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Résume

Ce mémoire s’intéresse au développement et I’implémentation des algorithmes
de guidage, navigation et contr6le dans un drone de type quadri-rotor. Le but derriére
les algorithmes GNC est que le quadri-rotors puisse suivre une trajectoire déterminée,
tout en assurent la stabilité en attitude et la bonne précision des points suivies.

En se basant sur le modéle dynamique, une simulation du matériel dans la
boucle est effectuée avant le test réel afin d’évaluer le bon fonctionnement du
contrbleur ainsi que le module embarqué. Une interface graphique assure I’affichage
des parametres de vol en temps reelle.

Mot clés : Guidage,Navigation,contréle ,quadri-rotor, matériel dans la boucle.

Abstract

This thesis focuses on the design and implementation of Guidance Navigation and
Control algorithms in a quadcopter. The purpose behind the GNC algorithms is that
the quadcopter can track a pre-determined path, while ensuring attitude stability and
good accuracy of the monitored points.

A simulation of the hardware in the loop based of the dynamic model is performed
before any tests to assess the correct functioning of the controller and the embedded
module. A graphical interface allows the display of real-time flight parameters.

Key words: Guidance, Navigation,control,quadcopter, hardware in the loop
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p; : Mesure de pseudo-distance du satellite Z.

Q : La vitesse de rotation liée au méme corps. (rad/s)

0% La matrice antisymétrique de w?2,.

6t : Biais d’horloge du récepteur.

1y : Erreurs supplémentaires affectant la mesure de pseudo-distance.



INTRODUCTION GENERALE

Les drones ou UAVs (Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants sans pilote
capables de mener a bien une mission de facon autonome, ou en mode téléguideé. [1]

Depuis plus d’un demi-siecle, les UAVs ont été concus dans le domaine militaire.
L’objectif était de remplacer 1’étre humain lorsque la tache a réaliser devenait pénible ou
répétitive et surtout lorsqu’il s’agissait d’un environnement hostile ou la sécurité du pilote
n’était plus assurée. [1]

Les premiéres recherches dans le domaine des UAVs datent de la Seconde Guerre
mondiale, les premiers appareils congus avaient des dynamiques et des dimensions proches
de celles des avions et ils volaient a une trés haute altitude. [1]

Aujourd’hui, I’énorme progres de 1’électronique (avionique) et de la technologie des
capteurs et surtout la miniaturisation des composants électroniques et 1’évolution des
calculateurs numériques ont permis 1’apparition d’une nouvelle génération de drones
miniatures équipes de systemes de commande embarqués. [1]

Pour qu’un drone puisse accomplir sa mission, il doit étre équipé d’un matériel
embarqué capable d’exécuter les algorithmes GNC (Guidage, Navigation et controle), c’est
a base de ses algorithmes que les commandes d’attitude et de position sont générés afin de
suivre les waypoints de la trajectoire désirée.

Dans I’algorithme de navigation, une connaissance précise de la position et de
I’orientation est nécessaire. Cette connaissance peut étre obtenue a partir d’un systeme
couplet du systeme de navigations inertielles (INS) et le GPS (Global Positioning Systems)
a I’aide d’un estimateur tel que le filtre de Kalman. Cette combinaison sert a compenser les
limitations de chacun d’entre eux et augmenter la fiabilité du systeme et diminuer les
erreurs d’estimation.

Les parametres du vol obtenus, sont utilises comme des entrées pour les commandes
de contrdle. Dans le cadre de notre projet on va se limiter aux commandes linéare a cause
de notre matériel embarqués qui ne peut pas traiter des algorithmes complexe. Les sorties
des commandes de contréle sont des signaux PWM (Pulse Width Modulation) qui
commandent les moteurs afin d’assurer la stabilité d’attitude d’un coté, et de suivre les
positions imposer par 1’algorithme de guidage.

Il est important de choisir judicieusement les instruments embarqués afin d’obtenir

une intégration optimale de 1’ensemble. Pour ce fait, plusieurs modeles de quadri-rotor



ainsi que le matériel embarqué disponible dans le marché ont été présentés avec

justification du celles choisies.

On note que la modélisation du quadri-rotor est le point le plus critiqgue dans

I’implémentation des algorithmes GNC.

La simulation du matériel dans la boucle est I’étape de transition entre la simulation et

le teste réelle, elle permet non seulement d’évaluer les capacités du controleur mais aussi

de diagnostiquer a l'avance les problemes d'intégration et d'explorer les scénarios

d'anomalies mateérielles et logicielles.

Les objectifs principaux derriere ce projet :

Pour

Avoir un modele dynamique du quadrirotor.

Estimer les différents parameétres de navigation

Suivre les waypoints d'une trajectoire désirée.

Implémenter les algorithmes GNC congue sur le hardware

Diagnostiquer a I'avance les problémes d'intégration du hardware

Effectuer des tests réels et traiter les données recues dans une station de contréle au
sol.

Concevoir une plateforme expérimentale.

répondre a ces objectifs nous avons organisé le mémoire en quatre chapitres a savoir

Le premier chapitre est consacré a la modélisation dynamique du quadri-rotor, ainsi
que la simulation en boucle ouverte.

Le second chapitre traite I’algorithme de navigation basé sur I’intégration INS/GPS
par le filtre de Kalman.

Le troisieme chapitre est consacré a 1’application des lois de commande pour la
stabilisation de D’attitude du quadri-rotor. Pour se faire, trois méthodes sont
étudiées. La premiére est la méthode classique basée sur un contr6leur PID, le
deuxieme est la méthode par retour d’état et la troisieme par la commande
régulateur quadratique.

Le quatrieme chapitre 4 s’intéresse a la méthode de génération de la trajectoire et la
simulation du matériel dans la boucle.

Une conclusion générale cloture ce document



I.1. INTRODUCTION

Un systéme est un ensemble d’objets ou de phénomenes liés entre eux et isolés
artificiellement du monde extérieur. Sa modélisation regroupe 1’ensemble des techniques

permettant de disposer d’une représentation mathématique de celui-ci. [1]

La modélisation théorique requiert une connaissance précise des pheénomeénes
intervenant dans le systeme et une aptitude de les représenter mathématiquement. Les
systémes physiques sont souvent complexes et difficilement exploitables, notamment pour

la commande et I’observation. [1]

Les grands soucis de la modélisation sont : la précision et la fidélité du modele vis-a-
vis le processus réel, ainsi que 1’adéquation de ce modéle a une forme mathématiquement

exploitable. [1]

Et afin de concevoir un contréleur de vol, on doit d'abord comprendre profondément
les mouvements de 1’avion, sa dynamique et par conséquent ses €quations dynamiques.
Cette compréhension est nécessaire pas simplement pour la conception du contrdleur, mais
aussi afin de s'assurer que les simulations du véhicule dépeindront un comportement aussi

proche que possible de la réalité quand la commande est appliquée. [2]

Beaucoup de tentatives de modélisation d’un drone (Quadri-rotor) sont enregistrées
dans la littérature. On cite parmi-elles, celle établie par Bouabdallah [3] via la méthode
d’Euler-Lagrange. Le modéle présenté par KHEBBACHE [4] basé sur le formalisme de
Newton a été obtenu a partir de la dynamique d'un corps rigide associé au fuselage auquel
sont ajoutées les forces aérodynamiques générées par les rotors. Ce modele integre en plus

la dynamique des actionneurs.

Dans le cadre de notre travail, I’approche de modélisation adoptée est basée sur le

formalisme de Newton.

1.2. DESCRIPTION GENERALE DU QUADRIROTOR

Un quadri-rotor est un robot mobile aérien a quatre rotors défini dans I’espace par
six degrés de libertés, dont trois mouvements de rotation et trois mouvements de
translation. Ces six mouvements doivent étre commandés a l'aide de quatre déclencheurs
seulement, donc c'est un systéme sous actionné (le nombre des entrées est inférieur au

nombre des sorties). [4]



Les 4 rotors sont généralement placés aux extrémités d'une croix, et I'électronique
du contrble est habituellement placée au centre de la croix. Afin d'éviter que I'appareil
tourne sur lui-méme sur son axe du lacet, il est nécessaire que deux helices tournent dans
un sens, et les deux autres dans un 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. [4]

Le fonctionnement du quadri-rotor est assez particulier. En faisant varier
astucieusement la puissance des moteurs, il est possible de le faire monter/descendre, de
I'incliner a gauche / a droite (roulis) ou en avant / en arriére (tangage), ou encore de le faire

pivoter sur lui-méme (lacet). [1]

1.3. LES MOUVEMENTS DU QUADRIROTOR

Comme est défini dans la section précédente, on rappelle que le quadri-rotor est un
engin volant doté de quatre rotors placés aux extrémités d’une croix. Ce sont ces quatre
rotors qui fournissent la force verticale (portance) qui permet a I’appareil de s’élever. Les

mouvements possibles du quadri-rotor sont: [2]
1.3.1. Les gaz (mouvement vertical)

Il représente le mouvement de montée/descente du drone. Les quatre moteurs
tournent a la méme vitesse. On diminue la vitesse des quatre moteurs pour faire descendre

le quadri-rotor tandis qu’on I’augmente pour le faire monter.
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Fig.1.1 : les gaz.



1.3.2. Le lacet
Il permet de faire tourner le quadri-rotor sur lui-méme. On réalise cette manceuvre
en agissant sur les moteurs par paires : on diminue la vitesse de rotation des deux moteurs

face a face (avant et arriére) et on augmente la vitesse des deux autres (gauche et droit).

Fig.1.2 : Le lacet.

1.3.3. Le roulis
Ce mouvement se produit suite a une rotation autour de 1’axe X en agissant sur les
moteurs gauche et droit. Par exemple, si le quadri-rotor penche a gauche, on augmente la

vitesse du moteur gauche tout en diminuant celle du moteur droit.

roulis

A

avan
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Fig.1.3 : Le roulis

1.3.4. Le tangage

Ce mouvement se produit suite a une rotation autour de I’axe Y. Les moteurs avant
et arriere permettent de garder une assiette stable sur cet axe. Si le quadri-rotor est orienté

vers D’arriere, il faut donner plus de vitesse au moteur arriere et baisser celle du moteur

avant.



avant

Fig.1.4 : Le tangage.
Le positionnement et le sens de rotation des moteurs est aussi signifiant. Les moteurs 1 et 2
sont placés le long de I'axe X et tournent dans le sens horaire, tandis que les moteurs 3 et 4

sont placés sur I'axe Y et tournent dans le sens antihoraire (Fig.1.5). [5]

My
T, Ay

Fig.1.5 : Placement et sens de rotation des moteurs.

I.4. MODELE DYNAMIQUE DU QUADRIROTOR

La modélisation des robots volants est une tache délicate puisque la dynamique du
systéme est fortement non linéaire et pleinement couplée. En réalité, un grand nombre
d’effets physiques ont lieu sur les robots volants, et a cet effet, il est nécessaire dans un
premier temps d’effectuer quelques hypotheses afin d’éliminer ceux de plus faible
importance, a savoir : [2]

e Lastructure est supposée rigide.

e Le drone possede une structure parfaitement symetrique, ce qui induit a supposer
que la matrice d’inertie soit diagonale.

e La portance et la trainée de chaque moteur sont proportionnelles au carré de la

vitesse, ce qui est une approximation tres proche au comportement aérodynamique.



Pour évaluer le modele mathématique du quadri-rotor on utilise deux reperes, un repére
fixe lié & la terre « e » et un autre mobile « b » fixé au centre de masse de 1’objet volant. Le
passage entre le repére mobile et le repére fixe est donné par une matrice dite matrice de
transformation R qui contient 1’orientation et la position du repere mobile par rapport au
repére fixe (voir ANNEXE 1). [5]

Fig.1.6 : Repere fixe et repere mobile

Donc les paramétres qui permettent de décrire le mouvement du quadri-rotor sont
(x,v,2,¢,0,¥,v,0) avec:

x: Coordonnée du centre de gravité G du quadri-rotor suivant Xn.

y : Coordonnée du centre de gravité G du quadri-rotor suivant Yn.

z : Coordonnée du centre de gravité G du quadri-rotor suivant Zn.

¢ : L’angle de roulis, sa rotation est autour X, (—g <¢p< g)
0 : L’angle de tangage, sa rotation est autour Y}, (—g <0< g)
Y

: L’angle de lacet, sa rotation est autour Z, (- < ¥ < m).
v = [u,v,w]" : La vitesse linéaire liée au quadrirotor.

Q = [p,q,7]" : Lavitesse de rotation liée au méme corps.
1.4.1 Modélisation avec Newton-Euler

Les forces et les moments appliqués sur le quadri-rotor proviennent des forces
génerées par la rotation des hélices, de la précession gyroscopique ainsi que des effets
aérodynamiques. Nous présenterons ici chacune des forces et des moments séparément,
ensuite nous les appliquerons au modéle du quadri-rotor et, pour finir, nous les ajouterons

aux équations dynamiques. [1]



Puisque plusieurs équations des sections suivantes demandent une analyse utilisant
des notions de mécanique des fluides et d’analyse d’hélice qui dépassent le cadre de ce
mémoire, nous ne présenterons ici qu’une vulgarisation des principes ainsi que les résultats
nécessaires pour notre modélisation. Pour plus détails, le lecteur peut s’élargir en

consultant les références suivantes (Bouabdallah, 2007). [1]

1.4.1.1. La dynamique de translation

D’aprées la premiére loi de la dynamique de Newton :

d(mv) _ Z F
dt ext Eq.I.l

Les forces extérieures appliquées au quadri-rotor sont :

» Le poids du quadri-rotor : Il est donné par : [2]
P=mg Eq.l.2
ou : m est la masse totale et g la gravité
» La force de portance : Elle est perpendiculaire a 1’écoulement d’air et dirigée vers le
haut, ¢’est-a-dire qu’elle a tendance a faire élever le quadri-rotor. Elle représente la
force totale produite par les quatre hélices. Elle est donnée par : [2]

F, = b(w} + @} + w5 + w}) Eq.l.3

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

On doit exprimer cette force dans le repére inertiel. Pour cela, on utilise la matrice de
rotation R

F, = b(w} + w3 + w5 + w}).R Eq.1.4

» La force de trainée : C’est la résultante des forces qui s’opposent au mouvement
du quadri-rotor dans I’air. Elle s’exerce parallelement au sol, de méme direction
que le mouvement du quadri-rotor, mais dans le sens opposé. Elle représente en

quelque sorte les forces de frottement sur 1’objet. Elle est donnée par: [6]

Fe=3.p.V2.5,.Cq Eq.l5
Ou :

Cud: le coefficient de trainée.

p: Densité de l'air

V : La vitesse linéaire.



S,,. La surface de référence.

