positions angulaires
du roulis, du tangage et de lacet du quadrotor exprimées dans le référentiel inertiel.

e dot teta: Ce signal est un vecteur de trois composants représentant les vitesses
angulaires du quadrotor exprimées dans le référentiel inertiel.

e X][I]: Ce signal est un vecteur de 6 composants [x y z ¢ 6 ] représentant les
positions linéaires et angulaire du quadrotor exprimées dans le référentiel inertiel.

e X]b]: Ce signal est un vecteur de 6 composantsfju v w p 9 T] représentant les
positions linéaires et angulaire du quadrotor exprimées dans le référentiel F, du
quadrotor.

e U: c’est le signal de commande, qui contient les valeurs instantanées des variables de
controle [UZ Uy Ug Ul/)].

Avant de commencer toute simulation, plusieurs scripts d'initialisation sont exécutés.

Il s’agit d’init.m, init dynamics constant.m, init control constant.m et init initial

_condition.m dans lesquels on définit toutes les variables globales et les constantes utilisées

par les blocs de modele.

Par la suite on passe a I’initialisation du gain optimal grace au script gain.m, dans lequel on

introduit le modele linéarisé développé dans le chapitre 5.
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Figure 7.1 Modé¢le Simulink du régulateur linéaire quadratique
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La figure 7.3 présente le modele Simulink développé pour tester le régulateur linéaire
quadratique. La structure est simple : le bloc de la génération de la trajectoire délivre un
vecteur de quatre composants [X; V4 Zq Yq]T. Ce vecteur représente le signal de
référence qu’on veut poursuivre. Ce vecteur est concaténé aux vecteurs de positions
linéaires et angulaires ainsi qu’aux vecteurs de vitesse linéaire et angulaire délivrés par les
capteurs. On applique sur ce dernier le régulateur linéaire quadratique pour passer ensuite

dans le bloc de la dynamique du moteur et celui de la dynamique du quadrotor.

7.2.1 Le bloc dynamique

Le modele Simulink du bloc dynamique est illustré a la figure 7.2 Le bloc principal est
dynamic_system, qui contient le code MATLAB qui met en ceuvre les équations dynamiques
(3.36). Les états initiaux des équations sont intégrés a partir des conditions initiales
spécifiées comme parametres dans le script d'initialisation. On sélectionne les composants de
I'état et son intégrale pour générer le signal.

Pour la simulation du bloc dynamique, on a eu recours au bloc S-function, car sa mise en
forme permet d’introduire I’équation de I’état dérivatif et de I’intégrer en se basant sur les

conditions initiales spécifiées comme parameétres dans le script d'initialisation.

<]
B 12 xb]
(1) | quadrotor_dynamic »Rc
Omega (rads)
S-Funcion
X0

Figure 7.2 Mod¢le Simulink du bloc dynamique
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7.2.2 Bloc du controleur lineaire quadratique

Le modele Simulink du bloc de commande est représenté dans la figure 7.3. Ce bloc de
contrdle contient le code MATLAB qui implémente la logique de contrdleur LQR. Le bloc
U 2 omega convertit les sorties du contrdleur en vitesses de 1'hélice correspondante pour

étre transmis au bloc de moteur.

Figure 7.3 Mod¢le Simulink du bloc de contrdle

7.2.3 Bloc moteur BLDC

Ce bloc traduit I’action de quatre moteurs de méme type. Le modéele Simulink du bloc est
illustré a la figure 7.4. Ce bloc de moteur admet des valeurs de sortie des vitesses angulaires
de rotor correspondant a celles attendues par le dispositif de commande. En d'autres termes,
si le signal d'entrée est réglé a une valeur qui devrait correspondre a I'état planant (la poussée
exacte pour compenser la gravité), la sortie oméga réelle produite par le bloc converge vers
1’état désiré, de sorte que le quadrotor simulé reste en position d’équilibre.

