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Résumé sl Abstract

Résumé :

Le quadrotor est un robot volant faisant partie de la famille des multirotors. 1l posséde
plusieurs caractéristiques (une structure de taille réduite, faible poids, agilité, décollage et
atterrissage vertical) qui lui offrent plusieurs avantages par rapport a d’autres types de robots
volants. Mais malgre tous ses avantages, le quadrotor possede une dynamique fortement non
linéaire et pleinement couplée, d’ou la nécessit¢é d’une commande robuste et stable. Cette
thése porte donc sur la modélisation et la commande de robot volant de type quadrotor.

L'objectif principal du présent travail est de concevoir un modele mathématique pour estimer
le comportement des robots volants & quatre moteurs (quadcopteres) contrdlés par trois
algorithmes; P dépend des erreurs présentes; | sur I'accumulation des erreurs passées, et D une
prédiction des erreurs futures (conception du contréleur PID) avec une stratégie simple. A cet
égard, une équation régissant le mouvement basé sur les formulaires de Newton Euler pour la
dynamique du corps rigide est présentée. Afin de concevoir I'algorithme de contrdle certaines
hypothéses sont faites telles que I'ignorance du battement de la lame, les vitesses du fluide
environnantes. Cette exclusion des parametres rend le modele flexible, simple et permet au
contr6le d'étre plus efficace et facile a concevoir sans avoir besoin de calculs colteux. Les
études de simulation sont réalisées a lI'aide du programme MATLAB.

Mots clés

UAV, Quadcopteres, contréleur PID, équations de Newton Euler, Matlab.
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Résumé sl Abstract

Abstract:

The quadrotor is a flying robot. It belongs to the Multirotors family. The quadrotor has several
characteristics (mechanical structure of reduced size, reduced weight, agility, vertical takeoff
and landing), which gives several advantages over other types of flying robots. However,
despite all the advantages, the quadrotor has a dynamic model that is strongly non linear and
fully coupled, hence the requirement of a robust and stable control. This thesis is about
modeling and controlling flying robots, specifically a quadrotor.

The main objective of the present work is to design a mathematical model to estimate the
behavior of flying robots with four motors (quadcopters) controlled by three algorithms; P
depends on the present errors; | on the accumulation of past errors, and D a prediction of
future errors (PID controller design) with simple strategy. In this regard, a governing equation
of motion based on Newton Euler's formularies for rigid body dynamics is presented. In order
to design the control algorithm some assumptions are made such as the ignorance of the blade
flapping, surrounding fluid velocities. This exclusion of parameters makes the model flexible,
simple, and allows the control to be more efficiency and easy to designed without the need of
expensive computation. The simulation studies are carried out using MATLAB program.

Keywords

UAV, Quadcopters, PID controller, Newton Euler's Equations, Matlab.
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INTRODUCTION GENERALE

Le terme « drone » est issu de la langue anglaise et signifie « faux bourdon ». Il désigne un
systéme pilotable a distance, capable d’emporter une charge utile, présentant différentes
formes selon les besoins et ayant un niveau d’IA (Intelligence Artificielle) plus ou moins
évolué suivant les modeles et les applications auxquelles ils sont destinés. Ce niveau d’IA lui
permet d’étre partiellement ou totalement indépendant d’actions humaines afin de remplir ses
taches.

Donc les drones peuvent étre regroupés dans trois grandes catégories, déterminant
I’environnement dans lequel ils évoluent. En effet, on distingue :

Les drones terrestres : Comme leur nom I’indique, ces engins sont congus pour se déplacer
sur la terre ferme. Pour cela, ils utilisent différents types de propulsions, des roues, des
chenilles, des pattes a I’instar des insectes, des pieds etc. Leur utilisation est variée comme
leur nombre. Ainsi, ces machines sont principalement employées pour effectuer du déminage,
de la reconnaissance de terrain, du transport de fret, de la prévention des risques chimigues,
de la lutte anti-incendie, du désherbage dans le monde de I’agriculture etc.

Figure 1: « Big Dog », congu par Boston Dynamics (USA), il est destiné a effectuer du
transport de fret en tout terrain.

Figure 2: « Scarab Vulcain », congu par la société TECDRON(France) et destinée a la lutte
anti incendie.
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Les drones maritimes : Evoluant dans un environnent aquatique, ils sont subdivisés en deux
sous-catégories, les drones de surfaces et les drones sous-marins. lls sont principalement
utilisés pour effectuer du déminage, de la recherche sous-marine, de la cartographie des fonds,
des interventions sur des installations sous-marines (pipelines, forages, cables sous-marins...),
de la sécurité cotiére. lls sont souvent totalement autonomes, leurs missions ayant été
préprogrammées dans leur mémoire, ou bien filoguidés depuis des navires en surfaces (pour
les R.O.Vs en particulier).

Figure 3: « Série Alister », développé par ECA robotique (France) et destiné a 1’étude des
fonds marins.

Les drones aériens : lls sont de loin les plus connus et les plus répandus, que ce soit dans le
domaine civil ou militaire. Ces drones sont trés largement utilisés pour effectuer des taches
extrémement variées : de la surveillance, de la destruction de cibles terrestres, des prises de
vidéos et de photos, de la reconstitution trois dimensions, de I’inspection, du relevé de terrain
etc. Leurs caractéristiques sont extrémement variées, allant du simple drone de 50 centimetres
d’envergure et télé piloté a distance, a des drones furtifs totalement autonomes ayant des
envergures supérieur de 1’ordre de la dizaine de metres. Dans cette thése nous somme
intéresses par les drones aériens.

Donc les drones aériens ou UAV (Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants sans
pilote capables de mener a bien une mission en autonomie ou semi-autonomie [1][2]. En
fonction des capacités opérationnelles recherchées, la taille des drones varie sur une échelle
allant de quelques centimétres a plusieurs dizaines de métres voir (figure 1.1).

En 1920, a la suite de la premiere guerre mondiale. En France George Clé menceau, alors
Président de la Commission sénatoriale de I’Armée, lance un projet « d’avions sans pilote » :
le capitaine Max Boucher met au point un systeme de pilotage automatique qui fait voler sur
plus de cent kilométres un avion Voisin BN3. Ainsi, dans les années 1920, des avions sans
pilote  radio-commandés voient le jour, avec les tentatives de torpilles
aériennes télécommandées par des ondes de télégraphie sans fil. Le premier drone
frangais stricto sensu a été congu, réalisé et expérimenté dés 1923 a Etampes par 1’ingénieur
Maurice Percheron et le capitaine Max Boucher. Toutefois, I’armée frangaise n’y voyait pas
encore d’intérét militaire.

Leur utilisation principale est militaire pour des missions de reconnaissance ou de
surveillance, sans risque de pertes humaines. En effet, ils sont bien adaptés pour la réalisation
de missions qui mettraient potentiellement un équipage en danger ou qui nécessitent une




Introduction générale

permanence sur zone qui serait fastidieuse pour un équipage a bord. Leur emploi a commencé
par tout ce qui touche a I’observation puis a été étendu a ’acquisition d’objectifs ainsi qu’a la
guerre électronique, et a la destruction de cibles. Des applications civiles font leur apparition
comme la surveillance du trafic autoroutier, la prévention des feux de foréts, la récolte de
données météorologiques ou bien encore I’inspection d’ouvrages d’art. La taille des drones
varie du centimétre a plusieurs métres, tout comme leur mode de propulsion qui évolue en
fonction des besoins. On distingue deux types de voilures : les voilures fixes pour le vol en
mode d’avance et les voilures tournantes pour le vol stationnaire.

La terminologie UAV (véhicule aérien sans pilote) se référe non seulement a I'avion, mais
pour toutes les machines volantes contrdlées depuis le sol avec l'utilisation d'un contrbleur
avec connexion WIFI et est petit, sans besoin de pilote et est surtout appelé, drone. Les UAV
utilisent de nouvelles technologies de capteurs, de microcontroleurs, de logiciels de controle,
de matériel de communication et d'interfaces d'utilisation. Chez les chercheurs, les UAV
peuvent généralement étre divisés en deux types ou catégories d'ailes fixes et de giravions;

Méthodologie

Pour atteindre I’objectif principal, nous devons suivre la méthodologie suivante:

* Le développement du modele dynamique du robot volant de type quadrotor;

* La conception d’un modé¢le trés simple pour contrdle de la position;

* La conception d’une commande PID adaptative pour le contréle de 1’orientation;
* Le développement du modele de simulation du quadrotor;

* Lasimulation du modéle sous Matlab

* La validation par des résultats de simulation de I’approche de commande.

Cette thése est composée de trois chapitres:

Chapitre 1: présente une revue de littérature sur les drones en général, et nouvelle
classification, et leur différents domaines d’application et leur fonctionnement.

Chapitre 2 : Ce chapitre porte sur la modélisation mathématique de la dynamique du quad-
copter en se basant sur les équations de mouvement de Newton-Euler. Dans un premier
temps, nous définissons les reperes de référence nécessaires pour exprimer 1’orientation quad-
copter. Dans un deuxiéme temps nous exposant le modéle mathématique complet sous forme
d’équations. Pour finir, nous présenterons la dynamique des rotors (moteur a courant contenu
(Brushless). Ensuite, une revue de littérature sur les diverses approches de commande PID
non-linéaires pour mener et justifier les choix et les orientations de ce travail et enfin,
quelques outils mathématiques et des hypothéses pour la conception de la commande PID.

Chapitre 3 : présente les résultats de simulation et la validation de 1’approche de commande.
Nous commengons par présenter les résultats pour deux scénarios de vol différents: le
premier avec des trajectoires simple juste pour valide notre modeéle et le deuxiéme essai pour,
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ensuite nous présentons les résultats de simulation du troisiéme essai de vol avec des
trajectoires menu a des perturbations au niveau des fonctions de position.

Nous finissons par une conclusion générale et des perspectives pour les futurs travaux.




Chapitre I :
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1. Introduction

Les drones sont des robots volants qui comprennent des véhicules aériens sans pilote (UAV)
qui volent sur des milliers de kilométres et de petits drones qui volent dans des espaces
confinés [1,2]. Les véhicules aériens qui ne transportent pas d'opérateur humain, volent a
distance ou de fagcon autonome et portent des charges utiles létales ou non létales sont
considérés comme des drones [3]. Un véhicule balistique ou semi-balistique, des missiles de
croisiere, des projectiles d'artillerie, des torpilles, des mines et des satellites ne peuvent étre
considérés comme des drones [4]. Les progrés dans les domaines de la fabrication, de la
navigation, du contrdle a distance et des systéemes de stockage d'énergie ont permis la mise au
point d'un large éventail de drones utilisables dans diverses situations ou la présence humaine
est difficile, impossible ou dangereuse [5,6]. Les robots volants pour la surveillance militaire,
I'exploration planétaire, et la recherche et le sauvetage ont recu plus d'attention au cours des
dernieres années [7]. Selon les missions de vol des drones, la taille et le type d'équipement
installé sont différents [6]. Les avantages considérables des drones ont conduit a une myriade
d'études pour se concentrer sur l'optimisation et I'amélioration des performances de ces
drones. Selon les caractéristiques mentionnées, les drones bénéficient de la possibilité
d'effectuer diverses opérations, y compris la reconnaissance, la patrouille, la protection, le
transport de charges, et aérologie [8-12]

Les drones varient souvent beaucoup dans leurs configurations en fonction de la plate-forme
et de la mission. Il existe différentes classifications pour les drones en fonction de différents
parametres. Watts et al. [13] ont décrit une variété de plates-formes. Ils ont identifié les
avantages de chacun d'eux en fonction des demandes des utilisateurs du secteur de la
recherche scientifique. lls classifiaient les plates-formes de drones pour des utilisations
scientifiques et militaires civiles en fonction de caractéristiques telles que la taille, I'endurance
du vol et les capacités. Dans la classification de leurs drones, ils les classent : véhicules
aériens miniatures ou miniatures MAVs (Micro or Miniature Air Vehicles), Véhicules Nano
Air NAVs (Nano Air Vehicles), prise verticale et atterrissage VTOL (Vertical Take-Off &
Landing) ; basse altitude, courte durée LASE (Low Altitude, Short-Endurance) ; MALE
(Medium Altitude, Long Endurance), Moyenne altitude, longue endurance , basse altitude,
longue endurance LALE (Low Altitude, Long Endurance), et haute altitude, longue endurance
HALE (High Altitude, Long Endurance). Dans un apercu des drones militaires utilisés par les
forces armées britanniques, Brooke-Holland [14] classait les drones en trois classes. La classe
| est subdivisée en quatre catégories (a, b, ¢ et d). Le processus de catégorisation est
initialement basé sur le poids minimal a emporter, combiné avec la fagcon dont les drones sont
destinés a étre utilisés et ou ils doivent étre exploités. Cette classification est montrée dans le
tableau 1.1.

Arjomandi et al. [15] ont classeé les drones en fonction du poids, de la portée et de I'endurance,
de la charge alaire, de l'altitude maximale et du type de moteur. lls ont classé les drones
comme super-lourds avec des poids de plus de 2000 kg, lourds avec des poids entre 200 kg et
2000 kg, moyenne avec des poids entre 50 kg et 200 kg, Iéger / mini avec des poids entre 5 kg
et 50 kg, et enfin des micros drones avec des poids inférieurs a 5 kg [15]. Cette classification
définie en fonction du poids des drones est montré dans le tableau 1.2.

Gupta et al. [3] des drones classifies comme HALE, MALE, TUAV (drone tactique ou a
moyenne portee), MUAV ou Mini UAV, MAV et NAV. Cavoukian [16] a classé les drones
en trois catégories principales, a savoir les micros et mini drones, les drones tactiques et les
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drones stratégiques. Il a divisé les drones tactiques en six sous-catégories: drones a courte
portée, a moyenne portée, a longue portée, a endurance et a moyenne altitude longue
endurance (MALE) [16]. Weibel et Hansman [17] classent les drones en micro, mini, tactique,
moyen et haut l'altitude et les types lourds. Dans le tableau 1.3, la classification proposée est
indiquee :

Tableau 1.1 : La catégorisation proposée des drones par Brooke-Holland en fonction de leur
poids [14].

Classe Type Echelle de poids
Classe I(a) Nano drones P<200¢g

Classe I(b) Micro drones 200 g <P <2kg
Classe I(e) Mini drones 2kg<P<20kg
Classe 1(d) Petits drones 20kg <P <150 kg
Classe Il Drones tactiques 150 kg < P <600 kg
Classe 11 MALE/HALE//Drone d’attaquer P > 600 kg

Tableau 1.2 : La catégorisation des drones proposée par Arjomandi et al. En fonction de leur
poids [15].

Désignation Echelle de poids
Tres lourd P > 2000 kg

Lourd 200 kg <P <2000 kg
Moyen 50 kg <P <200kg
Léger Skg<P<50kg
Micro P < 5kg

Tableau 1.3 : La catégorisation des drones proposée par Weibel et Hansman en fonction de
leur poids [17].

Désignation Echelle de poids
Micro P< 1kg

Mini lkg<P<l4kg
Tactique 14 kg <P <454 kg
Moyenne et haute altitude 454 kg <P < 13608 kg
Lourd P > 13608 kg

L'Autorité australienne de la sécurité de I'aviation civile (CASA) [18] classe les drones en
trois catégories, a savoir les micro-drones d'un poids inférieur a 0,1 kg, les petits UAV d'un
poids compris entre 0,1 et 150 kg et les grands UAV d'un poids supérieur a 150 kg. Modéles
dailes et plus de 100 kg pour les giravions [18]. Royaume-Uni - La Civil Aviation Authority
(CAA) [19,20] classe les drones en trois types: petits aéronefs sans pilote (poids < 20 kg),
drones légers (20 kg <poids<150 kg) et drones (poids> 150 kg)). Zakora et Molodchik [21]

.
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classent les drones en fonction de leur poids et de leur portée: micro et mini UAV a courte
portée, drones légers petite portée, drones légers de portée moyenne, drones moyens, drones
moyennement lourds, drones lourds de moyenne portée, drones lourds de grande endurance et
avions de combat sans pilote. Ils ont également classé les drones en fonction de leurs
missions, a savoir (1) attaquer des applications multiples d'UAV, (2) attaquer des UAV
consommables, (3) UAV stratégique, (4) UAV tactique et (5) UAV miniature [22]. Dans le
tableau 1.4, la classification des drones présentés par Zakora et Molodchik est montrée.

Tableau 1.4 : La catégorisation des drones proposee par Zakora et Molodchik en fonction de
leur poids et de leur portée de vol [21].

Classe Echelle de poids Plage de vol

Micro et mini UAV a portée de main P < 5kg 25km <R <40 km
UAV Iégers, petite portée 5kg< P<50kg 10 km <R <70 km
UAV légers de portée moyenne 50kg<P<100kg 100 70 km <R <250 km
Moyenne des UAV kg <P <300kg300kg 150 km <R < 1000 km
Drones moyens lourds <P <500 kg 70 km < R< 300 km
Drones lourds de gamme moyenne 500 kg <P 70km < R < 300 km
Drones lourds grande endurance 1500kg < P R <1500 km

Avions de combat sans pilote 500kg < P R <1500 km

envergure (la taille)

élm Zm im l‘un 2 ‘cm 0. Z‘cm lmm

m v s

15000Kg &()g .\g 0. Sg 0.005g

poids

Figure 1.1 : Spectre des drones d’"UAV a SD.

De nos jours, différents types de drones ont évolué a partir de l'avancement dans la
miniaturisation des composants électroniques, tels que les capteurs, les microprocesseurs, les
batteries et les systémes de navigation [23]. Une grande variété des drones ont été utilisés a
des fins militaires et civiles. La taille des drones va du grand véhicule aérien sans pilote
(UAV) a la poussiéere intelligente (SD) qui consiste en de nombreux minuscules systemes
micro-électromécaniques, y compris des capteurs ou des robots. Dans la Fig. 1.1, le spectre de
differents types de drones est présenté.

Comme le montre la Fig. 1.1, il existe un spectre etalé de drones provenant d'UAV classe avec
une envergure maximale de 61 m et un poids de 15 000 kg [24] et poussiére intelligente (SD)
avec une taille minimale de 1 mm et un poids de 0,005 g [25]. Différents types de drones sont
classé entre les deux extrémités du spectre (UAV et SD), qu’ils sont appelés : micro-drones,
tels que véhicule aérien sans pilote (WUWAV), véhicule a micro-air (MAV), nano air véhicule
(NAV), et veéhicule pico air (PAV) [7]. Dans cette étude, nous offrons une nouvelle
classification des drones qui couvre d'autres types de classifications avec une catégorisation
meilleure et plus compléte. Le reste de cette étude est organisée comme suit: la classification
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non conventionnelle des drones est présentée dans la section 2. Dans Section 3, les
différentes applications de ces drones sont étudiées et discutés. Et on termine par une
conclusion dans section 4.

