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 الملخص

 إنها  .أربع مراوح الطائر ذولروبوت الا سيما  المجالات،تلعب الطائرات بدون طيار دورًا مهمًا بشكل متزايد في العديد من 

 تتناول .الأمامإلى  التحليقو ثابت تحليق لتحقيق الأمثلتمثل هذه الروبوتات الجوية حالياً الحل  .منصة البحث الأكثر استخدامًا

الظواهر المختلفة  بعين الإعتبار الأخذمع  ،مراوحذو أربع  الطائرلروبوت  والموضع التوجه هذه الأطروحة مشكلة التحكم في

 رفض مع ر المسا تتبعضمان ذا النوع من المركبات في تكمن الصعوبة في قيادة ه  .هالتي يمكن أن تؤثر على ديناميكيات

 loopshaping والتحكم الهجين PID_Backsteppingالتحكم  وهي عبارة عننقدم تقنية تحكم غير خطية  الاضطراب.

وقمنا بتطبيق الأمر  Matlab-Simulinkاختبرنا هذه التقنيات المختلفة في المحاكاة على  ثانياً،وتقنية أمر إعادة التوجيه. 

PID متين المقترحتين علىيعتمد تحليل الاستقرار لهاتين المتحك .للمختبر في الاتجاه الروبوت الطائر ذو أربع مراوح على 

 PID_Backsteppingتظهر نتائج المحاكاة كفاءة التحكم في إعادة التوجيه وكذلك عنصر التحكم  . Lyapunovنظرية 

بعد المسار المطلوب والذي يرفض تمامًا الاضطرابات الخارجية  الطائر ذو أربع مراوح الروبوت استقرارالذي يعمل على 

وسط بين تعويض  ، وتسمح لنا هذه التقنية بتبني حلPIDوالداخلية. يتم استخدام التحكم في تشكيل الحلقات في وحدة التحكم 

 هالحقيقي للتحكم في التوجي الوقت ف التنفيذ تم تالمخرجااضطرابات المدخلات أو في النمذجة و الدقةالضوضاء مثل عدم 

مع  PIXHAWK. تتميز هذه المروحية الرباعية بوحدة تحكم طيران LISVعلى كوادكوبتر  PIDباستخدام وحدة تحكم 

 .PX4برنامج 

،الطائر ذو أربع مراوح الروبوت :الرئيسية تاالكلم التقدميالتحكم   PID_Backstepping ،Lyapunov , 

PIXHAWK   رفض الاضطراب، الأنظمة اللاخطية . 

Abstract 

 Nowadays, we see a growing popularity of UAV (Unmanned Aerial Vehicles), especially 

quadrotors. They are the mostly used ones as a research platform. These aerial robots currently 

represent the most efficient solution to achieve hovering and advancing flight. 

This thesis deals with attitude and position control of quadrotors taking into account the various 

physical phenomena, which can affect the dynamics of the drone. The difficulty in the piloting 

of this kind of vehicles is to ensure good performances of trajectory tracking while guaranteeing 

a rejection of the disturbances. We present a technique of nonlinear control by forwarding. This 

control allows the navigation of the quadricopter in attitude and in position by adopting the 

architecture in cascade. Then, we highlight a hybrid control, combining the control in position 

by the backstepping technique and the control in attitude by the PID regulator. The stability 

analysis of these two proposed controllers is based on the Lyapunov theory. Simulation results 

show the efficiency of the forwarding control as well as the PID_Backstepping control which 

achieve the desired trajectory tracking and rejection of both external and internal disturbances. 

The loopshaping control is used on the PID controller, this technique allows us to adopt a 



 

 
 

compromise between noise compensation such as modeling uncertainties and input or output 

disturbances. The real time implementation of the orientation control with a PID controller has 

been done on a LISV quadrirotor. This quadrotor is equipped with a PIXHAWK flight 

controller with PX4 software. 

Key words: quadrotor, forwarding control, PID_Backstepping control, Lyapunov, nonlinear 

systems, rejection of disturbance, loopshaping, robust control, Pixhawk, PX4.Loopshaping . 

Résumé : 

Les drones, spécialement les quadrirotors, jouent un rôle de plus en plus important dans 

beaucoup de domaines. Ils constituent la plateforme de recherche la plus utilisée. Ces robots 

aériens représentent actuellement la solution la plus performante pour réaliser le vol stationnaire 

et le vol d’avancement. Cette thèse traite le problème de la commande d’orientation et de 

position, en tenant compte des différents phénomènes qui peuvent influencer la dynamique du 

quadcopter. La difficulté dans le pilotage de ce genre de véhicules est d’assurer de bonnes 

performances de suivi de trajectoires, tout en garantissant un rejet de perturbation. En premier 

lieu, nous avons développé des correcteurs basés sur des techniques linéaires et non linéaires 

qui sont la commande hybride PID_Backstepping, la commande loopshaping et la technique de 

commande forwarding. En deuxième lieu, nous avons testé ces différentes techniques en 

simulation sur Matlab-Simulink et nous avons appliqué la commande PID sur le quadrirotor de 

laboratoire en orientation. L’analyse de la stabilité des deux contrôleurs non linéaires proposés, 

la commande forwarding et la commande combinée PID_backstepping, est basée sur la théorie 

de Lyapunov. Les résultats de simulation montrent l’efficacité de ces commandes en poursuite 

de la trajectoire désirée, et en rejet de perturbations externes et internes. La commande 

loopshaping est utilisée sur le contrôleur PID. Cette technique nous permet d’adopter un 

compromis entre la compensation du bruit, comme les incertitudes de modélisation, et les 

perturbations en entrée ou en sortie. L’implémentation en temps réel de la commande en 

orientation avec un régulateur PID a été effectuée sur un quadrirotor de LISV. Ce quadrirotor 

est doté d’un contrôleur de vol PIXHAWK muni du logiciel PX4. 

 

Mots clé : quadrirotor, commande forwarding, PID_Backstepping, Lyapunov, systèmes non 

linéaires, rejet de perturbations, remodelage de boucle, commande robuste, Pixhawk, PX4. 
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𝑤𝑖 : Vitesses de rotation des moteurs (𝑟𝑎𝑑/s) 

𝑚 : Masse du quadrotor (𝑘𝑔) 

𝑔 : Gravité (𝑚/𝑠2) 

jx : Inertie selon l’axe x (𝑘𝑔.𝑚2) 

jy : Inertie selon l’axe y (𝑘𝑔.𝑚2) 

jz : Inertie selon l’axe z (𝑘𝑔.𝑚2) 

𝑗𝑟z : Moment d’inertie du moteur par rapport à z(𝑘𝑔.𝑚2) 

𝑏 : Coefficient de poussée (𝑁.𝑠2)  

𝑑 : Coefficient de trainée (𝑁.𝑠2). 

𝑈1 : Loi de commande désirée suivant l’axe Z (𝑁) 

𝑈2 : Loi de commande désirée de roulis (𝑁) 

𝑈3 : Loi de commande désirée de tangage (𝑁) 

𝑈4 : Loi de commande désirée de lacet (𝑁) 



 

 
 

𝑥d: Position désirée suivant x (𝑚) 

𝑦𝑑 : Position désirée suivant y (𝑚) 

𝑧𝑑 : Position désirée suivant z (𝑚) 

𝜙𝑑 : Trajectoire de roulis désirée (𝑟𝑎𝑑) 

𝜃𝑑 : Trajectoire de tangage désirée (𝑟𝑎𝑑) 

𝜓𝑑 : Trajectoire de lacet désirée (𝑟𝑎𝑑) 

 

Acronymes 

VTOL: Vertical Take-Off and Landing (décollage et atterissage vertical) 

UAV : Unmanned Aerial Vehicles (véhicule aérien sans pilote) 

GPS: Global Positioning System 

PID: Proportional Integral Derivative (proportionnel, integral, dérivé) 

LQR : Linear Quadratic Regulator 

PWM : Pulse Width Modulation (modulation de largeur d’impulsion) 

IMU : Inertial Measurement Unit (Unité de Mesure Inertielle) 

MAV : Micro Air Vehicle (véhicule aérien micro ou miniature) 

DOF: Degrees-Of-Freedom (degrés de liberté) 

RC: Radio Control 

SISO: Single Input Single Output 

DIY: Do It Yourself 

GSC: Ground Station Control 

ESC : (Electronic Speed Controller) Régulateur électronique de vitesse. 
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Introduction générale  

Ces dernières années, l’intérêt porté par la communauté scientifique à la thématique des 

drones UAV (Unmanned Aerial Vehicles) n’a cessé d’augmenter [3, 4, 7, 9,10, 12] Ces robots 

volants étaient utilisés au début dans le domaine militaire comme avions pilotés à distance afin 

de remplacer l’homme dans les missions risquées telles que les attaques aériennes et la 

reconnaissance vidéo [30]. 

Récemment, le domaine d’application de ces engins volants est devenu très varié, tel que 

la prise de vue aérienne, l’inspection des zones agricoles, des réseaux électriques, des chemins 

de fer. Les quadrirotors sont utilisés également pour la recherche des rescapés dans un 

environnement dangereux et confiné, comme un immeuble en feu ou un bâtiment sinistré suite 

à un séisme. 

En effet, le recours à ces robots aériens autonomes présente plusieurs avantages par 

rapport aux véhicules avec pilotes, principalement par leur utilisation dans les milieux urbains 

encombrés grâce à leur petite taille et leur mode de décollage et d’atterrissage vertical [3-4]. 

Il existe une grande diversité de drones qui diffèrent selon leurs tailles, leurs structures, 

leurs complexités ou leurs autonomies ainsi que leurs domaines d’application. 

Le quadrirotor dont la commande fait l’objet de cette thèse appartient à la catégorie des 

drones à voilures tournantes. Ce sont des véhicules aériens à décollage et atterrissage verticaux 

(VTOL) propulsés par quatre moteurs. Ils sont peu coûteux et mécaniquement simples à 

réaliser, ce qui permet leur construction à grandes quantités [30]. 

Néanmoins, le quadrirotor est un système très sensible aux perturbations du vent, aux 

défaillances des capteurs et des actionneurs qui peuvent conduire à l'instabilité du véhicule et 

créer de graves problèmes et difficultés dans le contrôle de ce dernier [35, 44, 46, 69, 73, 74]. 

Sa dynamique est fortement non linéaire et le nombre de degrés de liberté dépasse le 

nombre de commandes (système sous-actionné). Par conséquent, la synthèse des lois de 

commande devient difficile, la majorité des modèles présentent un compromis entre les 

performances et le mode de vol et la complexité de la loi de commande. 

En effet, les contrôleurs linéaires comme le contrôleur PID [26,28, 49, 72] et le contrôleur 

LQR sont conçus pour les vols quasi-stationnaires. D’autre part, les contrôleurs non linéaires 
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comme les contrôleurs backstepping, mode glissant et neuro flou, sont difficiles à mettre en 

œuvre sur de petits microcontrôleurs [16-29, 35,37,]. 

Objectifs 

L’objectif principal de ce travail est de concevoir et développer des commandes linéaires 

et non linéaires permettant au drone quadrirotor de maintenir un positionnement autonome et 

stable dans l’espace.  

Les contrôleurs choisis sont les contrôleurs non linéaires forwarding, le contrôleur 

hybride qui est une commande PID_Backstepping non linéaire robuste. Les performances de 

celle-ci sont comparées à une autre commande combinée qui est la commande PID-

backstepping qui est une commande à structure modulaire, il est possible de décomposer la 

dynamique du système considéré en deux sous-systèmes : de position et d’attitude et de 

concevoir des lois de commande séparées pour chacun de ces sous-systèmes. Nous choisissons 

ainsi un contrôleur PID pour le contrôle d’attitude alors que pour le sous-système de position, 

nous choisissons un contrôleur backstepping. 