>

La force de perturbation : D'autres forces comme la force de Coriolis de la terre,
le vent et les forces d’Euler sont considérées comme une perturbation résumée

comme Fperturbation

Les forces expliquées précédemment se résument ensemble pour trouver la force totale

agissant sur le quadri-rotor.

mV=P-— F, + Fy + Fperturbation Eq.1.6

1.4.1.2. La dynamique de rotation

D’apres la deuxieme loi de la dynamique de Newton

dJQ)

o " Text Eq.1.7
Et comme la vitesse angulaire est exprimé dans le repere lié au quadri-rotor, alors :
age) _ ,¢
. CJet ey Eq.l.8
J : matrice d'inertie symétrique de dimension (3x3), elle est donnée par :
I, 0 0
J=10 I, 0 Eq.1.9
0 0 I,

>

Le Moment de la poussée : Le moment de poussée 7, est une partie des moments
externes agissant sur le systeme décrit par la poussée de I'hnélice Fp et la distance
«I» de Centre de Gravité du centre de I'hélice. [2]

l = b.lL (w,% — w3?) Eq.1.10
22 = b. L (52 — @;2) Eq.1.11
Tg = k. (—(1)12 —(1)22 + (1)32 + (1)4_2) Eq|12

Avec : k est le coefficient de trainée

>

Le moment gyroscopique : Il se crée dans les systemes physiques en mouvement
avec des parties rotatoires. Lorsque la trajectoire du quadri-rotor change, le rotor

subit des rotations du fuselage. L’expression générale de ce moment est donnée
par: [2]

M = ;l.=lﬂ/\]r

0
gyro 0 ] Eq.1.13

(_1)iwi

La matrice d’inertie du chaque rotor est supposée diagonale :



L, 0 0
J,=10 I, 0O Eq.l.14
o 0 I,

L'équation genérale du moment devient :

JA+QAJQ = 1,4+ [(-1) w0 Eq.1.15
D’ou:
_ 1
(p :]y ]qu '{‘]ﬂ((l)l‘F(l)Z_(1)3—(1)4_)(1-|—E Eq|16
Jx Jx Jx
. _]z_]x ]rz ¢21 Ea.l.17
1q = pr —— (w1 + Wy — w3 — Wy )p + — q.l.
]J’ ])’ ]y
Jxly . Ta Eq.1.18
\ 5. "1,

1.4.1.3. Relation entre les angles d’Euler et les vitesses angulaires

Si un solide tourne a une vitesse constante, sa vitesse angulaire € est constante.
Par contre, les variations des angles d’Euler seront variables car elles dépendent des angles
instantanés entre les axes des deux reperes. La séquence des angles d’Euler est obtenue a

partir de trois rotations successives : roulis, tangage et lacet. [2]

¢ 0 0
Q=R(X,, ¢) =|0|+R(X,, ®)R(Y,,0) |6 +R(Xn,¢)R(Yn,0)R(Zn,¢)M Eq.1.19
0 0 Y
pr 1 0 —-50 1[¢
H: 0 Co S¢C¢] 0 Eq.1.20
rl lo —s¢ cocel|y
Donc :
¢=T+Q Eq.1.21
1 S(p)t@) CPt(6)
T=|0 Co -S¢ Eq.1.22

5o ¢

0
co co



1.4.2. Modélisation avec les quaternions

L'utilisation des angles d'Euler (lacet, tangage, roulis) est devenue tres répandue
dans le domaine aérospatial. Cependant, elles souffrent des problemes de singularités
connues par le « gimballock ». Ce probléme se produit lorsque I'angle de roulis perd sa
signification. En d’autre terme, si 1’appareille fait un tangage de 90°, son axe de roulis
devient parallele a I'axe de lacet, et il n'y a aucun axe disponible pour adapter la rotation de
lacet (un degré de liberté est perdu). Pour éviter ce probléme on utilise les quaternions [2].

Une vue d’ensemble sur les quaternions est décrite dans I’ANNEXE 2.
1.4.2.1. Modéle dynamique de translation

La détermination de modele dynamique de translation avec les quaternions ne
differe pas a celle de Newton-Euler. Seulement, on doit représenter la force de portance
dans le repére R,, en utilisant la rotation en quaternion. [2]

Ona:

!

Fp = q*Fportance*q Eq.1.23
Apres le développement de cette équation, on obtient :

4
(29195 + 29:494) ZlFi — K, x?

4
Z Fextérieure = (2q4q3 - 2q2q1) Z1Fi - Kyyz Eq-|-24

4
(a1 — a3 — a5 + qﬁ)zlﬂ- - K,Z* —-mg

d>ou ;
r 1 ' ,
X =— ((quqg + 2q2q4) Z Fi - Kxx ) EQI25
m 1
1 4 )
< y=— ((2q4q3 - 2q,q,) Fi - K,5%) Eq.1.26
.1
Z= ((q5 - q3+q4)z F,—K,Z2" —mg) Eq.1.27
Avec .

1
Ksyz=5-P-Sw-Ca Eq.1.28



1.4.2.2. Modéle dynamique de rotation

Le modele de rotation ne change pas car il est établi dans le repére lié au quadri-

rotor (pas de passage entre les reperes). [2]

1.4.2.3. Relation entre les quaternions et les vitesses angulaires

Pour établir la relation entre les quaternions et les vitesses angulaires, on utilise la

relation suivante : [2]

‘7=%‘1*“ Eq.1.29
En développant cette équation, on obtient le résultat final suivant :

(41 = _71 (q2p + q3q + q47) Eq.1.30
qz = %(qlp +q31T + q4q) Eq.1.31
q3 = %(qlq +q4p + q27) Eq.1.32

44 = %(qlr + 429 + q3p) Eq.1.33

1.4.2.4. Avantages d’utilisation de quaternion

L’utilisation des quaternions offre plusieurs avantages : [2]
- Pas de singularité.

- Pas de fonction trigonométrique.

- Représentation facile pour des rotations successives.

- Simplification de calcul.

1.5. LADYNAMIQUE DES ROTORS

Un circuit équivalent du moteur a courant continu typique est illustré comme

indigué dans le circuit représenté ci-dessous dans la Fig.1.7 et la Fig.1.8: [7]

L R
. [ AN
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Y

Fig.1.7 : Schéma électrique équivalent du moteur DC.
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Fig.1.8 : Arrangement électromécanique du moteur DC.

Les composantes de base représentées sont la résistance R, l'inductance L et la
force électromotrice (fem) de retour e. Les équations suivantes sont utilisées pour décrire la

relation de fonctionnement. [7]

En commencant par la loi de tension de Kirchhoff, I'équation suivante est obtenue :

. di
Vs=Rl+La+e Eq.1.34

A I'état d'équilibre (état dont le courant continu est de fréquence zéro)
Vs=Rite Eq.1.35

Par conséquent, pour I'état non stationnaire, Eq.1.34 est réarrangée pour prévoir la fem,
comme est indiqué dans I'équation ci-dessous: [7]

Cdi

Avec :

Vs : Source de tension.

i : courant d’armature.

De méme, on tenant compte des propriétés mécaniques du moteur a courant continu, et a

partir de la deuxiéme loi de Newton sur le mouvement :
dw,,
]7=2Ti Eq.1.37

T, = kfw,, +]d2’—tm Eq.1.38
Ou:
T, : Le couple électrique.
K¢ . La constante de friction.
J - Inertie du rotor.

w,y, - La vitesse angulaire.

Ou le couple électrique et la fem pourraient étre écrits comme : [7]



e=K,w, et T,=K,w,, Eq.1.39
Ou :
K, : La constante de la fem de retour.
K, : La constante du couple électrique.

Ainsi, réécrire Eq.1.36 et Eq.1.37, EQ.1.40 et EQ.1.41 sont obtenu :

di _ .R k

. 1
E——lz—Twm'*'zvs EQ|4O

—__ T t_ L Eq.l.41
at l] J O q

Dans la suite de ce travail, on fait appel a la transformée de Laplace pour évaluer
les deux équations Eq.1.40 et Eq.1.41 Et en ce qui suit, les expressions abouties sont
obtenus de facon appropriée (toutes les conditions initiales sont supposées étre zéro). [7]

Eq.1.40 devient :

. R k. 1
Sl:_lI_Twm+ZVs Eq.1.42
EQ.1.41 devient :
ket kf
swmle—Ta)m EQ.1.43
De EQ.1.43, i fait le sujet d'une substitution dans Eq.1.42
ks
Swy, + 7 Om
i = X Eq.1.44
J
swm+k—fwm R k 1
ﬁ/ )(S"'Z):_Tewm-l_ZVs Eq.1.45
J
Finalement, Eq.1.44 devient :
2
v, = {s ]L+stL+.;‘(R]+kfR+kekt} W Eq.1.46
t

La fonction de transfert est donc obtenue en utilisant le rapport entre la vitesse angulaire et

tension de source.

G(s) = &m = ki Eq.1.47
Vs  s*JL+ sK;L+ sR] + k¢R + k_k,

Considérant les hypotheses suivantes : [7]

1. La constante de frottement Kf est faible et tend vers zéro, cela implique



2. R] » K;LEtk,k, > Rk,

La fonction de transfert peut étre écrite :

1

— ke
C)=wrzm Eq.1.48

Kok R kekt's+1

De I'équation 3.13, les constantes suivantes sont acquises, (constante de temps).

_ K
Tm =k Eq.1.49
La constante de temps électrique :
_ L
Tm =3 Eq.1.50
Finalement, on obtient :
1
G(s) = ——=—— Eq.1.51

T Te.S2+Tm.s+1

1.6. MODELE SIMULINK

Dans le cadre de ce projet, le modele dynamique de quadri-rotor a été modélisé
sous le logiciel Matlab/Simulink. Le block « multicopter » regroupe les équations
mathématiques reliées a la dynamique de rotation et de translation. Le modéle
mathématique de la dynamique du rotor est présenté dans la block « brushless motors ».
Une fois les forces et les moments sont calculés, Matlab/Simulink comporte un block qui
modélise la dynamique du corps rigide a 6 DDL de masse fixe avec la méthode des
quaternions. La puissance délivrée aux moteurs est prise en considération a 1’aide d’un

block qui modélise la batterie « LiPo ». La Fig.1.9 illustre le modele développé.
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Fig.1.9 : Modéle Simulink du quadri-rotor.

1.7. SIMULATION EN BOUCLE OUVERTE

Dans cette partie on va faire une simulation en boucle ouverte sur le quadri-rotor,

en injectant directement aux entrées du systeme les vitesses de rotation.

Pour illustrer le comportement dynamique du systeme et 1’effet des vitesses de rotations
sur les mouvements du quadri-rotor, on prend les quatre cas suivants :

1'ercas : pour w,2 = w,?% = w32 = w,? = 670 (tr/sec)?

2eme cas : pour w,% = w32 = 556 (tr/sec)? et w,? = w,? = 819 (tr/sec)?

3%Me cas 1 pour w,? = w3? = 662 (tr/sec)? et w,? = w,® = 702 (tr/sec)?

4°Me cas : pour w2 = w,? = 649 (tr/sec)? et w3? = w,? = 714 (tr/sec)?

Les parameétres du modele du quadri-rotor réel utilisé (Dji F450) sont obtenus a partir

d’un modeéle développé sous le logiciel « SolidWorks » (voir Annexe 3).

U, , U,, Uz et U, sont les entrées de commande du systéme ou :

(= du, Eq.1.51
!Tﬁ = dUs Eq.1.52
L?’ ) Eq.153

Pt Eq.1.54

Les figures (1.10), (1.11), (1.12) et (1.13), représentent les sorties du systeme pour ces

quatre cas.
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Fig.1.10 : 1* Cas (mouvement vertical selon z).

On remarque que le quadri-rotor fait une translation verticale due aux forces de
portance crées par la commande U (Fig.1.10). On remarque aussi, que la translation
suivant I’axe X et y est nulle car la rotation autour de ces deux axes est nulle. Donc on peut

dire que la translation selon 1’axe z est provoquée par 1’action Ux.
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Fig.1.11 : 2eme Cas (mouvement de lacet).

Selon la Fig.1.11, on peut remarquer que le quadri-rotor fait une rotation autour de
I’axe z (lacet), ce mouvement est provoqué par la variation des vitesses de rotation des
rotors avant et arri¢re par rapport aux rotors latéraux. Alors la rotation autour de I’axe z est

due a ’action Ua.
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Fig.1.12 : 3°™ Cas (mouvement de roulis).

D’apres la Fig.1.12, le quadri-rotor fait une rotation autour de 1’axe y (tangage),
cette rotation provoque une translation selon x. il existe aussi un mouvement de rotation
autour de 1’axe x d0 aux différents effets agissants sur le quadri-rotor et une translation
verticale parce que la force de portance est supérieure au poids du systéme. Donc la
translation selon 1’axe X est due a la rotation autour de 1’axe y qui est provoquée par

I’action Us.

%) I N SN N NN N N N N = I S T S SN N S N M

Fig.1.13 : 4™ Cas (mouvement de tangage).

Selon la Fig.1.13, on remarque que le quadri-rotor effectue une rotation autour de
I’axe X (roulis), ce mouvement donne une translation selon 1’axe y. On a aussi un
mouvement de rotation autour de 1’axe y et une translation verticale. Donc la translation

selon I’axe y est due a la rotation autour de I’axe X qui est provoquée par I’action Uo.
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La Fig.1.14 montre la variation d’altitude dans le cas des mouvements de tangage, roulis et

lacet.

Altitude
B ) T ) T T T T ) T

Fig.1.14 : variation d’altitude dans le cas des mouvements de tangage, roulis et lacet.

1.8. CONCLUSION

L’utilisation du formalisme de Newton-Euler nous a permet d’établir le modele
dynamique du quadri-rotor. A partir du modéle obtenu, nous concluons que le quadri-rotor
est un systeme sous actionné. De plus, la complexité du modele, la non-linéarité,
’interaction entre les états du systéme, peuvent se voir clairement. Les simulations faites
en boucle ouverte sur un modéle du quadri-rotor mettent en évidence I’instabilité du
systéme en boucle ouverte et la nécessité d’un régulateur performant en boucle fermée qui
est basé sur une estimation précise d’état [1]. Dans les sections suivantes, nous
présenterons le modé¢le d’estimation d’états ainsi que la synthése des lois de commandes

linéaires (PID, placement de pole et LQR).



11.1. INTRODUCTION

L’un des plus grands obstacles a I'implémentation d’un systétme de guidage et
contrdle est I’estimation 1’état du systéme en termes de la position du véhicule. Ce
processus est responsable de fournir des estimations continues et précises de la position du

vehicule locale par l'utilisation de techniques d'estimation stochastiques.

Le systéeme de positionnement global par satellite (GPS — Global Positioning System)
fait désormais une partie intégrante de notre quotidien et forme d’ailleurs la base de la
plupart des systéemes de navigation actuellement utilisés autant pour les applications
civiles, commerciales, militaires ou gouvernementales. Bien que les technologies présentes
dans les récepteurs GPS actuels offrent une grande précision a faible co(t, une dégradation
importante de la fiabilité de la solution fournie par ces systémes est observable lorsqu’ils

sont soumis a un environnement difficile ou a de fortes dynamiques. [8]

Dans de telles conditions, une alternative possible serait d’utiliser un systéme de
navigation complétement autonome tel qu’un systéme de navigation inertielle (INS —
Inertial Navigation System). D’ou la précision d’un INS étant indépendante de
I’environnement extérieur, il est ainsi possible d’obtenir un positionnement lorsque les
signaux GPS sont fortement atténués ou complétement blogués. Cependant, la dégradation
rapide de la solution de navigation causée par les erreurs importantes présentes sur les
mesures fournies par les capteurs limite grandement leur utilisation de maniere autonome

ou semi-autonome. [8]

Une solution prometteuse a cette problématique consiste a utiliser les mesures
provenant de différents systemes ayant des caractéristiques complémentaires afin d’estimer
de maniere optimale la solution de navigation a I’aide d’un estimateur (p. ex. le filtre de
Kalman) .En utilisant une variété d'entrées de capteurs, le filtre de Kalman est congu pour

fournir de meilleures estimations de la position local du véhicule.

11.2. SYSTEME DE NAVIGATION INERTIEL

11.2.1. Principes de base de la navigation inertielle

Les systemes de navigation inertielle sont des systemes entierement autonomes
permettant de calculer la position, la vitesse et I’attitude d’un véhicule basé uniquement
sur des mesures d’accélération linéaires et de vitesses angulaires provenant de

capteurs inertiels (c.-a-d. Gyroscopes et accéléromeétres). Contrairement aux systémes



GPS, les systémes INS ne sont pas des systémes de positionnement absolu mais font plutét
parti de la grande famille des systémes de navigation a I’estime (DR — Dead
Reckoning), c’est a dire qu’ils permettent uniquement de calculer le déplacement d’un

mobile a partir de son état initial. [8]

De maniére générale, un systeme INS est constitué de deux principaux éléments
soient une centrale inertielle (IMU — Inertial Measurement Unit) et un ordinateur de
calculs. L’IMU consiste en un assemblage d’accéléromeétres et de gyroscopes disposés de
manicre a mesurer respectivement 1’accélération (plus précisément les forces spécifiques)
et la vitesse angulaire d’une plateforme en mouvement selon trois axes orthogonaux.
L’ordinateur de calculs quant a lui s’occupe d’exécuter les équations dynamiques du

systéme inertiel de maniére a calculer ’attitude, la vitesse et la position du mobile. [8]

11.2.2. Développement de I’algorithme de navigation inertielle dans le repére local

Les équations de navigation sont implémentées dans le repére local a I’intérieur d’un
ordinateur de calcul dont les principales taches sont énumérées ci-dessous : [8]

» lintégration des vitesses angulaires mesurées par les gyroscopes afin de mettre
a jour I’attitude du mobile (propagation de I’attitude).