2. Classification des drones

Au cours les dernieres années, toutes les recherches scientifiques et les développements des
drones aérien sont orientes et évalues vers creation des modales plus petit appelé véhicule
micro-air, pour cette raison les demandes de missions de renseignement ont été augmentées
[26]. Par conséquent, de nos jours, il y a un grand effort pour réaliser et fabriquer des drones
aeriens tres petits pour des missions spéciales. Ces efforts ont abouti au développement de
difféerents types de petits drones avec différentes formes et modes de vol. Dans la Fig. 1.2, une
classification complete de tous les drones existants est montrée, ou HTOL est I'abréviation du
Décollage et Atterrissage Horizontaux (Horizontal Take-Off and Landing).

Généralement, les drones peuvent étre classés en fonction de leurs caractéristiques de
performance. Caractéristiques comprenant le poids, lI'envergure d'aile, le chargement d'aile, la
gamme, l'altitude maximale, la vitesse, I'endurance et les colts de production sont parametres
de conception importants qui distinguent différents types de drones et fournir des systémes de
classification bénéficiaires. De plus, les drones peuvent étre classifiés en fonction de leurs
types de moteurs [15]. Par exemple, les drones souvent appliqué des moteurs a essence et les
VAC utilisent des moteurs électriques. Les types des systemes de propulsion qui sont utilisés
dans les drones sont différents selon leurs modéles. La classification offres des drones sur la
figure 1.2 qui montre Différents modéles de drones en fonction de leur configuration.
L'organigramme indiqué a la Fig. 1.2 également dans cette organigramme on présent
différents types des modeles existants dans littératures avec les modeles bio des véhicules
aériens nano, qui sont définis comme des oiseaux vivants contr6lables ou des insectes et voler
des oiseaux en taxidermie.

2.1 Classification des véhicules aériens sans pilote

Les principaux aspects qui distinguent les drones d'autres types de petits drones (tels que les
MAYV et les NAV) incluent I'objectif opérationnel le véhicule, les matériaux utilisés dans sa
fabrication et la complexité et colt du systeme de contrle [27]. Les UAV varient
considérablement en taille et en configuration. Par exemple, ils peuvent avoir une envergure
daile aussi large qu'un Boeing 737 ou plus petit qu'un drone radiocommandé [2]. Les
exigences de mission différentes ont créé différents types de drones. Pour cette raison, il est
souvent utile pour classer les UAV en fonction de leurs capacités de mission [15]. Comme
indiqué sur la Fig 1.2, les UAV peuvent étre considérés comme HTOL (prise d'atterrissage
horizontale), VTOL (atterrissage vertical), hybride modele (aile inclinable, rotor basculant,
corps inclinable et ventilateur canalisé), hélicoptere, héli et types non conventionnels. Dans la
Fig. 1.3, différents types des vehicules aériens sans pilote sont présentés. Dans le tableau 1.5,
les caractéristiques de différents types de drones représentés sur la Figure 1.3 sont fournies.
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Figure 1.2 : Différents types de drones aériens.

2.1.1 Lesdrones HTOL et VTOL

Aprés de nombreuses années de développement dans les drones HTOL, il y a quatre
configurations pour ces drones, qui sont spécifiés par le bilan de portance / masse et par la
stabilité et leurs contrdle. lls sont a l'arriere-plan, queue a l'arriere sur des fléches, et des
drones sans ailes ou a ailes plates [37]. Pour mentionné les configurations peuvent avoir les
systemes de propulsion a I'arriere du fuselage (voir Fig.1.3 (a)) ou a l'avant du drone. Aile fixe
Les drones VTOL, utilisent souvent un systeme de propulsion vertical a I'avant de leur
fuselage, comme indiqué dans la Fig 1.3 (b), et ont des ailes croisées. Ce type de drones
peuvent décoller et atterrir verticalement et n'ont pas besoin de piste pour prendre le
décollage.

2.1.2 Lesdrones a rotor basculant, a voilure basculante, a corps inclinable et a ventilateur

canalisé

Pour le mode vol stationnaire, les drones VTOL sont plus efficaces que Ceux de HTOL. lls
ont des limites de vitesse de croisiére en raison du déecrochage des lames qui reculent, mais
généralement pour des missions a plus longue portée, Les drones avec une vitesse de croisiere
plus élevée sont requis [38]. Cependant, la capacite de prise verticale et d'atterrissage est
précieuse. En raison de ces limitations, 1’idée d'avoir un type de drone qui combine la capacité
des deux Les types VTOL et HTOL ont été introduits [39]. Par conséquent, maintenant, il
existe différents types de drones hybrides, y compris le rotor basculant, l'aile inclinable, le
corps inclinable, et le ventilateur canalis¢ UAV, comme indiqué dans la Fig 1.3 (c), (d), (e) et
3 (f) respectivement [40]. Dans les drones a rotor basculant, les rotors sont d'abord a vol
vertical, mais pour le vol de croisiére, ils basculent vers I'avant a travers 90°. En inclinaison
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Les UAV, les moteurs sont généralement fixés aux ailes et inclinés avec l'aile. Dans ce type
de drone, I'angle de l'aile entiere est changé de zéro a 90 afin de convertir ses modes de vol de
I'norizontale a la verticale. Ces deux configurations se déroulent avec succes sous la forme de
drones, mais I'UAV a rotor basculant est le plus efficace en vol stationnaire et le drone a
voilure basculante le plus efficace en vol de croisiére.

Le drone a inclinaison libre de 1’aile libre, comme le montre la Fig. 1.3 (e), est un nouveau
type des drones, distincts des ailes fixes et des ailes rotatives. Il n'est pas aile fixe ou aile
rotative ni aucune combinaison des deux. Dans ce type de drones, l'aile est completement
libre de tourner dans I'axe de tangage et le fuselage est un corps de levage. La paire aile
gauche / droite et la partie centrale le corps de levage sont libres de tourner autour de l'arbre
d'envergure, libre en ce qui concerne le vent relatif, et libre I'un par rapport a l'autre [41-46].
L’inclinaison-corps est également une fixation non conventionnelle d'un type de fléche a un
fuselage tel qu'il change son angle d'incidence par rapport a fuselage en réponse a des
commandes externes. Les mérites de ce type les drones sont a courte distance de prise et
d'atterrissage (STOL), flaner a basse vitesse, et une sensibilité réduite a la variation du centre
de gravité (CG) [41].

Les drones a ventilateur canalisé sont des drones ou leurs «propulseurs» sont enfermés dans
un conduit. Le propulseur de ces drones est appelé «fan». Ce ventilateur est composé de deux
éléments contrarotatifs pour minimiser la rotation du corps par un couple résultant.

Les UAV a ventilateur caréné peuvent non seulement décoller et atterrir verticalement, mais
vous pouvez aussi faire du vol stationnaire et étre contrdlé par deux contre-rotors et quatre
surfaces de contrble (aubes) [38,47]. Méme si la transition en vol de croisiere est facile, le
flux la séparation du conduit est une préoccupation [38].

2.1.3 UAV type Helicoptéres et heli-aile

De nos jours, les chercheurs congoivent et fabriquent différents types d’hélicoptéres sans
pilote pour les prises verticales, I'atterrissage et le vol en vol stationnaire. Il existe quatre
types de drones d'hélicoptéres, a savoir, un rotor unique, coaxial rotor, rotor tandem et quad-
rotor [38,48]. Les drones Heli-aile sont d'autres types de drones qui utilisent une aile en
rotation comme leur lame. lls peuvent faire voler I'hélicoptere verticalement et aussi le drone
a aile fixe, comme indiqué Fig 1.3 (h) [49,50]

2.1.4 Non conventionnels UAVs

Les drones qui ne peuvent pas étre placés dans les catégories définies, considérés comme des
drones non conventionnels. Les robots volants bio-inspirés sont habituellement placés dans ce
groupe. Par exemple, le FESTO AirJelly [51] qui a été inspiré de la méduse, comme le montre
la figure 1.3 (i), est considérée comme un drone non conventionnel. Ce drone glisse dans l'air
grace a son unité centrale d'entrainement électrique et un mécanisme adaptatif intelligent. Ce
drone est capable d'effectuer cette tdche car il consiste en un ballonnet rempli d'hélium.
AirJelly est le premier drone a propulsion péristaltique. Ce nouveau concept de conduite, avec
une propulsion basee sur le principe du recul, déplace le poisson gelé doucement dans l'air
[51,52]. Il y a d'autres drones non conventionnels qui volent régulierement que les UAV
conventionnels, y compris le vol FESTO. Pingouin [51]
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Figure 1.3 : Différents types dUAV, (a) HTOL [28], (b) VTOL [29], (c) UAV a rotor
basculant [30], (d) UAV a voilure basculante [31], (¢) UAV a corps inclinable [32], (f) UAV a
ventilateur canalisé [33], (g) hélicoptere [34], (h) hélicoptére [35] et (i) UAV non
conventionnel [36].

Tableau 1.5 : Les caractéristiques des différents types de drones [28-36].

Nom Fabricant Poids Envergure
de l'aile

[a] RQ-4 Global Hawk Northrop grumman 14,628 kg 39.9m

[b] SkyTote Aerovironment bell helicopter 110 kg 24m

[c] Bell Eagle Eye Cua gh craft Itd 1020 kg 7.37Tm

[d] UAV Quad Tilt Wing Freewing tilt-body 23 kg 2m

[e] Specs (Model 100-60) Technology (usa) 215 kg 49m

[f] V-bat Martinuav 31 kg 2.74m

[9] MQ-8 FireScout Northrop grumman 225kgtol43kg 8.4 m

[h] Boeing X-50 Dragonfly Boeing and darpa 645 kg 271 m

[i] Air Jelly Festo — —

2.2 Classification de micro drone ( pUAVs)

Un pUAYV ou petit UAV (SUV) est un véhicule aérien sans pilote assez petit pour étre
portable. Il est généralement lancé a la main et ne nécessite pas de piste pour le décollage
[53]. Les ptUAV sont plus gros que les micro-véhicules aériens (MAV), mais peuvent étre
transportés par un soldat et plus petits que les LUAV qui ne peuvent pas étre transportés et
lancés a la main. Les pUAV ont des configurations trés différentes. Comme le montre la
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figure I. 4, les tUAV peuvent étre classés dans les catégories suivantes: HTOL, VTOL,
modele hybride (aile basculante, rotor inclinable, corps pivotant et ventilateur canalisé),
hélicoptere, ornithoptere (aile battante), hélicoptere, cyclocoptére et les types non
conventionnelle.

Les HUAV non conventionnels HTOL, VTOL, a bascule, a aile inclinée, a corps incliné, a
ventilateur canalisé, et non conventionnels sont similaires aux modéles d'UAV mais ont
souvent une taille et un poids inférieurs a ceux-ci, comme le montre la figure 1.4 (a), (b), (c),
(d), (e), (), (9) et (K), respectivement. Le tableau 1.6 présente les caractéristiques de certains
MUAV illustrés a la figure 1.4

Tableau 1.6 : Les caractéristiques des différents types de yUAV [54-60,62].

Nom Fabricant Poids Envergure
de I'aile
[a] Q-11 Raven AeroVironment Micro 1.91 kg 1.3m
[b] HeliSpy 11 Autonomous Systems LLC, 2kg -
USA
[c] ITU Tilt-Rotor Turkish UAV research Japan - -
[d] QUX-02 Aerospace Exploration 3.4 kg -
[f] T-Hawk Agency - 1.38m
[g] Sniper 032 DARPA - -
[h] SmartBird Alpha Unmanned Systems 450 g 1.8m
FESTO 1.96 m
[i] Cyclocopter ADEX Korean Aerospace Research - -
Institute

2.2.1  Ornithopter pUAVS

Un ornithoptere, est dérivé des mots grecs d'ornithos ce qui signifie oiseau et pteron qui
signifie une aile, qui est en train de flirter en ouvrant et fermant ses ailes. L'idée d'inventer des
ailes d'oiseau pour voler se référe aux anciennes légendes grecques sur Daedalus et lcarus.
Roger Bacon, a ses écrits en 1260 CE, a été parmi les premiers a proposer l'idée de vol
avancé. Léonard de Vinci, vers lI'anneée 1490, a commencé a étudier le vol des oiseaux. Il a
conclu que les humains sont trop lourds pour voler avec des ailes attachées a leurs bras. En
conséquence, il pensait a une machine qui a permis au pilote de déplacer de grandes ailes au
moyen de la main axels, pédales, et un systeme de poulies [64,65]. Le premier ornithoptére a
été construit vers 1870 en France par Gustav Trouvé, qui a parcouru environ 70 m dans une
exposition en France [64,66]. Récemment, les chercheurs ont congu et fabriqué des drones
flottants. Par exemple, FESTO a congu une aile flottante, appelée Smart-Bird avec une
envergure d'aile égale a 1,96 m qui peut voler comme un oiseau de mer [67].
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Figure 1.4 : Différents types de pUAV, (a) HTOL [54], (b) VTOL [55], (c) rotor basculant
[56], (d) aile inclinable [57], (e) corps basculant, (f ) ventilateur a conduit WUAYV [58], (g)
hélicoptere [59], (h) ornithoptére [60], (i) ornicopter [61], (j) cyclocopter [62].

2.2.2  Ornicopter pUAVS

Un ornicopter est un hélicoptere sans rotor de queue, mais avec des ailes ce volet comme des
ailes d'oiseau, comme le montre la figure 1.4 (i). Le nom, ornicopter est un contraction des
mots ornithoptere et hélicoptere. En d'autres termes, Un hélicoptére est un hélicoptére qui
flashe ses ailes comme un oiseau pour entrer dans I’air [68]. Ingénieurs aéronautiques a
I'Université de technologie de Delft [68,69] pensait que par flapper les pales du rotor principal
d'un hélicoptére comme les ailes d'un oiseau, ils peuvent se passer du rotor de queue et éviter
les inconvénients du systeme NOTAR (NO TAil Rotor) et augmenter la liberté de mouvement
en battant comme un oiseau [70].

2.2.3 Cyclocopter pUAVs

Le cyclocopter ou cyclogyro sont des pUAV qui utilisent des rotors cycloidaux
qui consistent en des profils aérodynamiques tournant autour d'un axe horizontal pour générer
des forces de portance et de poussée, comme le montre la figure 1.4 (j). lls peuvent décoller,
atterrir, verticalement et planer comme un hélicoptére. L'aile cyclocopter ressemble a une
roue & aubes, avec des profils remplacant les palettes [71]. Bin et al. [72] de I'Université
nationale de Singapour ont d'abord construit un pUAV cyclogyro qui pouvait planer et tourner
a la fin d'une attache [72].

2.3 Classification des MAVs

Les avions MAV sont des micro-avions généralement d'une longueur inférieure a 100 cm et
d'un poids inférieur a 2 kg [73]. Ces drones sont regroupés en neuf catégories: aile fixe, aile
flottante, VTOL, aile rotative, tiltrotor, hélice canalisée, hélicoptére, ornicopter et types non
conventionnels. Ces drones peuvent transporter des capteurs visuels, acoustiques, chimiques
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et biologiques [74], comme le montre la figure 1.5. Différents types de micro-aéronefs attirent
diverses disciplines, notamment l'aérospatiale, la mécanique, I'électricité et I'ingénierie
informatique [75]. Le programme DARPA (Defense Advanced Research Projects Agency)
limite ces drones aériens a une taille inférieure a 150 mm en longueur, largeur ou hauteur et
pesant entre 50 et 100 g [7,76], mais aprés I'avénement des NAV et PAV, la définition de
MAYV a été modifiée. Par conséquent, dans cette revue, les dimensions de ces drones sont
comprises entre 15 cm et 100 cm et leur poids entre 50 g et 2 kg. La plus petite dimension des
MAYV, comparée aux UAV, leur offre une plage de performance plus large [6].

La premiére recherche compléte sur le VMA a éte réalisée en 1993 a I'Institut RAND [77,78].
Dans la derniére décennie, en raison de la rapidité avancée en microtechnique, les VMA ont
attiré beaucoup d’attention. En conséquence, dans les années suivantes, plusieurs recherches
ont été menées sur les micro-plans [79,80]. En plus de leurs petites tailles, ces types d'avions
sont capables de voler a basse vitesse. Les MAV volent principalement a basse altitude pour
diverses applications, telles que la surveillance des emplacements dangereux, le suivi des
cibles spécifiques ou la cartographie. Le vol de MAV a basse altitude les place a l'intérieur de
la couche limite atmosphérique, un régime particulierement turbulent qui les rend sensibles a
ces perturbations atmosphériques [81].

Par conséquent, la conception et la fabrication de ces drones doivent étre effectuées avec
précision. La conception des micro-aéronefs differe généralement de celle des drones
conventionnels en raison des missions de vol non traditionnelles et de la réduction du temps
requis pour la conception, la production et I'évaluation de ces drones [82]. Comme pour
VTOL, rotor inclinable, ventilateur canalisé, hélicoptere, orchidée, et MAV non
conventionnels, ils sont similaires aux modéles pUAV mais ont une taille et un poids
inférieurs a ceux-ci, comme illustré a la figure 1.5 (e), (f), (9), (h), (i) et (j), respectivement.
Les caractéristiques de quelques-uns des MAYV représentés sur la figure 5 sont indiquées dans
le tableau 1.7

Tableau 1.7 : Les caractéristiques des différents types de MAV [6,83-86].

Nom Fabricant Poids Envergure de
I'aile

[a] Inverse Zimmerman Isfahan University of Technology 430g  43.2cm

[b] Thunder I Isfahan University of Technology 350g 70 cm

[c] NPS flapping-wing Naval Postgraduate School 14 ¢ 23 cm

[d] Apollo IdeaFly 1200g 35cm

[e] VTOL UAS Cranfield Aerospace Solutions — —

[f]GFS 7 JL Naudin 526 g 60cm
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Figure 1.5 : Différents types de MAV, () aile fixe [6], (b) aile flottante [83], (c) aile fixe /
battante [84], (d) aile rotative [85], (¢) VTOL [86] , (f) un ventilateur canalisé [87], (g) un
rotor basculant, (h) un hélicoptére [88], (i) non conventionnel, (j) ornicopter [89].

2.3.1 Voilure fixe MAVs

Les MAV a voilure fixe, comme le montre la figure 1.5 (a), consistent souvent en une aile
rigide, le fuselage et les queues qui utilisent un moteur et une hélice comme systeme de
propulsion et peuvent couvrir un large éventail d'environnements opérationnels possibles, y
compris la jungle, le désert, les environnements urbains, maritimes, montagneux et arctiques
[90,91]. En raison de leurs petites dimensions par rapport aux UAV et de leur faible puissance
requise, les MAV a voilure fixe sont plutdt cachés. Faible section radar, et sont tres difficiles a
détecter [26,90]. De plus, les progres de la technologie de micro-fabrication permettent drones
a produire en grandes quantités et a faible colt. Les MAV a voilure fixe appliquent souvent
une aile a faible rapport d'aspect qui est spécifiée par un champ d'écoulement tridimensionnel
[92]. Les MAV a voilure fixe qui volent dans les environnements, tels que les zones urbaines
ou boisées, nécessitent des ailes courtes avec de faibles rapports d'allongement car les drones
aux ailes plus longues sont assez délicats et susceptibles de heurter les obstacles [93].