L’analyse de la stabilité est effectuée grâce à la théorie de Lyapunov. Plusieurs tests de 

simulations en boucle fermée sont effectués sur le quadrirotor tout en introduisant des 

perturbations de différentes natures. 

La première perturbation est une constante d’une valeur de 10% de la valeur de la 

consigne et on a trouvé que le drone parvient à l’éliminer sans trop d’efforts. La deuxième 

perturbation est une variation paramétrique appliquée sur les paramètres du drone, cette 

perturbation a été réalisée en multipliant tous les paramètres par un coefficient constant, et 

encore une fois nous avons constaté que ses réponses sont acceptables et la commande arrive à 

corriger l’erreur sans grande dépense d’énergie. La troisième perturbation est un bruit blanc 

aléatoire, et ce dernier est éliminé grâce à la commande forwarding et la commande 

PID_backstepping. A la fin, nous avons implémenté la commande PID sur un quadrirotor 

travaillant avec le contrôleur PIXhawk, et les résultats observés sont assez satisfaisants. La 

structure appliquée est la structure en cascade qui est très utilisée dans le domaine de 

l’aéronautique. Cette structure nous permet de commander la dynamique de translation à travers 

la dynamique de rotation. Les contraintes non holonomes sont prises en considération dans la 

modélisation du drone. 
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La commande loop-shaping est une commande linéaire qui sert à augmenter les 

performances des régulateurs PID tout en définissant les limites de régulation en termes de 

performance ou en termes de rejet de bruit. Cette technique nous l’avons appliquée sur le 

régulateur PID afin de définir les limites de rejet de perturbations ou de bruit [18, 27,58]. 

Organisation du manuscrit  

Ce manuscrit est décomposé en quatre chapitres : 

 Dans le premier chapitre, nous présentons les modélisations cinématique et dynamique 

du quadrirotor et ses mouvements de base. On donne aussi la forme d’état. Un état de 

l’art sur les différentes techniques de commande du quadrirotor est donné dans ce 

chapitre. 

 Dans le second chapitre, nous présentons les différentes techniques de commande 

utilisées : la commande forwarding, la technique backstepping et la commande linéaire 

PID ainsi que la commande combinée PID_Backstepping, et la commande PID loop-

shaping. 

 Dans le troisième chapitre, on synthétisera un contrôleur basé sur la méthode 

Forwarding pour commander l’UAV en position et attitude. Un deuxième contrôleur 

hybride PID_Backstepping est synthétisé aussi pour commander le drone en attitude et 

en position. La robustesse est vérifiée en simulant le système dans un environnement 

exposé à des perturbations. 

 Dans le quatrième chapitre, à l'aide d'un banc d'essai pour quadrotor basé sur le pilote 

PIXHawk, nous avons implémenté la commande PID en attitude à l’intérieur du 

laboratoire et nous avons validé expérimentalement les résultats théoriques proposés. 

Nous terminons cette thèse par une conclusion générale qui récapitule l’ensemble des 

travaux réalisés et des perspectives à envisager pour la suite de ce travail.  

 

 



 

 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

Chapitre 1  

Modélisation du quadrirotor et état 

de l’art sur sa commande
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1. Introduction  

Le quadrotor est une machine volante qui possède quatre moteurs (M1, M2, M3, M4), 

auxquels sont fixées quatre hélices Figure 1-1 montées symétriquement sur les extrémités, et 

séparées en deux groupes tournant dans deux sens opposés. L'efficacité du couple de rotation 

est équilibrée grâce à la structure spécifique du quadrotor et grâce aux moteurs légers et 

puissants du quadrotor. Ainsi, il a des accélérations plus élevées que les hélicoptères 

traditionnels. Le quadrotor peut accomplir des tâches telles que la manœuvre, la cartographie 

et la navigation. La dynamique du système pour les mouvements linéaires et les rotations 

angulaires du quadrotor, sont couplées. La modélisation et la simulation du quadrotor doivent 

être effectuées pour déterminer ses caractéristiques de vol et la conception de régulateurs 

robustes de position et d'attitude [4]. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

La simplicité de la conception mécanique qui élimine la complexité de la commande du rotor 

principal de l'hélicoptère classique, les drones quadrotor deviennent des drones multi rotor 

différents. Ils peuvent être considérés comme des prototypes de drones solides 

1.1 MOUVEMENTS DU QUADRIROTOR  

Dans les hélicoptères classiques, quand le rotor principal tourne, il produit un couple 

réactif qui inciterait le corps de l’hélicoptère à tourner dans la direction opposée, si ce couple, 

n’est pas contrarié. Ceci est, habituellement, fait en ajoutant un rotor de queue qui produit une 

poussée dans une direction latérale. Cependant, ce rotor, avec son alimentation électrique 

associée, ne fait aucune contribution à la poussée. Par contre, dans le cas du quadrirotor, le rotor 

droit et le rotor gauche tournent dans le sens des aiguilles d'une montre et dans la direction 

opposée des rotors avant et arrière. Ceci neutralise effectivement le couple réactif non désiré et 

Figure 1- 1: Représentation du quadrotor. 
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permet au véhicule de planer sans tourner hors de la commande. D'ailleurs, différemment aux 

hélicoptères classiques, toute l'énergie dépensée pour contrecarrer le mouvement de rotation 

contribue à la force de poussée [8, 10, 11, 23].  

Les mouvements de base du quadrirotor Figure 1-12 sont réalisés en variant la vitesse de 

chaque rotor changeant de ce fait la poussée produite. Le quadrirotor s’incline vers la direction 

du rotor le plus lent, qui tient compte alors de la translation le long de cet axe. Par conséquent, 

comme dans un hélicoptère classique, les mouvements sont couplés, signifiant que le 

quadrirotor ne peut pas réaliser la translation sans roulis ou tangage. Ce qui signifie qu'un 

changement de la vitesse d'un rotor se traduit dans un mouvement en au moins trois degrés de 

liberté. Par exemple, augmentant la vitesse du moteur gauche aura comme conséquence un 

mouvement de roulis (le quadrirotor s’incline vers le rotor le plus lent, vers la droite), un 

mouvement de lacet (l'équilibre entres les rotors, qui tournent dans le sens des aiguilles d'une 

montre et les rotors qui tournent dans le sens inverse est perturbé, créant ainsi, un mouvement 

de rotation horizontal), et une translation (le mouvement de roulis incline l'armature et avec lui 

l'orientation de la force de poussée).  

Figure 1- 2: Mouvements du quadrirotor. 
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1.1.1 Mouvement vertical  

 Toute la force de portance devrait seulement être le long de l'axe z, avec une grandeur 

exactement opposée à la force de pesanteur Figure 1-3. Les poussées produites par 

chaque rotor doivent être identiques.  

 Le mouvement de montée ou de descente est obtenu par la variation de la vitesse de 

rotation des moteurs (par conséquant la poussée produite). Si la force de portance est 

supérieure au poids du quadrirotor, le mouvement est ascendant. Si la force de portance 

est inférieure au poids du quadrirotor, le mouvement est descendant. 

 

 

 

 

 

 

 

1.1.2 Mouvement de roulis  

La Figure 1-4 montre comment un mouvement de roulis est obtenu. Dans ce cas, on 

applique un couple autour de l'axe x, c'est-à-dire en appliquant une différence de poussée entre 

le rotor 2 et le rotor 4. Ce mouvement (rotation autour de l'axe x) est couplé avec un mouvement 

de translation selon l'axe y.  

Figure 1- 3: Illustration du mouvement vertical. 
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Figure 1- 4: Illustration du mouvement de roulis. 

 

1.1.3 Mouvement de tangage  

La figure 1-5 montre comment un mouvement de tangage est obtenu. Dans ce cas, on 

applique un couple autour de l'axe y, c'est-à-dire en appliquant une différence de poussée entre 

le rotor 1 et le rotor 3. Ce mouvement (rotation autour de y) est couplé avec un mouvement de 

translation selon l'axe x.  

 

Figure 1- 5: Illustration du mouvement de tangage. 

1.1.4 Mouvement de lacet  

La Figure 1-6 montre comment le mouvement de lacet est obtenu. Dans ce cas, nous 

voulons appliquer un couple autour de l'axe z, qui est obtenu en appliquant une différence de 

vitesse entre les rotors {1,3} et {2,4}. Ce mouvement n'est pas un résultat direct de la poussée 
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produit par les propulseurs mais par les couples réactifs produits par la rotation des rotors. La 

direction de la force de poussée ne se décale pas pendant le mouvement, mais l'augmentation 

de la force de portance dans une paire de rotors doit être égale à la diminution des autres paires 

pour s'assurer que toute la force de poussée demeure la même. 

 

1.1.5 Mouvement de translation  

La Figure 1-7 montre comment la translation horizontale est réalisée. Dans ce cas, nous 

voulons appliquer une force le long de x ou de y qui est réalisée en inclinant le corps (par le 

tangage ou le roulis) et en augmentant toute la poussée produite pour garder la force de portance 

du composant de z de la poussée égale à la force de pesanteur. 

 

Figure 1- 7: Illustration du mouvement de translation 

Figure 1- 6: Illustration du mouvement de lacet. 
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1.2 Modèle dynamique du quadrirotor  

Les quadrirotors sont des systèmes mécaniques complexes. Leurs mouvements sont régis 

par plusieurs effets que ce soit mécanique ou aérodynamiques. Le modèle du quadrotor doit 

prendre en considération tous les effets qui affectent son mouvement, entre autres les effets 

gyroscopiques. 

Afin d’aboutir à un modèle représentant la dynamique du quadrirotor, nous avons admis les 

hypothèses qui vont suivre 

1.2.1 Hypothèses simplificatrices 

Les hypothèses simplificatrices considérées sont [23] 

 La structure du quadrirotor est supposée rigide et symétrique, ce qui induit que la 

matrice d’inertie sera supposée diagonale,  

 Les hélices sont supposées rigides, pour pouvoir négliger l’effet de leur déformation 

lors de la rotation. 

 Le centre de masse et l’origine du repère, lié à la structure, coïncident. 

 Les forces de portance et de traînée sont proportionnelles aux carrés de la vitesse de 

rotation des rotors, ce qui est une approximation très proche du comportement 

aérodynamique. 

 Deux repères sont utilisés pour décrire le mouvement du drone. Le repère I représente 

le repère inertiel. Il est fixe par rapport à la terre. Le B qui est le repère du corps du 

quadrotor. L'axe z du repère B est toujours normal au corps du quadrotor [23]. 

Pour décrire la transformation entre les repères, des matrices de rotation peuvent être 

utilisées. Nous définissons la matrice de rotation x y R pour passer du repère {y} au repère {x}. 

Pour élaborer le modèle mathématique du quadrirotor, nous utilisons deux repères ; un repère 

fixe lié à la terre 𝑅b et un autre mobile 𝑅m. Le passage, entre le repère mobile et le repère fixe 

est donné par une matrice dite matrice de transformation T qui contient l’orientation et la 

position du repère mobile par rapport au repère fixe.  

On choisit pour les axes la convention donnée par la Figure 1-8 : 
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Figure 1- 8: Repères du quadrotor. 

  

[
𝑅 𝜀
0 1

] (I.1) 

Avec R la matrice de rotation (décrit l’orientation de l’objet mobile) et 𝜀 = [𝑥 𝑦 𝑧]T  est le vecteur 

de position. Pour déterminer les éléments de la matrice de rotation R, on utilise les angles 

d’Euler.  