Un saturateur est utilisé pour éviter un dépassement des vitesses de rotation du moteur.
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(1} » motor_dynamic > jc »( 1)

omega (cmd omega (rgds
l ) S-Function Saturaton1 ega )

Figure 7.4 Mod¢le Simulink du bloc moteur BLDC

7.2.4 Bloc des capteurs

L’objectif de la simulation est de traduire le plus vraisemblablement la réalit¢ du
comportement du quadrotor. Ainsi, le modele de mesure se base sur les capteurs dont on
dispose dans la réalité. En effet, chaque quadrotor est composé d'un ensemble de capteurs
qui fournissent les informations nécessaires a la commande des systémes de navigation et
d'attitude. Cet ensemble de capteurs est généralement appelé IMU (unité de mesure
inertielle). L’IMU d'un quadrotor contient les capteurs [1] :

e le gyroscope : permet de mesurer les vitesses angulaires autour des trois axes;

e le magnétometre : mesure 1’intensité et la direction d’un champ magnétique. Si le vecteur
de champ magnétique terrestre est connu, la sortie du capteur peut étre utilisée pour
estimer 1’attitude du quadrotor;

e le barometre : on ['utilise comme altimétre, de sorte que I’instrument a besoin de
connaitre la valeur de la pression au niveau du sol (ou d’une autre altitude de référence).
Un calibrage permanent n’est pas possible, car la pression au sol change avec les

conditions météorologiques;
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e [’accélérométre : mesure une quantité appelée accélération propre le long des trois axes.
L’accélération propre est la somme de [D’accélération linéaire (dérivé de la vitesse
linéaire) et une pseudo-accélération constante dirigée vers le haut par rapport au chassis
du quadrotor qui a la méme grandeur que le vecteur de gravité g’[53].

Pour la suite de la simulation, on a eu recours a une version plus simplifiée des capteurs

donnant les positions/vitesses linéaires et angulaire exprimées dans le référentiel inertiel.

7.3 Simulation du contréleur quadratique classique

Dans cette section, nous analysons les performances de la mise en ceuvre Simulink de la
commande LQR. Le mode¢le de Simulink utilise un grand nombre de paramétres qui peuvent
affecter le comportement de la simulation. Les valeurs par défaut des paramétres sont
répertoriées dans le tableau 7.1. Elles ont été dérivées du prototype du quadrotor. Ces valeurs
sont utilisées, sauf indication contraire. Si une expérience est réalisée avec des parametres
fixés a des valeurs différentes ils seront indiqués dans la description de l'expérience.

Les trajectoires décrites dans cette section sont les suivantes:

e vol stationnaire (pas de mouvement);

e variation d’altitude (sans mouvements horizontaux);

e mouvement horizontal le long de I'axe X (en réalité une variation de I'angle de tangage);

e mouvement plus complexe : hélicoidale.

Tableau 7.1 Les paramétres par défaut utilisés dans les simulations.

Constantes physique
Accélération gravitationnelle 9.81 m/s’
Température de I’air 283.15K

Paramétres mécaniques

? La définition formelle de l'accélération correcte est beaucoup plus complexe et implique la théorie de la
relativité.
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Masse du quadrotor 1.033 kg

Coefficient de trainée 0.00000184 Nims”
Coefficient de propulsion 0.00001912444476702 Ns’
Inertie du rotor 0.000078187598 kgm’

Les ¢léments diagonaux de la matrice 5
o [0.015; 0.015; 0.028] kgm
d’inertie

Distance horizontale entre le centre de
' ' 0.275 m
I’hélice et le centre de gravité du quadrotor

Cet ensemble de trajectoires peut paraitre limité par rapport au grand nombre de manceuvres
possibles, toutefois, les expériences montrent que les performances de la commande linéaire
quadratique sont satisfaisantes dans tous ces cas, d'autres tests ne semblent pas Etre

nécessaires a ce stade.

7.3.1 Vol stationnaire

La trajectoire de vol la plus simple pour un quadrotor est le vol stationnaire : dans ce cas
I’aéronef maintient une position fixe dans I’air. Les valeurs des variables d’état devraient étre

¢égales a zéro et restent invariantes dans le temps.
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Figure 7.5 Simulation des positions linéaires en vol stationnaire

Les figures 7.5 et 7.6 montrent les poursuites des positions linéaires et angulaires (les autres
variables d’état ne sont pas présentées, car elles sont moins pertinentes dans ce cas).
Comme on peut le voir, le dépassement sur les positions linéaires n’excede pas 0.01 m.