En raison des applications des MAYV, telles que la collecte de données ou la patrouille, il est
tres important d'avoir une endurance et une portée élevées. Il convient de mentionner que ces
deux caractéristiques sont proportionnelles au rapport entre la portance et la trainée.
Habituellement, les MAV a ailes fixes avec plus de valeurs de portance / trainée donnent de
meilleurs résultats que ceux avec des valeurs plus basses. Le groupe de Mueller [74,94]
démontré I'importance des formes de carrossage et d'aile (forme de plan) en effectuant des
recherches en soufflerie. Ils ont indiqué que les plaques cambrées offrent une meilleure
performance aérodynamique [95]. Les MAV a voilure fixe ont une portée et une endurance
plus longues et peuvent voler a plus haute altitude que les MAV a voilure tournante et a
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voilure tournante qui exécutent habituellement des missions a I'intérieur avec une vitesse de
vol plus lente [96]. Il existe différents types de plans qui sont: des ailes coniques
rectangulaires avec des bords d'attaque balayés, Zimmerman, Zimmerman inverse et
elliptique [91,97].

2.3.2 Ailes battantes MAVs

Ailes battantes sont généralement congues en trois classes, a savoir, MAV, NAV, et PAV. Les
ailes flottantes PAV sont inspirées des insectes, et les ailes flottantes NAV sont inspirées des
organismes entre les trés petits oiseaux et les immenses insectes, tels que les colibris et les
mouches draconiques [98,99].

Les MAV a ailes battantes sont constitués des ailes flexibles et fleres qui utilisent un
mécanisme d'actionnement pour leur mouvement flottant. La plupart des ailes flottantes ont
des ailes flexibles et lIégeres comme observées chez les oiseaux et les insectes, ce qui indique
que la flexibilité et le poids des ailes sont importants pour leur efficacité aérodynamique et
leur stabilité de vol [100-102]. La recherche sur les ailes flottantes naturelles et artificielles a
montré que ces types de véhicules aériens ont plus de complexités par rapport aux ailes fixes
et rotatives, principalement en raison de leur aérodynamique complexe [103].

Par conséquent, les oiseaux, les chauves-souris et les insectes ont été étudiés par des
biologistes et les chercheurs de drones pendant des années, et I'étude active dans la
communauté d'ingénierie aérospatiale, motivée par l'intérét pour les ailes mobiles, a augmenté
rapidement [104].

L'inspiration biologique indique que voler avec des ailes flamboyantes présentes des
avantages uniques en termes de manceuvrabilité. Il existe des défis fondamentaux pour les
ailes fixes et tournantes de voler de maniere fiable lorsque leur taille est réduite. Lorsque la
surface de l'aile est réduite, il se produit une transition vers un faible nombre de Reynolds qui
réduit I'efficacité de l'aile aérodynamique [7] .dans le tableau 1.8, la gamme de nombres de
Reynolds pour différentes classes de micro drones et les configurations d'ailes proposées. Aile
flottante, et I'aile rotatoire pour chaque gamme sont montrées [105].

Le nombre de Reynolds est I'un des principaux parameétres qui détermine l'ascenseur et la
trainée des véhicules aériens. Pour les tres petits drones, il faudra trés probablement un
écoulement laminaire, mais pour les plus grands drones qui ont des nombres de Reynolds plus
élevés, des écoulements mixtes laminaires et turbulents se produisent avec une transition
possible. De plus, on peut voir que pour des nombres de Reynolds compris entre 10 * et 10 ©,
les drones présentent un flux phénomeéne appelé bulle de séparation laminaire (LSB) [105].
Ces LSB créent généralement une trainée supplémentaire lorsqu'ils déplacent le flux externe
non-transparent. Les drones qui fonctionnent a un faible nombre de Reynolds utilisent des
moyens différents pour générer des forces aérodynamiques. Par exemple, les drones a ailes
fixes avec un faible rapport d'aspect présentent des flux tridimensionnels et une transition
turbulente laminaire. Les ailes battantes générent des flux instables qui determinent la
portance et la trainée. Les drones a voilure fixe et a voilure tournante qui fonctionnent a un
faible nombre de Reynolds sont enclins a la séparation des flux, ce qui entraine une
augmentation de la trainée et une perte d'efficacité. Méme en I'absence de séparation des flux
dans ces types de drones, le faible nombre de Reynolds entraine des rapports levée-trainée
plus faibles de O (100) a O (1) [105,106].
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Une aile battante a le potentiel de bénéficier des avantages d'autres types de micro-drones
[107]. La capacité de vol stationnaire des insectes, associée a la possibilité d'une transition
rapide vers le vol vers l'avant, fournit un drone idéal pour la recherche et le sauvetage et
d'autres applications [108,109]. Les MAV a ailes battantes peuvent étre concgus et fabriqués en
trois configurations, a savoir le monoplan, le biplan et le tandem [110]. Les ailes flottantes du
monoplan appliquent une seule paire d'ailes pour générer le méme effet que les oiseaux,
comme le montre la figure 1.6 (b). Les tandems ont deux paires d'ailes, avec une aile derriére
l'autre, volant indépendamment de la méme maniére que les mouches draconiques, comme le
montre la figure 1.6 (b). La configuration du biplan, représentée sur la figure 1.6 (c), comporte
deux paires d'ailes superposees, avec une aile placée au-dessus de l'autre et n'existant pas dans
la nature [110-112]. Dans le tableau 1.9, fabricant, poids et aile La portée des drones a ailettes
flottants représentes sur la figure 1.6.

2.3.3 MAV a ailes mobiles / fixes

La recherche sur I'aérodynamique instationnaire a faible nombre de Reynolds et la propulsion
a aile mobile a mis au point un modeéle inhabituel véhicule micro air propulsé. Les MAV fixes
/ & ailes mobiles sont hybrides les conceptions qui utilisent des ailes fixes pour le levage et des
ailes flottantes pour la propulsion, comme représenté sur la figure 1.5 (c). Dans ce type de
véhicules & micro-air, le drone se compose généralement d’une aile a faible rapport d'aspect
avec une paire trainante d'ailes a haut rapport d'aspect qui se déplacent en contre-phase [84].
La partie aile mobile augmente I'efficacité, fournit une plate-forme équilibrée mécaniquement
et aérodynamiquement, et désactive le décrochage sur l'aile fixe en entrainant le débit [84]. Ce
type de drone peut également étre vu en dragon mouche avec des ailes en tandem, ou ils
appliquent deux paires d'ailes pour augmenter les forces de portance et de poussée.

2.3.4 MAV avoilure tournante

L'un des mérites importants des VAC par rapport aux autres drones, tels que les UAV, est leur
petite taille, qui leur permet de voler dans des espaces confinés [113]. Ceci est
particulierement vrai pour les MAV a voilure tournante qui peuvent planer et qui ont une
grande maniabilité [114]. Comme représenté sur la figure 1.5 (d), ayant des pales rotatives ou
des systemes a hélice, ils sont appelés drones a voilure tournante. Contrairement aux modéles
a ailes fixes, ces drones peuvent voler dans toutes les directions, horizontalement,
verticalement, et peuvent également planer dans une position fixe [38]. Ces caractéristiques
en font des drones parfaits pour arpenter des zones difficiles d'acces, telles que les pipelines,
les ponts, etc. [115,116]. Les drones a voilure tournante, similaires aux hélicoptéres, la
rotation constante des pales du rotor [38]. Dans ce type de MAYV, plusieurs lames peuvent étre
utilisees. Ainsi, de nos jours, les chercheurs ont concu et fabrique différents types de drones
allant de un a douze moteurs.

Tableau 1.8 : La gamme de nombre de Reynolds pour différents types de micro-drones [105].

Type PAV NAV MAV HUAV UAV

Nomber de reynolds 10%-104 10*-5.10* 5.108-2.10° 2.10°-5.10° 5.10°-2.10°

Configuration Battement  Fixe, rotative, Fixe, rotative, fixe fixe
battante battante




Chapitre | Classifications, et applications des drones

[112].

Tableau 1.9 : Les caractéristiques des drones a ailes battantes avec différentes configurations
[110-112].

Nom Fabricant Poids Envergure de
I'aile

[a] Slow Hawk 2 Kinkade R/C 3979 106.7 cm

[b] BionicOpter FESTO 175¢ 63 cm

[c] Butterflys spy drone Israel Aircraft Industries (1Al) 12 ¢ 20cm

Ceux qui sont constitués d'un moteur et d'une lame sont connus comme mono-copters qui ont
été inspirés des graines tourbillonnantes qui tombent de certains arbres [117,118], comme le
montre la figure 1.7 (a). Les MAV a ailes rotatives a deux, trois, quatre, cing, six, huit, dix ou
douze moteurs sont appelés bi-hélicoptéres, tricopters, quadri-rotors ou quadricoptéres, penta-
copters, hexa-copters, les octo-copters, les déca-copters et les dodeca-copters [119,120].
Parmi les MAYV a voilure tournante, les quadricopteres et les hexa-copters sont les drones les
plus connus [27]. Différents types d'ailes rotatives sont présentés a la Fig. 1.7.dans le tableau
1.10, les caractéristiques de certaines ailes rotatives présentées a la Fig. donnée.

Tableau 1.10: Les caractéristiques des drones a voilure tournante avec différentes
configurations [121, 122, 124, 125, 127].

Nom Fabricant Poids Envergure de
I'aile

[a] Monocopter Massachusetts Institute of 17559 40.64 cm
Technology (MIT)

[b] OVIWUN [d] Aeryon Trek Aerospace Inc Aeryon Labs - -

Scout of Waterloo,

[f] ZALA 421-21 Ontario, Canada 1700 g 80 cm

[h] Distributed Flight ZALA AERO - -

Array Raffaello D'Andrea
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Figure 1.7 : Différents types de MAV a voilure tournante, (a) mono-copter [121], (b) double-
copter [122], (c) tri-copter [123], (d) quad-copter [124] (e) penta copter, (f) hexa copter [125],
(9) octo-copter [126], (h) deca-copter [127], (i) dodeca-copter [128].

2.4 Classification des NAVs

En plus des micro-véhicules aériens, DARPA a lancé un autre programme sur les nano-
veéhicules aériens (NAV) [129,130], des drones extrémement petits et légers avec une
longueur d'aile maximale de 15 cm [129] et un poids inférieur a 50 g. Ces types de drones ont
une portée inférieure a 1 km et une altitude de vol maximale d'environ 100 m [130,132]. Il
existe différentes configurations pour les NAV, telles que les ailes fixes, les ailes tournantes et
les ailes flottantes qui sont représentées sur la figure 1.8. Les caractéristiques de quelques-unes
des NAV présentées sur la figure 8 sont indiquées dans le tableau 1.11.

e

Figure 1.8 : Differents types de NAV, (a) aile fixe [133], (b) aile flottante [134], (c)
hélicoptere [135], (d) monocopter [136], (e) quadrotor [137] (f) hexacoptere [138] et (g et h)
Non conventionnel [139,140].
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Tableau 1.11 : Les caracteéristiques des différents types de NAV [133-139]

Nom Fabricant Poids Envergure de
I'aile

[a] Black Widow AeroVironment 56.5¢ 15.2cm

[b] Nano Hummingbird AeroVironment 199 16 cm

[c] Black Hornet Nano Prox Dynamics 16 ¢ 10 cm

[d] Robotic samaras University of Maryland - 7.5cm

monocopter

[e] CrazyFlie Nano Bitcraze 199 9cm

Quadcopter

[f] Mini X6 Micro Hexacopter HobbyKing 529 13 m

[g] Entomopter Georgia Tech Research 509 15 m
Institute

2.5 Classification des PAVs

Au cours des derniéeres années, les chercheurs ont tenté de concevoir et de fabriquer des
drones en fonction de la taille des insectes [141-144]. A cette fin, une nouvelle classe de
drones a été définie, qui est reconnue comme Pico Air Véhicules (PAV) [142].

En raison de leur petite taille et de leur faible poids, il existe seulement quelques types de
PAV. Les quadrotors et les ailes flottantes sont les modéles utilisés dans la classe PAV. Entre
les types mentionnés, récemment, les ailes PAV flottantes ont recu plus d'attention que les
ailes rotatives (quadrotor) parce que les insectes volants ont montré des performances de vol
incroyables, comme le vol stationnaire, Accélération brusque, et virage rapide [141]. De
nombreux chercheurs ont travaillé sur des drones microrobotiques. Shimoyama et al. [143]
étaient les pionniers qui travaillé sur le vol microrobotique. 1ls ont proposé un concept pour
un microrobot avec un squelette externe et des articulations élastiques comme chez les
insectes. Alors que différents groupes ont développé des approches différentes pour concevoir
des microrobots volants, Dickinson et al. [144] ont essayé de construire un drone de la taille
d'un insecte avec une envergure daile d'environ 25 mm et pesant environ 100 mg. Afin
d'enquéter sur le vol de la papillon, Tanaka et al. [141] ont mis au point une ailette volante de
type beurre mouche, minuscule et 1égeére, dont le poids, I'envergure des ailes et la fréquence
étaient respectivement égaux a 0,4 g, 140 mm et 10 Hz. Wood et al. [142] a lancé le projet
"RoboBee" pour la conception et la fabrication de PAVs a ailes mobiles. Différents types de
véhicules pneumatiques sont représentés sur la figure 1.9. Dans le tableau 1.12, les
caractéristiques des deux véhicules pneumatiques fabriqués sur la figure 1.9 sont représentées

2.6 Poussiére intelligente SD

De nos jours, la combinaison de la nanotechnologie, capteur sans fil réseaux, et les systémes
micro-électro-mécaniques (MEMS) ont un réle important dans une grande variété
d'applications, telles que le contréle du climat, la sécurité des batiments et la surveillance de
I'environnement [150]. Un des exemples intéressants d'une technologie de réseau de capteurs
est le projet poussiére intelligente qui consiste en des centaines a des milliers de systemes
micro électromécaniques minuscules pouvant étre utilisés pour la détection de lumiére,
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température, vibration, magnétisme ou produits chimiques [151]. Ces robots sont
généralement répartis sur certaines zones pour effectuer leurs taches définies. Par exemple, les
neeuds de poussiére intelligents peuvent étre déplacés par les vents ou peuvent méme rester
suspendus dans l'air pour surveiller les conditions météorologiques, la qualité de I'air et
beaucoup d'autres phénomeénes [152].

Les concepts de la poussiére intelligente ont émerge d'un atelier a RAND en 1992 et d'une
série d'études DARPA en 1990 [152], puis élargis par Warneke et al. en 2001 [152]. Pister et
ses coauteurs [152] ont essayé de concevoir un systeme de communication sans fil pour
I'envoi et la réception de données a partir de systémes de poussiére intelligents. La poussiére
intelligente se compose généralement de plusieurs poussieres et chaque mote contient un ou
plusieurs capteurs, une alimentation, des circuits analogiques, une communication
bidirectionnelle, et un microprocesseur programmable [152]. Selon la source d'alimentation,
qui peut étre basée sur des cellules solaires ou des piles minces, la taille des grains de
poussiere peut varier de 1 mm a 3 mm [152]. Ces poussieres peuvent étre appliquées a la fois
pour des applications commerciales et militaires. En ce qui concerne les applications
militaires, les poussieres contiennent généralement des vibrations et des capteurs de champ
magnétique qui peuvent étre fournis & la zone cible par des véhicules aériens sans pilote
(UAV) ou des véhicules a micro-air (MAV). Récemment, il y a eu un effort pour incorporer
des capteurs chimiques et biologiques aux poussiéres [152] .dans la Fig. 1.10, des vues
schématiques de la poussiére intelligente sont montrées.

Figure 1.9 : Différents types de PAVSs, (a, b, ¢, et d) aile battante [145-148], et (e) quadrotor
[149].
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Tableau 1.12: Les caracteéristiques des différents types de PAV [148,149].

Nom Fabricant Poids Envergure de
I'aile

[d] RoboBees Harvard University 0.5¢9 3cm

[e] Mesicopter Stanford University 1.5¢ 1.5cm

2.7 Bio-drones

En raison de I’importance de la reconnaissance et des patrouilles dans les applications civiles
et militaires, I’application de nouveaux instruments pour ces tdches a suscité beaucoup
d’attention. Parfois, des drones énormes, tels que Global Hawk, sont congus et développés
pour réaliser ces missions.

Comme mentionné précédemment, cependant, les micro-drones avec des dimensions plus
petites et les poids pourraient attirer I'attention des centres militaires et civils. 1l existe
différentes techniques pour la conception et la fabrication de petits drones. Une de ces
techniques est l'inspiration des oiseaux et des insectes. 1l existe d'autres techniques qui
proposent l'utilisation des oiseaux et des insectes morts pour la reconnaissance et la patrouille
ou d'autres missions au lieu de la conception et de la fabrication de drones artificiels [152].
Par conséquent, certains insectes vivants ou oiseaux qui peuvent étre contrélés en utilisant des
puces électriques sur eux peuvent étre utilisés. Ensuite, les différents types de bio-drones
seront discutés. Dans ce chapitre, les bio-drones sont divisés en deux catégories, a savoir la
taxidermie et les drones vivants.

2.7.1 Taxidermie bio-drones

L'une des idées novatrices présentées ces derniéres années est utilisées les cadavres d'animaux
ou d'oiseaux comme plateformes de vol pour les drones. En d'autres termes, les corps de
taxidermie des animaux et des oiseaux ont été appliqués comme une partie structurelle des
drones et sont combinés avec d'autres parties, telles que batteries électriques et capteurs.
jansen [152] a été le pionnier de I'utilisation corps de taxidermie d'animaux en tant que plates-
formes flottantes. Il a appliqué les cadavres de différents animaux dont le chat, le rat,
l'autruche, etc., pour fabriquer des quadrupédes (Orvillecopter et OstrichCopter), tricopter
(Ratcopter), etc. Méme si les cadavres des chats et des rats ne sont pas des exemples
pertinents des structures efficaces de vol, I'application du méme concept pour les oiseaux
taxidermies peut étre considérée comme de nouvelles plates-formes pour les ailes flottantes.
Des scientifiques de l'université de Duke avec la coopération d'étudiants en ingénierie et un
taxidermiste ont appliqué un oiseau mort taxidermisé animée par une robotique pour étudier le
comportement du marais espéces de moineaux. lls ont programmé de simples puces
informatiques Picaxe et construit un minuscule moteur linéaire pour entrer dans la cavité de
I'oiseau nommé Robosparrow [152]. Méme si cet oiseau taxidermie a été utilisé pour les
études de biologie, il donne aux chercheurs de nouvelles idées pour utiliser les oiseaux de
taxidermie comme drones. Différents types de bio-drones de taxidermie sont présentés dans
Fig. 1.11.
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2.7.2 Bi-drones vivants

Développement de systémes radio de faible puissance et miniaturisation de Des circuits
numériques couplés a des études de neurophysiologie et a la dynamique des oiseaux et des
vols d'insectes peuvent fournir la capacité de contréler les vols des oiseaux et des insectes.
Selon les progreés de la technologie de micro-fabrication et des progres considérables dans la
compréhension du vol des insectes, les chercheurs ont commencé a construire des robots de
taille d'insecte. Cependant, en raison des limites de la technologie actuelle et des
connaissances du vol d'insectes, la fabrication de minuscules volants qui peuvent bien voler
dans des environnements réels est une tache difficile. De nos jours, le plus petit micro drone
est la mouche microrobotique qui a €té construit a Harvard Microrobotics Laboratoire avec
60 mg poids total [152]. Méme si ces minuscules drones évoluent rapidement, ils sont
actuellement aux prises avec des difficultés a reproduire les efficiences mécaniques et les
densités de puissance des sources d'énergie existantes.