 

1.2.2  Angles d’Euler  

Au début, le repère mobile coïncide avec le repère fixe. Ensuite le repère mobile fait un 

mouvement de rotation autour de l’axe x d’un angle de roulis (−𝜋/2<𝜙<𝜋/2) suivi d’une rotation 

autour de l’axe y d’un angle de tangage (−𝜋/2<𝜃<𝜋/2), puis suivi d’une rotation autour de l’axe 

z d’angle de lacet (−𝜋<𝜓<𝜋). La matrice de rotation R est donnée comme suit : 

R (ψ, θ, Φ)= Rot (z, ψ) Rot (y, 𝜃) Rot(x, Φ) (I.2) 

Où :   

R (ψ, θ, Φ)=[
𝐶𝜓 −𝑆𝜓 0
𝑆𝜓 𝐶𝜓 0
0 0 1

] [
𝐶𝜃 0 𝑆𝜃
0 1 0
−𝑆𝜃 0 𝐶𝜃

] [

1 0 0
0 𝐶𝜙 −𝑆𝜙
0 𝑆𝜙 𝐶𝜙

] 

 

(I.3) 
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La transformation qui permet de passer du repère mobile au repère fixe est donnée par  

R (ψ, θ, Φ)=[
 CθCψ  CψSθSΦ − SψCΦ        CψSθCΦ + Sψ SΦ
 CθSψ  SψSθSΦ+ CψCθ       SψSθCΦ − CψSΦ
−Sθ CθSΦ CθCΦ

] 

 

(I.4) 

Où, C et S, désignent respectivement, les fonctions trigonométriques cos et sin. 

 

Figure 1- 9: Paramètrisation de l’orientation du drone dans l’espace. 

1.2.3 Vitesses angulaires  

Les vitesses de rotations Ω1, Ω2 et Ω3 dans le repère fixe sont exprimées en fonction des 

vitesses de rotations  �̇� , �̇� 𝑒𝑡  ψ̇  dans le repère mobile, comme suit : 

Ω = [
Ω1
Ω2
Ω3

] = [
�̇�
0
0

] + 𝑟𝑜𝑡𝑥 (𝜙)
−1 [

0
θ̇
0
] + (𝑟𝑜𝑡𝑦 (θ) 𝑟𝑜𝑡𝑥 (𝜙))

−1 [
0
0
ψ̇
] 

 

 

(I.5) 

En effet, la rotation en roulis a lieu lorsque les repères sont encore confondus. Puis, en ce qui 

concerne le tangage, le vecteur représentant la rotation doit être exprimé dans le repère fixe : il 

est donc multiplié par 𝑟𝑜𝑡𝑥 (𝜙)
−1. De même, le vecteur représentant la rotation en lacet doit 
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être exprimé dans le repère fixe qui a déjà subi deux rotations. On arrive, ainsi, à l’équation 

suivante : 

Ω = [
Ω1
Ω2
Ω3

] = [
�̇�
0
0

] + [

0
θ̇ 𝑐𝜙

−θ̇𝑠𝜙

] + [

−ψ̇𝑠θ

ψ̇𝑠𝜙 𝑐θ

ψ̇𝑠𝜙 𝑐θ

] = [

�̇� − ψ̇𝑠θ

θ̇ 𝑐𝜙 + ψ̇𝑠𝜙 𝑐θ

ψ̇𝑠𝜙 𝑐θ − θ̇𝑠𝜙

] 

 

(I.6) 

                Ω = [
 1 0       −Sθ
 0  CΦ       SΦCθ
0 −SΦ CΦCθ

] [

�̇�

θ̇
ψ̇

]                                                                                

     

 

Quand le quadrirotor fait des petites rotations, on peut faire les approximations suivantes :  

𝑐𝜙=𝑐𝜃=𝑐𝜓=1 et 𝑠𝜙=𝑠𝜃=𝑠𝜓=0.  

Dans ce cas la vitesse angulaire est donnée comme suit :  

 

Ω = [𝜙 ̇ θ ̇ ψ̇]
𝑇
 

 

(I.8) 

1.2.4 Vitesses linéaires  

Les vitesses linéaires 𝑣𝑥
𝑏 , 𝑣𝑦

𝑏 , 𝑒𝑡 𝑣𝑧
𝑏dans le repère fixe en fonction des vitesses linéaires 

𝑣𝑥
𝑚 , 𝑣𝑦

𝑚 , 𝑒𝑡 𝑣𝑧
𝑚  dans le repère mobile sont données par : 

v = [

𝑣𝑥
𝑏

𝑣𝑦
𝑏

𝑣𝑧
𝑏

] = 𝑅X [

𝑣𝑥
𝑚

𝑣𝑦
𝑚

𝑣𝑧
𝑚

]                                                                                                 (I.9) 

 

 

1.3  Effets physiques agissant sur le quadrirotor  

Pour notre cas, on va considérer uniquement les forces et les moments appliqués au 

quadrotor générés par les effets aérodynamiques, la rotation des hélices et de la précession 

gyroscopique. Nous détaillerons par la suite chacun des effets séparément, ensuite ces forces et 

moments seront appliqués au modèle du quadrotor. A la fin, nous ajoutons ces résultantes à 

l’équation de la dynamique. 

1.3.1 Forces  

Les forces agissant sur le système du quadcopter sont :  

(I.7)                                                 
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1.3.1.1 Poids du quadrirotor  

Cette force est due à la masse de l’objet. Elle est toujours perpendiculaire à la surface de 

la terre. Elle est donnée dans le référentiel inertiel par :  

𝑃=𝑚.𝑔  (I.10) 

Où m est la masse totale et g est la gravité. 

 

1.3.1.2  Forces de poussée  

Elles sont provoquées par la rotation des moteurs. Elles sont perpendiculaires sur le plan 

des hélices. Ces forces sont proportionnelles au carré de la vitesse de rotation des moteurs :  

𝐹𝑖 = 𝑏𝜔𝑖
2   (I.11) 

Avec 𝑖=1:4       

b : est le coefficient de portance, il dépend de la forme et du nombre des pales et de la densité 

de l’air.  

1.3.1.3 Forces de traînée  

La force de traînée est le couplage entre une force de pression et la force de frottement 

visqueux. Dans ce cas, on a deux forces de traînée agissant sur le système qui sont : 

 

La traînée dans les hélices : elle agit sur les pales, elle est proportionnelle à la densité de l’air, 

à la forme des pales et au carré de la vitesse de rotation de l’hélice, elle est donnée par la relation 

suivante :  

𝑇ℎ = 𝑑𝜔𝑖
2       (I.12) 

𝑑 est le coefficient de drag il dépend de la fabrication de l’hélice.  

La traînée selon les axes (𝑥, y, z) : elle est due au mouvement du corps du quadrirotor  

 

𝐹𝑡 = 𝐾𝑓𝑡. 𝑣 

 

 (I.13) 

Avec 𝑘𝑓𝑡 le coefficient de traînée de translation et 𝑣 est la vitesse linéaire. 

1.3.2 Moments  

Il y a plusieurs moments agissant sur le quadrirotor. Ces moments sont dûs aux forces de 

poussée et de traînée et aux effets gyroscopiques.  

1.3.2.1 Moments dûs aux forces de poussée  
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La rotation autour de l’axe x : Elle est due au moment créé par la différence entre les 

forces de portance des rotors 2 et 4, ce moment est donné par la relation suivante :  

  𝑀𝑥  = (𝐹4 − 𝐹2) = 𝑙𝑏( 𝑑𝜔4
2 − 𝜔2

2)                  (I.14) 

Où   est la longueur du bras entre le rotor et le centre de gravité du quadrirotor.  

La rotation autour de l’axe y : Elle est due au moment créé par la différence entre les forces de 

portance des rotors 1 et 3. Ce moment est donné par la relation suivante :  

  𝑀𝑦  = (𝐹3 − 𝐹1) = 𝑙𝑏( 𝑑𝜔3
2 −𝜔1

2)                                                            (I.15)  

1.3.2.2 Moments dûs aux forces de traînée  

La rotation autour de l’axe z : elle est due à un couple réactif provoqué par les couples de 

traînée dans chaque hélice, ce moment est donné par la relation suivante :  

 

𝑀𝑧  = 𝑏(𝜔1
2 − 𝜔2

2 + 𝜔3
2 − 𝜔4

2)  (I.16) 

Le moment résultant des frottements aérodynamiques, est donné par : 

 𝑀𝑎  =     𝐾𝑓𝑎 Ω
2     (I.17) 

Où  𝐾𝑓𝑎 est le coefficient des frottements aérodynamiques et Ω est la vitesse angulaire.  

 

1.3.2.3 Effet gyroscopique  

L’effet gyroscopique se définit comme la difficulté de modifier la position ou 

l’orientation du plan de rotation d’une masse tournante. L’effet gyroscopique est ainsi nommé 

en référence au mode de fonctionnement du gyroscope, appareil de contrôle de mouvement 

utilisé dans l’aviation (du grec gyro qui signifie rotation et scope, observer).  

Dans notre cas, il y a deux moments gyroscopiques, le premier est le moment gyroscopique des 

hélices, l’autre est le moment gyroscopique dû aux mouvements du quadrirotor.  

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

 

    𝑀𝑔ℎ =∑𝛺ᴧ𝐽𝑟

4

𝑖=1

(
0
0

−1i+1ωi

) 

 

(I.18) 

Où 𝐽𝑟 est l’inertie des rotors. 

 Moment gyroscopique dû aux mouvements de quadrirotor : il est donné par la relation suivante  

 

                     𝑀𝑔𝑚=Ω∧JΩ   

 

(I.19) 
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Avec 𝐽 est l’inertie du système. 

1.3.3 Développement du modèle mathématique selon Newton-Euler 

Après avoir présenté les équations de mouvement dans les paragraphes précédents, nous 

pouvons actuellement passer au modèle complet du quadrotor. La configuration du quadrotor 

est décrite à la Figure 1-10. Les moteurs sont numérotés dans le sens horaire avec le moteur 

1comme étant celui de l’avant de l’appareil par rapport au référentiel 𝐹𝑏. Les deux moteurs 1 et 

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

 

Figure 1- 10: Identification du sens de rotation des rotors 

 

En se basant sur les équations des forces appliquées au quadrirotor les équations (I.9, I.10, 

I.11, I.12), et les moments agissants sur le quadrirotor les équations (I.13, I.14, I.15, I.16, I.17, 

I.18). Pour résumer l’ensemble des équations décrivant le modèle complet du quadrotor, on 

utilise la formulation de Newton-Euler. Le modèle dynamique de système est à présent sous la 

forme suivante [5] : 

{
 
 

 
   �̇� = 𝑣

m𝜀̈  =  Ff +  Ft + Fg        

JΩ̇ =  −Ω ∧ 𝐽Ω + 𝑀𝑓 −𝑀𝑎 −𝑀𝑔ℎ

�̇� = 𝑅𝑆(Ω)

                                                                                   (I.20) 

Avec : 
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 Ɛ : est le vecteur de position du quadri rotor Ɛ= [x y z] T, 

 m : la masse totale du quadri rotor, 

 Ω : la vitesse angulaire exprimée dans le repère fixe, 

 R : la matrice de rotation, 

 ∧ : le produit vectoriel, 

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

 

J=  [

𝐼𝑥 0 0
0 𝐼𝑦  0

0 0 𝐼𝑧

] 

 

     (I.21) 

S(Ω)  est la matrice antisymétrique pour le vecteur de vitesses angulaires Ω = [Ω1Ω2Ω3]
T  

 

S(Ω)=[
0     −Ω3         Ω2
  Ω3 0 −Ω1  
−Ω2 Ω1  0

] 

 

 

        (I.22) 

 Ff  est  la résultante des forces de poussée générées par les quatre rotors, elle est donnée par : 

 

Ff =[
CΦCψSθ +  SψSΦ
CΦSθSψ − SΦCψ

CΦCθ

] *∑ Fi4
i=1    

 

        (I.23) 

Avec : 

∑ Fi4
i=1 =  ∑ 𝐾𝑝4

𝑖=1 𝜔𝑖
2 =𝑢1  

 

        (I.24) 

u1 : force de poussée « portance », 

 Kp : désigne le coefficient de portance 

 𝜔𝑖 : désigne la vitesse angulaire du moteur 

Ft : est la résultante des forces de trainée selon les axes (x, y, z), elle est donnée par : 

 

Ft=[

−Kftx 0 0
0 −Kfty 0

0 0 −Kftz

] 𝜀̇ 

 

 

         

(I.25) 

 Kftx , Kfty , Kftz: sont les coefficients de traînée de translation. 