» lutilisation de la nouvelle attitude du mobile afin de transformer Ila
représentation du vecteur de forces spécifiques vers le repére de navigation
(transformation de 1’accélération).

» le calcul des composantes de force d’attraction gravitationnelle, de force
centripete et d’accélération de Coriolis afin d’extraire 1’accélération du mobile des
mesures de forces spécifiques .

» Dlintégration de D’accélération afin d’obtenir la vitesse du mobile (propagation
de la vitesse).

» l’intégration de la vitesse afin d’obtenir la position du mobile (propagation de

la position).

11.2.3. Représentation d’attitude d’un mobile

Il existe une relation mathématique permettant d’exprimer la matrice de rotation
C}, en fonction des éléments du quaternion unitaire g} tel que : [8]

q:% + 42* — q5* — q.4° 2(9293 — 9194) 2(9193 + 9294)
Ch=| 2(q293+ 9194 41* — 4% + q5° — q4* 2(q394 — 91492) Eq.ll.1
2(9294 — 9193) 2(9192 + q9394) 41% — 42* — q5* + q4°



Ou:
41, 42, qs €t q, : éléments du quaternion unitaire g},

L’inverse est également possible et est défini tel que :

%\/1+C11+C22+C33 ]
|
|
|

(€32 — €23)/4q,
|  (c13 —c31)/44q,
| (ca1—c12)/44,

Eq.11.2

Finalement, les angles d’Euler peuvent également étre déterminés directement a partir
des éléments du quaternion unitaire tel que :

2(q,q9, — q,9,)

0 = tan™! Eq.11.3
T 20744,

P = sin"l(—Z(q2q4 + q1q3)) Eq.ll.4

P = tan~1 (2L 0w, Eq.11.5

1-2(q5%+q,2)

La section suivante présentera les équations mathématiques définissant ces étapes.

11.2.4. Equation du mouvement

11.2.4.1. Equations cinématiques de ’'INS

Dans les applications de navigation, des informations de navigation sont généralement
exigées dans le repére de navigation (le repére Géodésique Local). Position et vitesse
exprimée : [9]
m=[p A AT Eq.11.6
v*=[Vy Vg Vp|T Eq.l11.7
Ou :
@ : est la latitude,
A : est la longitude,
h : est l'altitude,
Vy : est la vitesse vers le nord.
Vg @ est la vitesse vers I'est,
Vp, : est la vitesse vers le bas.
Le mouvement du véhicule est exprimé par I'équation cinématique de I’INS ou 1'équation

de navigation.



Cette équation a trois parties : position, vitesse et des équations d'attitude comme indiqué

ci-dessous.
1 0 0
‘P M+ h ] Vy
l=|1|= 1 Ve Eq.11.8
1|0 0 |ly
h (N + h)cos ¢ D
l 0 0 —1J
Vi =Cpf® — (20, + wiy) x V' + g Eq.11.9
Ch = CL20,
= ci(_()?b — _Qﬁ) Eq.11.10
Ou:

M et N : Sont le rayon de courbure de méridien et vertical principal.
C} : est la matrice de rotation du b-repére au I-repére.
g : est le vecteur de gravité.
fP : est La force spécifique qui est la différence entre 1’accélération vrais dans 1’espace et
I’accélération due a la gravité.
Y, - est la matrice antisymétrique de w2, avec :
ol = 0l - (0, + wl) Eq.I1.11
w?, - est la sortie de gyroscope

w}, : est le taux de rotation terrestre par rapport au repére inertiel exprimé dans le repére

local.

0
ol = [we cos @

ie Eq. 11.12
W, sin @
w® =15"/hr Eq.11.13
wl; : est le taux de rotation du repére local par rapport au repére d'ECEF.
Un
—¢ 1 | we
wl = |dcosop|=| 7= Eq.11.14
Asing Vetang
N+h

11.2.4.2. Mécanisation de ’INS

Cette section donne une explication breve comment I'INS calcule les valeurs de repére

de navigation a I’aide des mesures d’IMU. Les capteurs inertiels de navigation mesurent



f? la force de spécifique (l'accélérométre) et la rotation de corps (le gyroscope)w?,. Le
processus de convertir ces mesures en informations de navigation a principalement 4
étapes: [9]

e Mise & jour dattitude (C}).

e Transformer la force spécifique dans le repére local.

e Calcul de vitesse et de position.
D'habitude les sorties de capteurs IMU sont la vitesse et les incréments angulaires

(A_Vfb et AGY) dans le b-repére pour une période d'échantillonnage. [9]

» Mise a jour d'attitude
Les incréments angulaires du corps par rapport au repere de navigation peut étre
représentés comme :
A@QY = (A6, A6, A6,]
= A0}, — C7 (wf, + we)At

cy = ()T Eq.11.15

La matrice de cosinus de direction (CP) est calculée des incréments angulaires
utilisant I’approche de quaternion. Dans l'approche de quaternion, la matrice de rotation est
exprimée par un angle de rotation simple d'un axe fixé. L'incrément angulaire obtenu

auparavant peut étre utilisé pour mettre a jour le vecteur quaternion g comme :

c sAG, —sABy sAQ,
—sAB, c sAB, sAB, ]
gk+1—gk+0.5l sAOy —sAG, c sAB, Jgk Eq.11.16

—sAf, —sAB, —sAO, c

Avec :
2 A6
S—Aesm > Eq.11.17
Y
C=2(0087—1) Eq.11.18
A = JAO§+A0§+A0§ Eq.11.19

Finalement on peut obtenir la matrice de cosinus de direction (C?) sous forme de

quaternion comme suit :



q1% + 42 — q3* — q,4* 2(q293 — 9194) 2(q193 + 9294)
cL = 2 + 2 _g,% + 3% —q,° 2 - Eq.l11.20
B (9293 + 4194) 91" —qz2" T 43" — q, (4394 — 9192) g.tl.
2(4294 — 9143) 2(q19z + 9394) q1% — 42 — q5* + q,4°

» Latransformation de force spécifique dans le repére local

Pour la mise en ceuvre des équations INS, la force spécifique doit convertir dans le

repére local. Ceci est fait comme suit : [9]

1 0.5A0, —0.5A0,
AV? = c% |-0540, 1 ~0.500, [ AV? Eq.l1.21
0.5A06, —0.5A0, 1

» Lavitesse et la position mettent a jour

L’incrément de vitesse dans le n-repere est obtenu en appliquant le Coriolis et la
correction de gravité : [9]
AV! = AV} — (2w}, + wl) x VAL + g'at Eq.11.22
Ou:

gt est[0 0 g]T et g est la gravité normale a la latitude géodésique ¢ et la hauteur h.

Une fois que I'incrément de vitesse est obtenu on donne la vitesse mise a jour :

Vier = Vi + AViyy Eq.11.23
Finalement la position dans le repére local peut étre obtenue en intégrant la vitesse.
1
The1 =T+ ED'l(Ki + Vi, )AL Eq.11.24
Ou :
! 0 0
M ]
D= 1 Eq.11.25
0 0
l (N+ h)cosg J
0 0 -1

La Figure I1.1 illustre bien 1’architecture typique d’un systéme INS a composantes liées

dans un repére local. [10]
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Fig.11.1: Architecture typique d’un systeme INS & composantes liées.

11.2.5. Erreur d’INS

Les erreurs de nature déterministe, également appelées erreurs systématiques,

sont des erreurs non aléatoires qui peuvent généralement étre éliminées a 1’aide

d’une méthode de calibration adéquate. Dans le cadre de ce mémoire, le biais et le

facteur d’échelle seront étudiés. [10]

11.2.5.1. Le Biais

by

Fait référence a un écart constant présent entre la mesure de sortie des

capteurs inertiels et la valeur de référence mesurée par ces derniers. Cette erreur est

indépendante de I’amplitude de la mesure et est également présente méme en 1’absence

d’excitation en entrée. [10]
A

sortie

BIAIS

sortie capteur

temps

Fig.11.2: Le biais d’un capteur inertiel.
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11.2.5.2. Facteur d’échelle

Est défini comme étant un ratio constant entre la mesure de sortie des capteurs

inertiels et la valeur de

référence mesurée par ces derniers. Cette erreur est

généralement exprimée en pourcentage et ne possede ainsi aucune unite. [10]
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.
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e ~" gradient du
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facteur d’échelle

-

entrée

Fig.11.3: L’erreur du facteur d’échelle d’un capteur inertiel.

11.3. SYSTEME DE POSITIONNEMENT GLOBAL PAR SATELLITE

11.3.1. Principe de trilatération

De maniére générale,

les récepteurs GPS fonctionnent selon le principe de

trilatération. Ce principe consiste en une approche géométrique permettant de

déterminer la position d’un point dans I’espace a partir de mesures de distance par

rapport a certains repéres connus (satellites dans le cas du systeme GPS). La Figure.ll.4

illustre ce principe pour un systeme en trois dimensions. En exprimant de fagon

mathématiquement ce systeme, il est possible de constater que nous avons affaire a un

systéme a trois équations et trois inconnus tel que : [8]

Ty = J(xA — %)%+ (Va4 — Yp)? + (24 — 2)? Eq.11.26
ra= [Gn = %,)? + 05 = )2 + (25— 2’ Eq.11.27
ra= (e = %,)2+ 0c = )" + (2~ 2 Eq.11.28

Ou:

ra, rs, rc :mesures de distance connues entre le point P et les points A et B

XA, YA ZA

XB,YB, ZB
Xc,Yc, Zc

Xp

: coordonnées connues du point A
: coordonnées connues du point B
: coordonnées connues du point C

,yp, zp : coordonnées inconnues du point P



Ainsi, les coordonnées d’un récepteur GPS peuvent étre obtenues en solutionnant ce
systeme non linéaire a trois équations. Toutefois, dans le cas d’un récepteur GPS, il est

nécessaire d’utiliser une quatriéme équation afin de résoudre 1’incertitude temporelle.

Fig.11.4: Principe de trilatération appliqué a un systeme a trois dimensions.

Cependant, il existe une certaine ambiguité entre les points P et P’. Or, pour le
systtme GPS, il est tout a fait plausible d’assumer que les coordonnées du point
recherché seront celles situé le plus prés de lasurface de la Terre, ce qui permet

de relever le doute sur cette ambiguité. [8]

11.3.2. Mesures de pseudo-distance

Les mesures de distance séparant le récepteur GPS des différents satellites
peuvent étre calculées a partir des temps de transmission et de réception des signaux. En
effet, étant donné que les signaux GPS se propagent a la vitesse de la lumiére, cette mesure
de distance peut étre calculée par 1’équation suivante : [8]

d=c.At Eq.11.29
ou:
d : mesure de distance entre le récepteur et le satellite.
c : vitesse de la lumiére, ¢ = 2.99792458 x 108 (m/s)
At : temps de propagation du signal GPS.

L’approche classique afin de déterminer le temps de propagation des signaux GPS
consiste, en partie, a utiliser la différence de phase entre le code d’étalement généré
localement et celui provenant du satellite. En effet, en considérant que 1’horloge du
satellite et celle du récepteur sont parfaitement synchronises, lorsque le satellite

transmet son code PRN (Pseudorandom Noise), le récepteur génére une réplique
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exacte et en phase de ce code. Aprés un certain temps, équivalent au temps de
propagation du signal GPS, le code PRN transmis par le satellite sera percu par le
récepteur avec une certaine différence de phase et un nombre ambigu de période de
code (voir Figure 11.5). En multipliant cette différence de phase par la vitesse de la

lumiére, la distance entre le satellite et le récepteur est obtenue. [8]

Code gEnere par :
:1' Phase du code généré par le

satedlite au temps ty. ey At
secondas plus tand

v
[ T L L

Code repu mn
provenance du satallite

Sy

Code géncére localement
par le réeceptour
o

Code géncere localement
par le récepteur, décallé
de At secondes

o J_|

[ T e

Fig.11.5: Calcul du temps de transmission a partir des mesures de code

L’hypothése voulant que les deux horloges soient parfaitement synchronisées est
cependant erronée et les mesures de distance séparant le récepteur GPS et les
différents satellites se retrouvent plutdét contaminées par une erreur de synchronisation
appelée biais d’horloge. De plus, les signaux GPS peuvent également étre contaminés par
différentes sources d’erreur, telles que les erreurs atmosphériques, affectant ainsi le temps
de propagation du signal. C’est pour ces raisons que le terme pseudo-distance est
généralement utilisé plut6ét que le terme distance afin de caractériser cette mesure.
Ainsi, la pseudo-distance représente la distance mesurée séparant le récepteur d’un

satellite, en incluant les différentes erreurs associées tel que : [8]

p=d+cét+n, Eq.11.30
ou :
p : mesure de pseudo-distance
6t : biais d’horloge du récepteur

M . erreurs supplémentaires affectant la mesure de pseudo-distance
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Basé sur le principe de trilatération présenté a la section 11.3.1., la mesure de pseudo

distance d’un satellite peut étre définie tel que :

pi = (X — 02+ ¥ — )2+ (2~ 2)2 +bey + 1, Eq.11.31
ou :
p; - mesure de pseudo-distance du satellite Z
X, Y, Z : coordonnées du récepteur GPS
Xi, Yi, Zi: coordonnées du satellite Z

b : erreur de pseudo-distance associé au biais d’horloge (b, = c.6t)

11.3.3. Sources d’erreurs du syst¢tme GPS

Les mesures provenant des signaux GPS sont contaminées par différentes sources
d’erreur. De manicére générale, ces erreurs peuvent provenir soit des satellites, soit du
récepteur, ou encore étre causée par la propagation des signaux. De plus, la
géométrie des satellites constitue également un facteur important pouvant affecter la
précision de la solution de navigation calculée par un récepteur GPS. Dans le cadre de ce

mémoire, la géométrie des satellites sera étudiée. [8]

11.3.4. Effet de la géométrie des satellites sur la précision du positionnement

Le terme erreur équivalente de distance pour 1’'usager (UERE — User Equivalent
Range Error) est utilise dans la littérature afin de désigner 1’ensemble des erreurs pouvant

affecter la mesure de pseudo-distance. [8]

a) b)

Fig.11.6: Effet de la géométrie des satellites et de I’'UERE sur le Positionnement 2D : a)

bonne géométrie ;b) mauvaise géométrie.

En observant la Figure.ll.6, il est donc possible de constater que la disposition
géométrique des satellites utilisés lors du calcul de la position du récepteur

influence directement la superficie de la surface statistique représentant 1’incertitude
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sur la position calculée. La Figure.l1.6 illustre deux cas opposés représentant une bonne
géométrie ainsi qu’une mauvaise géométrie des satellites. Ainsi, la précision de la
solution de navigation est directement affectée par la disposition geométrique des
satellites GPS. [8]

L’indice de dilution de précision (DOP — Dilution Of Precision) est utilisé dans la
littérature afin de caractériser 1’incertitude sur la solution de navigation causée par
une mauvaise géométrie des satellites. L’indice DOP est généralement décomposé en
plusieurs indices dont les principaux sont les suivants : [8]

« Dilution de précision géométrique (GDOP).

« Dilution de précision de position (PDOP).

« Dilution de preécision de temps (TDOP).

« Dilution de précision verticale (VDOP).

» Dilution de précision horizontale (HDOP).

* Dilution de précision horizontale selon 1’est (EDOP).

« Dilution de preécision horizontale selon le nord (NDOP).