Récemment, certains chercheurs [152] ont tenté de résoudre les problemes mentionnés en
fusionnant des systéemes de contrdle et de communication synthétiques a des insectes vivants
dans le but de contrdler la liberté de mouvement. En outre, les scientifiques du centre de
recherche de technologie d'ingénierie de robot a I'université des sciences et de technologie de
Shandong en Chine pourraient attacher une puce électronique au cerveau d'un pigeon qui leur
a permis de contréler a distance les mouvements des pigeons. lls ont utilisé des électrodes
minces qui ont été implantées dans le cerveau du pigeon dans des endroits responsables du
mouvement [152]. De plus, les oiseaux peuvent étre équipés de certains capteurs, tels que
GPS, modems et caméra, et libérés dans la zone cible pour effectuer la mission sans avoir le
contréle de leurs mouvements. Différents types de bio-drones vivants sont présentés a la Fig.
1.12.

Figure 1.10 : (a) Structure des particules de poussiere intelligentes, (b, c, d et e) des particules
de poussiére intelligentes et (f et g) application de poussiéres intelligentes [152].
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2.8 Drones hybrides

De nos jours, des efforts sont faits pour concevoir et fabriquer des drones avec des capacités
differentes qui peuvent étre appliquées dans divers environnements. Différents drones ont été
inventés ayant la capacité de marcher et se deplacer sur le sol et I'eau ou nager et plonger sous
I'eau. Un char-quadcopter hybride a été créé par une compagnie nommée «B» qui, en réponse
a la commande d'un commutateur, peut transformer le drone d'un réservoir a canons en un
quadcoptere voltigeur (figure 1.13 (a)) [152 ] Le robot DALER est un drone qui vole et se
déplace [152] qui consiste en une aile flottante avec une morphologie adaptative qui permet
au robot d'effectuer le vol a longue distance et de marcher dans des environnements cibles
pour des explorations locales.

Ce drone a été inspiré de la chauve-souris vampire Desmodusrotundus qui peut effectuer une
locomotion aérienne et terrestre avec des échanges commerciaux limités (Figure 1.13 (b))
[152]. En outre, le véhicule micro-aérien (MALV) qui a été concu par Bachmann et al. [5] est
un autre drone qui peut voler et marcher sur un terrain accidenté en utilisant un train de
roulement roue-jambe passivement conforme (figure 1.13 (c)). Parrot Hydrofoil est un drone
qui est considéré comme un robot hybride remarquable dans l'air et I'eau (figure 1.14 (a))
[152].

Des chercheurs de l'université Rutgers ont développé un vol et une plongée drone pour aider
les opérations de recherche et de sauvetage, désamorcer mine sous-marine menaces et
surveiller les déversements d'hydrocarbures (figure 1.14 (b)) [152]. De plus, il y a un autre
type de drone hybride nommé HexH20, qui a la capacité voler et plonger sous I'eau (figure I.
14 (c)) [152]. Les chercheurs du A erial Robotics Laboratory de I'lmperial Collége de Londres
a concu une aile multimodale flappante MAYV inspirée d'un amphibie oiseau qui peut voler,
plonger dans I'eau et reprendre le vol. Ce micro-véhicule aquatique (AquaMAV) est censé
surveiller la qualité de I'eau et effectuer des opérations de recherche et de sauvetage et des
explorations sous-marines (figure 1.14 (d)) [152] .dans ces Figs. 1.13 et 1.14, les drones
hybrides air-sol et air-eau sont présentés. Dans le tableau 13, les caractéristiques des différents
types de drones hybrides représentés sur les Fig. 1.13 et .14 sont fournies.

Figure 1.11 : Drones de taxidermie (Bio-drones taxidermiques) (a) Orvillecopter, (b)
Ratcopter, (c) OstrichCopter, et (d) Robosparrow [152].
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Figure 1.12 : Bio-drones vivants (a) Coléoptere controlé, (b) Schéma du pigeon contr6lé, (c et
d) [152].

Figure 1.13 : Drones hybrides air-sol: (a) quadcoptére a réservoir [152], (b) robot DALER
[152], et (c) MALV [5].

3. Applications des drones

Les applications de drones couvrent un large éventail d’applications civiles et militaires. Les
drones peuvent effectuer des missions a l'intérieur et a I'extérieur dans des environnements
tres difficiles [152]. Les drones peuvent étre équipés de divers capteurs et caméras pour faire
du renseignement, de la surveillance et missions de reconnaissance. Les applications des
drones peuvent étre catégorisées de différentes facons. Il peut étre basé sur le type de missions
(militaires / civiles), le type de zones de vol (extérieur / intérieur), et le type des
environnements (sous-marins / sur l'eau / sol / air / espace). Sur la figure 1.15, un
organigramme de différents types d'applications de drones est montré [152].

Comme le montre la figure 1.15, les drones ont une variété d'applications dans notre vie
quotidienne. Les drones peuvent désormais avoir plus de deux cents applications selon leurs
types [152]. Par exemple, ces drones peuvent étre utilisés pour des missions de recherche et
de sauvetage, la protection de I'environnement, envoi et livraison, missions dans les océans ou
autres planétes et autres applications diverses [152]. Ces drones peuvent fournir un apergu
rapide autour de la zone cible sans danger. Drones equipés de caméras infrarouges peuvent
donner des images méme dans I'obscurité [152]. Par exemple, en raison de leurs dimensions
réduites, les micro-drones peuvent étre utilisés pour la reconnaissance a l'intérieur des
batiments. [130,152], les petits drones sont actuellement le seul moyen de "regarder" a
I'intérieur des batiments dans le champ de bataille. Ils peuvent porter des capteurs spécifiques
pour localiser les menaces biologiques, nucléaires, chimiques ou autres [152]. Ensuite,
certaines des applications civiles des drones sont discutées.

E
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Figure 1.14 : Drones hybrldes air-eau: (a) Hydroptére de Parrot [152], (b) Drone de
I'Université Rutgers [152], (c) HexH20 [152] et (d) AquaMAYV [152].

Tableau 1.13: Les caractéristiques de différents types de drones hybrides [5,152].

Nom Fabricant Poids Envergure de
I'aile
[13-a] B-Unstoppable Bgobeyond Laboratory of 84 ¢ 23.5¢cm
Intelligent
[13-b] DALER Systems (EPFL) and (NCCR) 393 ¢ 72 cm
[13-c] MALV Supported by U.S. Department 118¢ 30.5¢cm
of Defense
[14-a] Parrot Hydrofoil Parrot 247 g 34 cm
[14-b] Rutgers University Supported by the Office of 2000 g 90 cm
drone Naval Research
[14-c] HexH20 QUADH20 4700 g 74 cm
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Figure 1.15 : Classification des applications des drones.
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3.1 Missions de recherche et de sauvetage

L'une des applications importantes des drones est de les utiliser dans des missions de
recherche et de sauvetage [152]. Dans les opérations de recherche et de sauvetage, chaque
seconde est vitale. Pour fonctionner le plus efficacement possible, il est important de pouvoir
obtenir une vue d'ensemble rapide de la situation. Alors que les avions habités et les
hélicoptéres ont besoin de temps pour étre préts a faire la mission, les drones peuvent étre mis
en action immédiatement sans perte de temps [152]. En raison du réle important des drones
dans les missions de recherche et de sauvetage, ils ont attiré I'attention de nombreux
chercheurs. A cette fin, plusieurs drones ont été congus et fabriqués pour effectuer ce type de
missions [152]. Sur la figure 1.16, différents concepts de drones de recherche et de sauvetage
sont représentés

Figure 1.16 : Application des drones dans les missions de recherche et de sauvetage [152].

3.2 Protection environnementale

Bien que les drones soient considérés comme une partie essentielle des missions militaires, ils
sont de plus en plus utilisés pour réaliser des actions environnementales telles que la gestion
des parcs nationaux et des terres agricoles, le suivi de la faune dans différentes zones,
I'observation des effets du changement climatique et différents écosystemes des foréts
tropicales aux océans [152]. Ces drones peuvent étre utilisés pour la reconnaissance et
I'investigation des catastrophes naturelles, y compris les feux de forét, les avalanches sur les
montagnes, etc. [152]. Sur la figure 1.17, certains types de drones utilisés pour la protection de
I'environnement sont montrés.
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Figure 1.17 : Application de drones dans la protection de I'environnement.

3.3Envoi et livraison

Récemment, le service de livraison de drones est devenu un sujet intéressant pour différentes
entreprises a travers le monde. Par exemple, Amazon et Google aux Etats-Unis [152], DHL
post service en Allemagne [152], et de nombreuses autres entreprises utilisent des drones pour
livrer des paquets aux clients. Pour la livraison, les drones congus atterrissent et se retirent
verticalement et ont I'adresse du client pour transporter les cargaisons. Sur la figure 1.18,
certains drones de livraison sont présenteés.

Figure 1.18 : Application des drones dans I'envoi et la livraison [152].

3.4 Drones spatiaux

L'un des environnements dans lequel les drones peuvent étre utilisés est l'espace et
I'exploration d'autres planetes, telles que Mars. Dans les explorations planétaires, en raison
des avantages des drones par rapport aux autres robots, on a tendance a concevoir et a
fabriquer des drones capables de voler et d'effectuer des missions dans des environnements
spatiaux. Par exemple, la NASA construit des drones pour explorer d'autres planétes [152].
Différents types de drones ont été concus et fabriqués pour réaliser des missions spatiales et
des explorations planétaires [152] .dans la Fig. 1.19, quelques exemples de drones spatiaux
sont montrés. Il convient de noter que la conception et la fabrication de drones spatiaux
devraient étre effectuées en fonction de cet environnement. Par exemple, en raison de la

E



Chapitre | Classifications, et applications des drones

quantité de gravité sur Mars, les poids des drones différent de leurs poids sur Terre. En effet,
les poids diminuent de 61,5% [152].

Figure 1.19 : Application de drones dans I'espace [152].

3.5Drones marins

Comme le montre la figure 1.14, les drones peuvent étre utilisés dans les milieux marins pour
étudier les organismes marins, identifier I'emplacement des déversements d'hydrocarbures et
pour d'autres applications militaires ou civiles [152]. En raison de I'absence d'une piste dans
les véhicules marins, tels que les sous-marins et les bateaux, la plupart des drones sont lancés
verticalement dans ces environnements. Le lancement de drones sous-marins a été introduit en
2005 par des chercheurs américains [152]. De nos jours, il existe différents types de drones, y
compris Scan Eagle, Volans, Cormorant [152], etc., qui sont lancés a partir de sous-marins.
Le lancement réussi de ces drones a partir de sous-marins a ouvert la voie a des missions
d'intelligence critique, de surveillance et de reconnaissance. Sur la figure 1.20, différents types
de drones lanceés sous l'eau les sous-marins sont montrés. Les caractéristiques des drones
marins représentés sur la figure 1.20 sont indiquées dans le tableau 1.14.

Tableau 1.14 : Les caractéristiques des drones marins [152].

Nom Fabricant Poids Envergure de
I'aile

[a] TacMAV Applied Research Associates Inc. 363 g 53 cm

[b] Scan Eagle Boeing 27 kg 3.7m

[c] Volans GABLER Lockheed - -

[d] Cormorant Martin - 13m
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Figure 1.20 : Drones en milieu marin, (a) TacMAV, (b) Scan Eagle, (c) Volans, et (d)
Cormorant [152]

3.6 Applications diverses des drones

Malgré les applications conventionnelles des drones, ils peuvent étre utilisés dans certaines
missions non-ordinaires. A titre d'exemple, le département de la police métropolitaine de
Tokyo a dévoilé ses nouveaux anti-drones qui sont utilisés pour abattre des drones vilains ou
offensive du ciel. Dans ce type d'application, si un drone suspect est détecté, I'opérateur est
d'abord prévenu. Si I'opérateur n'est pas retrouve ou si le vol continue malgré I'avertissement,
un drone intercepteur est brouillé pour attraper le drone suspect, comme indiqué sur la figure
1.21 (a) [152]. De plus, les drones peuvent étre utilisés comme piste pour un autre drone
(figure 1.21 (b)) [152], peuvent étre utilisés pour guider (ou effrayer) les oiseaux a I'écart des
pistes d'aéroport (figure 1.21 (c)) [152], peut étre utilisé pour nettoyer les fenétres, les
gouttiéres et les panneaux solaires (figures 1.21 (d, e et f) [152], et pour d'autres applications,
telles que les loisirs, comme indiqué sur la figure 1.21 (g et h) [152].

Figure 1.21 : Applications diverses des drones [152].
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4. Conclusions

Des recherches et des études récentes dans le domaine des drones de vol, y compris des
véhicules a voilure fixe et flottante, ont été consolidés et discutées en profondeur. Une
nouvelle classification de ces drones a d'abord été proposée. Cette classification comprend
diverses classes de drones, tels que les véhicules aériens sans pilote, les véhicules & micro-air,
les véhicules a nano-air, les véhicules a air comprime et les véhicules intelligents. Ces drones
volants peuvent étre utilisés pour effectuer diverses missions civiles et militaires. Ces
missions possibles ont été examinées, y compris la recherche et le sauvetage, la protection de
I'environnement, I'envoi postal et la livraison, I'exploration spatiale.
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1. Introduction

Dans cette deuxieme partie, nous nous sommes intéressés au concept de drone miniature,
véhicule aérien de petite taille sans pilote humain type de quadrirotor, et nous avons présenté
une introduction au probléme de leur modélisation et modale dynamique.

Quadrotor n'est pas aussi rapide que d'autres types d'UAV comme les hélicoptéres fixes et
standards, mais il est largement considéré comme un concept de décollage et d'atterrissage
verticaux trées commun et avantageux (VTOL), spécialement pour le type spécifique de
missions et d'opérations nécessaires. Les derniéres années, le contrble autonome de ce
vehicule a été travaillé par de nombreux laboratoires et organisations. Bien que les quadrotors
aient de nombreuses propriétés avantageuses, ils ont une dynamique fortement non linéaire
couplée et sous-actionnée. Par conséquent, le contrle du véhicule n'est pas simple et de
nombreux chercheurs et scientifiques s'intéressent a la conception et a la vérification des
méthodes de contrdle pour les quadrirotors. Il y a un grand nombre de textes qui couvrent la
dynamique et le contrdle de quadrotors.

Donc le quadrirotor est classeé dans la catégorie des systemes volants les plus complexes, vu le
nombre d’effets physiques qui affectent sa dynamique a savoir les effets aérodynamiques, la
gravité, les effets gyroscopiques, les frottements et le moment d’inertie [153-161]. Cette
complexité résulte essentiellement du fait que I'expression de ces effets différent pour chaque
mode de vol. En effet les modeles dynamiques du quadrirotor proposés dans [161-167]
changent en fonction des taches planifiées et en fonction des milieux de navigation définis a
priori par I’opérateur.

La commande des systéemes 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 1’équation de
mouvement. Cette approche facilite la génération du modeéle dynamique des systémes
instables. Pour cette fin, on I’exprime a I’aide du formalisme de Newton-Euler et des
équations dynamiques des moteurs.

Donc pour créer un contréleur de vol, on doit d'abord comprendre profondément les
mouvements de drone quadrirotor, sa dynamique et par conséquent ses équations dynamiques.
Cette comprehension est nécessaire non simplement pour la conception du contréleur, mais
aussi pour s'assurer que les simulations du comportement de véhicule sont plus proche que
possible de la réalité lorsque la commande est appliquée.

2. Description générale du quadrirotor

Un quadrirotor est un robot mobile aérien a quatre rotors définit dans I’espace par 6 DDL
[166- 167]. Ces 4 rotors sont généralement placés aux extrémités d'une croix, et I'électronique

-



Chapitre 11 Modélisation et commande d’un drone quadrirotor

de controle est habituellement placée au centre de la croix. Afin d'éviter a I'appareil de tourner
sur lui méme sur son axe de lacet, il est nécessaire que deux hélices tournent dans un sens, et
les deux autres dans l'autre sens. Pour pouvoir diriger I'appareil, il est nécessaire que chaque
couple d'hélice tournant dans le méme sens soit placé aux extrémités opposées d'une branche
de la croix.

Le fonctionnement d’un quadrirotor est assez particulier. En faisant varier astucieusement la
puissance des moteurs, il est possible de le faire monter/descendre, de l'incliner a
gauche/droite (roulis) ou en avant/arriere (tangage) ou encore de le faire pivoter sur lui-méme
(lacet) [37], le quadrirotor a six degrés de libertés, trois mouvements de rotation et trois
mouvements de translation, ces six degrés doivent étre commandés a l'aide de quatre
déclencheurs seulement; donc c'est un systéme sous actionné (le nombre des entrées inférieure
au nombre des sorties).

Figure 2-1 : Structure générale d’un quadrirotor.

2.1. Mouvements du quadrirotor

Dans les hélicopteres classiques, quand le rotor principal tourne, il produit un couple réactif
qui inciterait le corps de I’hélicoptére a tourner dans la direction opposée si ce couple n’est
pas contrarié. Ceci est habituellement fait en ajoutant un rotor de queue qui produit une
poussee dans une direction latérale. Cependant, ce rotor avec son alimentation électrique
associee ne fait aucune contribution a la poussée. Par contre, en cas de quadrirotor, le rotor
droit et le rotor gauche tournent dans le sens des aiguilles d'une montre et dans la direction
opposée les rotors avant et arriere, ceci neutralise effectivement le couple réactif non desiré et
permet au véhicule de planer sans tourner hors de la commande. D'ailleurs, difféeremment aux
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hélicopteres classiques, toute I'énergie dépensée pour contrecarrer le mouvement de rotation
contribue & la force de poussée [7].

Les mouvements de base de quadrirotor sont réalisés en variant la vitesse de chaque rotor
changeant de ce fait la poussée produite. Le quadrirotor incline vers la direction du rotor plus
lent, qui tient compte alors de la translation le long de cet axe. Par conséquent, comme a un
hélicoptere classique, les mouvements sont couplés, signifiant que le quadrirotor ne peut pas
réaliser la translation sans roulement ou tangage, ce qui signifie qu'un changement de la
vitesse d'un rotor se traduit dans un mouvement en au moins trois degrés de liberté. Par
exemple, augmentant la vitesse de propulseur gauche aura comme conséquence un
mouvement de roulis (le quadrirotor incline vers le rotor plus lent, vers la droite), un
mouvement de lacet (I'équilibre entres les rotors qui tourne dans le sens des aiguilles d'une
montre et les rotors qui tourne dans le sens inverse est perturbé ayant pour résultat un
mouvement de rotation horizontal), et une translation (le mouvement de roulis incline
I'armature et avec lui, l'orientation de la force de poussée). Cet accouplement est la raison
pour laquelle nous pouvons commander les six degrés de liberté de quadrirotor avec
seulement quatre commandes (le couple appliqué par les moteurs sur chaque propulseur).