Quant aux positions angulaires, on note un dépassement maximal de 0.01 rad.
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7.3.2 Variation d’altitude

Dans cette simulation, la trajectoire désirée est une simple variation d'altitude : le quadrotor
monte a dix meétres et revient a la position initiale. La trajectoire souhaitée et la trajectoire
donnée sont présentées dans la figure 7.7, en vert et bleu respectivement. Comme le montre
la figure 7.7, le régulateur LQR est donc en mesure de suivre le signal en temps réel et
atteindre le point maximum avec une erreur d’un metre. Ce retard est du essentiellement au
fait qu’on linéarise le modéle dynamique du quadrotor autour d’un point permanent
introduisant une erreur sur le modele. Le point d’équilibre correspond aux caractéristiques

énoncées dans le chapitre 5 section 5.4.1.
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Figure 7.7 Variation d'altitude

7.3.3 Variation linéaire

La troisi¢éme trajectoire simple, analysée ici est un mouvement horizontal limité le long de
l'axe des abscisses x. Ce mouvement est produit suite a I'inclinaison vers l'avant du quadrotor
pour un court laps de temps : l'angle d'inclinaison positive produit une accélération qui
augmente la vitesse. Le mouvement est alors arrété par une inclinaison vers l'arriére de
I’angle de tangage de la méme quantité. Comme le montre la figure 7.8, I'unité de commande
n'est pas en mesure de suivre les rampes rapides du signal de cible, de sorte que le maximum

de I’actuel angle d'inclinaison n'est que la moiti¢ de celui désiré.
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Figure 7.8 Poursuite d'une trajectoire linéaire selon I'axe X

La figure 7.8 permet de comparer la trajectoire réelle et celle désirée des quatre variables
d'état pertinentes. La trajectoire réelle est représentée par une ligne verte, la trajectoire
désirée a temps continu est en bleu.

La vitesse linéaire résultante est d'environ 1 m / s. La présence d’un dépassement est de
I’ordre de 0.02 m sur les variables de position y et z et de 0.05 rad pour ’angle du lacet. Ce

dépassement est régulé par la suite du mouvement.

7.3.4 Variation hélicoidale

Cette derniére simulation présente une trajectoire complexe, ou le quadrotor se déplace sur
les trois axes de mouvement. Dans ce cas, toutes les variables sont pertinentes et les résultats
de simulation sont présentés dans la figure 7.9. On peut dire qu’en temps discret le régulateur

LQR fournit des résultats assez précis mais retardés.
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Figure 7.9 Poursuite d'une trajectoire hélicoidale

Plus de détails sont fournis dans la figure 7.10, la comparaison de la trajectoire réelle et celle
désirée des quatre variables d'état pertinentes. La trajectoire réelle est représentée par une
ligne verte, la trajectoire désirée a temps continu est en bleu. Ainsi, on peut affirmer que le

régulateur LQR fournit des résultats assez précis mais avec un retard.
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Figure 7.10 Poursuite des positions linéaires x, y et z et de I’angle du lacet lors du
mouvement de la trajectoire hélicoidale

7.4 Simulation de la nouvelle commande quadratique adaptée

Puisque le but de ce travail est de minimiser le plus possible la consommation de 1’énergie de
la batterie du quadrotor. Nous proposons donc d’adapter les matrices de pondération selon
I’état de la batterie. Pour le faire, on introduit deux blocs supplémentaires au régulateur
linéaire quadratique classique, comme on peut le voir a la figure 7.11 par rapport a la figure

7.1 du modéle Simulink du régulateur linéaire quadratique classique.



Figure 7.11 Mod¢le Simulink du régulateur linéaire quadratique adapté
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La structure de Simulation a haut niveau est représentée sur la figure 7.11 et utilise les

principaux signaux qui relient les blocs cités au chapitre 6. On a introduit deux vecteurs

nécessaires a I’adaptation comme suit :

e Rau: c’est un vecteur d’une seule variable traduisant le facteur d’adaptation des matrices
de pondération pour le régulateur linéaire quadratique;

e Energie disponible : ¢’est un vecteur d’une seule variable représentant I’état de charge
de la batterie et I’énergie disponible pour le reste de la mission de poursuite.

On se base sur le modele Simulink développé dans le chapitre 6, et on introduit trois

nouveaux blocs. Pour la suite du travail, on suppose que la réponse des moteurs du quadrotor

est parfaite.

7.4.1 Bloc du calcul de puissance

Le modéle Simulink du bloc de calcul de puissance est illustré a la figure 7.12. Le bloc
principal est calcul puissance qui contient le code MATLAB qui met en ceuvre les
équations dynamiques du calcul de puissance données dans le chapitre 3 et le chapitre 5.