11.4. LE FILTRE DE KALMAN POUR L’ INTEGRATION INS/GPS

11.4.1. Estimation d’état

L’estimation d’état est un concept utilis¢é dans le domaine du controle lorsque
la connaissance de certains parametres d’un systéme est nécessaire, mais que ces derniers
ne peuvent étre directement mesurés. C’est notamment le cas pour les systémes GPS
et INS dans lesquels plusieurs parametres d’erreur doivent étre obtenus mais

seulement quelques mesures externes sont disponibles. [8]

La forme générale de la représentation d’état utilisée dans le cadre de ce mémoire
afin de définir le modele d’intégration est appelée forme canonique controlable. Cette
derniére est généralement utilisée pour définir les problémes d’estimation. La forme

canonique contrdlable est définie selon le systéme d’équations suivant : [8]

Xg = Axp_q1 + Bup + Wy_4 Eq.11.32
z, = Hx, + V, Eq.11.33
ou:
x : vecteur d’état du systéme

W : vecteur de bruit du systeme



z : vecteur d’observations (ou de mesures)

V :vecteur de bruit de mesures

A : matrice de transition du vecteur d’état caractérisant la propagation de ce dernier

u : vecteur de control des entrées

B : Matrice des entrées d’état

H : matrice d’observabilité caractérisant le lien entre le vecteur d’état et le vecteur de

mesures.

Afin de satisfaire aux exigences du filtre de Kalman, ce modele est construit
avec ’hypothése que le vecteur de bruit du systeme « W » ainsi que le vecteur de bruit de
mesure « V » sont constitués uniquement de bruit blanc Gaussien suivant une loi normale

dont les paramétres sont les suivants : [8]

P(W) ~ N(0,Q). Eq.11.34
P(V) ~ N(O,R). Eq.11.35
ou:
Q : matrice de covariance du bruit du systéme.

R : matrice de covariance du bruit de mesures.

L’estimation d’état est un processus récursif qui peut étre décomposé en deux phases

soient la prédiction et la correction, tel qu’illustré sur la Figure.l1.7.

At
Koartie, 1y

I Correction npm-awmrr i vecteur | | ¢ Propagation de Vestiimé & prioe du II
il dinr. 1y | l vecteur d e, Xi; g

Mesure evlerme, 3 *
—R-( Calcul du résiduel de mesires, &, ) |
| [}

I ( Caloul du gain de Uestimatenr, h';) |
I

I Estipation d prierl du vectenr de
I

frordment do
Pimae k

A
SRS, T Point o 'entrde

k™

Correction

Fig.11.7: Représentation typique d’un estimateur d’état.

La prédiction consiste a propager ’estimé du vecteur d’état en se basant uniquement

sur sa valeur actuelle ainsi que sur la dynamique du systéme. La correction consiste quant a
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elle a corriger I’estimé du vecteur d’état en se basant sur le vecteur de mesures

observe. [8]

11.4.2. Estimation optimale et filtre de Kalman

Un estimateur optimal est un estimateur d’état dont le gain est calculé dynamiquement
de maniére a optimiser certains criteres de performance du systeme. Un des criteres
d’optimisation largement utilisé est I’erreur quadratique moyenne de I’estimé. L’estimateur
optimal basé sur ce critére d’optimisation est appelé le filtre de Kalman. Définissons
d’abord I’erreur sur I’estimé a priori du vecteur d’état ainsi que la matrice de

covariance y étant associée : [8]
€x = Xk — Xk Eq.11.36
Pi = E[exer'] = E [(xx — Zi) ( Xk — %1)"] Eq.11.37
ou :

ey . Vecteur d’erreur a priori.

Py Matrice de covariance d’erreur a priori.

Selon les équations de D’estimateur d’état présentées a la section précédente,
I’estimé a postériori du vecteur d’état peut €tre obtenu par une combinaison linéaire
du vecteur de mesures bruité et de I’estimé a priori tel que :

X = X tK (2 — HiXy) Eq.11.38

Le gain du filtre de Kalman, généralement appelé gain de Kalman, peut étre calculé
comme suit :

K, = P H,(H P H} + R))™! Eq.11.39

La matrice de covariance d’erreur associée a cet estimé a postériori peut étre calculée
a partir de I’expression suivante :

p;g = (I — K H,)P;, Eq.11.40

En reprenant les équations de I’estimateur d’état présentées précédemment et en y
ajoutant la propagation de la matrice de covariance d’erreur ainsi que le calcul du
gain de Kalman, I’algorithme du filtre de Kalman peut étre résumé selon les équations

présentées au Tableau.ll.1. [8]



Etape Equation

I} Initialisation du systéme Py
Py
2) Estimation & priori du vecteur de mesures 2, =H,-x;
3) Calecul du gain de 1’estimateur K; =P;H.(H,P,H} + R;)™!
4)  Attente d’une nouvelle mesure Zp

~

5) Calcul du résiduel de mesure Zy = (gk — g;)

T

6) Correction i postériori du vecteur d’état et de la | B7 = & + K - 8z,

matrice de covariance associée . _
PL=(0—KH;)Py
7) Propagation de 'estimé & priori du vecteur d’état | £;,, =A . - + B uk
et de la matrice de covariance associée pour

- _ a4 T
I'itération suivante Pryi =ApPrA, + Qp

8) Incrément de I'index k et retour a I’ étape 2) k=k+1

Tableau.l1.1: Equation du filtre de Kalman.

11.4.3. Systemes de navigation hybrides GPS/INS

Contrairement aux systemes de positionnement par satellite, les systemes de
navigation inertielle sont entiérement autonomes et ne nécessitent 1’'usage d’aucun signal
externe afin de calculer une solution de navigation. Ainsi, ils ne sont pas affectés par
I’environnement dans lequel ils évoluent et offrent donc une alternative idéale aux
récepteurs GPS en environnement difficile. Cependant, étant donné les erreurs
inhérentes sur les mesures de capteurs inertiels (gyroscopes et accéléromeétres), la
solution de navigation calculée par les systémes INS n’est pas parfaite et tend a dériver
avec le temps. Selon Schmidt cette dérive peut atteindre jusqu’a 500 m/h et ce, méme pour
les systemes INS autonomes de haut niveau utilisés pour des applications militaires de
grande précision. Il est donc nécessaire de corriger périodiquement cette erreur a 1’aide de
mesures externes telles que celles provenant d’un systéme GPS de manicre a contenir cette

derniére en-dessous d’un seuil tolérable. [8]

Le Tableau 11.2 présente les avantages et inconvénients de 1’utilisation de chacun
des systemes GPS et INS de maniére indépendante, mettant ainsi en évidence la synergie

qui existe entre ces derniers et motivant par le fait méme leur intégration. [8]
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Avantages Inconvénients

*  FErreurs restreinies *  Taux d'échantillonnage faible
GPS *  Apcune information sur
Autonome I"attitude du mobile

* Sensible au brouillage

*  Taux d'échantillonnage élevé *  Erreurs non restreintes
INS ¢ [nformations en translation et en
Autonome rotation

¢  Entigrement autonome (insensible
au brouillage)

Tableau.l1.2: Avantages et inconvénients des systemes GPS et INS.

11.4.4. Synthése des différents modéles d’intégration GPS/INS

L’intégration des systemes GPS et INS peut étre réalisée a différents niveaux,
allant de I’utilisation dissociée des deux systemes sans réelle interaction entre eux
jusqu’a une intégration profonde fusionnant ces systémes a I’intérieur d’un méme

filtre adaptatif. Dans le cadre de ce mémoire, I’intégration par couplage lache sera

étudiée. [8]

11.4.4.1. Intégration par couplage lache

L’intégration par couplage lache (en anglais : loosely-coupled integration)
permet de maintenir 1’indépendance et la redondance des solutions GPS et INS en
plus d’offrir une solution de navigation couplée plus robuste . En effet, I’intégration
par couplage lache présente une architecture en boucle fermée qui permet la correction de
certains parameétres d’erreur du systtme INS. Cette méthode d’intégration est
généralement présentée dans la littérature comme étant composée de trois entités
distinctes soient la solution GPS seule, la solution INS seule et la solution couplée
GPS/INS. Cette vision de ’architecture est présentée a la Figure 11.8. [8]

Dans cette architecture, un filtre adaptatif (géneralement un filtre de Kalman) est
utilisé afin de coupler les solutions GPS et INS (position et vitesse) de maniere a estimer
certains paramétres d’erreurs du systétme. De mani¢re générale, les parametres
estimés correspondent aux erreurs de position, de vitesse et d’attitude de la solution
INS, mais on peut avoir un modele plus complet qui permet également I’estimation

des erreurs de biais sur les mesures de capteurs inertiels . [8]
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Fig.11.8: Intégration GPS/INS par couplage lache.

Le principal avantage du couplage lache comparativement aux méthodes
d’intégration plus avancées repose sur l’utilisation directe de la solution de
navigation des systtmes GPS et INS. Ainsi, cette méthode peut facilement étre

appliguée aux produits commerciaux a faible codt. [8]

11.4.4.2. Mod¢le d’intégration GPS/INS par couplage lache

L’algorithme d’intégration GPS/INS par couplage lache développé dans le cadre de
ce projet repose sur la combinaison de la solution de navigation (position et vitesse) de
chacun des deux systémes a I’intérieur d’un filtre de Kalman étendu afin d’estimer le

vecteur d’état suivant :

N T
X= [px,y,z vx.y.z ax,y.z] Eq. 11.41

Ou:
p : Vecteur position p = [x,y,z]".

. T
v : Vecteur vitesse v = [v,, vy, v,] .

_ hpapir T
a: Vecteur accélération a = [a,, a,, a,] .

Ainsi, ce modele est utilisé afin d’estimer neuf états du systéme de navigation soit
trois états de position, trois états de vitesse ainsi que trois états d’ accélération.
Ces états sont représentés par la matrice de transition du vecteur d’état (A) et la matrice
des entrées d’état (B) tel que :

x = Ax +Bu
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AVec :

10 0 dt0 0 00 0 |
01 00dt 0 000
0010 0 dt 00O
00p 1 0 0000
A=|00 p 01 0O0O00O0 Eq.11.42
00 p o0 O 1000
0000 O OO0DO0DOD
00 00 0 0000
(00 g0 0 0 00 0
(20000000 0
030000000
00300000 0
_looodtoo 0 00
B=l0000dto oo 0 Eq.11.43
0000 0dt O 0 0
00000010 p
0000O0DO0DO0DT10
0000O0DO0DO0 O 1
_ax
ay
aZ
ax
U=|ay Eq.11.44
aZ
ax
ay
La,.

La matrice de transition du vecteur d’erreur d’état n’est pas constante et doit plutot étre
recalculée a chaque itération. le vecteur de bruit du systeme est constitué du bruit de

mesure des capteurs inertiels. Ainsi, la matrice de covariance associée est définie tel

que :

2 00 0 0 0 0 0 0 |
0z 0 0 0 0 0 o 0
0o 0% 0 0 0 0 0 0
0 0 o0 dt 0 0 0 0

Q= 0 p 0 0 dt 0 0 0 0
0D 0O 0 0 0 dt 0 0 0 Eq.11.45
0 0 0 o0 o 0 Qaceeleration” 0 0
00 0 0 o0 0 0 Gncceleration” 0
0 00 o 0 0 0 0 Qacceleration
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AVEC : qacceleration €St 12 déviation standard de 1’accélérométre.

11.4.4.3. Modéle de mesure du couplage lache

L’intégration GPS/INS par couplage lache est basée sur I’observation des erreurs de
position et de vitesse du systéme, qui sont obtenues par le calcul de I’erreur entre 1’estimé
(calculées par 1’algorithme INS) et la mesure (fournies par le récepteur GPS). Ainsi,
les erreurs de position et de vitesse du systeme sont directement observables et le modéle

de mesure utilisé par le filtre de Kalman est donné par I’expression suivante :

Zy = ka + Vg
Avec :

TGPS X1
GPS_y
GPS z

CPS 2 Eq.11.46
Zg = dt
GPS_y

dt
GPS_z

0
00
00

Eq.11.47
0o g
0o
0

Eq.11.48

S — T — T — T |

-9
-

= e o
=
=
£
=
=
‘4.
&Ii;j":- = oo o

=
=
=
=

Avec : q¢ps la déviation standard du GPS.
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11.5. Tests statiques du modéle d’intégration INS/GPS

11.5.1. Mesure d’attitude

Le graphe de la Fig.11.9 montrent la variation des angles phi , théta et psi obtenue a
partir d’une mesure statique. Affecter par le biais du gyroscope et par I’accumulation des

erreurs d’intégration les angles phi, théta et psi varient autour d’une valeur moyenne du

ZEro.
Attitude du corps
1 T T T T T T I
: ' ' ' ! Phi
; ; ; ; ; : Psi
0.6 eosones eeseeses

Adtitude(deq)

-1
20 30 40 50 60 70 80 90 100
temps(s)

Fig.11.9 : Erreur d’attitude

11.5.2. Mesure de vitesse et position

Erreur de position
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Fig. 11.10 : Erreur de position.



D’aprés la Fig.11.10 on peut déduire que le modéle d’intégration a I’aide du filtre de

KALMAN permis de résoudre le probleme de divergence dans la mesure de la centrale

inertielle est a assurer une mesure stable en terme du vitesse et position.

Les Fig. 11.11 et Fig. 11.12 montrent le modele de navigation développé sous le logiciel

Simulink. Ses blocks sont dédiés pour I’implémentation réelle présentée dans le Chapitre 4.
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Fig. 11.11 :

Modéle Simulink d’estimation d’attitude.
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Fig. 11.12 : Mod¢le Simulink d’estimation de position
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11.6. CONCLUSION

L’objectif principal de ce chapitre vise a la réalisation d’un systéme de navigation
hybride GPS/INS a faible colit pour une navigation robuste et précise. Afin d’atteindre ce
principal objectif, 1’utilisation de la méthode du Filtre de Kalman nous a conduit & éliminer
les erreurs de chaque systéme ainsi que d’estimer 1’attitude et la position de véhicule avec

une grande precision.



111.1. INTRODUCTION

Les UAVs et les aéronefs autonomes de n’importe quelle famille doivent étre
capables de stabiliser leur attitude avant qu’une commande de vol n’intervienne. La
stabilisation d’attitude est la partie la plus importante dans la commande des robots volants

qui sont de nature instable, et les rendre manceuvrables reste toujours un défi. [1]

La configuration a quatre rotors a attiré 1’attention des chercheurs en aéronautique,
robotique et automatique. Ainsi la recherche des lois de commande simple, robuste et
facilement a embarqué reste aussi un domaine trés vaste. Plusieurs laboratoires travaillent
sur la commande des drones et plusieurs lois de commande ont été proposees, parmi
lesquelles on cite la commande PID, la commande par placement de pole et la commande
LQOR. [1]

Dans ce chapitre nous allons tout d’abord étudier le comportement du quadri-rotors en
boucle ouverte, et par la suite présenter la synthese des lois de commande, ainsi que les

résultats de simulation associés. [2]

111.2. CAHIER DES CHARGES

L’objectif de I’étude est de déterminer les paramétres de réglage des commandes
permettant de satisfaire les contraintes du cahier des charges suivantes :

1- Rapidité : temps de réponse inférieur a 2s.

2- Amortissement : Un dépassement de moins de 5% de la consigne.

3- Précision : Erreur indicielle nulle.

On considere que les commandes sont correctement réglées si les critéres du tableau ci-

dessous sont respectés.

Exigence Critere Niveau
Obtenir un bon Rapidité t,<2s
comportement de Dépassement <6%
I'attitude

Tableau.l11.1 : Critére du cahier des charges.

Ces critéres ont eté choisis a base expérimentales car si nous obtenant des valeurs qui sont

hors les valeurs proposée nous tombons dans un systéeme trop vibratoire ou bien mal



controlé (trop lents) surtout en attitude qui peut influencer le bon guidage de I'aéronef, a
cause de la dynamique forte couplé du quadri-rotor.

Le choix des valeurs est basé sur la connaissance du point critique du processus.
Expérimentalement, on boucle le processus sur un simple régulateur proportionnel dont on
augmente le gain jusqu'a amener le systéme a osciller de maniére permanente ; on se
trouve ainsi a la limite de stabilité. Les premiéres valeurs proposées conduisent a un temps

de montée relativement court malheureusement assorti d'un dépassement élevé.

111.3. COMMANDE D’ATTITUDE DU QUADRIROTOR

L'objectif de cette partie est de modifier le modéle de la boucle ouverte afin de
contrdler I’attitude (¢ ,0 et y). En particulier, on souhaite pouvoir stabiliser le quadri-rotor
a I'horizontale pour obtenir un vol stationnaire. Cette commande d’attitude représente une

étape essentielle pour développer une commande complete en position du quadri-rotor.