Le quadrirotor a cing mouvements principaux (figure 11.2):

Mouvement vertical
Mouvement de roulis
Mouvement de tangage
Mouvement de lacet
Translations horizontales.

YVVVVY

(b) Mouvement de tangage et translation
suivant I'axe x

(d) Mouvement de lacet

suivant I'axe y

Figure 11.2: Mouvements du quadrirotor
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2.2. Mouvement vertical

Afin de prendre, toute la force de portance devrait seulement étre le long de I'axe z avec une
grandeur exactement opposeée a la force de pesanteur. D'ailleurs, la force de portance crée par
chaque rotor doit étre égale pour empécher le véhicule de renverser plus. Par consequent, la
poussée produite par chaque rotor doit étre identique.

Le mouvement ascendant et descendant est obtenu par la variation de la vitesse de rotation des
moteurs (par conséquence la poussée produite), si la force de portance est supérieure au poids
du quadrirotor le mouvement est ascendant, et si la force de portance est inférieure au poids
du quadrirotor le mouvement est descendant.

Montée Y z
‘ \ F4

Descente Mg

Figure 11.3 : Hllustration du mouvement vertical

2.3. Mouvement de roulis

La figure (11.4) montre comment un mouvement de roulis est obtenu. Dans ce cas, on applique
un couple autour de I'axe x, c'est-a-dire en appliquant une différence de poussée entre le rotor
2 et le rotor 4. Ce mouvement (rotation autour de I'axe x) est couplé avec un mouvement de
translation selon l'axe y.

y

Figure 11.4 : Illustration du mouvement de roulis.
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2.4. Mouvement de tangage

La figure (11.5) montre comment un mouvement de tangage est obtenu. Dans ce cas, on
applique un couple autour de l'axe y, c'est-a-dire en appliquant une différence de poussee
entre le rotor 1 et le rotor 3. Ce mouvement (rotation autour de y) est couplé avec un
mouvement de translation selon I'axe x.

Figure I11.5: lllustration du mouvement de tangage.

2.5. Mouvement de lacet

La figure (11.6) montre comment le mouvement de lacet est obtenu. Dans ce cas, nous voulons
appliquer un couple autour de I'axe z, qui est fait en appliquant une différence de vitesse entre
les rotors {1,3} et {2,4}. Ce mouvement n'est pas un résultat direct de la poussée produit par
les propulseurs mais par les couples réactifs produits par la rotation des rotors. La direction de
la force de poussée ne décale pas pendant le mouvement, mais I'augmentation de la force de
portance dans une paire de rotors doit étre égale a la diminution des autres paires pour
s'assurer que toute la force de poussée demeure la méme.

Figure 11.6 : Illustration du mouvement de lacet.

36



3.

Chapitre 11 Modgélisation et commande d’un drone quadrirotor

2.6. Mouvements de translation

La figure (11.7) montre comment la translation horizontale est réalisée. Dans ce cas, nous
voulons appliquer une force le long de x ou de y qui est fait en inclinant le corps (par le
tangage ou le roulement) et en augmentant toute la poussée produite pour garder I'importance
du composant de z de la poussée égale a la force de pesanteur.

Tangage Lacer -

A
4p)
[

i
[

Figure I11.7 : lllustration du mouvement de translation.

Modele dynamique du quadrirotor

Les quadrotors sont des systemes mecaniques assez complexes. Leurs mouvements sont
régis par plusieurs effets que ce soit mécaniques ou aérodynamiques. Le modéle du quadrotor
doit prendre en considération tous les effets qui affectent son mouvement entre autres les
effets gyroscopiques

La modélisation des robots aériens est une tache délicate puisque la dynamique du systeme
est fortement non linéaire et pleinement couplée. Afin de pouvoir comprendre au mieux le
modeéle dynamique développé ci-dessous, voila les différentes hypothéses de travail :

» La structure du quadrirotor est supposée rigide et symétrique, ce qui induit que la
matrice d’inertie sera supposée diagonale,

> Les hélices sont supposées rigides pour pouvoir négliger 1’effet de leur déformation
lors de la rotation.

» Le centre de masse et I’origine du repére 1i€ a la structure coincident.
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> Les forces de portance et de trainée sont proportionnelles aux carrés de la vitesse de
rotation des rotors, ce qui est une approximation tres proche du comportement
aérodynamique.

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

Le second repére est absolument nécessaire pour décrire 1’orientation du quadrotor. En
effet, ce référentiel est lié au chéssis du quadrotor voir figure (11.8). Celui-ci est identifié par
R, ={0yp,ip,jp,kp}.On suppose que I’origine coincide avec le centre de gravité du
quadrotor, i;, pointe vers I’avant, j, pointe vers le bras droit et k;, pointe vers le bas du
quadrotor.

Pour évaluer le modele mathématique du quadrirotor on utilise deux reperes, un repére fixe
lié a la terre RP et un autre mobile R”. Le passage entre le repére mobile et le repére fixe est
donné par une matrice dite matrice de transformation T qui contient 1’orientation et la
position de repére mobile par rapport au repére fixe.

On choisit la convention d’axes suivants :

Lacet

W,

Figure 11.8 : La structure du quadrotor et des systéemes de coordonnées relatives.
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_[R ¢
_[0 1 (1.1).

Avec R la matrice de rotation (décrit ’orientation de 1’objet mobile), { = [x y z]T est le
vecteur de position. Pour determiner les éléments de la matrice de rotation R, on utilise les
angles d’Euler.

3.1  Angles d’Euler

Au debut le repére mobile est coincide avec le repere fixe, apres le repere mobile fait un
mouvement de rotation autour de I’axe X d’un angle de roulis (—g < ¢ <§ ), suivi d’une

rotation autour de I’axe y d’un angle de tangage (—g <6< g ) suivi d’une rotation autour de

I’axe z d’angle de lacet (—m < ¥ < ). Donc on a la formule de la matrice de rotation R :

R = Rot, () * Rot,,(8) * Rot,(¢)
cy —syP 0 0 s
Sll) Cll) ” ” _S¢]
—s0 0 0 s¢p c¢

cpcld s¢psOcyp —siPcd  cpsOcy + swsqb]

(11.2).

sypch  spsOsy + cpchd  cpsOsyp — spcy (11.3).

—s6 s¢co cpch
Avec: s = sinand ¢ = cos.

Yo X
Vi A X A
» >
‘ 1 v Y
. Y
o ! > X,
O B g
“0" “s
:f\
A A
»
\o—
T
1 L Is
( , - -
X=X

Figure 11.9 : Paramétrisation de 1’orientation du drone dans 1’espace.
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3.2  Vitesses angulaires

Les vitesses de rotations Q; ; Q, ; Q5 dans le repere fixe sont exprimées en fonction des
vitesses de rotations ¢ ; 8 ; 1y dans le repére mobile, on a:

Q 0 .70
Q=0 |= 0|+ Roty(¢)" 8] + (Rot, ()rot,(9)) H (11.4),
Q3 0 0 Y

En effet, la rotation en roulis a lieu lorsque les reperes sont encore confondus. Puis, en ce qui
concerne le tangage, le vecteur représentant la rotation doit étre exprimé dans le repére fixe: il
est donc multiplié par Rot, (¢p)~* . De méme, le vecteur représentant la rotation en lacet doit
étre exprimé dans le repere fixe qui a déja subites deux rotations. On arrive ainsi a:

Ml [é 0 —1)s6 ¢ — s6
Q=10|=|0]|+ ?CQ-') + |spcB| = |0cp + Pspco (11.5).
Q13 0l [-6s¢ Pspch Yspch — Os¢
1 0  —sf1[e
O=10 co¢ s¢c9] ] (1.6).
[0 —s¢ cpcb P

Quand le quadrirotor fait des petites rotations, on peut faire les approximations suivantes:
chp=cld=cp =1Et s =s0 =sy =0.
Donc la vitesse angulaire sera:
Q=[p 6 ]It (11.7).

3.3  Vitesses linéaires

Les vitesses linéaires v?; v},’; v? dans le repére fixe en fonction des vitesses linéaires
v vyt vyt dans le repére mobile sont données par :

P vt
v=|v)|=Rx|W (11.8).

m

va Vz

4.  Effets physiques agissants sur le quadrirotor

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




Chapitre 11 Modélisation et commande d’un drone quadrirotor

gyroscopique. On détaillera par la suite chacun des effets séparément, ensuite ces forces et
moments seront appliqués au modéle 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 cette these, nous
présenterons une vulgarisation des principes ainsi que les résultats nécessaires a notre travail.
Pour plus d’information sur le sujet, on se référe a [163, 164].

4.1. Lesforces
Les forces agissant sur le systeme du quadcopter sont :

4.1.1 Le poids du quadrirotor
Cette force est due a la masse de ’objet. Elle est toujours perpendiculaire a la surface de la
terre. Elle est donnée dans le référentiel inertiel par :

P=m.g.k (11.9).
Ou : m est la masse totale et g la gravité.

4.1.2 Les forces de poussée
Les forces qui sont des forces provoquées par la rotation des moteurs, elles sont
perpendiculaires sur le plan des hélices. Ces forces sont proportionnelles au carrée de la
vitesse de rotation des moteurs :
F; = bw? (11.10).

Avec i = 1: 4, b : est le coefficient de portance, il dépend de la forme et le nombre des pales
et la densité de I’air.

4.1.3 Les forces de trainée
La force de trainée est le couplage entre une force de pression et la force de frottement
visqueux, dans ce cas on a deux forces de trainée agissant sur le systéme qu’elles sont :

> La trainée dans les hélices : elle agisse sur les pales, elle est proportionnelle a la

densité¢ de I’air, a la forme des pales et au carré de la vitesse de rotation de 1’hélice,
elle est donnée par la relation suivante :

Ty = d. w? (11.12).

d Est le coefficient de drag il dépend de la fabrication de I’hélice.
> Latrainée selon les axes (x,y, z) : elle est due au mouvement du corps du quadrirotor
F. = Kpp.v (1.12).
Avec : K¢, le coefficient de trainée de translation et v : la vitesse linéaire.
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4.2 Les moments
Il 'y a plusieurs moments agissants sur le quadrirotor, ces moments sont dus aux forces de
pousseée et de trainée et aux effets gyroscopiques.

4.2.1 Moments dus aux forces de poussée
> La rotation autour de I’axe X : elle est due au moment crié par la différence entre les
forces de portance des rotors 2 et 4, ce moment est donné par la relation suivante :

Mx = l(F4 - Fz) = lb((,l)4_2 - 0)22) (“13)
Avec [ est la longueur du bras entre le rotor et le centre de gravité du quadrirotor.

» La rotation autour de 1’axe y : elle est due au moment crié par la différence entre les
forces de portance des rotors 1 et 3, ce moment est donné par la relation suivante :

My, = I(F5 — Fy) = Ib(032 — ,?) (11.14).

4.2.2 Moments dus aux forces de trainée

» La rotation autour de 1’axe z: elle est due a un couple réactif provoqué par les
couples de trainée dans chaque hélice, ce moment est donné par la relation suivante :

MZ - ld((l)lz - (1)22 + (1)32 - (1)42) (“15)
» Moment résultant des frottements aérodynamiques, il est donné par :
M, = K¢ 02 (1.16).
Avec K, : Le coefficient des frottements aérodynamiques et  est la vitesse angulaire.
4.3 Effet gyroscopique
L’effet gyroscopique se définit comme la difficulté de modifier la position ou
’orientation du plan de rotation d’une masse tournante. L’effet gyroscopique est ainsi nommeé
en référence au mode de fonctionnement du gyroscope, appareil de contréle de mouvement
utilisé dans I’aviation (du grec gyro qui signifie rotation et scope, observer).
Dans notre cas il y a deux moments gyroscopiques, le premier est le moment gyroscopique

des hélices, 1’autre est le moment gyroscopique di aux mouvements de quadrirotor.

» Moment gyroscopique des hélices : il est donné par la relation suivante :

Mgh=zﬂ/\]r[0 0 (=D"w]" (11.17).
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Avec J,. : est I’inertie des rotors.
» Moment gyroscopique d aux mouvements de quadrirotor : il est donné par la relation
suivante :

Mgm = QAJQ (11.18).
Avec | est I’inertie du systéme.

4.4 Autres forces et moments non modélisés

Divers effets aérodynamiques s’appliquent au quadrotor. Cependant, dans le cadre de cette
thése, on ne les modélise pas tous, car leurs effets a faible vitesse peuvent étre négligés.

44,1 Battement d’hélices

Lorsque I’hélice se déplace horizontalement, elle crée une différence de vitesse. Cette
différence de poussée entre la partie de 1’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 1’hélice oblige le plan de
I’hélice a s’incliner et a modifier la direction du vecteur de poussée.

4.4.2 TFrottement de D’air

Le corps du quadrotor présente une résistance a 1’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
géomeétrie du quadrotor.

443 Effet de sol

Cet effet est cré¢ 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.
Cet effet s’applique seulement lors du décollage et d’atterrissage de I’appareil.

4.5 Développement du Modéle mathématique selon Newton-Euler

Apres avoir présenté les équations de mouvement dans les sections précédentes, nous pouvons
actuellement passer au modéle complet du quadrotor. La configuration du quadrotor est
décrite a la figure (11.10). Les moteurs sont numérotés dans le sens horaire avec le moteur
lcomme étant celui de 1’avant de 1’appareil par rapport au référentiel F;. Les deux moteurs 1
et 3 tournent dans le sens horaire contrairement au sens des moteurs 2 et 4.
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w3 B wo

Figure 11.10 : Identification du sens de rotation des rotors

En se basant sur les équations précédentes des forces appliquées au quacopter les équations
(I1.9,...11.12), et les moments agissants sur le quadrirotor les équations (II.13,....... I1.18). Et
pour résumer I’ensemble des équations décrivant le modéle complet du quadrotor, on
utilisant la formulation de Newton-Euler, et le modele dynamique de systeme est présent sous
la forme suivante [161] :

((=v

m¢ =F;+F, +F,

|R=RS(Q)
UQ=-QAJQ+M — M, — My,

(11.19).

Avec

 : est le vecteur de position du quadrirotor

m : La masse totale du quadrirotor

Q : La vitesse angulaire exprimée dans le repere fixe

R : La matrice de rotation.

A : Le produit vectoriel

J : Matrice d’inertie symétrique de dimension (3x3), elle est donnée par :

I, 0
J=10 L

0 0 I,
S(Q) : est la matrice antisymétrique ; pour un vecteur de vélocité Q = [Q4; Q,; Q5], elle est
donnée par :

0 -9, Q,
s@=| Q9 0 -9 (11.22).
-0, Q, 0
Fy : est la force totale générée par les quatre rotors, elle est donnée par :
4 T
Fr =R~ [0 0 ZFi (11.22).
1

0
0 (11.20).
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F; : La force de trainée selon les axes (x, y, z), elle est donnée par :

FF=| 0 —Kpy O (11.24).
0 0 —Kpey

Krix, Kreys Kre, - Les coefficients de trainée de translation.

F, : Force de gravité, elle est donnée par :

0
F, = 0] (11.25).

M, - Moment provoque par les forces de poussee et de trainée. 1l est donnée par

[(Fy, — F)
M; = I(Fs — Fy) (11.26).
ld(w? — wy% + w3% — ws?)

M, : Moment résultant des frottements aérodynamiques, il est donnée par :
Kfaxcl)2

M, = | K;qy9? (11.27).
Kfaz‘jjz

Kfax, Kray, Krqz - Les coefficients des frottements aérodynamiques.

45.1 Equations de mouvement de translation

Aprés avoir présenté les équations des forces dans les sections précédentes, nous pouvons
actuellement passer au modele complet du quadrotor ; nous utilisant la deuxiéme loi de
Newton dans le cas de mouvement linéaire on a la formule suivante :

m¢ = Fr + F, + F, (11.28).
On remplace chaque force par sa formule, on trouve :

¥ cp cp s + s sy Kpixx 0
m|y| = [“P 5P s6 —s¢ Cll’] LiF — Ky [+ O (11.29).
7 cop ch Kfi,z —mg
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On obtient alors les équations différentielles qui définissent le mouvement de translation
[156].

4
5c'=%(c¢>cz/)st9+s¢s¢)<ZFi>—K£:x5c

1

A

4
= (e s 50+ 56 ) (Zﬂ)—@y’

m
1

4 (11.30).
5= 2 (ch ch) ZF- Ky,
\ m 1 i m g
45.2 Equations de mouvement de rotation
On appliqué le méme principe de Newton pour le cas de rotation on trouve la formule
suivante :
JQA=—-QA]Q+ M — M, — Mg, (11.31).
On remplace chaque moment par I’expression correspondant, on trouve :
L, 0 0][¢ ¢ I, 0 O][¢ 10,6
OIyOQZ_Q/\OIyOQ__]rﬁrg
0 0 L]y Y 0 0 L]y 0
Kfaxqsz- lb(a)4,2 - 0)22)
— | Kray0? | + Ib(w3? — w,?) (11.32).
Kfazl/'iz_ ld(w,? — wp* + w3® — w,?)

On obtient alors les equations différentielles définissants le mouvement de rotation [156]:

Ld==0vy(I,— 1) —J,0,0 — Krax? + Ib(ws? — w,?)
Lo=¢PU,—L)+]00 — Kray0? + Ib(w3? — w,?) (11.33).
Ly=¢6 (L, - L) - Kfazljjz + ld(w1? — w32 + w3% — wy?)

Avec :

QT =W — Wy + W3 — Wy (“34)

En conséquence, le modele dynamique complet qui régit le quadrirotor est donne par le
systéeme des équations suivant :
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SRR (A _ b
p=-01vy (Zl—y)_g_rﬂg fax¢2 —(0)4 — w,?)
X X x
L Kray ., b
gyl g g Kram Do 02
Iy Iy Iy Iy
. K, d
=gl 7 k) _ AR N R R T
Z

ftx %

= %(cq,') cyp s + s¢ sy) ( Fl>

4

2

4 ) fty (11.35)
3

=—(c¢s¢s€+s¢cz/) (

_ = _ ftz._
| i- (ccpce)(Z) Lei—g

1

4.6 Relation forces/moment et vitesse de moteurs
A partir des équations citées auparavant (11.10, 11.13, 11.14, 11.15), on peut calculer la
vitesse des moteurs a partir des forces et des moments appliqués au quadrotor. Cette relation

est trés importante pour I’implémentation du controleur.

Donc on peut donc réécrire les équations sous forme matricielle tel que :

F b b b b [‘”5]
Me[_l 0 —bl 0 bl|{w? (1136)
My|=|=b1 0 bl 0 ||w? 20):
M, d -d d —d{ ‘

En inversant la matrice, on obtient la relation entre la vitesse des moteurs [156] :

i 0 1 1
, 4b 2bl 4b
[(1)1] 1 1 1 F
wg _|ab " 2bl 4b %x
1 1
[ooﬂ 1 0 1 =+ My (1.37).
— 20l 0 @ —
4b 4b
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4.7 Représentation d’état du systéme

Pour un systéme physique il existe une multitude de représentations d’état, dans notre cas on
choisit le vecteur d’état comme suit [153-165] :

Afin pour faire une étude de contrdle, ou de I’asservissement de quadrotor, il est
indispensable de réécrire notre systéme sous forme d’équation d’état, pour I’incorporer dans
une boucle de controle. Puisque notre systeme est non linéaire, on peut réécrire les équations
du modeéle dynamique sous forme d’équation d’état.