Les états initiaux des équations sont intégrés a partir des conditions initiales spécifiées
comme parametres dans le script d'initialisation. On sélectionne les composants de 1'état et
son intégrale pour générer le signal.

Pour la simulation du bloc dynamique, on a eu recours au bloc Matlab-function, car sa mise
en forme permet d’introduire I’équation de 1’état dérivé et de I’intégrer en se basant sur les

conditions initiales spécifiées comme parameétres dans le script d'initialisation.
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Figure 7.12 Bloc de calcul de puissance

7.4.2 Bloc de calcul de p

Le modé¢le Simulink du bloc calcul de p est illustré a la figure 7.13. Le bloc principal est
calcul_rho qui contient le code MATLAB qui met en ceuvre les équations dynamiques du
calcul du facteur p donnée dans le chapitre 6.

Les états initiaux des équations sont intégrés a partir des conditions initiales spécifiées
comme parametres dans le script d'initialisation. On sélectionne les composants de 1'état et

son intégrale pour générer le signal.

L] S T

g

Figure 7.13 Bloc de calcul du facteur Rho
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7.4.3 Le nouveau bloc du control LQR adapté

Le mode¢le Simulink du nouveau bloc du control LQR adapté est illustré a la figure 7.14. Le
bloc principal illustré a la figure 7.15 contient le code MATLAB qui met en ceuvre la mise a
jour du gain optimal du régulateur linéaire quadratique dépendamment du facteur p délivré
par le bloc calcul Rho. On se base sur les équations énoncées auparavant dans le chapitre 5.

Les états initiaux des équations sont intégrés a partir des conditions initiales spécifiées
comme parametres dans le script d'initialisation. On s€lectionne les composants de 1'état et
son intégrale pour générer le signal. Le bloc U_2 omega convertit les sorties du contrdleur

en vitesses de 1'hélice correspondante pour étre transmis au bloc de moteur.

Figure 7.14 Modele Simulink du contréleur LQR adapté



99

Scopas MATLAB Functionz
rau
I ]-q K,_global ray pl——— )
4 X
Igr_gain_updaie
1) v ~aain- Xt (2 )
U

Figure 7.15 Bloc de mise a jour du gain optimal du contréleur LQR adapté

Il faut noter que dans le cas du ce nouveau régulateur, le gain optimal est mis a jour
continuellement afin d’adapter le compromis performance/ consommation au fur et a mesure.
Contrairement au régulateur LQR classique ou le gain est calculé¢ dés I’initialisation du
Modele Simulink. Enfin, on rappelle que le principe de fonctionnement décrit par le

diagramme donné par la figure 7.16, se base sur 1’état de charge de la batterie.

Génération de
Trajectoire desirée
. Dynamique du
> Contrdleur LQ drot
> . uadrotor
» Commande U q
Position| linéaire et angulpire
Position/vitesse linéaire et angulaire Capteurs <
<
Gain global
Modéle de batterie et
Mise & - : Fstimat . s .
fise & ):n;raldu gain 4R.10 Calcu! de Rho :H_...11a.1on de estimation de I"énergie
o 1" état de charge . ¢
g I'état de charge consommée

Figure 7.16 Diagramme de simulation du modele LQR adapté
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7.5 Comparaison du backstepping et la commande optimale LQ

Avant d’entamer cette partie, on donne un petit aper¢u sur La commande non linéaire

backstepping. Par la suite, on explicitera le mod¢le de simulation développé dans la mémoire

de Guillaume Charland [54].

7.5.1 Controleur backstepping

Dans la théorie du contrdle, le backstepping est une technique récente [55] utilisée pour la
conception des controles de stabilisation pour une classe particuliecre de systémes
dynamiques non linéaire. L'approche backstepping fournit une méthode récursive pour
stabiliser 1'origine d'un systéme sous forme stricte de rétroaction.

En raison de cette structure récursive, le concepteur peut commencer le processus de
conception au niveau du systéme connu stable et "revenir en arriére" stabilisant ainsi
progressivement chaque sous-systéme externe. Le processus se termine lorsque le contrdle
externe final est atteint. Par conséquent, ce processus est connu sous le nom backstepping
[55].

L’idée de base de la commande de backstepping est de rendre le systéme bouclé, équivalent a
des sous-systémes d’ordre n en cascade stables au sens de Lyaponov, ce qui lui confére des
qualités de robustesse et une stabilité globale asymptotique de I’erreur de poursuite. Pour une
large classe de systémes, cette technique est une méthode systématique et récursive de
synthese de lois de commande non linéaire.