Trois types de commande linéaires sont utilisés pour commander I’attitude, le PID
(Proportionnelle-Intégrale-Dérivée), la commande par placement de pdles et la commande
linéaire quadratiqgue (LQR). Afin de pouvoir appliquer les commandes motionnées
précédemment, une linéarisation autour d’un point de fonctionnement et nécessaire. Le

modele linéaire associé est décrit par 1’équation suivante : [11]

6,8, = — Uy, Eq.l11.1
XY,z

Par la suite on ajuste les gains des commandes suivant le modéle non linéaire complet

décrit par les équations suivantes :

(. ]y_]z Jrz 7

p == qr+]—(w1+wz—w3—w4)q+]—“ Eq.111.2
X X X
_ 2

{q =]Z] ]xpr—ljﬂ(w1+w2 — W3 — WP +;—a Eq.I11.3
y y y

]x_]y 73
= + — Eaq.lll.4
\ 71, pq 1, q

Les signaux de commande sont interprétés a partir des signales radio PWM (Pulse
Width Modulation), dans un intervalle de magnitude de -1 a 1. Ses signaux sont par la suite

comparés avec les angles d’Euler obtenues par la centrale inertielle. [12]
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Fig.111.1 : le modele Simulink du contrdle d’attitude pour un contrdleur PID.

Afin de maintenir les mémes unités, un gain ‘Angles Max’ est utilisé pour refléter
I’angle maximal désiré. La Fig.111.1 présente le modele Simulink du contréle d’attitude
pour un contréleur PID. [12]

Une fois la commande est appliquée, I’interprétation des signaux de commande se
fait a ’aide du block ‘Motor Mixer’ (Fig.111.2). Ce block mixe les signaux d’attitude et de
poussé de tel facon que le moteur approprié délivre une augmentation ou une diminution
de poussé. La sortie du ‘Motor Mixer’ est un signal PWM pour chaque moteur. Il est
important de garder la largeur d’impulsion entre 1000us et 2000us. [12]

Aprés la combinaison des signaux, la valeur obtenue doit &tre multipliee par 1000 et
ajouter a la valeur de idle_PWM qui est fixée a 1000us afin d’assurer un minimum de

vitesse de rotation des moteurs. [12]
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Fig.111.2 : block ¢ Motor Mixer’.

La partie la plus importante du ‘Motor Mixer’ est I’équation qui combine les angles
d’attitude et la poussé pour chaque servocommande (actuateur). Pour notre configuration,
les équations des quatre moteurs sont choisies comme suit : [12]

M1 = ((Roll + Pitch — Yaw) *Thrust / 2 + Thrust ) * 1000 + idle. PWM ;  Eq.lI1.5
M2 = ((—Roll + Pitch + Yaw) * Thrust /2 + Thrust ) * 1000 + idle_ PWM ; Eq.ll11.6
M3 = ((—Roll — Pitch — Yaw) * Thrust /2 + Thurst ) * 1000 + idle_PWM ; Eq.lIl.7
M4 = ((Roll — Pitch + Yaw) *Thrust / 2 + Thurst ) * 1000 + idle. PWM ; Eq.l11.8

111.3.1. Commande par régulation PID

La commande par régulation PID est certainement la structure de commande la
plus couramment utilisée dans I'industrie. Elle s'est, en effet, imposée dans plus de 90 %
des architectures de commande, dont la plupart ne sont constituées que des actions

proportionnelle et intégrale. [13]



La prévalence de cette approche vient, au-dela de sa simplicité, des performances
qu'elle offre aux systéemes pilotés en boucle fermée, quel que soit leur domaine. Les raisons
de ce succes sont principalement de nombre trois (3) : [13]

e Structure simple.

e Bonnes performances pour plusieurs processus.

e Réglable méme sans un modele spécifique du systeme controlé.
En robotique, la technique PID représente les bases du contrdle. Méme si un grand nombre
de différents algorithmes peuvent fournir de meilleures performances que PID, cette
derniere structure est souvent choisie pour les raisons exprimées ci-dessus. Le principe de
PID repose sur le fait de délivrer un signale de commande e(t) a partir de la différence
entre la consigne r(t) et la mesure y(t) (Fig.111.3), d’ou: [14]

E(t) = r(t) - y(t) Eq.I11.9

Process ——————
control output measurement

-
reference ..Qerror

Fig.111.3 : Description genérale du controlleur PID.

Afin de minimiser e(t) trois contribution sont additionnées a la sortie du contréleur .La

Fig.111.4 présente la structure principale du PID: [13]

r h1is—.i

Fig.111.4 : La structure principale du PID.

La sortie u(t) du PID peut étre donc calculée comme suit : [13]

de(t)

u(t) = Ke(t) + K, [, e(t) dr+ K; =

Eq.111.10

Les blocs "1/s "et "'s" représentent les opérations d'intégration et de dérivation.
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Ou :
Kp est le coefficient proportionnel.
Ki est l'intégrale coefficient.
Kd est le coefficient dérive.

Dans la premiere contribution (P) I'erreur est virtuellement amplifiée d'un certain gain
constant qu'il conviendra de déterminer en fonction du systéeme.

P=K,e(t) Eq.l11.11

L'idée étant d'augmenter I'effet de I'erreur e (t) sur le systeme afin qu’il réagisse plus

rapidement aux changements de consignes. Plus la valeur de Kp est grande plus la réponse

I'est aussi. En revanche, la stabilité du systéme s'en trouve détériorée et dans le cas d'un Kp
démesuré, le systéme peut méme diverger. [13]

La contribution de | varie en fonction de l'intégrale de I'erreur.
| :Kif(:e(f)df Eq|||12

Méme si cette composante augmente le dépassement et le temps de stabilisation, elle a
une propriété unique: elle élimine I'erreur d'état stationnaire.

La contribution de D varie en fonction de la dérivée de I'erreur. [13]

D=Kp=-e(t) Eq.111.13
Ceci aide a diminuer la composante de la remise des gaz et le temps de stabilisation.

Dans le domaine de Laplace, la structure traditionnelle PID peut étre réécrite
conformément a I'équation 111.14 [13]

U(s) = (K, + < + 5 Kp) () Eq.111.14

Comme cette fonction est impropre, il n'est pas physiquement possible (en raison de
la composante déerivé). Aprés une certaine fréquence, la contribution dérivative doit étre
atténuée pour filtrer le bruit hors bande. Pour cette raison, dans le dérivateur un véritable

pole est ajouté comme indiqué dans I'équation 111.15 [13]

_ Ky sKp
U(S)—(Kp+?+m) e(s) Eq.111.15

La structure traditionnelle PID présente deux inconvénients principaux: [13]
e ['action dérivative est calculée a partir de I'erreur. Si on excite I'entrée par un signal, la

sortie du derivé présenterait une impulsion. Ce mouvement brusque peut saturer les



actionneurs et repousser le systéme de la zone linéaire. Pour cette raison, la plupart de
I'architecture présente seulement le PID action dérivée a la sortie du processus.

e L'action intégrale combinée avec une saturation de l'actionneur peut fournir un effet
non linéaire qui peut diminuer les performances du systeme de contréle. Lorsque la
valeur intégrale et les changements d'erreur sont grands, il est nécessaire d'attendre
beaucoup de temps avant que le systeme restaure son comportement linéaire (aprés la
"décharge" de l'action intégrale). Ce phénoméne est appelé ‘intégrante liquidation’.
Pour éviter cela, un saturateur est ajouté apres l'intégrale pour limiter ses valeurs
maximales et minimales.

La Fig.l11.5 Présente la structure améliorée du PID : [13]

r —I-1.'54..—-b|(‘

B s » Ky

Fig.111.5 : La structure améliorée du PID.
» Simulations numériques

Les performances de la commande par régulation PID sont maintenant évaluées en
simulation sur le modéle dynamique du quadri-rotor donné par (2.11). L'évaluation est
réalisée sur la capacité de la commande a garantir la bonne exécution d'une manouvre
désirée. Les valeurs des parametres des différents régulateurs PID sont mentionnées dans
le Tableau.l11.2. Ces valeurs ont été sélectionnées sur la base des travaux de [3] et [1] puis

adaptées aux besoins de notre modele par la méthode de réglage a approches successives.

Gaines K, K; Ky
Roulis 0.95 0 0.3
Tangage 0.95 0 0.3
Lacet 1.2 0 0.8

Tableau.lll1.2 : Gains PID de la commande.



Les valeurs initiales des angles de roulis, de tangage et de lacet sont prises égales a
20°, -20°, 30° respectivement. Les résultats obtenus pour la stabilisation d'attitude du

Quadri-rotor par la commande PID sont donnés sur les figures suivantes.
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Fig.I11.6 : Réponse d’attitude d’un contrdleur PID.

Sur la base de ces résultats, et malgré que la commande par régulation PID ne
prenne pas en compte le couplage entre la dynamique de translation et celle de rotation, les
performances de 1’algorithme de commande sont satisfaisantes. Les réponses obtenues
présentent une amelioration remarquable dans le temps de réponse (2 sec) et 1’erreur

statique (de ’ordre de 107 & la moyenne des trois angles) par rapport aux travaux de [3] et

[1].

La variation des signaux de commande en PWM est mentionnée dans la Fig.111.7
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Fig.111.7 : Réponses des signaux de commande PWM d’un contréleur PID.

Il est remarquable de la Fig.l11.7 que les signaux de commandes satisfont les
limitations imposées en termes d’intervalle de fonctionnement et largeur d’impulsion, ce
qui assure le bon fonctionnement des ESC (Engine Speed Controler) dans une application
réelle.

111.3.2. Commande linéaire par placement de p6les

Dans cette partie, nous présentons la conception des régulateurs pour les systemes
donnés par des équations d’états linéaires. Tout d’abord, nous allons supposer que 1’état X
est accessible a la mesure, bien que cette hypothese ne soit généralement pas vérifiée. Elle
nous permettra d’établir les principes de la commande par retour d’état. [1]

Considérons donc le systeme linéaire suivant
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pr=ax+ Eq.111.16
y=Cx Eq.111.17

111.3.2.1. Commandabilité

D’aprés le Critére de commandabilité de Kalman, un systéme est completement

commandable si et seulement si la matrice de commandabilité suivante est réguliére (de
rang plein, rang(Q.) = nou det (Q.) # 0). [1]

Q.=[BAB.. A" 1B] Eq.111.18
111.3.2.2. Calcul la loi de commande

On considére le systéme supposé commandable X = Ax + Bu et on cherche un
régulateur pour ce systéeme de la forme u = w — Kx ou W est la consigne. Cela suppose
que x soit accessible. [1]

Les équations d’état du systéme bouclé s’écrivent :
x=Ax+ B(w— Kx) = (A— BK)x + Bw Eq.111.19

Il est légitime de vouloir choisir la matrice de régulation K de facon a imposer les
poles du systtme bouclé. Ce probléme est équivalent a imposer le polyndéme
caractéristique du systeme. On procede par la méthode de placement des péles, et a 1’aide
de la fonction PLACE sous le logiciel MATLAB on peut calculer la matrice de gain K.
Cette commande est utilisable pour un probleme de stabilisation, spécialement pour les

problemes de poursuite (variable de consigne), il faut ajouter un pré-compensateur. [1]

111.3.2.3. Insertion d’un pré-compensateur

La commande place de Matlab nous permet de synthétiser un régulateur assurant que
si le vecteur de consigne w est nul, I’état du systéme X va converger vers 0 avec une
dynamique déterminée par les pdles placés. Lorsque w n’est plus nul, I’état converge vers
une valeur qui n’est plus forcément nulle. Un pré-compensateur est une matrice carree Pr,

que I’on place juste apres le vecteur de consigne, comme sur la Fig.111.13. [1]

Ce pré-compensateur ne change pas les p6les du systeme bouclé. Il permet de mettre
en correspondance certaines composantes de la consigne avec certaines variables d’état
préalablement choisies (sorties). Dans ce cas la loi de commande sera : [1]

u(t) = —Kx(t) + P,w(t) Eq.111.20

Le systeme en boucle fermé est donnée par : [1]



x=Ax+ B(P,w— Kx) = (A— BK)x + BP,.w Eq.l11.21

W Y
— P, X =Ax +Bu y ( >
3
1
i
o ]
Optimisé le régime -K
permanant )
|
Optimisé le régime
transitoire

Fig.111.8 : Insertion de pré-compensateur.

111.3.2.4. Calcule de la matrice de pré-compensateur

Les équations d’état et de sortie en régime statique (permanant) s’écrivent : [1]

{0 = (A - BK)x(t) + BP,w(t) Eq.111.22
y(t) = Cx(¥) Eq.111.23

Alors :
x(t) = —(A— BK)"'BP,w(t) Eq.111.24
y(t) = —C(A— BK) " 1BP,w(t) Eq.111.25

Donc pour que la sortie suive la consigne Y (t) = w(t) il faut :
P,=—(C(A-BK)'B)! Eq.111.26

111.3.2.5. Simulation et interprétation

Aprés I’obtention des lois de commande, et en utilisant pour 1a simulation le logiciel
MATLAB, on va exciter le system pour avoir sa réponse a un signal de référence, en
imposant un temps de réponse spécifié a notre modele du quadri-rotor. Les réponses des

variables d’état ainsi que les commandes correspondantes sont tracés dans les tous les cas.

La réponse indicielle est la réponse du systeme lorsque le signal d'entrée est un
échelon. [15] La figure (I1.1.1) représente la simulation de la commande par retour d’état a
placement de pbles : A= [ -4+1i ; -4-1i ; -40 ; -45; -48; -50 ], il résulte le temps de
réponse.

R N
s |Pmin||_4‘|

1s

Ou P,,;,, est le pole dominant.



En utilisant la commande PLACE on obtient les matrices de gains K et Kr ;

57624 —1.4313 0
K,=10.1255 0.4990 0

0 0 2.8000
1.5680 —0.0298 0 57624 — 14313 n]

K= 0.0028 0.1352 0 0.1255 0.4990 0

0 0 01260 0 0 2.8000

Les valeurs initiales des angles de roulis, de tangage, et de lacet sont prises égales

a 20, -20°, 30° respectivement. Les résultats obtenus sont donnés sur les figures suivantes.
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Fig.111.9 : Réponse d’attitude de la commande par placement de poles
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Fig.111.10 : Réponses des signaux de commande PWM de la commande par placement de

poles

En se référant aux résultats de simulation montrés dans les figures (111.11 et 111.12)
on conclut qu’on a une stabilisation d’attitude satisfaisante avec des erreurs et des temps de
réponse acceptables. Cependant, 1’allure temporelle des commandes montrées sur la figure
(IV.4), illustre bien que ces commandes présentent une oscillation de hautes fréquences, ce
qui peut, d’une part, exciter la dynamique modélisée du systeme, de 1’autre part, ¢ca peut

nier au bon fonctionnement des moteurs du quadri-rotor.