X=fXU) (11.36).
X=[¢p ¢ 6 6 v ¥ x % y y z 2
Avec:
(X1 =¢
Xy =%X1= ¢.
X3 =20
Xy =%3=20
Xs =19
(X =%s=1
X7 =X . (11.37).
Xg=X7=X
X9 =Y
X1 =%Xo9g=Y
X11 = 2
\X1, =X 11 =2
U=[U, U, U U,]" (11.38).
Ou les entrées sont choisi tels que :
U, : est lacommande de la puissance.
U, : est la commande du roulis.
U 5 : est la commande du tangage.
U, : est la commande du lacet.
(U, = b(w? + 0 + 0} + w})
J U, = b(—w35 + wf) (1139)

Us = b(—w? + w3)
LU4 = d(wf — wj + w3 — wi)

En se basant sur les équations (11.35), et (11.36) : On obtient la représentation d’état suivante :

&
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(X1 = X3
Xy = A1X4Xe + A2x3 + a3Q,x4 + by U,
X3 = Xy
X4 = AuXpXg + asx2 + agQl.x, + byUs
X5 = Xg
X7 = A7Xpx4 + agxZ + b3U,
X7 = Xg

J.C8 = a9x8 +—u Ul
m X

. (11.40).
X9 = X190
X190 = +—u,U
X10 = Q10%X10 muy 1
X11 = X12
_ cos(¢p)cos(6)
| X12 = Q11X12 Tlh -4
Avec les coefficients a;; (i = 1; ...... ... .....11) et b;; (j = 1.....3) sont définis comme suite :
( L, —1 K Ji I,—1 K j
a1= ny Z;a2=_Tax)a3=_i;a4= Z[y x1a5=_Tayya6=i
L, —1 K, K, K, K,
f ft ft ft
b l b l b l
=—,b,=—,b; = — 11.41).
\ L= L 37T, (1.41)

On remarque bien, que les angles d’Euler, et leurs dérivées temporelles sont indépendants
des composantes de translation, contrairement au la translations qui dépendent des angles

d’Euler. D’apres les équations (I1.37) et (I1.40) on peut réécrire 1’équation d’état (I1.36) sous
forme plus simplifié :
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( ¢ \
YOa, + ¢2a, + 6asQ, + b, U,
]
Yoa, + 0%as + dpag, + b,Us
. . -w
pOa, +P2ag + b3U,

X=fXU) =1 5 !

xag + Euxul

y

(11.42).

yalo + Equl

V4
cos(¢)cos(0)

k Za11+TU1_g y
Avec :

u, = cos¢psinfcosyp + singsiny 1143
u, = cospsinfsiny — singcosy (11.43).
Dans des conditions de vol stationnaire et en négligeant les perturbations dans le vol vertical,
on pourra dire que les vitesses angulaire du quadrirotor est égaux au dérivés des angles
d’Euler .Donc pour obtune le modale dynamique de quadrirotor en forme d’équation d’etat
sous forme matricielle donne par la formule suivante [156] :

X =AX + BU
y=CX + DU (11.44).
0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 a, 0 0 0 0 0 0 0 O
0 az 0 1 0 0 0 0 0 O 0 O
000 00O OO0OOO0OTO OO
000 001 0O0O0O0TO0TO0
A, =0 00 000 000000
000 O0O0O 0100 0 0 (11.45).
000 00O OO0OOUOTO OO
000 00O OO0OUO0OT1ITU0TU0
000 00O OO0OO0OTUO0OTO OO
000 00O OO0OO0OCTO0OTO0 1
L0 00O 00O OO0 OO O O
Avec :
aqa =P a; +a; Q,
a32 == l/) a4_ + a6 Qr (“46)
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0 0 0 0
0 by, 0 0
0 o 0 0
0 o b, O
g 0 0o O
_ 0 o0 b
Biyxs = 0 o 0 o (11.47).
(cosgcosh)/m 0 0 0
0 0 0 0
Uy/m 0 0 0
0 0 0 O
u,/m 0 0 O]
1 0 0 - 0
Ci2x12 = ||} s Doz = |F - (11.48).
0 1 0 - 0

5. Ladynamique des rotors

Un moteur de courant continu est tout simplement un actuateur qui convertit 1’énergie
électrique en une énergie mécanique. Il est formé de deux circuits électromagnétiques
interactifs, le premier (appelé le rotor) est libre de tourner autour du second (appelé le stator)
qui est fixé [166,167].

Dans le rotor, plusieurs groupes d’enroulement de cuivre sont connectés en série et sont
accessibles de I’extérieur grace a un dispositif appelé collecteur. Dans le stator, deux ou
plusieurs aimants permanents imposent un champ magnétique qui affecte le rotor.

En appliquant un flux de courant continu dans les enroulements, le rotor tourne en raison de la
force générée par I’interaction électrique et magnétique.

Le moteur a courant continu a un modeéle bien connu qui lie la partie électrique a la partie
mécanique. Ce modéle est composé d’une résistance R(O), d’une inductance L (h) et d’un
générateur E (V). (Voir la figure 11.11) .

Un moteur de courant continu est tout simplement un actuateur qui convertit 1’énergie
électrique en une énergie mécanique. Il est formé de deux circuits électromagnétiques
interactifs, le premier (appelé le rotor) est libre de tourner autour du second (appelé le stator)
qui est fixé a la place.
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R L

Figure 11.11 : le modéle du moteur a courant continu.

La résistance représente les pertes par effet Joule dues au passage du courant dans les
enroulements du cuivre. Sa valeur dépend de la résistivité des fils, la section et la longueur.
L’inductance L dépend de la forme des fils du moteur qui sont enroulés au milieu du rotor.
Enfin le générateur E fournit une tension proportionnelle a la vitesse du moteur, cela signifie
que lorsque le rotor commence a tourner il va (par présence du champ magnétique produit par
le stator) fournir un voltage. Donc, il sera pareil a générateur. On doit considerer que les
pertes du générateur, qui va fournir le courant au moteur, sont négligeables.

La dynamique d’un moteur a courant continu est régie par les équations bien connues :

Lﬂ—u—Ri—k " Avec e = kowp,. (11.49)
dt_ e m

I SOm g
™ at em T AVEC Mgy = ki (11.50).

Ou

X/

¥ Jrm - €st le moment d'inertie totale du moteur.

dwm
dt

7/
°

. est I'accélération angulaire du moteur.

s M,,, : est le couple moteur.
<+ Mg, : le couple de charge et de frottement visqueux.

La figure (11.12) présente un schéma de la structure mécanique simplifiée. Est I'accélération
angulaire du moteur.

)
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Moteur

M M

ETH

Figure 11.12 : Rotor simplifié.

On peut considérer que 1’inductance. L est négligeable pour les petits moteurs. On obtient
dans la premiere équation :

R

0=u—Ri—kea)m ==>1] =
Ce qui donne, en isolant puis introduisant le courant i dans la seconde équation (11.52):

(11.52).

A noté bien que dans les moteurs a courant continu la constante de force électromagnétique
est identique a la constante de couple. Cela provient de la puissance électrique P, et la
P, puissance mécanique :

_ P,=ei=k,iw, _
Pe‘Pm‘:’{ Pm:Memwm:kmiwm}:ke_km
11.53).
. kmzwm M km ( )
]mem__ R - fr+Fu

Pour la configuration du rotor, le systéme réel du rotor est constitué du moteur, du réducteur
et d’hélice. Quelques équations doivent étre ajoutées pour tenir en compte de ces connexions.
La figure (11.13) montre la structure du rotor.
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Hélice

Réducteur

Roue hélice

Moteur

M : ‘ ;

R et

Roue moteur

Figure 11.13 : Structure du rotor.
Plusieurs variables ont été introduites (Figure. 11.13) :
Jm : est le moment d'inertie de rotor autour de I'axe du moteur.

J» - Moment d'inertie de rotor autour de I'axe de I'hélice.
wy . Vitesse angulaire de I'nélice.

M, : Couple de I'nélice sur I'axe du moteur.

M, . Couple de I'hélice.

M,,,- Couple moteur a I'axe de I'hélice.

Le réducteur a un rapport de réduction r égale a la vitesse du moteur w,,, divisé par la vitesse

de I'hélice w,, :

r = Wm (11.54).
Wp

r : est le rapport du nombre de dents de la roue hélice au nombre de dents de la roue moteur.

n : est le rendement de conversion, il est un autre paramétre de réducteur, ce dernier lie la

puissance mécanique P,, de I’axe moteur avec la puissance P, de I'axe de I'hélice.

Bn =1k,
(11.55).
W Mpmn = w, My,
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Partant, il est possible de modéliser la dynamique du systéme de réducteur on suivant ces
étapes :

Jm@m = Mem — M. (11.56).

Jpwp = My — M. (1.57).
De (11.56) et (11.57), I'équation (11.55) peut étre réécrit sous la forme suivante :

W (Mo — Jm@m)n = wp(Mp _]pd)p) (11.58).
Ce qui méne a I’équation suivante :

Jo M,
(WJ”]"‘)“””_M“" nr (11.59).

Dans 1’équation (I1.54) les deux substitutions suivantes ont été effectuées :

Wm a)p
r=—etw, = — wpy
Wy Wi (11.60).

L'équation (11.59) est tres importante parce qu'elle a la méme structure que I'équation (11.50).
En comparant les deux équations, les valeurs reelles de couple de charge Mg, et moment
d'inertie totale du moteur J;,,, peuvent étre déterminées a partir des équations (1.60) et (1.61).

My, = o
A (11.61).
Jp
Jrm (n 72 ]m> (11.62).
D’apres les lois d’aérodynamique, on peut écrire :

d w?

— 2 — p
Mp=dawp=—3 (11.63).

Ou d est le coefficient de trainée aérodynamique.
A partir des équations (11.61) et (11.63) I'expression finale de couple de charge peut étre.

d w}
Coprs3 (11.64).
L’équation (I1.55) peut étre réécrite selon les équations (I1.63) et (I1.64).

M;,

R (11.65).
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Toutes ces équations précédentes peuvent étre reformulées en référence a 1'axe d’hélice.
Donc, le rotor peut étre également modélisé par I'équation différentielle non-linéaire suivante:
2

k
N = 2 — 2,4 M 2
Jrotor Wp = R 1T wp dwy + R NTU (11.66).

Avec le coefficient J,.,:or est ’inertie totale autour de 1’axe de 1’hélice :

Jrotor :]p +7n rzjm (11.67).

On a dis que la dynamique du rotor est approximée a celle d’un moteur a courant continu,
elle est donnée par les équations différentielles suivantes pour chaque moteur:

Jro; =1 — Qy i €{1;2;3;4} (11.68).

Avec:

7; Est le couple d’entrée, et Q; = dw? est le couple résistant généré par le rotor i. Pour
atteindre les objectifs de la commande d’un quadrirotor, une boucle d’asservissement en
vitesse est souvent nécessaire. D’abord, nous avons besoin de déterminer les vitesses désirées
wq; Correspondantes aux valeurs des commandes fournies par le controleur, ces vitesses
peuvent étre calculées comme suit :

Wy =K (11.69).
Avec @y = (w3, w3, wis w3, ), U=[U; U, Us U,]",etK estune matrice non
singuliere, elle est obtenu a partir de (11.37).
L’objectif est de synthétisé un controleur pour que w; = wg; lorsque t — oo en utilisant les

couples ;
On définit I’erreur de vitesse :

61- = Wi — wd,i (“70)
Une loi de commande est développée dans [88-89], elle est donnée par :
T = Qi +]Td)d,i - Kiﬁi (“71)

Avec K;;i = {1,2,3,4} sont des gains positifs.
On remplace la loi de commande dans (11.68), on obtient :

K
W= (11.72).
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Cette relation représente la dynamique de I’erreur, elle nous montre la convergence
exponentielle de w; vers wg; lorsque t — oo. Sa signifier la convergence des commandes du
quadrirotor vers ces valeurs désirées, ce qui assure la stabilité du quadrirotor.

En réalité le quadrirotor est commandé¢ par les tensions d’alimentation de ces quatre moteurs.
Pour commander ces moteurs, nous avons besoin d’obtenir la tension d’entrée de chaque
moteur. Supposant que I’inductance du moteur est petite, et considérant que les moteurs
utilisés sont identiques, nous pouvons obtenir la tension d’entrée de chaque moteur comme
suit :

KK, L mite (11.73).

Avec : R est la résistance du moteur, K, est la constant du couple de moteur, K, est le gain du
réducteur.

6. Contrdéle PID

Les contrOleurs existants sont typiquement concus pour maximiser les performances de
poursuite tout en offrant une marge de stabilité suffisante [159,162,164]. Cependant, extraire
le maximum de performance engendre une consommation plus grande et donc une réduction
de la durée de vie de la batterie. Le colt caché de la grande performance du contrdleur 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 PID sur la dynamique du
quadrotors, mais d’essayer d’aller plus loin dans la minimisation de I’erreur de contréle qui
influe directement sur minimisation d’énergie de la batterie et donc augmente 1’autonomie de
noter drone. Dans la suite de cette section on présente les différentes stratégies de
minimisation 1’erreur de trajectoire.

La figure 11.14 présente les Angles I’Euler : roulis, tangage et lacet : trois rotations
successives : R(x, d), R(y, 8) puis R(z, §)

avec ¢, 0, et Y angles de roulis, tangage et lacet. Chaque nouvelle rotation étant effectuée par
rapport a un axe du repere fixe R :
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X

Figure 11.14 : Présentation des angles (roulis, tangage et lacet).

La figure 11.15 montre les angles de roulis, de tangage et de lacet pendant le mouvement du
quadrirotor. On peut voir, a partir de cette figure, qu'un tres bon suivi des angles désirés peut
étre établi pour obtenir une meilleure position. Dans cette étape nous avons considéré chaque
position instantanée S,,du notre quadrotor crée un cube a base inertielle, les dimensions de ce
cube sont changées a chaque instant choisi pour recalculer les angles de rotation, et pour aller
en loin de simulation il faut élimine le cas de blocage donc nous prenons en compte la valeur
critique de I'angle du tangage il ne faut pas dépasser la valeur 6 <m/ 2.

Xref;' Y: ref; Zref Sp

Zd

u
7 Wi Ya
v v Gi
| |
0 X
¢
X

Figure. 11.15 : Description des angles de rotation.

Dans la présente section, nous fournissons un apergu du contréleur d’algorithme PID [165] en
mettant 1’accent sur les modeéles simples. Son objectif principal est de concevoir un contréleur
PID de vol adaptatif pour le drone a quadrotors. L’entrée de contrdle u permet de controler la
position et I’angle du drone par rapport a I’entrée de référence congue comme suit :

u(t) = Kye(t) + K; [ e(®)dt + Kzé(t) (11.74)
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K, est le gain proportionnel;
K;: est le gain intégral;
Et K;: est le gain de dérivation.
Avec erreur peut étre formulé comme:
e(t) = s, — py(1). (1.75)
sp: est le point de consigne ou la position souhaitée.
Et p,(¢): est la variable de processus a I'instant instantané selon  s,,.

Un contr6leur de haute qualité doit étre capable d'établir une position souhaitée, dans laquelle
les angles de lacet, de tangage et de roulis restent constants et stables. En utilisant le théoréme
de Pythagore [158] et en appliquant les hypothéses et annulations suivantes:

1. Le quadrotor est considéré comme un corps rigide avec une masse constante et une
structure symétrique.

2. Lamatrice d'inertie (1) du véhicule est tres petite et a négliger.

3. Le centre de gravité et le centre de gravité coincident.

4. La poussée est proportionnelle au carré de la vitesse des hélices. Sur la base de la
supposition ci-dessus et en considérant le drone comme un point matériel, que leurs
angles de rotation peuvent étre identifiés en utilisant la position a deésire, toute la

méthodologie est représenté dans la (Fig.11.15) .Les angles désirés (Roll, Pitch, et
lacet) peuvent étre extrait dans les expressions suivantes:

a=tan 1 (Zy/Yy)

Gd = Sin_l(Xd/ Zdz +Xd2)

o = cos-l(yd/JXdz YRtz (11.76).

A partir de la modélisation geométrique de notre modele, les entrées nécessaires pour

controler la localisation spatiale (X, Y et Z) sont données dans les expressions suivantes:

d(Xq—-X)

L (I1.77).

t
Uy = Kp(Xd —X) +Kl fO(Xd —X) +Kd

d(Ygqg-Y)

t
uy = K,(Ya = Y) + K [{(Yg = Y) + Ky m

(11.78).
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d(Zq—-2)
dt

Uy = Kp(Za — Z) + K; [ (Za — Z) + Ky (11.79).
Avec K, K; et K;sont des gains du controleur PID pour chaque position de coordonnées

Les angles d'orientation sont contrdlés comme décrit dans les équations suivantes:

t d(¢pqg—¢)
U = Kpa(pa = 8) + Kia [y ($a = $) + Kao =i (11.80)
t d(@,—-06
Ug = Kpa(8q — 0) + Kig J; (4 — 8) + Kuq ( ;t ) (11.81)
t )
Uy = Kpa(Pa — ) + Kig f, (g — %) + Kgg "2, (11.82)
Ou Kpq, Kiq€t K4, sont des parametres du controleur PID pour le contrdle des angles de

roulis, de tangage et de lacet.
Donc contréleur PID a été congu sur la base de I'équation (11.35) et intégré dans notre
programme par MATLAB. La structure de contréle est décrite par les équations (11.83) pour
contrOle I’attitude Z et pour les autres coordonnés X et Y de la forme [156, 161]:

ez = ZSET - Z, (“83)

uZ=Kp*ez+Ki*€—Kd*éZ

Avec :

7. Conclusion

Ce partie permet au nous d’avoir des concepts préliminaires sur les robots aériens avec quatre
moteurs (quadrirotor) et leur principe de fonctionnement. Le quadrirotor est I’'un des robots
volants qui sont en investigation ces derniéres années. Ce systéme est constitué de quatre
rotors, deux de ces rotors tournent dans un sens et les deux autres dans le sens inverse. En
variant les vitesses de rotation de ces rotors, le quadrirotor peut faire des mouvements
différents aussi bien en translation qu’en rotation.