Ainsi a chaque étape du processus, une commande virtuelle est générée pour assurer la
convergence des sous-systémes d’ordre n caractérisant la poursuite de trajectoires vers leurs
¢tats d’équilibres (erreurs de poursuite nulles dans le cas déterministe et non perturb¢). Cette
technique permet la synthése de loi de commande robuste malgré une certaine
méconnaissance de paramétre du systeme et de certaines perturbations.

En se basant sur les équations d’état et celles de la dynamique du quadrotor développées dans
le chapitre 3, Guillaume Charland a développé une loi de contrdle, permettant au systéme a
poursuivre la trajectoire désirée. Pour plus de détails, nous citons la mémoire de G. Charland-

Arcand [54] et le travail de S.Bouabdallah [23].
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7.5.2 Modéle Simulink du contréleur Backstepping

La structure de simulation a haut niveau du contréleur Backstepping est représentée par la

figure 7.17. On se référe au mémoire [54].
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Figure 7.17  Mode¢le Simulink du controleur Backstepping

7.5.3 Comparaison

Dans cette partie du chapitre, nous comparons les performances de la mise en ceuvre

Simulink de la commande LQR simple par rapport a la commande non linéaire



102

Backstepping. Le modéle de Simulink a un grand nombre de parameétres qui peuvent affecter

le comportement de la simulation.

Les trajectoires décrites dans cette section sont les suivantes:
e vol stationnaire (pas de mouvement);
e variation d’altitude (sans mouvements horizontaux);

e mouvement plus complexe : hélicoidale.

7.5.3.1 Vol stationnaire

Etant donné que c’est le mouvement le plus simple, le backstepping présente une excellente
performance de poursuite en vol stationnaire. En effet, comme on peut le voir dans la figure
7.7 et la figure 7.18, le backstepping ne présente aucun dépassement, ni un temps de
convergence contrairement au contrdleur linéaire quadratique. En effet comme on peut le
voir dans la figure 7.7, le controleur LQR présente un dépassement de 1’ordre de 15 X

1073 m.

Cela dit, le contréleur du backstepping, exige que la trajectoire soit lisse contrairement au
contrdleur linéaire quadratique, cela est di au fait que le contréleur non linéaire se base aussi

sur les vitesses et les accélérations de chacune des variables d’état.
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Figure 7.18  Simulation des positions lin€aires en vol stationnaire a I'aide
du contréleur du Backstepping

7.5.3.2 Variation d’altitude
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Figure 7.19 Performance de poursuite pour la variation d'altitude en
utilisant le controleur de Backstepping
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Sans aucune surprise, le controleur non linéaire présente d’excellentes performances de
poursuite pour une trajectoire de variation d’altitude [23]. Comme on peut le voir dans la
figure 7.9 et la figure 7.19, le contrdleur non linéaire présente de meilleures performances
que celles du LQR. En effet, lors de la variation d’altitude, les positions linéaires x et y ne
présentent aucune variation contrairement au contrdle linéaire fourni par le LQR qui présente
un dépassement de I’ordre de 10™2m sur les axes x et y. Quant a I’erreur de poursuite de la
variation d’altitude, elle ne dépasse pas 1 m pour le backstepping contrairement au LQR qui
présente une erreur de 1’ordre de 3 m et un temps de convergence plus important que celui

présenté par le contrdle non linéaire.

7.5.3.3 Mouvement hélicoidal

poursuite du x.y &t 2 & laide du backstepping pour une trajectoire hélicoidals
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Figure 7.20  Poursuite des positions linéaires lors du mouvement hélicoidal
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Pour tester la robustesse des performances de poursuite, on a choisi le mouvement
hélicoidal. Comme on peut voir plus en détail a la figure 7.20, la comparaison entre les
trajectoires réelles et désirées pour les trois variables d'état pertinentes. La trajectoire réelle

est représentée par une ligne verte, la trajectoire désirée a temps continu est en bleu.

z(m)

désirde

¥lem) 2m) actuille

Figure 7.21 Poursuite du mouvement hélicoidal a l'aide du backstepping

Lors de I’utilisation du controleur linéaire, on note une erreur de 1’ordre de 0.3 m sur les
axes x et y et une erreur de 'ordre de 0.0/m sur I’axe de z. Contrairement aux erreurs
données par le backstepping qui ne dépassent pas (./m sur les trois axes. D’autre part on note
que les performances délivrées par le LQR sont retardées d’un peu prés 3s contrairement au

backstepping qui présente une grande vitesse de convergence.
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7.6 L’apport de la nouvelle commande linéaire quadratique adaptée