111.3.3. Commande linéaire quadratique

La commande linéaire quadratique, tout comme la commande par placement de poles,
est une méthode permettant de piloter un systeme linéaire a l'aide d'une combinaison
linéaire des états du systéme. L'idée de cette approche est de positionner les valeurs
propres du systeme en boucle fermee afin qu'un critere de performance quadratique en état
et en commande soit minimisé. Ce critére traduit I'énergie contenue dans I'état du systeme

et dans sa commande.
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111.3.3.1. Principe de la commande
Soit le systéme SISO LTI totalement commandable décrit par Eq.111.16 , Eq.111.17 et

soit le critere quadratique en I'état x et en la commande u a minimiser défini par : [16]
1 (o]
J(x,u) = Ef (xT(1)Q,(t) + u"Ru(t))dt Eq.111.27
0

Ou Q et R présentent des matrices de peses pour les variables d'état et les variables
d'entrée, respectivement. La commande linéaire quadratique, appelée commande LQ,
s’écrit : [15]

U=-Lx Eq.111.28

Avec L = R™1BTP et ou P est la solution de 1’équation algébrique de Riccati donnée par :

ATP + PA— PBRIB'TP+Q =0 Eq.111.29
Avec: P =PT >0

Le choix des matrices de pondération Q et R dans Eq.I11.27 se fait en fonction du
comportement souhaité du systéeme en boucle fermée. Plus la pondération Q est grande,
plus I'énergie de I'état x sera minimisée au bénéfice de I'énergie de la commande u qui sera
donc maximisée, et plus la dynamique de la boucle fermée sera rapide. Au contraire, plus
la pondération R est grande, plus I'énergie de la commande u sera minimisée, et plus la

dynamique de la boucle fermée sera lente. [16]

La commande linéaire quadratique, comparée a la méthode de commande par
placement de poles, est extrémement bénéfique de point de vue de la robustesse, surtout
dans le cas ou le systeme posséde plusieurs entrées. En effet, pour la commande par
placement de pdles, il n'existe pas de solution unique au probléme de localisation des
poles. Pour les mémes pdles en boucle fermée, certains algorithmes de commande sont
robustes, tandis que d'autres ne le sont du tout. La commande linéaire quadratique possede

quant a elle, de fagon intrinseque, de trés bonnes propriétés de robustesse. [16]

111.3.3.2. Simulations numériques

Les performances de la commande linéaire quadratique sont maintenant évaluéees en
simulation sur le modéle dynamique complet du quadri-rotor.

L'évaluation réalisée est identique a celle effectuée lors de l'analyse des
performances des stratégies de commande précédentes. La réponse temporelle du systeme

en boucle fermée par rapport a la trajectoire de référence est donnée par la Fig.111.11 :
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Fig.111.11 : Réponse d’attitude de la commande LQR

Sur la base de ces résultats, les performances de I'algorithme de la commande linéaire

quadratique sont toutes aussi satisfaisantes que celles obtenues avec les approches

précédentes. La Fig.111.12 montre la variation des signaux de commande qui oscillent en

une fréquence acceptable pour les ESC’s dans une implémentation réelle.

.




Fig.111.12 : Réponses des signaux de commande PWM de la commande LQR

En conclusion, la commande linéaire quadratique est une approche de commande

efficace permettant de positionner les valeurs propres du systéme en boucle fermée afin

qu'un critere de performance soit minimisé. Elle possede de plus, de facon intrinséque, de

tres bonnes propriétés de robustesse pouvant étre accrues en augmentant I'état du systéeme

avec l'erreur statique, comme cela était le cas pour la commande par placement de pbles

111.3.4. Comparaison des commandes :

Contréleur Temps de
réponse
PID 1 sec
Placement des p6les 0.93 sec
LQR 0.89 sec

Tableau I111.3 : le dépassement de la réponse du systéeme contr6lé par plusieurs

commandes dans la région linéaire.
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Controleur dépassement
PID 0a2%
Placement des poles 0
LQR 136%

Tableau 111.4 : le dépassement de la réponse du systeme contr6lé par plusieurs

commandes dans la région linéaire.

L’objectif derniére les commandes est que le systéme soit robuste, rapide et précis
tout en limitant les dépassements et la commande PID a suffisamment répondu au cahier
des charges car Ensuite, on peut légérement faire varier les valeurs kp ki kd selon le
compromis précision/rapidité/stabilité recherché pour corriger la différence qui existe entre

la réalité et la théorie.
111.4. CONCLUSION

Le travail présenté dans ce chapitre porte sur la stabilisation de I’attitude du Quadri-
rotor. Des différentes commandes ont été élaborées en utilisant les trois méthodes telles
que le retour d’état, LQR, et le régulateur PID. L’objectif de la loi de commande est de
maximiser 1’efficacité des actionneurs sans prendre de risque dans la stabilité du systéme.
Nous avons montré de plus que les trois approches permettent d’obtenir de bonnes

performances on respectant des contraintes de vitesse angulaire.

Les résultats de simulation effectuée sur un modele du Quadri-rotor, montrent que ces
structures de commande donnent des résultats acceptables en termes de stabilisation et
performance. Mais ces commandes restent limitées en termes de simplification adopté ou
modele et face aux perturbations, I’avantage principal des commandes appliquées est la

simplicité.



IV.1. INTRODUCTION

Apreés avoir présenté le modele du quadri-rotor et les algorithmes de navigation et
contrdle, on arrive dans ce chapitre a la réalisation d’un systtme GNC complet qui permet
au quadri-rotors de suivre une trajectoire bien déterminée. L’algorithme de guidage qui
permet de générer la trajectoire et la commande position associées est concu de telle fagcon

a assurer que le quadri-rotor compile sa mission en toute sécurite.

Une simulation du matériel dans la boucle représente une étape primordiale avant le
teste réel afin de confirmer que la carte de commande est adéquate avec les algorithmes
programmés. Le modéle du quadri-rotor choisi ainsi que le matériel embarqué sont

présentés en détail.

IV.2. MATERIEL UTILISE

La section suivante présente le matériel utilisé dans I’implémentation des algorithmes
GNC. Plusieurs littératures telles que [6], [17], [3] ont proposeés leurs propres modeles de
quadri-rotor, et ils ont détaillé la partie qui concerne la construction. Dans notre projet, la
construction du drone est faite a partir de pieces détachées. Les composants indispensables
pour le vol d’un quadri-rotor sont facilement accessibles. Chaque composant doit étre
choisi de maniere soignée et comporte un certain nombre de défis. La liste qui suit présente

les composants indispensables ainsi que les principaux acteurs du marché.

1VV.2.1. La structure

Les structures disponibles sur le marché résultent d’une série de mutations des
premiers quadri-rotors. Elles sont donc plus performantes que les structures maison,
notamment quant aux problemes de vibrations, de résistance et de dynamique de vol.
D’abord en bois ou en aluminium, les modeles sont a présents fabriqués en plastique
moulé, permettant des prix trés avantageux, ou en fibres de carbone, matériaux léger et
résistant. Il existe plusieurs copies des modeles de structures les plus connus. Ces
génériques sont sensiblement identiques aux modeles d’origine mais sont constitués de

matériaux moins résistants afin de diminuer le colt. [18]



Marque Modéle Spécificités Dimensions [mm] | Prix [$]
Dji Flame wheel Structure robuste, plastique 330, 450 30
F330, F450 modulé
Hoverthings | Flip FPV, Flip | Pliable, compartiment pour 375, 385 90-120
sport GoPro, résistant
Parallax ELEV-8 Leger, grande envergure 660 180
Tarot Iron Man 650 Leger, grande envergure, 650 150
carbone
Action AD1, AD1 FG Pliable, Fibre de carbon, 400-460
Drone Fibre de verre
GAUI 350x, 500X Résistant, capsule de 350, 500 30
protection

IV.2.2. Régulateurs de vol

Tableau.lV.1 : Principales structures disponibles sur le marché.

On trouve sur le marché deux types de régulateurs de vol. Les kits « fermé » qui sont

composés de plusieurs composants connectés entre eux, produits par la méme marque et se

comportant comme une « boite noire ». Seule I’entrée et la sortie sont accessibles, les

composants ne sont pas visibles et la régulation est faite par un logiciel propriétaire. La

deuxiéme catégorie englobe les cartes ‘open source’. Le code est libre, méme s’il n’est

souvent disponible qu’apres 1’achat de la carte correspondante. Ce type de régulateurs est

particulierement intéressant car il est possible de modifier le code, bien que ce dernier soit

tout a fait fonctionnel d’origine, pour améliorer les performances de stabilisation. Ces

cartes ‘open source’ se basent majoritairement sur un Arduino mais également sur
MSP430, STM32 ou RaspberryPI1 par exemple. [18]

Marque Type Spécificité Prix [$]
DJI Ferme Leader du marché 150-1300
H o Fermeé Destiné aux hobbyistes et aux 225-450
overtly professionnels
xaircraft Fermé Destiné aux professionnels 400-600
Feyu Tech Fermé Milieu de gamme 100-200
Optimus Fermé Bas gamme 45




Multiwii Open source Précurseurs du quadricoptére open 20-65
source
ArduiPilot | Open source Principal concurrent de Multiwii 150-250
OPenPilot | Open source Processeur 32 bits 60-200
AeroQuad | Open source Orienté vers DIY 100-150

Tableau.lV.2 : Acteurs majeurs des régulateurs de vol.

Dans ces deux classes de régulateurs on retrouve un certain nombre de capteurs
permettant la stabilisation du quadri-rotor. Chaque capteur permet une meilleure
stabilisation ou une fonctionnalité en plus dans le contr6le du drone. Voici la liste des
composants qu’on retrouve fréquemment dans les régulateurs actuels. D’autres capteurs

peuvent étre ajoutés mais ne figurent pas par défaut dans les contrdleurs de vol. [18]

Fig.IV.1 : Régulateur du vol (Ardupilot).

IV.2.2.1. Gyrometre

Le gyromeétre est un capteur qui mesure la vitesse angulaire. Sur les quadri-rotors, il
mesure la vitesse de rotation autour d’un des axes de direction qui peut étre ensuite

comparée a la consigne souhaitée. C’est le seul capteur indispensable pour la stabilisation.

[18]
1VV.2.2.2. Accéléromeétre

L’accélérométre mesure 1’accélération de I’objet sur lequel il est placé. Les quadri-
rotors sont équipés d’un accélérometre 3 axes qui permettent de déterminer I’accélération
du modcle selon les 3 degrés de liberté de translation. L’accélérometre est également

capable de mesurer I’inclinaison d’un objet car il est influencé par la force de gravité.
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Combiné aux gyrométres et apres application d’un filtre, ces capteurs permettent d’obtenir

la position du quadri-rotor dans 1’espace a I’exception de la dimension verticale. [18]

1VV.2.2.3. Baromeétre

Le barometre mesure la pression atmospheérique. En mesurant la différence de pression par
rapport a une référence, il permet au régulateur de vol de connaitre la composante verticale
du quadri-rotor. Ce capteur est utilisé afin de maintenir la plateforme a une hauteur definie
(mode Altitude Hold). Pour les déplacements proches du sol, un capteur a ultrasons peut

également étre utilisé afin de maintenir une altitude fixe. [18]

1V.2.2.4. Magnétometre

Le magnétomeétre mesure le champ magnétique. Il est utilisé dans des modes de
navigation un peu plus avancés. Il permet par exemple de définir une direction de pilotage
fixe quel que soit la position du quadri-rotor. L’avant de 1’appareil n’est plus défini par
rapport a la structure mais par rapport a une direction géographique. Cela facilite le
pilotage puisque la rotation du quadri-rotor sur 1’axe vertical n’a plus d’influence. Le

magnétometre est également utilisé dans les modes de pilotages utilisant le GPS. [18]

IV.2.3. GPS

Le GPS n’est pas utilis¢ pour stabiliser ’appareil a proprement parler. Il est utilisé
pour programmer des déplacements a 1’avance (Waypoint) et pour revenir
automatiquement au point de lancement (Return to Home). Le GPS permet également de
maintenir 1’appareil a un endroit précis (Position Hold). Certains modeles utilisent
également un capteur a flux optique (méme principe que sur les souris d’ordinateur a
fonctionnement optique) afin de garantir un positionnement fixe de I’appareil, mais il ne

marche qu’a des hauteurs relativement faibles. [18]

Le Module GPS3DRLEA-6 uBlox incorpore le compas numérique, tout en
proposant un procedé pratique de montage de la boussole loin de toute source
d'interférence pouvant étre présente dans l'enceinte du véhicule. Il s'agit du meilleur
module GPS, nettement plus performant que le GPS Mediatek en raison de sa plus grande
antenne et de son chipset de toute derniere génération. Une excellente solution, tout
particulierement pour les multicoptéres et rovers pour lesquels la précision GPS est

primordiale. Il dispose d'un circuit actif pour I'antenne patch en céramique, d'une batterie



de secours rechargeable pour les démarrages a chaud, et d'une EEPROM 12C pour le

stockage de la configuration. [22]

Fig.1V.2 : Module GPS 3DR LEA-6 uBlox .

1VV.2.4. La batterie

Les accumulateurs au Lithium Polymeére (ou LiPo) présentent de nombreux avantages
et constituent indéniablement un énorme progres technologique dans le monde des
batteries. Les accumulateurs LiPo ont une tension nominale de 3,7V par élément. Un
élément chargé a 100% aura une tension de 4,20V, valeur qu'il ne faut pas dépasser sous
peine de destruction. Il ne faut pas descendre en dessous de 2,8V - 3,0V par élément. La
tension de destruction est a 2,5V. [23]

La batterie LiPo 3 utilisée dans notre réalisation présente 3 éléments avec une tension

nominale de 11,1V (3x3,7), ce qui assure une autonomie de 10 min. [23]

taux de décharge supporté capacite de Ia battenie

= www kypom.com $0C 2000 Amp Contirwous, 100C 40,0 Amp Bus

constitution interne amperage que la batterie peut
fournir en continu et en pointe

Fig.1V.3 : La batterie Lipo 3s.
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1V.2.5. Le module d’émission/réception

Les modules 3DR Radio sont devenus tres abordables et de plus en plus utilises sur

les aéromodélismes. Ils présentent les caractéristiques suivantes : [24]

e Tres petite taille, poids léger.

e 433mhz bande de fréquence.

e Lasensibilité du récepteur -117 dBm.

e Transmettre la puissance jusqu'a 20 dBm (100 mW).

e Liaison série transparente.

e Débits d'air jusqu'a 250kbps.

e Gamme d’environ 1 mile avec des antennes fournie.

e Controle de flux adaptatif lorsqu'il est utilisé avec APM.

Fig.IV.4 : Les modules 3DR Radio.

1VV.2.6. Moteurs et contrdleurs de vitesse électroniques

11 est possible d’utiliser n’importe quel moteur de modélisme sur un quadri-rotor. Ce
sont généralement des moteurs ‘brushless’ a rotors externes. Comme ces moteurs n’ont pas
de sens de rotation prédéfinis, il suffit d’interchanger deux des trois phases pour inverser le
sens de rotation. Les ESC sont également facilement disponibles, elles sont utilisées depuis
longtemps dans les avions et hélicoptéres radiocommandés. [18]

Avec la révolution technologique des multi-rotors, on trouve des moteurs

spécifiqguement destinés a ces drones. Ils se caractérisent par un nombre d’électroaimants
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plus élevé que sur les moteurs « traditionnels ». Cela résulte en une vitesse de rotation plus
lente qui permet d’éviter une partie des vibrations néfastes au vol d’un quadri-rotor, mais
aussi un meilleur couple en limitant la consommation électrique. On utilise également des
hélices plus longues qui augmentent la portée du modele. Certaines compagnies proposent
également des contrdleurs de vitesse dediés a ces moteurs « multi-rotors ». Ils ont
développé pour assurer une tres bonne réactivité aux multiples changements de vitesse.
existe méme des boitiers contenant les quatre contrdleurs afin de faciliter les branchements

des moteurs et de 1’alimentation. [18]

IV.3.CRITERE DE SELECTION DU PROTOCOL

Le but de la suite du projet est de mener des recherches en vue d’un quadri-rotor
autonome et intelligent. Cela implique que le modéle de base ait une bonne capacité de vol,

une stabilisation efficace étant primordiale pour 1’automatisation du contrdle de 1’appareil.