Fg regroupe les forces liées à la gravité, elle est donnée par : 
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Fg =[
0
0

−𝑚𝑔
] 

         

(I.26) 

Mf  moment provoqué par les forces de poussée et de traînée.  

Mf =[

l(F4 − F2)
    l(F3 − F1)    

 ld(𝜔1
2 − 𝜔2

2 + 𝜔3
2 − 𝜔4

2)

] 

 

              

(I.27) 

l  est la distance entre le centre de masse du quadri rotor et l’axe de rotation du rotor. 

d  est le coefficient de trainée. 

Ma: moment résultant des frottements aérodynamiques. 

Ma=[

Kfax 0 0
0 Kfay 0

0 0 Kfaz

]𝛺2                   

 

        (I.28) 

Kfax , Kfay, Kfaz sont les coefficients des frottements aérodynamiques. 

Equation du mouvement de translation  

On a 

m𝜀̈=  Ff + Ft + Fg            (I.29) 

On remplace chaque force par son expression ((I.23), (I.25), (I.26)) dans (I.29) on trouve : 

 

m[
�̈�
�̈�
�̈�
]=[

CΦCψSθ + SψSΦ
CΦSθSψ − SΦCΨ

CΦCθ

] ∑ 𝐹𝑖4
𝑖=1  +   [

−𝐾ftx�̇�
−𝐾𝑓𝑡𝑦�̇�

−𝐾𝑓𝑡𝑧�̇�
] - [

0
0
𝑚𝑔

] 

 

       

      (I.30) 

   Avec ∑ 𝐹𝑖4
𝑖=1 = 𝑢1 

On obtient alors les équations différentielles qui définissent la dynamique de la translation :  

�̈�=  
1

𝑚
{(𝐶𝜙𝐶𝜓𝑆𝜃 + 𝑆𝜓𝑆𝜙)𝑢1−𝐾ftx�̇�} 

�̈�   =  
1

𝑚
{(𝐶𝜙𝑆𝜃𝑆𝜓 − SΦCΨ)𝑢1−𝐾𝑓𝑡𝑦�̇�} 

�̈�   =  
1

𝑚
{(𝐶𝜙𝐶𝜃)𝑢1 − 𝐾𝑓𝑡𝑧�̇�}-g 

 

 

   (I.31) 

1.3.4 Equation du mouvement de rotation 
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On applique le même principe de Newton pour le cas de rotation, on trouve la formule 

suivante : 

J�̇� = −ΩᴧJΩ +𝑀f -𝑀a -𝑀𝑔ℎ                                     (I.32) 

On remplace chaque moment par son expression dans (I.20), on obtient alors les équations 

différentielles définissant la dynamique de la rotation : 

{
 
 

 
 Φ̈ =

1

𝐼𝑥
[�̇��̇�(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧) − 𝐽𝑟  Ω̅𝑟  θ̇ − 𝐾𝑓𝑎𝑥𝜑2̇ + 𝑢2]

�̈� =
1

𝐼𝑦
[(�̇��̇�(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥)+𝐽𝑟Ω̅𝑟�̇� − 𝐾𝑓𝑎𝑦�̇�

2 + 𝑢3]

�̈� =
1

𝐼𝑧
[�̇��̇�(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦) − 𝐾𝑓𝑎𝑧�̇�

2 + 𝑢4]

                                                                (I.33) 

 

 Ω̅𝑟 = 𝜔1 − 𝜔2 + 𝜔3 − 𝜔4    

 𝑢2 = l(F4 − F2) 

 𝑢3 = l(F3 − F1) 

 𝑢4 = d(−𝜔1
2 +𝜔2

2 − 𝜔3
2 + 𝜔4

2) 

 

(I.34) 

 

En résumé, le modèle dynamique complet, régissant la dynamique du quadrirotor, est :  

{
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 �̈� =

1

𝑚
[(𝐶𝜑𝐶𝜓𝑆𝜃 + 𝑆𝜓𝑆𝜑)𝑢1 − 𝐾𝑓𝑡𝑥�̇�]

�̈� =
1

𝑚
[(C𝜑𝑆𝜃𝐶𝜓 + 𝑆𝜑𝐶𝜓)𝑢1 − 𝐾𝑓𝑡𝑦�̇�]

�̈� =
1

𝑚
[(C𝜑𝐶𝜃)𝑢1 − 𝐾𝑓𝑡𝑧�̇�)] − 𝑔

Φ̈ =
1

𝐼𝑥
[�̇��̇�(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧) + 𝑢2 − 𝐽𝑟Ω̅𝑟�̇� − 𝐾𝑓𝑎𝑥�̇�

2]

�̈�   =
1

𝐼𝑦
[�̇��̇�(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥) + 𝑢3 + 𝐽𝑟Ω̅𝑟�̇� − 𝐾𝑓𝑎𝑦�̇�

2 

�̈� =
1

𝐼𝑧
[�̇��̇�(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦 ) + 𝑢4 − 𝐾𝑓𝑎𝑧�̇�

2]

 

 

 

 

 

 

        (I.35) 

  

1.4 Relation entre forces, moments et vitesse des moteurs   

Les variables u1, u2, u3 et u4 sont les entrées de commande du système qui s’écrivent en 

fonction des vitesses angulaires des quatre rotors comme suit :  



Chapitre 1                          Modélisation du quadrirotor et état de l’art sur sa commande  

 

35 
 

[

𝑢1
𝑢2
𝑢3
𝑢4

]=[

𝑏
  0
−l𝑏
𝑑

𝑏
−l𝑏  
0

−𝑑   

𝑏
 0
l𝑏 
𝑑   

    𝑏
l𝑏
  0
−𝑑

]

[
 
 
 
 
𝜔1
2

𝜔2
2

𝜔3
2

𝜔4
2]
 
 
 
 

 

 

(I.36) 

En inversant la matrice, on obtient la relation entre la vitesse des moteurs et les variables de 

commande. 

Posons :  

D = [

b b b b
0 −l. b 0 l. b
−l. b 0 l. b 0
d −d d −d

]       

 

(I.36) 

D’où  

 

ωi
2 = D−1Ui 

 

[
 
 
 
 
ω1
2

ω2
2

ω3
2

ω4
2]
 
 
 
 

= D−1 [

u1
u2
u3
u4

] 

 

ω1
2 = 

1

4b
u1 −

1

2bl
u3 +

1

4d
u4 

ω2
2 = 

1

4b
u1 −

1

2bl
u2 −

1

4d
u4 

ω3
2 = 

1

4b
u1 +

1

2bl
u3 +

1

4d
u4 

ω4
2 = 

1

4b
u1 +

1

2bl
u2 −

1

4d
u4 

 

 

 

 

(I.37) 

1.5 Représentation d’état du système  

On choisit le vecteur d’état suivant : 

X=[𝑥, �̇�, 𝑦, �̇�, 𝑧, �̇�, 𝜑, 𝜑,̇ 𝜃, 𝜃,̇ 𝜓, �̇�]
T
 

       X=[x1,x2,x3,x4,x5,x6,x7,x8,x9,x10,x11, x12]
 T  

et on considère le changement de variables suivant : 

x1 = x ; x2 = y ; x3  = z ;  x4 = �̇�1 ;  x5 = �̇�2;  x6 = �̇�3
 

x7 =  φ ; x8 = θ  ; x9  =  ψ ;  x10 = φ̇ ;  x11 = θ̇; x12 = ψ̇    

 

(I.38) 
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Le modèle d’état du quadrirotor est : 

ẋ1 = ẋ = x4 

                                                    ẋ2 = ẏ =  x5                                                                  

ẋ3 = ż = x6 

                                                    ẋ4 = ẍ =   [a9x4 +
1

m
uxu1] 

ẋ5 = ÿ =   [a10x5 +
1

m
uyu1] 

                                         ẋ6 = z̈ =  
1

m
[cos(x7) cos(x8)u1] + a11x6 − g                       (I.39) 

                                                     ẋ7 = φ̇ = x10                      

ẋ8 = θ̇ =  x11 

ẋ9 = ψ̇ = x12 

ẋ10 = φ̈ =  [a1x11x12 + a2x10
2 + a3x11Ω𝑟 + b1u2] 

ẋ11 = θ̈ =  [a4x10x12 + a5x11
2 + a6x10Ω𝑟 + b2u3] 

ẋ12 = ψ̈ =  [a7x11x10 + a8x12
2 +b3u4] 

 

 

 

 

 

 

  

Les coefficients 𝑎i;(𝑖=1,11) et 𝑏j;(𝑗=1,3) sont définis comme suit : 

 

{
  
 

  
 a1 =

Iy − Iz

Ix
; a2 =

−Kfax
Ix

 ; a3 =
−Jr
Ix

 ;  a4 =
Iz − Ix
Iy

 ;  a5 =
−Kfay

Iy
; a6 =

−Jr
Iy
 

      a7  =
Ix − Iy

Iz
 ; a8 =

−Kfaz
Iz

 ;   a9 =
−Kftx
m

;  a10 =
−Kfty

m
 ;  a11 =

−Kftz
m

  

b1 =
1

Ix
   ;     b2 =

1

Iy
      ; b3 =

1

Iz

 

 

 

 

       (I.40) 

Avec : 

{
𝑢𝑥 = (cos(x7) sin(x8) cos(x9) + sin(x9) sin(x7))

𝑢𝑦 = cos(x7) sin(x8) sin(x9) − sin(x7) cos(x9)
 

        (I.41) 

ux et uy sont les forces de translation reçues par le contrôleur de la boucle externe  

La formulation du bloc de correction des angles 𝜑𝑑 et 𝜃𝑑  desirés est présentée comme suit  
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{
 
 

 
 𝜑𝑑 = arcsin (

𝑢𝑥 sin(𝛹) − 𝑢𝑦 cos(𝛹)

𝑢1
)

𝜃𝑑 = arcsin (
𝑢𝑥 cos(𝛹) + 𝑢𝑦sin (𝛹)

cos(𝜑𝑑) 𝑢1
)

 

 

(I.42) 

1.6 Dynamique du moteur  

Généralement les moteurs utilisés dans les quadri rotor sont des moteurs à courant 

continu, leur dynamique est donnée par les équations suivantes : 

 

{
𝑉𝑖 = 𝑟𝑖 + 𝐿

𝑑𝑖

𝑑𝑡
 + 𝐾𝑒𝜔𝑖

𝐾𝑚 𝑖 = 𝐽𝑟
𝑑𝜔𝑖
𝑑𝑡

+ 𝐶𝑠 + 𝐾𝑟𝜔𝑖
2

 

 

 

(I.43) 

Les différents paramètres du moteur sont définis comme suit :  

 V𝑖 : tension d’entrée du moteur. 