Tel que mentionné dans le chapitre 6, I’introduction d’un critére auxiliaire p a la commande
de contrdle linéaire quadratique permet de traduire 1’état de charge de la batterie. On rappelle
que I’augmentation de p a pour effet de générer des gains de rétroaction afin que le LQR
améliore la durée de mission disponible, mais avec une moins bonne performance de suivi.
Inversement, la baisse p va générer un gain de rétroaction pour le LQR qui fournit de

meilleures performances de suivi au détriment de la réduction de la durée de vie de la batterie

[5].

Comme on peut voir sur la figure 7.22, lors de I’'implémentation du nouveau régulateur LQR
adapté, on a choisi de garder p fixé a la valeur 1 lorsque 1’état de la batterie est au-dessus du
seuil de confort donné. Les performances délivrées dans cet intervalle sont satisfaisantes et
on évitera par la suite de perdre de I’énergie pour améliorer encore les performances [56].
Dans la zone B, lorsque 1’énergie disponible est au-dessous de I’énergie seuil de confort, p
augmente et a pour effet de générer des gains de rétroaction du LQR améliorant la durée de

mission disponible et altérer les performances de poursuite.

Evolution de Rho en fonction du temps
T T T

Rhio

Zomne & 7

t 1 i i 1
o 10 20 30 a0 =0 (=] 7o B0 =0 o0

Figure 7.22 Evolution de Rho suite a la décharge de la batterie
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Figure 7.23 Mouvement hélicoidale avec le LQR adapté

Comme on peut le constater dans la figure 7.23, tant que 1’énergie disponible dans la batterie
est au-dessus d’un niveau seuil choisi, le régulateur fournit une performance de poursuite
satisfaisante. Dés qu’on se rend au-dessus du niveau seuil choisi, le LQR adapté altére les
performances de poursuite afin de maximiser la durée de vie restante. Le contrdleur a
introduit plus d’erreur sur 1’altitude dés qu’on s’est rendu au-dessous d’un niveau d’énergie
de confort. En effet, le mouvement de montée ou de descente exige plus d’énergie que les

mouvements latéraux. Pour cette raison que le quadrotor a perdu un 1.5 m en hauteur.

Le controleur linéaire quadratique linéaire a introduit plus d’erreur sur la poursuite de la
composante d’hauteur z afin d’allonger la durée de mission de vol. D’autre part, il faut noter

qu’on ne peut pas trop varier p afin de garder des matrices de pondération avec lesquels on
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peut résoudre les équations de Riccati . En effet, cette variable modifie les matrices de

pondération et agit directement sur la stabilité du contréleur.

7.7 Analyse des résultats et apport de la nouvelle LQR adaptée dans la
consommation de I’énergie

Suite aux précédentes sections, on peut dire que le controleur non linéaire Backstepping
fournit des performances de poursuite trés satisfaisantes. D’autre part, on a pu tester le
controleur linéaire quadratique sur le systéme non linéaire du quadrotor. Le contrdleur
linéaire quadratique a fournit des performances de poursuite assez satisfaisantes : en effet les
performances introduisent plus d’erreurs et de retard par rapport au contrdleur non linéaire,
conformément au travail développé par S.Bouabdallah [23]. Cela dit, la simplicité¢ de
I’algorithme présente un avantage de point de vue cott de calcul et d’exigence en matiére de

matériel de traitement de 1’information sur le quadrotor.
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Comparaison da résullal de poursuite des position x.y el z & I'side des controleurs: Backstepping, LOR simpls et LOR adaptée

¥,

— LGR simple
1 Backstepping
S —_—
¥ () LOR adaplas
) désinée

Figure 7.24 Comparaison de la poursuite des positions x, y et z en utilisant
les contréleurs Backstepping, LQR classique et LQR adaptée
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Courbe de deiharge de la battene en fonction des contréleurs Backstepping, LOR simpe 1 LOR adaptéee
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Figure 7.25 Courbe de décharge lors d’une poursuite de trajectoire hélicoidale pour les trois
stratégies de controle LQR classique, LQR adaptée et le backstepping