Le régulateur de vol devrait donc étre équipé d’un systéme de stabilisation avancé,
utilisant des capteurs précis et si possible digitaux afin de réduire le bruit de ceux-ci. De
plus, pour pouvoir effectuer des modifications, le logiciel du contréleur de vol devrait étre
accessible. Le premier prototype a été congu dans un esprit de miniaturisation du quadri-
rotor. [18]

Toutefois, un modele d’une envergure plus importante permettrait d’obtenir un
meilleur équilibre en gardant une certaine maniabilité et une bonne dynamique de vol. Il
serait également plus puissant et conviendrait a une utilisation a 1’extérieur. Finalement, le
projet étant réalisé dans le cadre d’un travail de Master, le colt de I’appareil ne devrait pas

étre trop important. [18]

IV.3.1. Choix des composants

La solution la moins coliteuse consiste a concevoir et a construire un second prototype
artisanal en achetant seulement les composants qu’on ne peut pas fabriquer. Cependant,
plusieurs éléments, et notamment 1’aérodynamique de la structure et I’implémentation des
capteurs nécessitent une certaine expérience et maitrise dans le domaine ou une étude et
analyse tres approfondies. Ces parameétres rendent la conception d’un modéle de telle
complexité fastidieux, chronophage voire plus coilteux qu’un modéle commercial, sans
garantir de supériorités de performances. Le but n’étant pas de reproduire ce qui est déja

disponible sur le marché a des prix abordables, cette solution n’a pas été retenue. [18]



Les modeles préts a voler ne correspondent non plus aux critéres établis. lls offrent
effectivement une aptitude de vol convenable pour notre application, mais ne permettent ni
d’accéder au code, ni d’effectuer des modifications sur le prototype. La solution qui répond
le mieux aux objectifs fixés consiste en achat d’un kit et d’'une carte de controle ‘open
source’. Les kits comprennent en général une structure, les ESC, les moteurs et les hélices.
Ces composants ne sont pas livrés assemblés, ce qui diminue le prix par rapport a des
modeles prét a voler. Leurs compatibilités ainsi que les performances de vol de 1’ensemble
ont néanmoins été testées, ce qui assure une base matérielle fiable. Comme pour les
structures, il existe des copies des modeles les plus populaires a un prix légerement
inférieur. Cette alternative est cependant peu judicieuse puisque 1’économie est réalisée en

utilisant des matériaux moins résistants ou des moteurs moins performants. [18]

Le kit retenu est le FlameWheel 450 produit par DJI. D’un prix abordable, il est
constitué d’une structure robuste ayant fait ses preuves. Les ESC et les moteurs sont des
composants de qualité, balances et congus pour les multi-rotors. La marque DJI posséde
une trés bonne expérience dans le domaine et offre en outre la possibilité de racheter

n’importe quel composant du kit en piéces détachées. [18]

Le régulateur de vol choisi est la carte ‘open source APM 2.6” achetée de 3DR. Il est
basé sur la plateforme Arduino et ses microprocesseurs ATmega. L'APM bénéficie

¢galement d’une large communauté de développement. [18]

IV.3.2. FLAMEWHEEL 450

La structure DJI a une envergure de 450 mm. Elle est constituée de quatre pieds en
plastique injecté et de deux plaques centrales métalliques. La plaque inférieure fait
également office de distribution de puissance pour réduire la longueur des fils
d’alimentation. Les pieds sont fixés a I’aide de 24 vis, ce qui assure une trés bonne rigidite.
La structure est relativement massive, elle pése 630 g, mais tres résistante aux chocs. Le kit
comprend aussi quatre ESC Opto 30A 18, quatre moteurs DJI ainsi que deux sets d’hélices

de 8" et 10". [21]

L avantage principal de ce kit est de réunir des composants dimensionnés pour
fonctionner ensemble, balancés et avec des moteurs équilibrés. Cela assure une portance
suffisante pour un bon contrdle du quadri-rotor (méme avec une petite charge telle qu’une

caméra embarquée) et reduit au maximum les vibrations. [21]



Fig.1V.5 : Composants constituants le Kit DJI F450.

IV.3.2.1. Le Montage

Le montage de la structure est trés aisé. 1l suffit de visser les moteurs sur les bras, puis
les quatre bras aux deux plaques centrales. Comme la structure est destinée a étre utilisé
selon le mode "X", les deux bras de couleur rouge ont été disposés a 1’avant. Lors du
montage du kit, la principale difficulté est de souder les cables d’alimentations des ESC sur

la plaque inférieure. [21]

Fig.1V.6 : Les cables d'alimentations sont soudes sur la "PowerBoard".
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Le quadri-rotor est entierement alimenté par la batterie LiPo 3 cellules de 2650 mAh,
qui est reliée a un connecteur lui aussi soude sur la plaque de distribution. Le branchement
des moteurs s’cffectue a I’aide de trois cables, un pour chaque phase. Pour alimenter la
carte de régulation et le récepteur, un SBEC séparé, relié a la batterie, a été utilise. Le

SBEC est un transformateur de tension qui convertit le 11.1 V de la batterie en 5 V. [21]

1V.3.2.2. Les étapes de montage

» Montage moteur

i T T T
TT T - TIT

Fig.1V.7 : Dimension moteur.

Nous avons Monté les moteurs en utilisant leurs vis appropriées. La taille de vis est
M3. Il faut prendre en compte la profondeur du filet et la dimension des vis car I'utilisation

de vis trop longues ou trop grandes peut endommager le moteur. [21]

» Montage des hélices

Fig.1VV.8:Montage d’hélice
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L'hélice est serrée en le faisant tourner dans la direction antihoraire.

» Cablage des ESC

On a soudé chaque ESC pour les plots d'alimentation sur la planche du fond, comme
la montre la figure ci-dessous. Il faut que la soudure soit solidement fixée sur les plots
d'alimentation et qu'il n'y ait aucune possibilité pour un court-circuit. Le céble
d'alimentation est un cable coaxial. On a essayé de ne pas endommager le protecteur sur le
cable rouge pour éviter un court-circuit. Le noyau rouge du cable d'alimentation coaxial est

positif, et la couche de blindage du cable d'alimentation coaxial est négative. [20]

vers a carte APM

vers la batterie

Fig.1V.9 : Céblages ESC.
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» L'assemblage

£
5
3
L
g
[aTh

“M2.5x6

Fig.1V.10 : Assemblage Dji 450.

et (@) le pointent ala

Notez que (1) et (2) pointent sur le nez de l'avion et les bras (3)

de couleur pour la

queue de l'avion de bras. 1l est recommandé de choisir les mémes armes

le sens

direction. Voir de haut, les moteurs sur les armes (1) et (3) tournent dans

méme

antihoraire et les moteurs sur les armes (2) et (4) tournent dans le sens horaire. [21]
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Le tableau suivant indique les caractéristiques générales d'un Dji F450. [21]

Frame
Empattement en diagonal 450 mm
Poids du chassis 282 g
Poids au décollage 800 g ~ 1600 g
ESC
Courant 30 AOPTO
Fréquence du signal 30 Hz ~ 450 Hz
Batterie 3S ~ 4S LiPo
Moteur

Taille du stator

22x15 mm or 22x12 mm

KV

905rpm/V or 960 rpm/V

Hélices

10 x 4.5in ; 8x 4.5in

IV.4. GENERATI

Tableau.lV.3 : Caracértistique du Dji F450

ON DE LA TRAJECTOIRE

Dans un systeme de guidage, les commandes d’attitude sont automatiquement

générées a partir d’un systtme de commande de position qui permet de suivre une

trajectoire désirée formée de plusieurs ‘waypoints’. Plusieurs algorithmes de guidage sont

proposés dans la littérature. Dans le cadre de notre projet, on a choisis un guidage par

champ de vecteur. [25]

Altinde désirée

B —

{ Suivi 3

. iy uivi de \
Trajectoire souhaitée ! . . i
i trajectoire '

commande de suivi I
de trajectoire

Commandes de roulis

i et de tangage o ,
! amtopilot | — Stabilisation MMdE FWM
il de l'attitude | !

[ 4

Fig.IV.11 : Différentes étages de commande
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IV.4.1. Guidage par champ de vecteurs

Dans un guidage par champ de vecteurs, les trajectoires choisies sont construites par
des segments liniéres définis par un ensemble des ‘waypoints’ de coordonnées X, Y et Z
dans le repére terrestre. Afin de simplifier I’algorithme, I’altitude est maintenue constante

pendent le vol, ce qui limite le guidage juste en mode latéral de deux démenions. [25]

mmm—
—

I I .

Fig.1V.12 : Exemple de segment de trajectoire linéaire.

Pour passer d’un ‘waypoint’ a un autre, le systetme de guidage impose un angle de

heading désiré calculer par la relation suivante : [25]

wa - le

Xf = tan~1(
Wax — Wix

) Eq. 1V.1
Avec :

X' Le heading.

Wix , 1Y : sont les coordonnées X, Y respectivement du waypoint 1.

Wo2x , 2y : sont les coordonnées X, Y respectivement du waypoint 2.

Les coordonnées des waypoints désirés ainsi que les angles de heading sont fournis a
I’algorithme de contrdle de position qui génere les angles de roulis et de tangage adéquats

en se basant sur le modele linéaire suivant:

T
(% ~ —0—
m

T Eq. IV.2
< .. z _
y ¢>m
. T
A -,

Le contrbleur PID est celui choisi pour la boucle de contréle de position. La fig 1V.13

montre le mod¢le du contréleur associé a I’algorithme de guidage. [26]
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Controle de position

x souhaitée

v souhaitée

8d Angle
Commande de tangage
PD Desire
M ) Contrile
X e d'Attitude
Commande| %9 i‘“gle i
r 2 oS
PD désziré
v Mesuré
XY

bd 8d
_

Fig.1V.13 : le modele du contréleur associée a 1’algorithme de guidage.

Le model Simulink de génération de la trajectoire ainsi que le contrbleur sont présentés

dans la Fig.1V.14

Commande de trajectoire

Path Cemmand

Cmd de Trajectoire

Cmd dAttitude

XY Psi

i

Controller de Position

Fig.IV.14 : Le modéle Simulink de la génération de la trajectoire ainsi que le controleur.
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IV.5. LASIMULATION AVEC MATERIEL DANS LA BOUCLE

La simulation avec matériel dans la boucle, ou souvent appelée « hardware-in-the-
loop », est un terme couramment utilisé dans le langage scientifique pour définir
I’incorporation d’une partie physique dans une boucle de simulation. Elle consiste soit a
remplacer certaines parties de la boucle de simulation par des composantes matérielles ou
implémenter le contrbleur de vol dans un calculateur réel. Ainsi, la qualité de la simulation
est non seulement améliorée en remplacant les sous-systemes dont les modeles sont
imprécis ou inconnus par leur équivalent physique, mais aussi cette méthode permet de
diagnostiquer a l'avance les problémes d'intégration et d'explorer les scénarios d'anomalies

matérielles et logicielles. [19]

1VV.5.1. Simulation sur ordinateur et «simulation HIL»

Une simulation sur ordinateur est utilisée pour tester les dynamiques principales du
systeme étudié et de sa commande associée. Le systeme étudié et maintenu dans
I’environnement de simulation ainsi que Sa commande sont implémentés dans le
calculateur. Mais peuvent fonctionner a des fréquences de calcul différentes. La simulation
n’étant composée que du modeéle dynamique, toutes les variables d’état transitant entre les
deux systémes ne sont que des signaux numériques gérés par un protocole de
communication. L’algorithme de commande peut fonctionner a la méme fréquence que

I’environnement de simulation ou a une fréquence différente. [19]

1VV.5.2. Architecture HIL

Dans le cadre de ce présent travail, la simulation avec le matériel dans la boucle
est appliquée a la problématique du prototypage du quadri-rotor. La description de
I'architecture de contr6le du quadri-rotor représente la configuration logicielle et matérielle

qui permet d'asservir le systeme. [19]

Dans la simulation avec matériel dans la boucle, deux environnements sont créés :
un environnement de simulation qui représente le modéle dynamique du quadri-rotor décrit
dans le chapitrel developpé sous le logiciel Matlab/Simulink, et un environnement de lois
de commande implémente dans la carte APM. La liaison entre les deux environnements est
assurée a 1’aide de protocole de communication RS232. Afin d’éviter les problémes de

synchronisation, la fréquence de fonctionnement du modéle de simulation et du modeéle



embarqué est fixée a 450 Hz. Ce choix provient du fait que le modéle embarqué est limité
par la fréquence de fonctionnement des ESC’s. Celle-ci est limitée par 450 Hz d’apres le

Tableau.lV.3

De plus, la mise en ceuvre du logiciel de contrdle du quadri-rotor réel requiert la
traduction de ces équations en langage de programmation C/C++ afin que le modele congu
par le logiciel Simulink/Matlab soit compréhensible par la carte APM. Cette traduction
manuelle est souvent longue et devient une source d'erreur non négligeable. Pour éviter ce
genre de problemes, le Toolbox APM congu par [27] est utilisé. Ce Toolbox propose des
blocks crées sous forme des fonctions embarquées S-functions adéquates avec 1’encodeur
C/C++ de Matlab/Simulink. Une procédure de prototypage rapide a été développée de

facon a faciliter I’'implémentation des algorithmes GNC.

Conversion Manuel
Vers les programmes
C/C++ embarque

Simulation
AUTOPILOT

Echantillonnage du
GNC signal des Capteurs

Analyse (Guidage
Raffinement Navigation

et Controle) Enregistrement des

données

Communieation avee le sol
',

AN 4
Test de vol ompilation

Fig.1V.15 : Architecture globale de la plateforme expérimentale.
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1V.4.3. Résultats expérimentaux

Les résultats expérimentaux ont comme objectif de démontrer la validité de la
simulation avec matériel dans la boucle pour simuler des quadri-rotors en contact avec un
environnement réel. De cette facon, le quadri-rotor simulé va interagir virtuellement avec

I'environnement réel.

Afin de valider cette approche, I'équivalence entre la simulation avec matériel
dans la boucle et la simulation idéale doit étre vérifiée. Ce modele est requis uniquement

dans ce contexte de validation.

Dans la Fig.1V.16 la trajectoire choisie est une trajectoire rectangulaire de
dimensions (2*1 m), I’altitude est maintenue a 1 m. La commande appliquée pour la
boucle de contréle de position est la commande avec régulateur PID qui varie chaque 5s,

ce qui donne le temps au quadri-rotor pour se stabiliser.

Trajectoire rectangulaire —  HL

Désirée

Y(m)

X(m)

Fig.1V.16 : simulation de la trajectoire rectangulaire.

Les coefficients utilisés sont mentionnés dans le tableau 1.4

Gaines k, ki kg
X 0.2 0.001 0.37
Y 0.2 0.001 0.37
z -9 0.35 0.001

Tableau.lV.4 : Gains PID de la commande.



D’apres les figures .1V.17 et 1V.18 Il est remarquable que le drone est arrivé a
accomplir sa mission en suivant tous les ‘waypoints’ préprogrammées. Les temps de
réponse ainsi que les dépassements dans X et Y sont bien dans les limites du cahier de
charge désiré. La réponse suivant Z présente quelques oscillations qui n’influent pas

vraiment sur la stabilité du quadri-rotor de point de vue que I’altitude est maintenue

constante pendent tout le vol.

Trajectoire suivant X
1o : : : : : :
: : : : : HIL
. Désirée
L AR VU e feraeanaees SR e
N .,Y O . -
E ol
=<
T - . - -
A e
15 i i | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35
temps(s)
Fig.1V.17 : la trajectoire suivant I’axe des X.
Trajectoire suivant
12 : : : : : '
' ' ' ' ' HIL
Désirée
£ |
> .
02 I I I I I I
0 5 10 15 20 25 30 35
temps(s)

Fig.1V.18 : trajectoire suivant I’axe des Y.



Trajectoire suivant £
1 ! ! ! ! ! '
i i i i ' HIL
Dédirée
E : : : : : :
~l : : : : : :
i i i i i i
5 10 15 20 25 30 35
temps(s)

Fig.1V.19 : la trajectoire suivant I’axe des Z.

Les angles de roulis, tangage et lacet sont présentés dans les figures 1V.20 et 1V.21
On note que la variation des trois angles est faible et ne dépasse pas les 5°, ce qui
correspond a vérifier [’hypothese de simplification adopté au modele linéaire et qui

néglige d’une fagon automatique les effets non-linéaires.

Thelas{deg)

tamps{s)

Fig.1V.20 : variation des angles de roulis et du tangage.
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Psi(deg)

Angle de lacet
0.08 : : : : : :

008 i i i i i i

0 5 10 15 20 25 30 35

temps(s)

Figure.lV.21 : variation d’angle de lacet.

Les signaux de commande PWM sont presque les méme pour les 4 moteurs. Les

oscillations présentées dans la figure 1VV.22 sont bien des oscillations a la limite de
fonctionnement des ESC’s (450 Hz).

Pips)

SEEEB 388}

Fig.1V.22 : variation des signaux de commandes.
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D’aprés les résultats obtenus, on peut confirmer que la simulation du matériel
dans la boucle a bien prouvé sa puissance du point de vue que la commande embarquée
dans la carte APM a bien répondu aux variations des états du modele dynamique, et que les
signhaux de commande sont adéquats avec la trajectoire désirée.