 𝑖  : courant d’inductance. 

 𝜔𝑖 : vitesse angulaire du moteur. 

 𝐾𝑒 : constante du couple électrique. 

 𝐾𝑚  : constante du couple mécanique. 

 𝐾𝑟 : constante du couple de charge. 

 𝑟, 𝐿 : résistance et inductance du moteur. 

 𝐽𝑟: inertie du rotor. 

 𝐶𝑠 : coefficient du frottement. 

Avec : 

   ώ𝑖=𝑏𝑉𝑖 − 𝐵0 − 𝐵1𝜔𝑖 − 𝐵2𝜔𝑖
2  i∈ [1,4] 

Avec  𝑏 =
𝐾𝑚

𝐽𝑟
 ;   𝐵0=

𝐶𝑠

𝐽𝑟
 ;     𝐵1 =

𝐾𝑒𝐾𝑚

𝑟𝐽𝑟
 ;  𝐵2 =

𝐾𝑟

𝐽𝑟
 ; 

 

(I.44) 

1.7 Stratégie de commande en cascade du quadrirotor 

La structure de commande la plus courante pour les quadrirotors consiste en deux boucles 

de commande, une pour la position, et l’autre pour l’orientation. Une telle architecture est 

présentée dans presque tous les systèmes quadrirotors. 

La boucle de commande de position de haut niveau (extérieure) la sortie de cette boucle ,de 

régulation, génère l’attitude désirée qui est, ensuite, commandée par une boucle de commande 
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de bas niveau (intérieure) basée sur l’hypothèse que la dynamique d’attitude d’un quadrirotor 

est beaucoup plus rapide que sa dynamique de position.  

La stabilité asymptotique du correcteur de position de haut niveau, et du correcteur d’attitude, 

de bas niveau peut être montrée, le système interconnecté avec les deux boucles est également 

asymptotiquement stable [31]. 

Concernant notre travail, nous avons adopté une stratégie de commande basée principalement 

sur la décomposition du système d'origine en deux sous-systèmes. Le premier concerne la 

commande en position, et le deuxième concerne la commande en orientation. Le schéma de la 

Figure 1-11 représente la stratégie de commande adoptée [11]   

 

Figure 1- 11: Commande d’un quadrirotor en attitude et position. 

 

Après avoir défini les valeurs désirées (xd, yd, zd, 𝛹𝑑), le contrôleur de position génère les 

valeurs requises (𝜑𝑑, 𝜃𝑑 ) pour le contrôleur de rotation, les quantités mesurées sont ensuite 

renvoyées aux deux contrôleurs [11]. 

1.8 Etat de l’art sur la commande des drones quadrirotors 

Puisque le quadrotor trouve ses applications dans de nombreux environnements différents 

avec des scénarios différents et compliqués. Les chercheurs continuent à développer des 

contrôleurs robustes, afin de maintenir la stabilité du système dans un environnement complexe 

(incluant des perturbations externes comme les rafales de vent, etc..). 

La littérature propose plusieurs techniques avancées de commande linéaire et non 

linéaire, pour résoudre le problème de contrôle du drone dans un environnement perturbé 

réaliste. Par exemple, [3] étudie une commande floue adaptative robuste pour le quadrotor en 
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présence de perturbations dues au vent. Une nouvelle commande robuste, pour l'attitude et la 

position d'un mini-drone, est proposée dans [68]. Dans [16], un contrôleur de suivi de trajectoire 

avec rejet des perturbations est présenté. Une méthode basée sur le contrôle en mode glissant 

du second ordre est proposée dans [44]. Dans [3], les auteurs ont abordé le problème de la 

commande de stabilité et de suivi de trajectoire d'un quadrotor en présence de perturbations 

externes et d'une erreur de modélisation. 

Dans [43] l’auteur a proposé un régulateur adaptatif synergique (ASC) comme solution 

au problème de la conception de la loi de commande synergique standard, lorsque les 

paramètres et la dynamique du système sont inconnus. Dans [29], un nouveau schéma de 

commande d’attitude du quadrirotor en présence d’incertitudes et de perturbations, utilise la 

commande supertwisting modifiée MSTW, dans le but de résoudre le problème de la 

supertwisting classique, qui est le chattering. 

Dans [23] l’auteur a proposé le réglage des paramètres des régulateurs PID d'un quadrotor 

à l'aide des algorithmes inspirés de la nature. 

De nombreuses techniques sont développées et appliquées pour suivre les trajectoires 

planifiées, comme la commande prédictive (MPC) qui peut être utile pour traiter simultanément 

la génération et le suivi de la trajectoire. Cette méthode est avantageuse par l'exécution d'une 

commande par rétroaction et la génération de trajectoire lisse simultanément. Cette technique a 

été appliquée dans le domaine du quadrotor [25] 

 Conclusion  

Dans ce chapitre, nous avons présenté une modélisation mathématique d’un drone 

quadrirotor à six degrés de liberté selon certaines hypothèses simplificatrices. Sa modélisation 

a été établie par l’usage du formalisme de Newton-Euler. Ce formalisme nous a permis d’établir 

le modèle dynamique du quadricopter. 

L’analyse du modèle mathématique obtenu nous montre que le quadrirotor est un système 

instable à deux dynamiques fortement couplées qui sont la dynamique de rotation et la 

dynamique de translation. 
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2 Introduction 

La commande robuste est une branche de l’automatique qui a été développée suite à 

l’apparition de nouvelles exigences que les méthodes traditionnelles de régulation ne pouvaient 

pas régler.  

En effet, pour synthétiser un régulateur, on utilise le modèle mathématique du système à 

commander. Si les paramètres du modèle sont variants ou incertains, et si le système est exposé 

à des perturbations internes et externes, les performances du système risquent de ne plus être 

assurées, et le système peut même devenir instable. La commande robuste est donc une 

technique de commande qui vise à garantir les performances et la stabilité d’un système face 

aux incertitudes du modèle et aux perturbations du milieu. Parmi les objectifs de la commande 

robuste, nous pouvons citer :  

 Assurer la stabilité du système bouclé.  

 Assurer les exigences du cahier des charges (temps de réponse, temps de montée, erreur 

statique, dépassement…).  

 Assurer la robustesse : cela consiste à assurer les deux points précédents malgré les 

erreurs de modélisation.  

Il sera nécessaire de faire un compromis entre la robustesse et les performances afin d’obtenir 

une loi de commande satisfaisante. 

2.1 Commande Forwarding 

C’est une technique de stabilisation des systèmes non linéaires qui est jugée robuste, qui 

a émergé ces dernières années. La synthèse d’une telle commande se fait de manière 

systématique, elle est basée sur l’approche de Lyapunov, d’une manière récursive pour un 

système qui peut être écrit sous la forme triangulaire supérieure suivante [53], [54], [55] : 

�̇�1 = 𝑓1(𝑥2, … , 𝑥𝑛) + 𝑔1(𝑥2, … , 𝑥𝑛)𝑢 
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{
 
 

 
 
�̇�1 = 𝑓1(𝑥2, … , 𝑥𝑛) + 𝑔1(𝑥2, … , 𝑥𝑛)𝑢

�̇�2 = 𝑓2(𝑥2, … , 𝑥𝑛) + 𝑔2(𝑥2, … , 𝑥𝑛)𝑢
⋮

�̇�𝑛−1 = 𝑓𝑛−1(𝑥𝑛) + 𝑔𝑛−1(𝑥𝑛)𝑢
�̇�𝑛 = 𝑢

 

 

 

(II.1) 

Où   u est l’entrée,  xϵ𝑅𝑛, u ϵ R et g=[𝑔1, … . . , 𝑔𝑛−1, 1]
𝑇. 

Ces systèmes sont dits de forme feedforward où chaque composante de l’état intervient dans 

celles qui les suivent dans la chaine d’intégration en partant de la commande. 

Notons que la théorie de base de forwarding a les mêmes caractéristiques que la technique du 

backstepping. Cependant, elles se distinguent par deux points majeurs : les familles de systèmes 

auxquelles elles s'appliquent sont différentes et la théorie de base du backsteppinq procure 

généralement des lois de commandes non bornées tandis que celle du forwarding conduit à des 

lois de commande bornées [74, 75,76]. 

  

L’objectif de la commande forwarding est de déterminer une loi qui assure la stabilisation 

globale du système. Cela s’effectue en plusieurs étapes. 

 

En premier lieu, nous essayons de stabiliser xn à travers u. En prenant une fonction de Lyapunov 

Vn qui est définie positive sur R et on cherche à trouver un retour d’état u =αn (xn) pour stabiliser 

xn. 

 

L’étape suivante consiste à augmenter le système, de xn à xn-1, et remplacer la commande u par 

u = αn (xn)+Vn-1. En prenant une fonction de Lyapunov Vn-1 définie positive sur R2, on cherche 

à trouver un retour d’état Vn-1 = αn-1 qui permet de stabiliser le système augmenté. 

 

On refait la même procédure jusqu’à la dernière étape où l’on calcule une commande u qui 

permet d’avoir une stabilisation globale du système. 

2.1.1 Etapes de synthèse 

La synthèse de la loi de commande pour le système s’effectue en plusieurs étapes [53], 

[54], [55] 

 

1. Première étape 

On considère le système : 
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�̇�𝑛= u (II.2) 

Soit la fonction de Lyapunov : Vn =
1

2
𝑥𝑛
2.  

Sa dérivée est donnée par : �̇�𝑛 = 𝑥𝑛𝑢. 

Pour rendre �̇�𝑛 définie négative, on peut prendre : 

u = αn (xn) =-λnLgVn =-λnxn avec λn >0  (II.3) 

Ce qui donne �̇�𝑛 = −λ𝑛𝑥𝑛
2  qui est définie négative sur R. 

 

2. Deuxième étape 

Soit le système augmenté : 

 

{
�̇�𝑛−1 = 𝑓𝑛−1(𝑥𝑛 ) + 𝑔𝑛−1(𝑥𝑛)𝑢

�̇�𝑛 = 𝑢
 

 

(II.4) 

Pour u = αn (xn), le système devient : 

{

�̇�𝑛−1 = 𝜙𝑛−1(𝑥𝑛 )
�̇�𝑛 = −𝜆𝑛(𝑥𝑛 )

𝜙𝑛−1(𝑥𝑛 ) = 𝑓𝑛−1(𝑥𝑛) − 𝜆𝑛𝑔𝑛−1(𝑥𝑛 )𝑥𝑛 

 

 

(II.5) 

 

Le terme 𝜙𝑛−1 est appelé terme d’interconnexion. 