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, les coefficients
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aé¢rodynamiques ne sont pas considérés constants. Le modele choisi est plus réaliste puisqu’il
introduit non seulement les coefficients de I’aérodynamique, mais aussi ceux des moteurs

A partir du modele obtenu, nous concluons que le quadrirotor est un systéme sous actionné.
De plus, la complexité du modéle, le non linéarité, et I’interaction entre les états du systéme,
peuvent se voir clairement. De plus, cette modélisation de la dynamique du quadrotor nous
permettra par la suite la conception des contréleurs et les hypothéses sélectionnées selon nos
propositions de couplage entre deux théories classique pour créer un contrleur PID tres
simple et trés robuste.
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1. Introduction

Ce chapitre présente le modéle de la simulation de notre approche de commande développée
dans chapitre précédent sur le modele dynamique d’un quadrotor. Nous commengons par
présenter le choix du modele étudié. Donc dans ce chapitre, le premier l'objectif de la
commande est d’entrainer le quadrirotor vers un état d’équilibre caractérisé par des
coordonnes de translation, et des angles d’orientation (d'Euler) constantes ou nulles. De cette
facon, le drone quadrirotor est stabilis¢ dans une manceuvre stationnaire. La technique de
commande adoptée pour réaliser cet objectif est la commande PID basée sur détermination
des parametres de contrdle de chaque coordonnes.

Pour prendre en considération une commande numeérique de le quadrirotor, il a été décide de
concevoir un contrdleur discret, basé sur linéarité de systéme tel que défini dans le chapitre
précédent (chapitre Il). Le systéme est discrétise par l'utilisation de MATLAB avec la
nouvelle méthode de controle par le contr6leur PID base sur des hypothéses trés simplifie
présente dans la section précédente et dans la suite de ce chapitre.

2. Présentation de model quadrirotor choisi

La Figure I1I.1 présente I’architecture compléte du modeéle de simulation du robot volant de
type quadrotor sous MATLAB. Ce modele est considéré comme un corps rigide avec une
masse constante et un axe aligné avec I'axe principal d'inertie et la géométrie symétrique (voir
Annexe I1), et mode plus (+), comme on remarque danse cette figure les moteurs présentés
avec deux couleurs différents pour montre la synchronisation pour avoir une stabilité de notre
drone par rapport d’axe de lacet

Quadrotor

Figure I11. 1 Quadcopter schématique et axe principal (Mode +).

.
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3. Parametres du modele en simulation

Ce paragraphe présente tous les parameétres utilisés au cours des différents tests de
simulations. Donc Les parametres physiques du robot volant utilisés dans ce travail
correspondent a (Mohammed et al., 2014 ) [165]. En fait, ces parameétres ont été utilisés
comme étant des conditions initiales dans le modele dynamique de quadrotor puisque nous
avons développé une commande adaptative pour contréler la dynamique de rotation du robot
volant. Le tableau Il1l.1 présente les parameétres utilisés dans le modéle dynamique du
quadrotor.

Tableau I11.1: Paramétres du modele

Symbole Description valeur Unit (IS)
I Iy, Moment d’Inertic autour de I’axe X et I’axe y 0.0019 Kg.m?
I, Moment d’Inertie autour de I’axe z 0.0033 Kg.m?
M Masse de Quadrotor 0.625 Kg
L Distance entre le rotor et le centre de masse 0.96 m
b constante de poussee statique 3.13*10° N.s?
d constante qui relie le moment et la poussée 7.5*107 N.s?
d'une hélice

g Accélération due a la gravite 9.81 . s—2

La dynamique des moteurs du quadrotor est représentée par une fonction de transfert de
premier ordre suivie d’une fonction saturation qui représente la vitesse de rotation maximale
pour chaque rotor. Les paramétres de la dynamique des rotors sont présentés dans le tableau
[11.2. En effet, les moteurs sans balai utilisés congus pour les systémes multirotors sont
typiquement trés rapides, de telle sorte que la dynamique de ceux-ci est négligée par plusieurs
auteurs .

Dans cette section nous allons effectuer deux simulations de vol. Dans le premier essai, nous
allons générer une trajectoire a partir de 5 Points intermeédiaires puis nous allons choisir des
différents gains de la commande (Annexe I1l) et nous allons voir si la force de poussée totale
désirée du quadrotor est bornée ou non par rapport aux vitesses de rotation maximale des
moteurs, ensuite on va voir I’évolution de X, Y, et Z dans le temps par rapport aux

.
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trajectoires desirées. Ce premier essai va nous permettre de tester les performances de notre
approche de commande. Tandis que le deuxieme essai consiste a faire une simulation avec un
autre type de trajectoire variante au cours du temps et valider la performance de notre
approche de commande a suivre des trajectoires plus complexes dont les dérivées ne sont pas
nulles. Enfin, nous allons ajouter un bruit blanc dans les données des capteurs de position et
voir le degré de robustesse de notre approche de commande.

Tableau 111.2 : Parameétres des moteurs du robot volant

Paramétres Valeurs
k : Gain statique 1
7. Constante du temps 01s
Vitesse maximale du 1000 rad/s

rotor

4. Premiere simulation de vol

Le premier essai de vol en simulation présente le suivi d’une trajectoire a partir de 5 Points
intermédiaires par le quadrotor. Pour obtenir le profil de trajectoire désiré, nous avons choisi
d’utiliser un polyndme d’ordre 3 qui permet le passage d’un point a une autre. Ce dernier va
nous permettre de contréler les positions, les vitesses, et les accélérations du quadrotor tout au
long I’essai de vol. Dans ce premier essai de vol, nous avons choisi un temps de 10 secondes
pour le passage d’un point a une autre. Il faut noter que le temps total et le temps de passage
choisi pour effectuer la trajectoire désirée, ainsi que la distance a parcourir agissent sur
I’agressivité de la trajectoire. L’équation (Ill.1) présente le polyndme d’ordre 3 utilisé pour
générer la trajectoire :

P(t) = ay + ay(t —T)?> + az(t — T)3 (11.2).

ay, ay, et as : sont les coefficients du polynéme (t) , chaque coefficient a une signification
dans le calcul de trajectoire.

a, : Représente la position initiale du quadrotor et on peut I’écrire aussi : ay = P;

as, a,: sont en fonction de la position initiale P; du quadrotor, de la position finale désirée P
et le temps de montée ou de descente pour le passage d’un point a une autre.

a2=( 3 )*(Pf—Pl-) (111.2)

tm?

<
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as = () * (P = P) (111.3)
Avec:. T =T, —t,
T, :Temps total parcouru;
ty - Temps de descente;
t,, : Temps de montée.

Le tableau 111.3 présente la trajectoire désirée du quadrotor en simulation

Tableau I11.3 : Trajectoire désirée du quadrotor en simulation

Points xq(m) ya(m) zg(m)
1 0 0 0

2 0 0 10

3 8 5 10

4 5 4 10

5 0 0 10

Le tableau 111.4 présente les conditions initiales soit les positions linéaires et angulaires du
quadrotor. Il faut noter aussi que toutes les vitesses initiales, ainsi que les accélérations
initiales sont considérées comme étant nulles suivant tous les axes

Tableau I11.4 : Conditions initiales du quadrotor

Etats Valeurs

X(0) 0
Y(0)
Z(0)
$(0)
6(0)
Y (0)

OO O o oo

Le tableau I11.5 présente les parametres du premier essai de vol en simulation

Tableau I11.5 : Parametres de premier essai de vol

Parametres Valeur

-
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Temps de simulation 60 s
Accélération 2,4 m/s?
maximale

4.1 Paramétres De Contrdéleur PID

Dans cette simulation de vol, nous allons effectuer deux tests pour démontrer les
performances théoriques de notre approche de commande. Dans le premier test de simulation,
nous avons fait un premier choix de paramétres de la commande PID ; ensuite faire la
simulation et voir le comportement de 1’approche de commande. L’objectif dans ce premier
test est de voir dans un premier temps le réle de la fonction de commande a garder une force
de poussée totale bornée sachant que la poussée maximale du quadrotor égale a 50 N.

Les parametres du contréleur PID pour les positions linéaires X, Y, et Z; et les angles de
roulis, de tangage et de lacet sont choisies d’aprés plusieurs tests exécuté (annexe Ill) le
tableau (I11.6) monter les paramétres optimales choisie pour notre prospection.

Tableau I11.6 : Parameétres du contréleur PID

parameétre X Y A Lacet roulis tangage
Kp 21 14 29 10 19 13
Ki 100 150 300 40 75 121
Kb 0.15 0.23 0.45 0.3 0.48 0.97

La figure 111.2 présente le suivi de la trajectoire désirée effectuée par le robot volant dans
I’espace tridimensionnel. Nous constatons que malgré une erreur initiale de 0.4m sur I’axe z,
le robot volant suit parfaitement la trajectoire désirée pendant la durée totale de la simulation.
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12\
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Z position(m)

simulation
desirée

10

4

o -2
Y position(m) 0 X position(m)

Figure 111.2 : Suivi de trajectoire désirée par le robot volant dans 1’espace tridimensionnel.

Les figures 111.(3, 4, 5) présentent le suivi de la trajectoire desirée selon les axes X, Y, et Z
assuré par la commande. Comme nous venons de constater sur les Figures nous obtenons des
bons résultats en simulation, soit un suivi parfait de la trajectoire désirée selon différentes

directions X, Y, etZ
9 T T T T T

simulation
desirée |

X position(m)

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

0 10 20 30 40 50 60
Temps(s)

Figure 111.3 : Suivi de trajectoire désirée par le robot volant selon X
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Figure 111.4 : Suivi de trajectoire désirée par le robot volant selon Y
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Figure 111.5 : Suivi de trajectoire désirée par le robot volant selon Z.

Les figure (111.6), (111.7) et (I11.8) présentent les résultats de simulation pour les angles
d’orientation du quadrotor, soit la suivie de par rapport aux les angles des trajectoires
désirées génerer par la commande de position du quadrotor. Nous pouvons ainsi constater des
variations brusques au niveau des angles d’Euler du quadrotor. Ces derniers sont a 1’origine
des discontinuités dans la trajectoire causée par le passage entre deux points intermédiaires.
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Figure 111.6 : variation d’angle du lacet par rapport ’angle du lacet désirée.
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Figure I11.7: variation d’angle du roulis simulée par rapport I’angle du lacet désirée.




Chapitre 111 Résultats et interprétations

25 - - - - ;
simulation
desirée
20.
15
=)
(<]
©
g
> 10
2
g
St 22|
20 /
0 18 c
16
5 5 i .26 28 30 .
0 10 20 30 40 50 60
Temps(s)

Figure 111.8: variation d’angle du roulis simulée par rapport I’angle du lacet désirée.

La figure 111.9 présente I’erreur de suivi des trajectoires désirées du robot volant selon les
angles d’Euler lacet, roulis et tangage.

0.08 T T T T T

roulis
lacet |
tangage

0.06

0.04

0.02

-0.02

erreur des angles (deg)

-0.04

-0.06

_0-08 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60

Temps(s)
Figure 111.9 : Erreur de suivi selon les angles d’orientation.
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5. Deuxieme simulation de vol

Cette deuxiéme simulation de vol est effectuée pour valider la performance de notre approche
de commande a 1’aide d’un autre type de trajectoire variante au cours du temps et dont la
dérivée de position ne sera pas nulle.

5.1 Fonctions de trajectoire désire

Les équations des mouvements de la trajectoire sont présentées comme suit:

Xq = 2 * COS G), yq = 2 *sin G), zg =5+ log(%),

Tableau 111.7 : présente les parametres de deuxieme essai de vol en simulation.

Parameétres Valeurs
t =[t; tg]: Temps de simulation [0s  60s]
Accélération maximale 50 m/s?

5.2 Simulation

La figure 111.10 présente le suivi de la trajectoire désirée effectuée par le robot volant dans le
plan X Y Z. Malgré une erreur de suivi selon les axes, X Y et Z dans les dix premiéres
secondes, on remarque que le quadrotor converge rapidement entre 1’instant initial et I’instant
final de la trajectoire.

10 <

8 4
E
=
2 64 simulation
)] 5 %
o desireé
o
N

4

Y position(m)

X position(m)

Figure 111.10 : Suivi de trajectoire désirée par le robot volant dans I’espace tridimensionnel.

.
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Les figures 111.11, 111.12 et la figure 111.13 présentent le suivi des trajectoires individuellement
selon les directions X, Y, et Z. Et ainsi que les erreurs de suivi pour chacun présentés dans la
figure 111.14. Tel qu’on peut le constater, on a une erreur de suivi initial de 0.2 m sur I’axe X
et de 0.15 m sur I’axe Y et une erreur initiale de 0.25 m sur I’axe Z. Mais comme il est
démontreé sur les figures, on remarque que les erreurs de suivi converge rapidement vers 0
lorsque le temps tendent vers le temps final pendant I’ensemble de la mission et que la
commande assure une bonne suivie de trajectoire selon X, Y, et Z.

25 : : , . :

simulation
desireé

2

1.5

1

0.5

X position(m)
o

20.5 21 21.5

_2 .5 1 1 ] 1 ]
0 10 20 30 40 50 60

Temps(s)
Figure 111.11 : Trajectoire suivi la direction X.
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Figure 111.12 : suivi de trajectoire désirée par le quadirotor selon la direction Y.
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Figure 111.13 : suivi de trajectoire désirée par le quadirotor selon la direction Z.
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Figure 111.14 : Erreur de suivi selon X, Y, et Z.

Les figures 111.15, 111.16 et 111.17 présentent le suivi des vitesses désirées X, Y, et Z; ainsi
que les vitesses linéaires simulées du quadrotor et les erreurs correspondantes de chaque
vitesse présente dans la deuxieme partie de courbe.
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Figure 111.15 : Suivi de vitesse désirée selon X.
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Figure 111.16 : Suivi de vitesse désirée selon Y.
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Figure 111.17 : Suivi de vitesse désirée selon Z.
Les figures 111.18 ; 111.19, et la figure 111.20 présentent la variation des positions angulaires
désirées 6,, ¢, , et P, générées par la commande de la position du quadrotor ainsi que le
suivi assuré par lacommande PID adaptative au notre module.
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Figure 111.18 : Suivi de position angulaire de tangage.
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Figure 111.19 : Suivi de position angulaire de roulis.
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Figure 111.20: Suivi de position angulaire de lacet.

La figure 111.21 monte la variation de I’erreur des angles d’orientation en fonction de temps, et
d’aprés cette figure on remarque que les angles d’Euler se stabilise vers 1’infini, ils suivent la
référence désirée. Ce qui implique que les graphes de position angulaire ce rapprochent de la
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stabilité ils suivent la trajectoire désirée. Juste on remarque dans I’intervalle t=[0 10]
I’stabilisation des angle di a I’erreur initiale des positions linéaires X, Y, et Z.
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Figure 111.21 : Erreurs des positions angulaires (les angles d’orientation).

A Tl’aide des résultats des simulations trouvés dans ce deuxiéme essai et la premiére
simulation de vol pour le quadrotor, nous avons démontré 1’efficacité de notre approche de
commande a suivre une trajectoire variante dans le temps. En effet, nous pouvons conclure
que la commande a saturation garde sa performance avec une trajectoire plus complexe dont
la dérivée par rapport au temps n’est pas nulle aussi bien que pour une trajectoire générée a
partir de 5 Points intermédiaires dont la dérivée est nulle au cours du temps de la simulation.

6. Troisieme essai de vol

Pour cette simulation, nous avons choisi la méme trajectoire générée a partir des fonctions
mathématiques avec un terme qui présente la perturbation et le bruit et en utilise une fonction
de MATLAB randn. Les mémes parametres de simulation et les mémes gains pour la
commande de la position ainsi que pour la commande de I’orientation.

6.1 Simulations

Les figures (111.22, 111.23, et 111.24) présentent le suivi des trajectoires individuellement selon
les directions X, Y, et Z; ainsi que les erreurs de suivi pour chacun qui sont présentées dans
les figures (111.25, 111.26, et 111.27) respectueusement. Tel qu’on peut le constater, qu’il a une
erreur de suivi initial de 0,03 m sur I’axe X et de 0,2 m sur I’axe Y avec une erreur de 0,025 m
sur le reste de I’intervalle de temps pour la trajectoire suivant X et on remarque que 1’erreur
suivant I’axe Y est stabilise a 0,014 m. et finalement pour la trajectoire dans la direction Z on
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a une erreur de 0,04 m pendant la simulation avec une valeur initiale de 1 m . Mais comme il
est démontré sur les figures, on remarque que les erreurs de suivi tendent toujours vers 0
pendant ’ensemble de la simulation et que la commande assure une bonne suivie de
trajectoire selon les différentes directions XYZ.
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Figure 111.22 : La trajectoire de la position Z par rapport a la référence de I'UAV.
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Figure 111.23 : Le chemin de la position X par rapport a la réference de I'UAV.
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Figure 111.24 : Le chemin de la position Y par rapport a la référence de I'UAV.
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Figure 111.25 : Chemin d'erreur en altitude Z.

50

60

E



Chapitre 111

Résultats et interprétations

0.04

0.03

0.02

0.01

=Xref-X
o

errX(m)

—0.01

-0.02

-0.03

-0.04
0

0.2

10

20 30 40 50 60
Temps(s)

Figure 111.26 : Trajectoire d'erreur en position X.
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Figure 111.27 : Erreur de trajectoire dans la direction Y.

Les figures (111.28, 111.29, et 111.30) présentent la variation des positions angulaires désirées

04, da, Wq (roulis, tangage et d'angle de lacet) générées par la commande de la position du
quadrotor ainsi que le suivi assuré par la commande PID adaptative.
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Figure 111.28 : Résultats de simulation de trajectoires le long du Roll.

90

80

70

60

50

40t

ptangage(deg)

30

20

10

T T T T T

simulation
desirée i

56
54
5.2

82 8.4 86 8.8 .

Figure 111.29 :

10 20 30 40 50 60
Temps(s)

Résultats de la simulation des trajectoires le long du terrain.

81




Chapitre 111 Résultats et interprétations

70 T T T T T

60

50

simulation
desirée

40

30

lacet(deg)

20

10

ol 82 8.4 86 838 8

0 10 20 30 40 50 60
Temps(s)

Figure 111.30: Résultats de la simulation des trajectoires le long du lacet.

La figure 111.31 présente les erreurs du suivi de I’angle de roulis, I’angle de tangage, et
I’angle de lacet 8, ¢, par rapport aux trajectoires desirées 6, ¢4, Yg générées par la
commande de position du quadrotor, Nous pouvons constater ainsi qu’il y a un bon suivi de
trajectoire pour et sur I’ensemble de mission malgré une certaine erreur remarquable entre t=0
sett=10s.

1 0 T T T T T

roulis
lacet 5
tangage

2t 8.2 84 86 88 5

0 R S U
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Figure 111.31 : Erreur d'angles de rotation (¢, 0, ).
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Les figures 111.32, 111.33, et 111.34 présentent le suivi des vitesses désirées X,,Y,, et Z; ainsi
que les vitesses linéaires simulées du quadrotor et les erreurs correspondantes de chaque

vitesse.

vitesse x (m/s)

simulation

desirée
0 -
_1 1 1 L 1 1
0 10 20 30 40 50 60
temps(s)
Q)
E
x
o)
(]
(2]
QL
>
o)
©
5
o
E —6 1 1 ! 1 1
0 10 20 30 40 50 60
temps(s)
Figure 111.32 : Suivi de vitesse désirée selon X.
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Figure 111.33 : Suivi de vitesse désirée selon Y.
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Figure 111.34 : Suivi de vitesse désirée selon Z.