Lors de la simulation de test de performance de poursuite de positions X, y et z, présentée
dans la figure 7.24, on affirme que le taux d’erreur présenté par le contréleur non linéaire
Backstepping est moins ¢élevé que le taux d’erreur présenté par le controleur linéaire
quadratique classique. Quant a la commande linéaire quadratique adaptée, introduit plus
d’erreurs de poursuite par rapport a la commande LQR classique dés que le niveau de charge
de la batterie est au dessous du seuil imposé. Toutefois, d’aprés la figure 7.25, on peut
affirmer que le contréleur Backstepping présente une pente de décharge plus rapide que celle
présentée par le controleur LQR classique et adapté. En effet, la vitesse de décharge de la
batterie lors de la simulation du controleur LQR classique et adapté présente un coefficient

de décharge de I’ordre de 90% de celui présenté par le contrdleur non linéaire backstepping.

Ainsi, on peut confirmer que le contréleur lin€aire quadratique classique offre un bon

compromis entre les performances de poursuite et la consommation d’énergie. La courbes de
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décharge varie d’une trajectoire a une autre, mais on arrive a garder la courbe de décharge la

plus optimale pour le contrdleur linéaire quadratique.

Lors du test du contrdleur linéaire quadratique adapté, on a pu réaliser des simulations de
poursuite de trajectoires satisfaisantes. Certes les taux d’erreurs sont plus importants que
ceux fournit par le backstepping, mais le LQR adapté permet par sa nature de base LQR de
minimiser 1’énergie et I’effort fournit au quadrotor et de dépasser cette optimisation suite a

I’introduction du critére de poursuite de 1’état de charge de la batterie.

Finalement, lors de simulation de la méme trajectoire que celle de la figure 7.24, on peut
voir dans la figure 7.26 que la courbe de décharge ne montre pas d’importante différence en
termes de consommation d’énergie. Cela dit en agrandissant la zone ou 1’énergie disponible
est au dessous du seuil souhaitée, on remarque une diminution de consommation d’énergie de
I’ordre de 2%. Cette diminution n’est pas négligeable puisque la commande linéaire
quadratique optimise au maximum [’effort de commande et de consommation. De plus, ce
vol est régulier et la continuité de la poussée diminue les possibilités de gain de puissance

contrairement aux trajectoires discontinues.
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Figure 7.27 Courbe de décharge dans la zone ou I’énergie disponible est inférieure au seuil
de confort de la batterie lors de trajectoire hélicoidale pour les deux

stratégies de controle linéaires
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7.8 Conclusion

Les simulations en boucle fermée présentées dans ce paragraphe, bien que testées selon un
petit ensemble de trajectoires par rapport au grand nombre de trajectoires possibles, montrent
que le quadrotor peut étre contrdlé a 1'aide du contrdleur linéaire quadratique sans instabilités.
En outre, la performance réalisée, bien que loin d'étre parfaite, devrait étre suffisante pour
réaliser des manceuvres complexes en €vitant que le quadrotor se retourne sur lui méme ou de

s'écraser.

Ce chapitre constitue la mise en test des différentes stratégies de controle du quadrotor. On a
commencé par présenter le banc de simulation du controleur linéaire quadratique classique
en détaillant chacun des blocs simulés en Matlab et Simulink, pour passer par la suite au
contrdleur LQR adapté. Finalement, on a présenté une comparaison des performances de

deux controleurs linéaires et du controleur non linéaire du backstepping.
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CONCLUSION

Les résultats présentés dans ce mémoire montrent que l'application du régulateur linéaire
quadratique peut fournir un controle satisfaisant en termes de poursuite du quadrotor. Si tous
les paramétres sont correctement définis et le choix des matrices de pondérations établit
correctement, le controleur peut étre implémenté sur un systéme embarqué tout en obtenant
des résultats satisfaisants dans la plupart des situations de poursuite des trajectoires désirées.

Certes, il existe d’autre contrdleurs plus robustes et plus performants face a la non-linéarité
du systeme dynamique, cependant le contrdleur linéaire quadratique est plus simple et plus

¢conomique en terme d’énergie consommeée lors d’une mission de poursuite.