La solution temporelle du système précédent sera 

{

�̃�𝑛(𝑡) = 𝑥𝑛(0)𝑒
−𝜆𝑛𝑡

�̃�𝑛−1(𝑡) = ∫ (𝑓𝑛−1 (�̃�𝑛) − 𝜆𝑛𝑔𝑛−1(�̃�𝑛)�̃�𝑛)𝑑𝑡 + 𝑥𝑛−1(0)
𝑡

0

 

 

 

(II.6) 

La nouvelle entrée de commande pour le système (II.4) sera : 

𝑢 = 𝛼𝑛(𝑥𝑛) + 𝑣𝑛−1    (II.7) 

La fonction de Lyapunov pour le système est donnée par  

𝑉𝑛−1 = 𝑉𝑛 +
1

2
𝑥𝑛−1
2 + ∫ �̃�𝑛−1(𝑡)𝜙𝑛−1 ( �̃�𝑛(𝑡))𝑑𝑡

∞

0

 

= 𝑉𝑛 +
1

2
lim
𝑡 →∞

�̌�𝑛−1
2 (𝑡) 

(II.8) 

Sa dérivée est [22] :  

�̇�𝑛−1 = �̇�𝑛−1|𝑢=𝛼𝑛(𝑥𝑛) + (𝐿𝑔𝑉𝑛−1)𝑣𝑛−1 

 

(II.9) 
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 = −𝜆𝑛(𝐿𝑔𝑉𝑛)
2
+ (𝐿𝑔𝑉𝑛−1)𝑣𝑛−1 

 

Donc pour rendre  �̇�𝑛−1 définie négative, on peut prendre : 

𝑣𝑛−1 = −𝜆𝑛−1𝐿𝑔𝑉𝑛−1    Avec 𝜆𝑛−1 ≥ 0 (II.10) 

Dans ce cas, on aura �̇�𝑛−1=−𝜆𝑛(𝐿𝑔𝑉𝑛)
2
−𝜆𝑛−1(𝐿𝑔𝑉𝑛−1)

2
. Cette fonction est définie négative 

sur 𝑅2. La commande qui assure la stabilisation globale du système (II.4) est alors [22] : 

𝑢 = 𝛼𝑛−1(𝑥𝑛, 𝑥𝑛−1) = 𝛼𝑛(𝑥𝑛) + 𝑣𝑛−1 (II.11) 

L’étape n 

Dans cette étape, on considère le système complet décrit par l’équation (II.1) 

Pour 𝑢 = 𝛼2(𝑥2… , 𝑥𝑛) (calculée dans l’étape (n-1)), le système (II.1) devient : 

{
 
 

 
 

�̇�1 = 𝜙1(𝑥2, … , 𝑥𝑛)

�̇�2 = 𝑓2(𝑥3, … , 𝑥𝑛) + 𝑔2(𝑥3, … , 𝑥𝑛)𝛼2(𝑥2, … 𝑥𝑛)
⋮

�̇�𝑛−1 = 𝑓𝑛−1(𝑥𝑛) + 𝑔𝑛−1(𝑥𝑛)(𝑥2, … 𝑥𝑛)

�̇�𝑛 = (𝑥2, … 𝑥𝑛)

 

 

(II.12) 

Avec le terme d’interconnexion : 

𝜙1(𝑥2, … , 𝑥𝑛) = 𝑓1(𝑥2, … , 𝑥𝑛) + 𝑔1(𝑥2, … , 𝑥𝑛)𝛼2(𝑥2, … 𝑥𝑛) (II.13) 

 

On note �̃�𝑖(𝑡) , pour i∈ [1, 𝑛], la solution temporelle du système (II.12). 

La nouvelle entrée de commande pour (II.1) sera : 

𝑢 = 𝛼2(𝑥2, … 𝑥𝑛) + 𝑣1 (II.14) 

La fonction de Lyapunov est alors  

𝑉1 = 𝑉2 +
1

2
𝑥1
2 + ∫ �̃�1(𝑡)𝜙1 ( �̃�2(𝑡), … , �̃�𝑛(𝑡))𝑑𝑡

∞

0

 

= 𝑉2 +
1

2
lim
 𝑡 → ∞

�̌�1
2 (𝑡) 

 

(II.15) 

Sa dérivée est : 

 

𝑉1̇ = �̇�1|𝑢=𝛼2(𝑥𝑛)      + (𝐿𝑔𝑉1)𝑣1 

= −𝜆2(𝐿𝑔𝑉2)
2
+ (𝐿𝑔𝑉1)𝑣1 

 

(II.16) 

Donc pour rendre �̇�1 définie négative, on peut prendre le retour d’état non linéaire suivant : 

𝑣1 = −𝜆1𝐿𝑔𝑉1 Avec 𝜆1 > 0 (II.17) 

Il en résulte : 
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𝑉1̇=−𝜆2(𝐿𝑔𝑉2)
2
−𝜆1(𝐿𝑔𝑉1)

2
 (II.18) 

Cette fonction est définie négative donc la stabilité globale du système (II.1) est assurée.  

La commande finale est [54] : 

𝑢 = 𝛼1(𝑥1, … 𝑥𝑛) = 𝛼2(𝑥2, … 𝑥𝑛) + 𝑣1 (II.19) 

2.2 Commande par backstepping 

 La commande par Backstepping est une loi de commande pour les systèmes non linéaires 

basée sur le théorème de Lyapunov. Elle s’applique à des systèmes de la forme cascade 

triangulaire. Chaque état du système commande l’état précédent et s’appelle Commande 

Virtuelle, jusqu’au dernier état qui est commandé par la commande réelle. L’objectif de cette 

technique est de calculer en plusieurs étapes une loi de commande qui assure la stabilité globale 

du système. 

Le backstepping représente une méthode récursive qui permet de construire une loi de 

commande qui garantit, en tout temps, la stabilité du système. L’écriture des états sous forme 

paramétrique pure met en évidence les sous-systèmes. Pour chacune de ces parties, il faut 

trouver, à l’aide d’une fonction de Lyapunov, une commande qui permet de stabiliser ce sous-

système. 

Pour ce faire, l’état suivant est considéré comme la nouvelle entrée de commande 

(commande virtuelle). L’ordre du sous-système est ensuite augmenté et le développement 

précédent est recommencé. A la fin, une loi de commande est obtenue [59]. 

 

2.2.1 Etapes de synthèse 

Le Backstepping n’est en fait que la construction de la fonction de Lyapunov ainsi que la 

commande étape par étape, et cela pour un système qui peut être écrit sous la forme, dite 

cascade, suivante : 

 

{
 
 

 
 

�̇�1 = 𝑥2 + 𝛷1(𝑥1)
�̇�2 = 𝑥3 + 𝛷2(𝑥1, 𝑥2)

⋮
�̇�𝑛−1 = 𝑥𝑛 + 𝛷𝑛−1(𝑥1, 𝑥2, … , 𝑥𝑛−1)

�̇�𝑛 = 𝑢 + 𝛷𝑛(𝑥1, 𝑥2, … , 𝑥𝑛)
𝑦 = 𝑥1

 

 

 

(II.20) 

Où  x ϵ𝑅𝑛et u ϵ R 
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2.2.2 Principe de la commande backstepping 

La commande backstepping est basée sur la décomposition du système entier de la 

commande, qui est généralement multi variable et d’ordre élevé, en une cascade de sous-

systèmes de commande du premier ordre. Pour chaque sous-système, une loi de commande dite 

virtuelle est calculée. La détermination des lois de commande qui découle de cette approche est 

basée sur l’emploi des fonctions de Lyaponuv soit définie positive et sa dérivée soit toujours 

négative. 

2.2.3 Objectifs de la commande backstepping : 

 Mettre en place des lois de commande qui stabilisent les différentes étapes du système 

en cascade, 

 Association de la passivité au backstepping, nous donnons plus d’ouverture à certaines 

conceptions notamment en robotique, 

 Assurer l’obtention de lois de commande très performantes, 

 Calculer en plusieurs étapes une commande qui garantit la stabilité globale du système.  

2.2.4  Avantages de la commande backstepping 

• Ne conduit pas à l’annulation des non linéarités utiles et permet de poursuivre des 

objectifs de stabilisation ou de poursuite, plutôt que des objectifs de linéarisation. 

•  Présente l'avantage d'être robuste vis-à-vis des variations paramétriques de la machine 

ainsi qu'une bonne poursuite des références. 

• Impose des propriétés désirées de stabilité en fixant, dès le début de la conception, puis 

en calculant les termes à ajouter à cette fonction d'une manière récursive. 

• Garder les propriétés du système initial dans la loi de commande.  

2.2.5  Domaines d’application du backstepping 

C’est grâce aux travaux de KOKOTOVIC [54 - 55], un modèle mathématique est fourni 

par la conception de loi de contrôle pour différents systèmes non linéaires en utilisant cette 

technique.  

Le backstepping représente une méthode récursive qui permet de construire une loi de 

commande qui garantit, en tout temps, la stabilité du système. L’écriture des états sous forme 

paramétrique pure met en évidence les sous-systèmes. Pour chacune de ces parties, il faut 
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trouver à l’aide d’une fonction de Lyapunov, une commande qui permet de stabiliser ce sous-

système. 

 

2.2.6 Exemple d’application 

  

{

�̇�1 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑔1(𝑥1)𝑥2
�̇�2 = 𝑓2(𝑥1, 𝑥2) + 𝑔2(𝑥1, 𝑥2)𝑥3

�̇�3 = 𝑓3(𝑥1, 𝑥2, 𝑥3) + 𝑔3(𝑥1, 𝑥2, 𝑥3)𝑢

(II. 21) 

 

Où 𝑔𝑖 𝑒𝑡 𝑓𝑖 sont des fonctions non-linéaires connues, tel que : 

𝐹𝑖(0) = 0

𝐺𝑖(𝑥) ≠ 0
}∀(𝑥1, 𝑥2, 𝑥3) ∈ ℝ

3 (II. 22) 

On désire imposer à la sortie 𝑦 = 𝑥1 le signal de référence 𝑦𝑟 

Où 𝑦𝑟 , �̇�𝑟 , �̈�𝑟 𝑒𝑡 𝑦𝑟  sont supposées connues et uniformément bornées. Le système étant 

du troisième ordre. 

 

 

La conception de la loi de commande s’effectue en trois étapes : 

 Etape 1 : 

On considère d’abord le premier sous-système : 

�̇�1 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑔1(𝑥1)𝑥2 (II. 23) 

La variable d’état 𝑥2 est traitée comme une commande et l’on définit la première valeur désirée : 

𝑥1
𝑑 = 𝛼0 = 𝑦𝑟 (II. 24) 

La première variable d’erreur se définit par : 

𝑒1 = 𝑥1 − 𝛼0 (II. 25) 

Sa dérivée est donnée comme suit : 

�̇�1 = �̇�1 − �̇�0 = 𝑓1 + 𝑔1𝑥2 − �̇�0 (II. 26) 

Pour un tel système la fonction quadratique : 

𝑉1(𝑒1) =
1

2
𝑒1
2 (II. 27) 

Sa dérivée est donnée par : 

�̇�1 = 𝑒1�̇�1 = 𝑒1[𝑓1 + 𝑔1𝑥2 − �̇�0] (II. 28) 
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Un choix judicieux de 𝑥2 qui rend �̇�1 négative et assure la stabilité de l’origine du sous-

système décrit par (II.24) est :   

𝑥2
𝑑 = 𝛼1 =

1

𝑔1
[−𝑘1𝑒1 − 𝑓1 + �̇�1] (II. 29) 

𝑘1 > 0 est un paramètre de conception.  