On note aussi que la simulation HIL nous a permis de tester et valider le matériel
de communication qui a pu assurer le lien entre les deux environnements avec moins
d’erreurs possibles. Les algorithmes de GNC développés dans le cadre de ce projet sont

préts a I’implémentation réelle.

IV.6. INTERFACE GRAPHIQUE
Mission Planner est un logiciel a coude source ouvert qui nous donnent la possibilité

de creer les WayPoints ainsi que le ’affichage des paramétres de vol.

3 Cap gése
Intenshé du signal fequ d¢ fa (Géeive comorise)
PR Compas 1eiémelrie (% de mauvals
Dermve et P Ligne directe vers e waypoint actuel
W v (! Inclinaison Temps GPS Cap actuel

Horizon Artificiel
(tapped “Cest

lnverse de
linclinaison de
Faeronel)
Rayon de vitage
Vitesse ail desue

(vitesse sol §i
l'aétonel n'est pas
éQuipé d'un ube
pitot)

Trajet précedent

Alttuds Indquée
par le GPS

Altticte 1a b
e ey Cap indique pat le

i GPs
VAGSSE ascension- (un pew en retard
nede) ol I
= €0 génétal)
Etat du ock” GPS groundspeed

wp_dist

[
Made vol engage Latitude Longlude Allitude

Distance au prochain waypomnt *>" Index du waypoint actuel

Fig.1V.23 : Mission Planner interface graphique
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V.6 CONCLUSION

L’objectif de ce chapitre est d’implémenter les différents algorithmes de controle et

de guidage avec leurs tests au sol.

Afin d’assurer le bon fonctionnement de ces algorithmes Une simulation du matériel
dans la boucle représente une étape primordiale avant le test réel afin de confirmer que la
carte de commande est adéquate avec les algorithmes programmés pour diagnostiquer a
I'avance les problemes d'intégration et d'explorer les scénarios d'anomalies matérielles et

logicielles.

Le Matériel a été choisi dans le but d’étre a la fois efficace et a faible cout. Mission
Planner présente une plateforme idéale pour développer notre propre station de control, au

sol car le logiciel est 'open source'.



CONCLUSION GENERALE

La recherche dans le domaine des UAVs connait un grand essor avec les progres
croissants des différentes technologies, notamment en électronique numérique et en
électronique de puissance. Ce développement a donné naissance a des composants et des
capteurs miniatures et tres précis et des processeurs et microcontréleurs avec une grande
puissance de calcul. Ces progrés intéressent particuliérement la production de ce qu’on
appelle les systemes de contréle embarqués pour des robots autonomes et intelligents,

capables d’accomplir les missions accordées avec efficacité et fiabilité. [1]

L’idée de ce projet est née dans ce contexte, I’objectif étant de concevoir un systéme
qui englobe les algorithmes de guidage navigation et de contréle afin que le quadri-rotor

puisse suivre une trajectoire choisis.

On premier lieu le modéle dynamique du quadri-rotor est développé en se basant sur
les lois des forces et des moments agissants sur le quadri-rotor qui est traiter comme étant
un corps rigide a 6 degré de liberté deux approche pour ce fait ont été traité : une approche

avec les angles d’Euler et une approche avec les quaternions.

Le besoin primable d’une mesure des parametres de vol avec grande précision a
imposé le développement d’un algorithme de navigation basé sur une intégration INS/GPS
a I’aide de filtre de Kalman. Cette méthode a prouvé sa capacité on obtenant une mesure

d’attitude et de position avec la moindre erreur.

Apres la modélisation et la navigation, on a traité la partie la plus importante c’est les
lois de commande qui assurent la stabilité du quadri-rotor. Trois commandes ont été
proposées pour ce fait : une commande avec regulateur PID, une commande avec retour
d’état et une commande avec régulateur quadratique, les réponses obtenues pour les trois
commandes ont été comparés et le régulateur PID a été choisis pour I’implémentation

réelle a cause de ¢a réponse adéquate avec le cahier de charge et sa simplicité du modeéle.

Afin que le quadri-rotor puisse suivre une trajectoire bien déterminée, un algorithme
de guidage basé sur le guidage par segment est concue de telles facons a genérer les

commandes on position basées sur le régulateur PID.

Les algorithmes GNC développés sont en fin réunis dans le méme modele. Le

modele final obtenu est subdivisé en deux sous-systemes : un systéme qui représente le



mod¢le dynamique dans I’environnement de simulation et un sous systémes de contréle

embarquée dans une carte électronique. Les deux environnements sont mis dans une

simulation du matériel dans la boucle, cette simulation nous a permis de valider le bon

fonctionnement du contréleur embarqueé.

Le modéle du quadri-rotor choisi ainsi que le matériel embarqué utilisés dans la

réalisation est présenté avec détail. Une interface graphique qui assure I’affiche des

parametres de vol en temps réel est aussi congue dans le cadre de ce projet.

Dans la fin on peut dire que les objectifs décrits sont atteintes, mais cela ne nous

empéche pas de proposer quelques idées de développement :

1-

Améliorer le modéle dynamique du quadri-rotor en ajoutant d’autres forces et
moments, et les modeles des actuateurs qui ont été négligés, cela permet de se
rapprocher vers le modéle réel du quadri-rotor.

Dans I’algorithme de navigation il est souhaitable d’utiliser un modele
d’intégration INS/GPS qui prend en considération les erreurs des deux systémes
ainsi que les erreurs des méthodes numérique, cela permit d’estimer les
parametres de vol avec plus de précision

Dans I’algorithme de contréle on peut proposer d"utiliser des commandes non-
linéaire qui vont améliorer les réponses et assurer la stabilité et la robustesse. Les
commandes non linéaires ont prouveé leur puissance dans plusieurs littératures.

La limitation major de notre implémentation c’est bien la limitation de la carte
APM ; T’utilisation d’une carte plus puissant tel que la PX4 va permit

d’implémenter des algorithmes GNC plus complexe mais plus aussi précise.
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A.1. Repeéres utilisés en navigation

A.1.1. Repere inertiel terrestre (ECI)

Le repére inertiel terrestre (ECI — Earth Centered Inertial) est un repére orthogonal
dont 1’origine coincide avec le centre de masse de la Terre et dont les axes Y et Z sont
orientés respectivement en direction de 1’axe de rotation de la Terre et du point
d’équinoxe du printemps . L’axe X est quant a lui orienté de maniére a compléter la régle
de la main droite, pour ainsi former un repére orthogonal, tel qu’illustré sur la Figure.A.1.
Un repere inertiel est un repere qui ne tourne ni accélére par rapport au reste de 'univers et

dans lequel les lois de Newton s’appliquent. [8]
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Figure.A.1: Repére inertiel terrestre (ECI).
A.1.2. Repere fixe terrestre (E)

Le repére fixe terrestre (ECEF — Earth Centered Earth Fixed) est un repére orthogonal dont
I’origine fixé au centre de masse de la Terre. Les axes Y et Z de ce repere sont orientés
respectivement en direction de I’axe de rotation de la Terre et du méridien de Greenwich
tandis que 1’axe X complete la régle de la main droite, pour ainsi former un repére

orthogonal, tel qu’illustré a la Figure.A.2. [8]
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Figure.A.2: Repére fixe terrestre (ECEF)



Le repére ECEF peut étre utilis¢é afin d’exprimer une position selon des
coordonnées cartésienne (X, y et z) mais également selon des coordonnées géodésiques
(voir Figure.A.3). Les coordonnées géodésiques sont exprimées en terme de latitude
(¢), de longitude (M) et d’altitude ellipsoidale (h) qui sont définis tel que :

Latitude (¢): Angle formé, sur un plan méridien, entre le plan équatorial et le
rayon de courbure normal de la Terre (R N).

Longitude (1) : Angle formé, sur un plan équatorial, entre le méridien de Greenwich et la
projection du point d’intérét sur un plan équatorial.

Altitude ellipsoidale (h) : Distance entre le point d’intérét et [ellipsoide de

référence, mesurée au-dessus de I’ellipsoide et selon un axe perpendiculaire a celui-ci. [8]

I

Figure.A.3: coordonnées géodésiques (latitude, longitude et altitude ellipsoidale).
La transformation entre les coordonnées cartésiennes et géodésiques peut étre
réalisée a I’aide d’équations mathématiques. Dans le cas ou les coordonnées géodésiques
sont connues, les coordonnées cartésiennes sont calculées a 1’aide des équations

suivantes : [8]

X (Ry + h)cos ¢ sini
[yl =|(Ry(1 —e?) + h)sinA Eq.A.l

z (Ry + h)cos ¢ cos A
R _ a
N~ ctsinzg Eq.A.2
dans lesquelles :
e? =2f — f* Eq.A3

ou:

X,¥,z : coordonnées cartésiennes ECEF
¢, A, h : coordonnées géodésiques ECEF



a : axe semi-majeur de I’ellipsoide de référence (voir Tableau-A 1-3)
e : excentricité de I’ellipsoide de référence

f : coefficient d’aplatissement de I’ellipsoide de référence

Rn : rayon de courbure normal de la Terre

A.1.3. Repére local (L)

Le repére local est un repere orthogonal centré sur le mobile et dont le plan X-Y est
tangent a 1’ellipsoide de référence d’ou son surnom de plan tangent. Tel qu’illustré a la
Figure.A.4, les axes X, Y et Z de ce repere sont orientés respectivement selon le nord vrai,
I’est et le bas, ce qui explique pourquoi il est également appelé repére NED (North
East Down) dans la littérature. C’est par rapport a ce repére local que I’attitude du

mobile est généralement représentée. [8]
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Figure.A.4: Repére NED (en rouge) et ENU (en bleu)

A.1.4. Repere du mobile (B)
Le repere du mobile (en anglais : body frame) est un repére orthogonal fixé au cadre rigide

du véhicule et dont I’origine coincide généralement avec le centre de masse de ce dernier.
Les axes X, Y et Z de ce repere sont orientés respectivement vers [’avant (selon
I’axe longitud--inal), la droite et le bas du véhicule tel qu’illustré sur la Figure.A.5.
Les mesures inertielles utilisées par I’algorithme INS sont généralement exprimées selon

ce repere. [8]

Figure.A.5: Repéere du mobile



A.2.Transformation entre le repére mobile et le repére e navigation
Le développement des equations inertielles nous oriente d’abord a la determination de
la matrice de rotation R. qui transforme le repére mobile (b) vers le plan local de
navigation (I) effectivement cette matrice est une fonction des trois angles d’Euler (roulis
@.tangage 0, lacet p) elle peut s’exprimer comme ce suit : [10]
Rh= (R,)™ = (R})'= (RLRLRL)T

= (RL)" (R)T(RY)"

la matrice de rotation peut etre écrites sous forme des matrices elémentaires comme suit :

cosy sinyp 0 T 0 0 1"[cos® 0 -sin®]"
R} = —siny cosy 0] 0 cos@ sin®6 0 1 0 ]
0 0 11 L0 —sin@ cosO 1 Llsin® 0 cos®
cosy —siny 0][1 0 0 J[cos® O sind
R} = simp cosyp O|[|0 cosB —sin@ [ 0 1 0 ]
0 0 1110 sin@ cos@ 1 l—-sin® 0 cos®

cosPcos ® —sinyPsinfsin® —sinycosO cosYP sin® + sinysinb cos P
sinycos® +cosyPsinfsin® cosypcosf sinysin® — cosypsinb cos P
—cosfsin® sin@ cosOcos P

Rl = Eq.A.4




B.1. Vue d'ensemble sur les quaternions
Le quaternion a été découvert par Hamilton, un physicien qui recherchait une prolongation
des nombres complexe. La méthode des quaternions est trés répandue dans I'infographie et
la robotique parce qu'ils peuvent étre employés pour commander des rotations dans
I'espace tridimensionnel. [2]
Un quaternion peut étre considéré comme un nombre complexe avec une partie réel
(scalaire) et trois parties imaginaires qui forment un vecteur [2].
q=a+bi+cj+dk
Avec a, b, ¢, d sont des nombres réels.
On peut écrire un quaternion comme :
q=(a7v)
Avec: v=[bcd]
B.2. Opérations sur les quaternions
On considere les deux quaternions qq = (a,v1),q; = (a;,v3 ), Les différentes
opérations mathématiques dans 1’espace des quaternions sont données par : [2]
B.2.1. Addition (soustraction)
q1 1 qz2 = (a1 a3, V7 +73)
B.2.2. Multiplication
Le produit en quaternion est noté par:
q1* qz2 = (a1a; — V103), (@177 + V7 + U1 ADy)
B.2.3. Elément neutre
q0 = (1,0)
B.2.4. La multiplication non commutative

q1 * 92 ¥ q2 * q1

B.3. Rotation dans les quaternions
On peut aussi écrire un quaternion comme suit : [2]
q = cos(0) + Usin(0)
Ce qui représente une rotation avec angle 20 autour de 1’axe U
Soit V un vecteur, la rotation V avec un angle 26 autour de I’axe U est donnée par
R(V)=q+Vxq
Avec : g* Représente le conjugué de g .

La rotation successive par g puis g est donnée par :

Eq.B.1

Eq.B.2

Eq.B.3

Eq.B.4

Eq.B.5

Eq.B.6

Eq.B.7

Eq.B.8



d=q+q
Pour notre cas, le passage de R, vers R;se fait par trois rotations successives

= cos() +isinG). a0 = c0s(3) +sin ) ay = cos ) + Rsin (i)
¢ = cos(E) + lsm(E),qg = cos 2 + jsin 2 ,qy = COS > + k sin E
D’aprés I’équation (2.26), la rotation total est donnée par :
4=4q¢*qe*qy = q1t q2i +q3j + q4k

Avec .

Les angles d’Euler peuvent étre calculés a partir de q par la relation suivante :

(7] 0
(ql = cos(%) cos(i) cos(%) + sin(%) sin(E) sin(%)
q; = cos(E) cos(i) cos(E) - sin(E) sin(i) sin(i)

I N U . N

qsz = cos(E) sin(i) cos(E) + sm(i) cos(i) sm(E)

(7]
(94 = sin(g) cos(i) cos(%) - cos(%) sin(i) sin(i)

arctg (2(43114+¢11¢12)

[ ]
P | 9i-93-a5-44 |
6 |={arcsin(-2(q2q4 — 9193)) |
l (Q3Q4+¢I1¢I2) J

arctg(———— Zrad-ai-a2

Eq.B.9

Eq.B.10

Eq.B.11

Eq.B.12

Eq.B.13



Identification des parametres

Afin d’identifier les paramétres du quadri-rotor DJI F450 et dans 1’absence d’un bond
d’essai réelle, un modéle de CAO (Conception Avec Ordinateur) est congu avec le
logiciel SolidWorks dans ce but.

Comme représenté sur la Figure.C.1 Les pieces du quadri-rotor modélisées sont les

moteurs, les pieces électroniques, la batterie et les cadres en aluminium.

Figure.C.1: différentes parties du quadri-rotor

Une fois toutes les pieces sont modalisées, et en ce basant sur le dessin montré sur la
Figure.C.3 I’assemblage des déférentes pieéces conduit au modele complet du quadri-
rotor présenté dans la Figure.C.2.



Figure.C.2 Assemblage complet du quadri-rotor

La matrice d'inertie obtenue a partir du modele de CAO est définie positive et
diagonale. Le Tableau.C.1 présente le moment d'inertie sur X, y et z de l'axe du
chassis, de la masse totale, le moment d'inertie du rotor et Ir entraxe entre I'axe du

rotor et le centre de quadri-rotor.

Parameétre Valeur Unité

Ly 0.23.1073 kg.m?

Ly —-0.23.1073 kg.m?

I, 1.1073 kg.m?
l 0.225 m
M 1.140 Kg

Coefficient de trainée 1.3 N.S?/m~3

Inertie des hélices 0.00006 kg.m?

Diametre des helices 0.14 m

Tableau.C.1 : Paramétres du quadri-rotor
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Figure.C.3 : Dessin technique du F450
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