Le grand nombre de parametres qui doivent étre définis avec une grande précision est, dans
la majorité des cas, le probléme principal de cette application du controleur quadratique
linéaire. En particulier, I’aspect relatif a la non-linéarit¢ de la dynamique du quadrotor
influence a la fois le capteur et le modele de transition d'état, ce qui peut conduire a de
grandes erreurs d'estimation et méme a une instabilité¢ lorsque la boucle d'asservissement est
fermée. L’apport de 1’adaptation du contrdleur linéaire quadratique est considérable. En
effet, le fait d’appliquer le controleur LQR simple engendre une optimisation énergétique
implicite. De plus, le fait d’introduire un nouveau critére qui oblige le contrdleur d’altérer les

performances afin d’allonger la durée de la mission est un autre niveau d’optimisation.

D'autres limites a la validit¢é des résultats présentés dans cette thése proviennent des

hypotheses utilisées pour simplifier le modele de simulation, en particulier:

e le choix du point d’équilibre. En effet, la linéarisation opérée sur la dynamique autour du
point d’équilibre stipule que le quadrotor est continuellement en vol stationnaire. Ainsi,
pour obtenir les équations de transition d’état du contréleur linéaire quadratique, on
introduit donc une marge d’erreur;

e le modele ne tient pas compte de la réponse des moteurs, ce qui peut influencer les
manceuvres rapides, car ils peuvent ne pas €tre assez réactives pour changer les vitesses

angulaires des hélices comme requis par le dispositif de commande;
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e la sortie de capteurs MEMS dans le monde réel n'est pas continue dans le temps, ils
peuvent fonctionner a différents fréquences et les échantillons peuvent étre
désynchronisés;

e le modéle de batterie utilisé lors de la simulation du controleur linéaire quadratique

adapté est simplifié.

En raison de simplifications énumérées ci-dessus, le mémoire ne garantit pas le fait d'une
mise en ceuvre réelle du systéme décrit, a la place, il ne fournit qu'une analyse théorique de

ses performances réalisables et les problémes connexes.

Recommandations

La majeure amélioration du modéele de simulation décrit dans ce mémoire est de tenir compte
des limitations énumérées dans le paragraphe précédent. En particulier, la performance du
contréleur linéaire quadratique lorsque le modéle de transition d'état est également affectée
par le bruit aléatoire devrait étre étudiée en profondeur. En effet, I’influence du vent sur le
contrdle du quadrotor n'a pas été étudiée dans le cadre de ce projet ni son effet sur la

consommation de I'énergie.

Simulation avec des données réelles : Le modele Simulink peut également Etre testé avec
des données réelles de la batterie. Dans ce type d'expérience, les signaux provenant des
capteurs et le controleur sont remplacés avec ceux émis par un quadrotor réel de contrdle lors
d'un vol de courte durée. Les estimations produites par le contréleur sont ensuite comparées a
celle de la trajectoire réelle enregistrée par un systeéme de suivi de mouvement. La principale
difficult¢ de cette expérience, en dehors de ['étalonnage des paramétres mentionnés
auparavant, est la synchronisation des données provenant des différentes sources, cette tiche
n’est pas triviale, due aux différences des horloges, les instants de départ et des fréquences
sont susceptibles d'étre impliqués et une interpolation peut étre nécessaire.

Mise en ceuvre du systéme embarqué : Aprés 1'étape de simulation, le systeéme s’est avéré

assez efficace et réalisable, il peut étre mis en ceuvre a bord d’un quadrotor. Les problémes
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qui peuvent se poser a ce stade sont nombreux : en effet les mesures en temps réel peuvent
parvenir des capteurs a différents instants. D’autre part, on doit améliorer la conception de
I'étape de mise a jour de 1’état de charge de la batterie, des vitesses et des positions de
maniere a ce qu'ils puissent fonctionner séparément. La plate-forme matérielle embarquée
peut également imposer la limitation de la fréquence maximale de fonctionnement du
contrdleur. En effet, la résolution de I’équation de Riccati a chaque échantillon est
impossible. Par ailleurs on peut se référer dans ce cas a une table de consultation faisant un
lien entre I’état de charge et le gain optimale correspondant.

Systeme de navigation : Comme indiqué dans le mémoire, ce systéme de contrdle ne peut
pas gérer la position ou la vitesse de la précision fournit par un contréleur non linéaire
comme le backstepping, tout en assurant un bon compromis entre les performances et la
consommation d’énergie. Le contréle de position peut étre complété par un systéme de
navigation. Le systeme de navigation doit prendre en considération les mesures d’état de

batterie afin de choisir la trajectoire désirée la plus optimale.
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