Par conséquence, l’équation (II. 28) devient : 

�̇�1 = −𝑘1𝑒1
2 ≤ 0 (II. 30) 

 

 Etape 2 : 

On considère, dans ce cas, les deux premiers sous-systèmes : 

{
�̇�1 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑔1(𝑥1)𝑥2

�̇�2 = 𝑓2(𝑥1, 𝑥2) + 𝑔2(𝑥1, 𝑥2)𝑥3
(II. 31) 

Et on définit la nouvelle variable d’erreur : 

𝑒2 = 𝑥2 − 𝛼1 (II. 32) 

La dynamique des erreurs (𝑒1, 𝑒2) s’écrit comme suit : 

{
�̇�1 = 𝑓1 + 𝑔1(𝑒2 + 𝛼1) − �̇�0

�̇�2 = 𝑓2 + 𝑔2𝑥3 − �̇�1
(II. 33) 

Pour lequel on choisit comme fonction de Lyapunov [31] : 

𝑉2 = (𝑒1, 𝑒2) = 𝑉1 +
1

2
𝑒2
2 (II. 34) 

Cette fonction de Lyapunov a pour dérivée : 

�̇�1(𝑒1, 𝑒2) = �̇�1 + 𝑒2�̇�2 

= 𝑒1[𝑓1 + 𝑔1(𝑒2 + 𝛼1) − �̇�0] + 𝑒2[𝑓2 + 𝑔2𝑥3 − �̇�1]                                                               (II. 35)

= −𝑘1𝑒1
2 + 𝑒2[𝑓2 + 𝑔1𝑒1 + 𝑔2𝑥3 − �̇�1] 

 

On prend 𝑥3 comme une deuxième commande virtuelle dont la valeur est donnée par : 

(𝑥3)𝑑 = 𝛼2 =
1

𝑔2
[�̇�1 − 𝑔1𝑒1 − 𝑓2 − 𝑘2𝑒2] (II. 36) 

Où 𝑘2 > 0, et �̇�1 est calculé analytiquement  

 �̇�1 =
𝜕𝛼1
𝜕𝑥1

�̇�1 +
𝜕𝛼1
𝜕𝑦𝑟

�̇�𝑟 +
𝜕𝛼1
𝜕�̇�𝑟

�̈�𝑟 (II. 37) 

Un tel choix permet de réduire la dérivée à : 

�̇�2 ≤ −𝑘1𝑒1
2 − 𝑘2𝑒2

2 ≤ 0 (II. 38) 

 Etape 3 : 

Le système (II.21) est maintenant considéré dans sa globalité.  
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La nouvelle variable d’erreur est : 

𝑒3 = 𝑥3 − 𝛼2 (II. 39) 

Ce qui permet d’écrire la dynamique des erreurs (𝑒1, 𝑒2 𝑒𝑡 𝑒3) : 

{

�̇�1 = 𝑓1 + 𝑔1(𝑒2 + 𝛼1) − �̇�0
�̇�2 = 𝑓2 + 𝑔2(𝑒3 + 𝛼2) − �̇�1

�̇�3 = 𝑓3 + 𝑔3𝑈 − �̇�3

(II. 40) 

 

On prend comme fonction de Lyapunov    

𝑉3(𝑒1, 𝑒2, 𝑒3) = 𝑉2 +
1

2
𝑒3
2 (II. 41) 

Sa dérivée s’écrit sous la forme : 

�̇�3(𝑒1, 𝑒2, 𝑒3) = �̇�2 + 𝑒3�̇�3 = −𝑘1𝑒1
2 − 𝑘2𝑒2

2 + 𝑒3[𝑓3 + 𝑔2𝑒2 + 𝑔3𝑈 − �̇�2] (II. 42) 

Le choix approprié de la vraie commande U est par : 

𝑈 =
1

𝑔3
[�̇�2 − 𝑓3 − 𝑔2𝑒2 − 𝑘3𝑒3] (II. 43) 

 

Où 𝑘3 > 0 , 𝑒𝑡 �̇�2 est calculé analytiquement comme suit : 

�̇�2 =
𝜕𝛼2
𝜕𝑥1

�̇�1 +
𝜕𝛼2
𝜕𝑥2

�̇�2 +
𝜕𝛼2
𝜕𝑦𝑟

�̇�𝑟 +
𝜕𝛼2
𝜕�̇�𝑟

�̈�𝑟 +
𝜕𝛼2
𝜕�̈�𝑟

𝑦𝑟 (II. 44) 

Avec ce choix, on trouve : 

�̇�3(𝑒1, 𝑒2, 𝑒3) ≤ −𝑘1𝑒1
2 − 𝑘2𝑒2

2 − 𝑘3𝑒3
2 ≤ 0 (II. 45) 

 

D’où la stabilité en boucle fermée du système (II.21) et la réduction à zéro de l’erreur 

de poursuite(𝑦 − 𝑦𝑟), par conséquent les deux principaux objectifs, la stabilité et la poursuite, 

sont atteints. 

2.3  Régulateur proportionnel-intégrale-dérivée PID 

La technique de commande par PID (Proportionnel, Intégral, Dérivé) est certainement 

l’approche la plus connue et la plus simple à implémenter sur un système. Elle facilite la 

compréhension du rôle physique de chacun des termes de la commande, ce qui permet donc de 

régler les gains. Cette technique de commande a été testée avec succès sur plusieurs plateformes 

expérimentales comme les hélicoptères, les quadrotors et les drones à rotors coaxiaux.  

Dans le domaine de l’industrie, la plupart des régulateurs utilisés sont des régulateurs PID. Les 

raisons du succès du PID sont : 

 Structure simple. 
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 Hautes performances dans plusieurs processus. 

Dans la robotique, les techniques PID représentent les bases du contrôle. 

La loi de commande du PID est donnée comme suit  

(𝑡)=𝐾p×(𝑡)+𝐾𝑖∫𝜀(𝑡)𝑑𝑡+𝐾𝑑𝜀(𝑡)𝑑𝑡         

Où 𝐾d est la constante de dérivation. 

Le premier terme kp est proportionnel à l’erreur. Il définit la bande passante 

proportionnelle. À l’intérieur de cet intervalle, la sortie doit être proportionnelle à l’erreur, 

tandis qu’à l’extérieur la sortie doit être au minimum ou au maximum. Le deuxième terme 

intégrateur varie selon l’intégrale de l’erreur. Bien que ce composant augmente le dépassement 

et le temps de réglage, il a une propriété unique, c’est qu’il élimine l’erreur statique. Le 

troisième terme Kd varie selon la dérivée de l’erreur. Ce terme aide à réduire les dépassements 

et le temps de réglage [49]. 

2.3.1 Linéarisation du modèle autour d’un point d’équilibre  

Pour notre système, défini par le vecteur d’état (II-31) et le modèle d’état (II-34), nous 

aurons un système de la forme : 

 

                                     ẋ(t) = f(x) + g(x)u(t)                                                               (II-46)                                     

 

Où  

La linéarisation de notre système est réalisée par le calcul des jacobiens autour du point 

d’équilibre défini par : 

                xe = [0  0  0  0  constante  0 0  0  0  0  0  0]   

  

                                ẋ(t) = Ax(t) + Bu(t)                                                                       (II-47)                                                        

          Avec le nouveau vecteur d’état : 

 xL
T = [Z   Ż   φ   φ̇   θ    θ ̇  ψ   ψ̇ ] et  xL

T = [x1 x2 x3 x4 x5 x6 x7 x8] 

 

Nous aurons : 
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      A =

[
 
 
 
 
 
 
 
0 1 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0
0
0
0
0
0
0

0
0
0
0
0
0

0 1 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1
0 0 0 0 0 0]

 
 
 
 
 
 
 

     (II-48)      et       B =

[
 
 
 
 
 
 
 
0 0 0 0
B1 0 0 0
0
0
0
0
0
0

0
B2
0
0
0
0

0 0
0 0
0 0
B3 0
0 0
0 B4]

 
 
 
 
 
 
 

        (II-49) 

              Avec : 

B1 =
1

m
    et  B2 = b1   et B3 = b2  et B4 = b3 . 

    D’où le modèle linéaire suivant : 

     

[
 
 
 
 
 
 
 
ẋ1
ẋ2
ẋ3
ẋ4
ẋ5
ẋ6
ẋ7
ẋ8]
 
 
 
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
 
 
 
0 1 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0
0
0
0
0
0
0

0
0
0
0
0
0

0 1 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1
0 0 0 0 0 0]

 
 
 
 
 
 
 

[
 
 
 
 
 
 
x1
x2
x3
x4
x5
x6
x7
x8]
 
 
 
 
 
 

+

[
 
 
 
 
 
 
 
0 0 0 0
B1 0 0 0
0
0
0
0
0
0

0
B2
0
0
0
0

0 0
0 0
0 0
B3 0
0 0
0 B4]

 
 
 
 
 
 
 

[

u1
u2
u3
u4

]                       (II-50) 

 

Comme nous pouvons constater, le modèle (II-50) est sous forme d’une chaîne 

d’intégrateurs, et peut être décomposé en quatre sous-systèmes SISO comme suit : 

 Chaîne d’altitude (z) : 

                                                     [
ẋ1
ẋ2
] = [

0 1
0 0

] [
x1
x2
] + [

0
B1
] u1                                      (II-51) 

 Chaîne de roulis (ɸ): 

                                                       [
ẋ3
ẋ4
] = [

0 1
0 0

] [
x3
x4
] + [

0
B2
] u2                                    (II-52) 

 Chaîne de tangage (θ) : 

                                                    [
ẋ5
ẋ6
] = [

0 1
0 0

] [
x5
x6
] + [

0
B3
] u3                                      (II-53)        

 Chaîne de lacet (Ψ) : 

                                                   [
ẋ7
ẋ8
] = [

0 1
0 0

] [
x7
x8
] + [

0
B4
] u4                                        (II-54)    

2.4 Méthode du loopshaping 

Le domaine fréquentiel est un outil puissant pour l’analyse et la synthèse des correcteurs. 

Les performances désirées (rejet de perturbation, rapidité, etc.) peuvent être assurées en 
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imposant une certaine forme pour le lieu fréquentiel du système en boucle fermée. Parmi les 

techniques les plus répandues, on trouve les méthodes de modelage ou de mise en forme de 

boucle (loopshaping) [58, 61, 18] 

On appelle spécification loopshaping le fait de spécifier la boucle ouverte de 

l’asservissement à travers les diverses spécifications désirées en boucle fermée car il est plus 

facile de travailler sur un unique transfert que sur une multitude de transferts.  

2.4.1 Notion de modelage de boucle (loopshaping) 

Le choix des pulsations spécifiques ωb et ωh dépend des applications spécifiques et des 

connaissances que l’on possède sur les perturbations et les bruits réels affectant le système. 

C’est une étape importante dans l’étape de modélisation. Les spécifications fréquentielles 

précédentes reviennent à donner une forme particulière sur l’ensemble des pulsations à la 

représentation fréquentielle des fonctions de sensibilité ou à la fonction de transfert en boucle 

ouverte L(p). 

Si l’on souhaite travailler uniquement sur cette dernière, la traduction des exigences de 

performance vues précédemment reviennent à modeler la courbe de la boucle ouverte sur 

différentes plages de fréquences. Réaliser un compensateur remplissant de telles exigences est 

appelé faire la synthèse d’un correcteur par loopshaping. La courbe de gain dans le plan de  

Bode de la boucle ouverte L(jω) = K(jω)G(jω) prend classiquement la forme donnée par la 

Figure 2-1. 

 

 

Figure 2- 1: Loopshaping de la boucle ouverte 



Chapitre 2        Rappels théoriques sur les commandes robustes linéaires et non linéaires  

53 
 

2.4.2 Spécifications de performance par loopshaping 

Les spécifications de performance par loopshaping sont élaborées sur le gain de boucle, 

la fonction de transfert en boucle ouverte L(jω) = K(jω)G(jω). 

1) spécification du nombre d’intégrateurs dans L(p) par la règle des intégrateurs, 

2) spécification de la pente de la courbe de gain en boucle ouverte |L(jω)| sur certaines 

plages de fréquence : 

 pente de −20 dB/décade autour de ωco pour satisfaire la condition de roll-off, 

 pente supérieure à −20 dB/décade aux hautes fréquences (ω ≥ ωh) pour le filtrage des 

bruits. 

 pente aux basses fréquences (ω ≤ ωb) définie par le modèle de la perturbation b(p). 