La figure 111.35 montre le déplacement du rotor Quad dans les plans XY et YZ. La figure
[11.36 présente le suivi de la trajectoire désirée effectuée par le robot volant dans I’espace
tridimensionnel pendant le vol. Nous constatons que malgré une erreur initiale de 1 m sur
I’axe z, le robot volant suit parfaitement la trajectoire désirée pendant la durée totale de la
simulation. Il montre une bonne robustesse vers la stabilité et le suivi de la trajectoire désirée.
Ceci explique l'efficacité et la stabilisation de la stratégie de contréle développée dans cet
article. Les résultats de simulation présentés a la fin confirment que la stratégie de
stabilisation et de contrdle proposée pourrait étre utilisée avec succes. Le contrbleur PID s'est
avéré étre bien adapté au quadrotor en vol normal et en vol stationnaire.
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Figure 111.35 : Le chemin du Quadrotor se déplace dans le plan XY et YZ.
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7. Conclusion

Ce chapitre étudie la modélisation mathématique, la stabilisation et le contréle d'un drone
miniature type quadrotor en mode plus (+). Le modele est développé sur la base de I’approche
de Newton-Euler. Avec une nouvelle compréhension des angles d’Euler Le modele obtenu
est couplé avec un algorithme de contrdle PID. Le systéme résultant est converti en un
algorithme Matlab pour étudier les performances du modeéle actuel. Les résultats de la
simulation prouvent que le processus de modélisation et de contrdle adopté est simple, rapide
et efficace pour guider la trajectoire. L'erreur entre la trajectoire désirée et la trajectoire de
simulation est tres faible pour les trois angles de contrdle, et l'altitude qui prouve la robustesse
vers la stabilité et le suivi du modéle proposé.
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CONCLUSION GENERALE

L’approche de commande a ét¢ validée en effectuant deux essais de vol différent. Le premier
consiste en une simulation du modéle dynamique du quadrotor et I’approche de commande
avec des trajectoires désirées a partir de 5 points intermédiaires. Cette simulation nous a
permis de valider 1’approche de commande avec des trajectoires prédéfinies. Le deuxiéme
essai consiste en une simulation avec des trajectoires désirées variantes dans le temps. Ceci
nous a permis de valider la conception de 1’approche de commande avec un autre type de
trajectoire plus complexe, ainsi que d’analyser ses performances. Pour finir, I’approche de
commande a été validée en ajoutant une perturbation sous forme d’un bruit dans les données
des trajectoires de la position du quadrotor. Ceci nous a permis de tester la robustesse

Les résultats présentés dans cette these montrent que I'application du contréleur PID peut
fournir un contréle satisfaisant en termes de poursuite du quadrotor. Si tous les parametres
sont correctement définis et le choix des paramétres de I’algorithme Kp, Ki, Kd établit
correctement pour toutes les coordonnées, le contrdleur 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 contr6leurs plus robustes et plus
performants face a la non-linéarité du systeme dynamique, cependant le PID est plus simple et
plus économique en terme d’énergie consommeée lors d’une mission de poursuite.

Le grand nombre de parameétres qui doivent étre définis avec une grande précision est, dans la
majorité des cas, le probléeme principal de cette application du contrdleur PID. En particulier,
I’aspect relatif a la non-linéarité de la dynamique du quadrotor influence a la fois le capteur et
le modeéle 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
contréleur PID est considérable. En effet, le fait d’appliquer le contréleur PID simple
engendre le théoréeme de Pythagore et en appliquant les hypothéses et annulations implicite.
De plus, le fait d’introduire un nouveau critere qui oblige le contrdleur d’altérer les
performances afin d’allonger la durée de la mission est un autre niveau de simplicité pour
atteindre un bon résultat.

Dautres limites a la validité des résultats présentés dans cette thése proviennent des
Hypotheses utilisées pour simplifier le modéle de simulation, en particulier:

» Le quadrotor est considéré comme un corps rigide avec une masse constante et une
structure symétrique.

» La matrice d'inertie (1) du véhicule est tres petite et a négliger.
» Le centre de gravité et le centre de gravité coincident.
> La poussee est proportionnelle au carré de la vitesse des hélices. Sur la base de la

supposition ci-dessus et en considérant le drone comme un point matériel, que leurs
angles de rotation peuvent étre identifiés en utilisant la position deésire,
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» le choix du point d’équilibre. En effet, la linéarisation opérée sur la dynamique autour
du point d’équilibre stable que le quadrotor est continuellement en vol stationnaire.
Ainsi, pour obtenir les équations de transition d’état du PID, on introduit donc une
marge d’erreur;

> le modeéle ne tient pas compte de la réponse des moteurs, ce qui peut influencer les
manceuvres rapides, car ils peuvent ne pas étre assez réactives pour changer les vitesses
angulaires des hélices comme requis par le dispositif de commande;

> le modéle mathématique utilisé lors de la simulation du PID adapté est simplifié.
En raison de simplifications énumérées ci-dessus, la thése 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.
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Modélisation de drone Quarotor par matlab programmation

Q

% The function used with the program: Quadrotor control

function xdot = quad control fn(t, x)
% time for change start of each variable
ztime = 3;
phitime = 1;
thetatime =
psitime = 2;
%%% HEIGHT %%%
if t < ztime
Zzd = Zinit;
end

0.2;

phitime
Phiinit;

)
oy
'_l.
(o}
I

if t >= phitime

0000000000000 0

if t < thetatime
Thetad = Thetainit;
end

if t >= thetatime
Thetad = ThetadF;

25220008585 5

Psid = PsidF;
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= 2¥pi;

PsidF
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0;

thetaddot
phiddot
psiddot
zddot

0;

0;

0;

% Bounding the angles within the -2*pi / 2*pi range

-
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\VAon
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Q, 0
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X (9)< - 2*pi)
= rem(x(9),2*pi);

(x(9)> 2*pi

if

x(9)

end

x (11)< 2*pi)

= rem(x(11),2*pi);

(x (11)> 2*pi

if

x(11)

end
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Evaluate the Controls

o)
°

The control vector

o)
°

Total Thrust on the body

o)
°

% Roll input

- x(8)));

+ Kdp* (

(Kpp* (Phid - x (7))

along z-axis
U(2)

Pitch

)
°

- x(10)))>;

+ Kdt* (

(Kpt* (Thetad - x(9))

U(3) =

input

Yawing

%

- x(12)));

+ Kdps™* (

(Kpps* (Psid - x(11))

u(4) =

moment

U = real (U);

The control vector

o
°

Bounding the controls

if U(1)

o)
°

> 15.7

o

o)

end

o\

o\

o\

o\

o\

o\

24

2

for j

o\

> 1
1;

if U(J)
U(3)

o\°

o\

90




ANNEXES

o\

end

o\

o°

if U(3) < -1
Uu(j) = -1;
end

end

o° o\

o°

Q

% Calculation of angular velocities
omegasqgr(l) = (1/4*b)*U(1l) + (1/2*b*1)*U(3) -
(1/4*d)*U(4);
omegasdgr (2)
(1/4*d)*U(4) ;
omegasdgr (3)
(1/4*d)*U(4);
omegasdqgr (4)
(1/4*d)*U(4);

(1/4*b) *U (1) (1/2*b*1)*U(2) +

(1/4*b) *U (1) (1/2*b*1)*U(3) -

(1/4*b) *U (1) + (1/2*b*1)*U(2) +

omegasgr = real (omegasqgr) ;

omega (1) = sqgrt (omegasqgr(l));
omega (2) = sqgrt (omegasqgr(2));
omega (3) = sqgrt (omegasqgr(3))
omega (4) = sqgrt (omegasqgr(4)):;

% Bounding the angular velocities
for j = 1:4
if omega(j) > 523
omega (j) = 523;
end

< 125

if omega (j)
() = 125;

omega
end
end
omegasqr (1 omegasqgr
omegasqgr (2
(3
4

) (
) = (omegasqgr
omegasqgr (3) (

(1

(2

omegasqgr (3

omegasqgr ( (4
r

)) "2
)) "2;
)) "2
) = (omegasqgr (4))"2;
% Bounding the angula
for j = 1:4
if omegasqgr (j) > 523
omegasqr (j) = 523;

o°

velocities

o° o o°

o\

end

o\°

o\°

if omegasqgr (j) < 125
omegasqgr (j) = 125;

o\

o\°

end
end
% Disturbance
Omega = d* (- sqgrt(omegasgr(l)) + sqgrt (omegasqgr (2))
sqgrt (omegasqgr (3)) + sqgrt (omegasqgr(4))):

o\
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% Evaluation of the State space wrt H-frame
xdot (1) = x(2); % Xdot

xdot (2) = (sin(x(1ll))*sin(x (7)) +
cos (x(11))*sin(x(9)) *cos(x(7)))*(U(1l)/m); % Xdotdot
xdot (3) = x(4); % Ydot
xdot (4) = (-cos(x(1ll))*sin(x(7)) +
sin(x(11l))*sin(x(9)) *cos (x(7)))*(U(1l)/m); % Ydotdot
xdot (5) = x(6); % Zdot
xdot (6) = - g + (cos(x(9))*cos(x(7)))*(U(1l)/m); %
Zdotdot
xdot (7) = x(8); % phydot
xdot (8) = ((Iyy - Izz)/Ixx)*x(10)*x(12) -
(Jtp/Ixx) *x(10) *Omega + (U(2)/Ixx); % pdot = phydotdot
xdot (9) = x(10); % thetadot
xdot (10) = ((Izz - Ixx)/Iyy)*x(8)*x(12) +
(Jtp/Iyy) *x(8) *Omega + (U(3)/Iyy):; % gdot = thetadotdot
xdot (11) = x(12); % thetadot
xdot (12) = ((Ixx - Iyy)/Izz)*x(8)*x(10) + (U(4)/Izz);

rdot = psidotdot

xdot = xdot';

o\
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ANNEXE II

Figure : Quadrotor Effectué Par Solidworks type (+).
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ANNEXE 111
Contrdle proportionnel

Nous essayons tout d'abord d'utiliser un contréleur proportionnel avec un gain compris entre
1et 21. Il est possible de construire un tableau de modéles LTI, chacun avec un gain
proportionnel différent, a I'aide d'une boucle for. Les fonctions de transfert en boucle fermée
peuvent étre générées a l'aide de la commande de retour. Nous Ajoutons le code suivant a la
fin de notre fichier.m et exécutons-le dans la fenétre de commande MATLAB:

Kp =1,

fori=1:3
C(:,:,1) = pid(Kp);
Kp = Kp + 10;
end

sys_cl = feedback(C*P_motor,1);
Avec:

J = 3.2284E-6;
b = 3.5077E-6;
K = 0.0274;

R = 4;

L = 2.75E-6;

s = tf('s'");
P motor = K/ (s* ((J*s+b) * (L*s+R) +K"2)) ;

VVoyons maintenant a quoi ressemblent les réponses aux étapes. Nous additionnons le code
suivant a la fin de notre fichier.m et exécutons-le a nouveau dans la fenétre de commande.
Nous devons générer le graphique présenté dans la figure ci-dessous.

t=0:0.001:0.2;

step(sys_cl(:,:,1), sys_cl(:,:,2), sys_cl(:,:,3), 1)

ylabel('Position, \theta (radians)’)

title(" Réponse a une reference d etape avec differentes valeurs de K_p")

legend('Kp =1', 'Kp =11', 'Kp=21)
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Réponse a une reference d etape avec differentes valeurs de Kp
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Considérons également la réponse du systeme a une perturbation progressive. Dans ce cas,
supposons une référence de zéro et examinons comment le systéme réagit a la perturbation
par lui-méme. La commande de retour peut toujours étre utilisée pour générer la fonction de
transfert en boucle fermée dans laquelle il y a toujours un retour négatif. Cependant, seule la
fonction de transfert de I'installation se trouve maintenant dans le chemin allé et le contréleur
C est le chemin de retour. Nous ajoutons ce qui suit a la fin de notre fichier.m et exécutons-le
dans la fenétre de commande. Nous devons générer le graphique présenté dans la figure ci-

dessous.
dist_cl = feedback(P_motor,C);
step(dist_cl(:,:,1), dist_cl(:,:,2), dist_cl(:,:,3), t)

ylabel('Position, \theta (radians)’)

title(" Reponse a une perturbation progressive avec differentes valeurs de K_p")

legend('Kp = 1, 'Kp = 11'Kp = 21')
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Reponse a une perturbation progressive avec differentes valeurs de Kp
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Les graphiques ci-dessus montrent que le systeme ne présente aucune erreur d'état stable en
réponse a la référence de pas, quel que soit le choix du gain proportionnel. Cela est di au fait
que l'installation dispose d'un intégrateur, c'est-a-dire que le systéme est de type 1. Cependant,
le systtme a une erreur d'état stable significative lorsque la perturbation est ajoutée. Plus
précisément, la réponse due a la référence et a la perturbation appliquée simultanément est
égale a la somme des deux graphiques illustrés ci-dessus. Cela découle de la propriété de
superposition qui est valable pour les systéemes linéaires. Par conséquent, pour avoir une
erreur de régime permanent nulle en présence d'une perturbation, il faut que la réponse a la
perturbation décroisse a zéro. Plus la valeur de I'erreur d'équilibre est faible, plus elle est due a
la perturbation, mais elle n'atteint jamais zéro. En outre, 1’utilisation de valeurs de plus en plus
grandes de a pour effet négatif d’augmenter le temps de dépassement et de stabilisation,
comme le montre le graphique de référence par étapes.

Controle PI

Essayons tout d'abord un contrdleur PI pour supprimer l'erreur liée a la stabilité. Nous allons
definir k , = 21 et tester les gains intégraux allant de k; = 100 a 500. On modifie notre
fichier.m comme suit et nous exécutons-le dans la fenétre de commande. nous devrions
génerer un chiffre comme celui présenté ci-dessous

Kp =21,

Ki = 100;
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fori=1:5
C(:,:,i) = pid(Kp,Ki);
Ki = Ki + 200;

end

sys_cl = feedback(C*P_motor,1);

t=0:0.001:0.4;

step(sys_cl(:,:,1), sys_cl(:,:,2), sys_cl(:,:,3), t)

ylabel('Position, \theta (radians)’)

title(' Reponse a une reference d etape avec K_p = 21 et differentes valeurs de K_i")
legend('Ki = 100", 'Ki = 300", 'Ki = 500)

Reponse a une reference d etape avec KIO = 21 et differentes valeurs de Ki
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Maintenant ce qui est arrivé a la réponse de perturbation par éetapes. On modifie les
commandes suivantes dans notre fichier.m et relance I’exécution dans la fenétre de
commande. nous devrions générer un graphique comme celui présenté dans la figure ci-
dessous.

dist_cl = feedback(P_motor,C);

step(dist_cl(:,:,1), dist_cl(:,:,2), dist_cl(:,:,3), t)
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ylabel('Position, \theta (radians)’)
title(" Reponse a une reference d etape avec K_p = 21 et differentes valeurs de K_i")
legend('Ki = 100", 'Ki = 300", 'Ki =500")

Reponse a une reference d etape avec K o= 21 et differentes valeurs de K;
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Le contrdle intégral a réduit I’erreur en régime permanent a zéro, méme en cas de perturbation
progressive. C’était le but de I'ajout du terme intégral. Pour la réponse a la référence de pas,
toutes les réponses semblent similaires, la quantité d'oscillation augmentant légérement au fur
et a mesure que le volume augmente. Cependant, la réponse due a la perturbation change de
maniere significative lorsque le gain intégral est modifié. Plus précisément, plus la valeur
employée est grande, plus l'erreur disparait rapidement. Nous choisirons k; = 500 car
I'erreur due a la perturbation décroit rapidement a zéro, méme si la réponse a la référence a un
temps de stabilisation plus long et plus de dépassement. Nous tenterons de réduire le temps de
stabilisation et le dépassement en ajoutant un terme dérivé au contréleur

Contréle PID

L'ajout d'un terme dérivé au contrbleur signifie que nous avons maintenant les trois termes du
contr6leur PID. Nous étudierons les gains dérivés allant de 0,05 a 0,25. On Retourne au
fichier.m et apporte les modifications suivantes. L'exécution du fichier m modifié va générer
un graphique similaire a celui présenté ci-dessous.

Kp =21,

Ki = 500;




ANNEXES

Kd =0.05;
fori=1:3
C(:,:,i) = pid(Kp,Ki,Kd);
Kd =Kd + 0.1;
end
sys_cl = feedback(C*P_motor,1);
t=0:0.001:0.1;
step(sys_cl(:,:,1), sys_cl(:,:,2), sys_cl(:,:,3), 1)
ylabel('Position, \theta (radians)’)

title(" Reponse a une reference d etape avec K_p = 21, K_i =500 et differentes valeurs de
K_d)

legend('Kd = 0.05', 'Kd = 0.15', 'Kd = 0.25")

Reponse a une reference d etape avec Kp =21, K; =500 et differentes valeurs de Ky
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\oyons ce qui est arrivé a la reponse de perturbation d'étape,on a modifie les commandes
suivantes dans notre fichier.m et on a réexecute-les sur la ligne de commande

dist_cl = feedback(P_motor,C);




ANNEXES

t=0:0.001:0.2;

step(dist_cl(:,:,1), dist_cl(:,:,2), dist_cl(:,:,3), t)

ylabel('Position, \theta (radians)’)

title('Reponse a une reference d etape avec K_p = 21, K_i =500 et differentes valeurs de K_d")

legend('Kd = 0.05', 'Kd = 0.15', 'Kd = 0.25")

Reponse a une reference d etape avec Kp =21, K, =500 et differentes valeurs de Ky
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Il semble que lorsque k; = 0,15, nous pouvons répondre a nos exigences de conception.
Pour déterminer les caractéristiques précises de la réponse a une étape, vous pouvez utiliser le
menu contextuel du tracé de la réponse a une étape ou la commande MATLAB stepinfo,
comme indiqué ci-dessous

stepinfo(sys_cl(:,:,2))




Recommandations

RECOMMENDATIONS

Bien que le travail présenté dans cette thése a permis d’atteindre nos objectifs principaux,
certains aspects auraient pu étre améliorés. En effet, I’approche de commande proposée reste
performante au niveau théorique en simulation malgré 1’effet de bruit sur le systéme qui
donne naissance a des perturbations. Maintenant que le systéme a été validé avec succes en
simulation, il est envisageable dans des travaux futurs d’améliorer les capacités du systeme
afin de I’'implémenter en pratique. Parmi les points a I’améliorer :

Premiérement, la minimisation des perturbations et parmi les solutions que 1’on peut proposer:

* Nous pouvons ajouter des compensateurs de bruits, soit un filtre de Kalman ou bien un
observateur.

Deuxiemement, la minimisation des erreurs de suivi des trajectoires désirées pour la
commande de la position en ajoutant par exemple une loi d’adaptation des gains.

Pour finir, nous notons que plusieurs essais ont été faits au niveau pratique, mais a cause des
matérielles et de la plateforme, ainsi que le probléme de retard au niveau de la communication
nous n’avons pas pu arriver a avoir des résultats expérimentaux malgré tous les efforts.
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