3) spécification d’une pulsation de coupure ωc0 pour répondre aux impératifs de stabilité 

en termes de marge de phase et de gain. 

L’intérêt de spécifier les performances par loopshaping provient principalement de la simplicité 

de l’expression de la boucle ouverte comme fonction du compensateur K(p) puisque : 

 

L(p) = K(p) G(p)                                                        (II.55) 

La fonction de transfert du compensateur est déduite par la méthode d’inversion du modèle. 

 

K(p) = L(p)G-1(p)                                                                (II.56) 

Cette méthode est généralement bien adaptée pour les problèmes simples.  

2.4.3 Exemple de Loopshaping 

Le modèle du système est donné par sa fonction de transfert en boucle ouverte pour un 

asservissement à retour unitaire. 

𝐺(𝑝) =
3(−2𝑝+1)

(5𝑝+1)(10𝑝+1)
                      

(II.57) 

  

Ce modèle possède les caractéristiques suivantes : 

 Il est à non minimum de phase du fait de la présence d’un zéro instable p= 0.5. 

 Il est stable en boucle ouverte puisque ses pôles sont p1=−1/5 et p2 = −1/10 

correspondant aux pulsations de cassure caractéristiques ωp1 = 0.2 rad/s et ωp2 = 0.1 

rad/s. 
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Le diagramme de Bode de la courbe de gain et de phase de cette fonction de transfert permet 

de calculer une marge de phase Mɸ= 48.5 deg, une marge de gain Kg = 2.5 et des pulsations de 

coupure ω−180° = 0.41 rad/s, ωco = 0.2 rad/s. 

 

 

Figure 2- 2: diagramme de Bode de G(P). 

 

On souhaite corriger ce système afin qu’il vérifie les spécifications suivantes. 

 Le système corrigé ne doit pas présenter d’erreur en régime permanent à une réponse en 

échelon de position. 

 Le modèle de la perturbation étant un premier ordre donné par : 

𝑤(𝑝) = 𝐺𝑏(𝑝)𝑎(𝑝) =
1

𝑝+1
𝑎(𝑝)                                                   (II.58) 

   

On désire que la sortie revienne à zéro le plus rapidement possible si  a(𝑝) =
1

𝑝
 . 

 Le bruit de mesure intervenant au-delà de 0.5 Hz doit être filtré. 

Les spécifications du loop-shaping sont remplies de la manière suivante : 
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Première spécification : 

La règle des intégrateurs indique qu’il est nécessaire d’ajouter une intégration dans la boucle 

ouverte conduisant à écrire : 

𝐿(𝑝) =
3(−2𝑝+1)

𝑝(5𝑝+1)(10𝑝+1)
                                                                                                         (II.59) 

Deuxième spécification : 

La condition de roll-off est vérifiée du fait de l’intégration. Le bruit de mesure intervient à partir 

de la pulsation ωh = 3 rad/s. Cela implique l’ajout éventuel d’un pôle dont la pulsation de cassure 

est supérieure à cette pulsation. La pente aux basses fréquences est de −20 dB/dec du fait de 

l’intégration. Cela conduit à simplifier les deux pôles de G(p) qui sont susceptibles de fournir 

trop de roll-off sur la mauvaise plage de pulsations du fait de leur pulsation de cassure 

respective. L’analyse de la perturbation b(p) conduit à écrire : 

|𝐺𝑏(𝑗𝜔)| =
1

√1+𝜔2
                                                                                                               (II.60) 

 

Pour𝜔 = 0.1𝑟𝑎𝑑/𝑠,  |𝐺𝑏(𝑗𝜔)|~0𝑑𝐵. Cela permet de choisir 𝜔𝑏 = 0.1rad/s. 

A ce stade, on a donc une fonction de transfert en boucle ouverte : 

𝐿(𝑝) =
𝐾(−2𝑝+1)

𝑝(𝛼𝑝+1)(𝛽𝑝+1)
                                                                                                          (II.61) 

 

On choisit  𝛼 = 2 afin d’avoir une pulsation de coupure  𝜔𝑝𝛼 = 0.5 rad/s et  𝛽 = 0.33  

Afin d’avoir 𝜔𝑝𝛽 = 3rad   et un roll-off de 2 au-delà, on obtient : 

𝐿(𝑝) =
−2𝑝+1

𝑝(2𝑝+1)(0.33𝑝+1)
                                                                                                       (II.62) 

 

Donc on fait le tracé dans le plan de Bode pour obtenir les marges de phase et de gain : 

    Mɸ= -52 deg,    Kg = -0.44 

Et des pulsations de coupure ω−180° = 0.43 rad/s, ωco = 0.95 rad/s. 
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Figure 2- 3: diagrammes de Bode de L(p). 

 

Ce système est visiblement instable en boucle fermée.  

Troisième spécification : 

A l’aide d’un gain K que l’on introduit dans la boucle ouverte, la courbe de gain est déplacée 

verticalement afin de déplacer la pulsation de coupure ωco vers la gauche. La courbe de gain est 

descendue de −15 dB conduisant au calcul de K = 0.15 et à une pulsation de coupure ωco = 0.2 

rad/s. On obtient : 

 

𝐿(𝑝) =
0.15(−2𝑝+1)

𝑝(2𝑝+1)(0.33𝑝+1)
                                                                                                      (II.63) 

 

Les diagrammes de Bode d’une telle boucle ouverte conduit à calculer une marge de phase et 

une marge de gain Mɸ = 54 deg, Kg = 2.92 et des pulsations de coupure : 

ω−180o = 0.44 rad/s, ωco = 0.15 rad/s 
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Figure 2- 4: Courbe de gain de L(p). 

 

Par la méthode d’inversion de modèle, on obtient un compensateur suivant : 

 

𝐾(𝑝) =
0.15(10𝑝+1)(5𝑝+1)

𝑝(2𝑝+1)(0.33𝑝+1)
                                                   

(II.64) 

 

Les figures suivantes sont les réponses temporelles à une entrée en échelon de position unitaire 

r(p) = 1/p pour le système bouclé non corrigé (pour lequel il existe une erreur de position) et le 

système bouclé corrigé par K(p). 
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Figure 2- 5: Réponses indicielles. 

 

La Figure 2-6 représente les sorties du système quand a(p) = 1/p pour le système non corrigé et 

le système corrigé. 

 

 

Figure 2- 6: Réponses à une perturbation en échelon. 

2.5 Etude de la robustesse des commandes 

Suposons que  

�̇� = 𝑢 + ∆(𝑥)   avec    𝑥 ∈ ℛ 

Ou  ∆(𝑥)   est une erreur de modélisation inconnue mais bornée . 

|∆(𝑥)| ≤ ∆ ̅|    avec   ∆ ̅  connu   

Soit  

𝑉(𝑥) =
1

2
𝑥2 une fonction définie positive sur R 

�̇� = 𝑥�̇� = 𝑥[𝑢 + ∆(𝑥)] 

Soit 𝑢 = −𝜆1𝑥 − 𝜆2 𝛾(𝑥)  où  𝛾(𝑥) est une fonction non linéaire verifiant : 
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𝑥 𝛾(𝑥) ≥ |𝑥| par exemple (𝛾(𝑥) = 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑥)) 

�̇� = −𝜆1𝑥
2 + 𝑥[∆(𝑥) − 𝜆2 𝛾(𝑥) ] 

 

Le terme 2 est négatif pour 𝜆2  ≥ ∆ ̅ 

Donc �̇� = −𝜆1𝑥
2 fonction définie négative sur R 

2.6 Conclusion  

Ce chapitre est consacré à la présentation de la théorie de chacune des techniques de 

commande utilisées, suivie d’un exemple d’application qui permet de mieux comprendre leur 

principe de synthèse. L’application de ces différentes techniques fera l’objet du prochain 

chapitre. 

 

 

 



 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Chapitre 3 

Application et simulation sur le 

modèle d’état du quadrirotor 
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3 Introduction  

Dans ce chapitre, nous allons concevoir deux lois de commande basées sur les techniques 

forwarding et la technique combinée PID_Backstepping. La commande forwarding est une 

méthode de commande robuste qui permet de prendre en compte les perturbations sur le 

système ainsi que les erreurs commises lors de la modélisation qui sont aussi appelées 

incertitudes ou variations paramétriques [48]. 

 

Le modèle dynamique du quadrirotor est donné par l’équation (I.35).  Les paramètres du 

quadrirotor sont donnés par le Tableau 3-1: 

Tableau 3-1: Paramètres du quadrirotor. 

3.1 Synthèse des lois de commande forwarding pour le quadrirotor 

L'objectif principal est de synthétiser une loi de commande de forwarding pour un 

hélicoptère quadrirotor forçant la position {x (t), y (t), z (t)} et l’angle {ψ (t)} à poursuivre les 

valeurs souhaitées {xd (t), yd (t), zd (t), ψd (t)}. 

Introduisons les entrées virtuelles basées sur les angles d'inclinaison (ϕ, θ) donnés comme suit: 

 

{
Ux = Cx7Sx8 Cx9 + Sx7Sx9 
Uy = Cx7Sx8 Sx9 − Sx7Cx9 

 

 

 

         

(III.1) 

Toutes les erreurs de poursuite sont écrites sous la forme suivante : 

Designation  

 

Paramètre Valeur Unité  

Masse            M 0.650 Kg 

Moment d’inertie du quadrirotor par rapport à x  𝑗𝑥 7.5e-3 Kg.m2 

Moment d’inertie du quadrirotor par rapport à y 𝑗𝑦 7.5e-3 Kg.m2 

Moment d’inertie du quadrirotor par rapport à z 𝑗𝑧 1.3e-2 Kg.m2 

Coefficient de portance            B 3.13e-5 N.s2 

Coefficient de trainée             k 7.5e-5 N .m.s2 

Moment d’inertie du rotor  par rapport à z 𝑗𝑟𝑧 6e-5 Kg.m2 

Distance entre le rotor et le centre de gravité              L 0.23 M 
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𝑒𝑖 = {
𝑥𝑖 − 𝑥𝑖𝑑/𝑖𝜖{1,2,3,7,8,9}

𝑥𝑖 − �̇�(𝑖−1)𝑑/𝑖𝜖{4,5,6,10,11,12}
 

       (III.2) 

Toutes les fonctions de Lyapunov prennent la forme : 

𝑉𝑖 = {

1

2
𝑒𝑖
2/𝑖𝜖{4,5,6,10,11,12}

𝑉𝑖+1 +
1

2
lim
𝑡→∞

�̃�𝑖
2 /𝑖𝜖{1,2,3,7,8,9}

 

         

        (III.3) 

Avec �̃�𝑖   représente la solution temporelle du système. 

Les étapes de la synthèse de la commande sont expliquées pour le sous-système : 

{
�̇�7 = 𝑥10

�̇�10 = 𝑎1 𝑥11𝑥12 + 𝑏1𝑈2
 

 

         (III.4) 

Soit l’erreur de poursuite définie par  𝑒7 = 𝑥7 − 𝑥7𝑑 

Sa dynamique est décrite par 

�̇�7 = 𝑥10 − �̇�7𝑑 

Si on pose  𝑒10 = 𝑥10 − �̇�7𝑑 , le système (III.4) devient : 

{
�̇�7 = 𝑒10

�̇�10 = 𝑎1 𝑥11𝑥12 − �̈�7𝑑 + 𝑏1𝑈2
 

 

         (III.5) 

La synthèse s’effectue en deux étapes : 

 

Première étape : 

On ne considère que la deuxième équation du système (III.5). Soit la fonction de Lyapunov 

𝑉10 =
1

2
𝑒10
2  

Sa dérivée est  �̇�10 = 𝑒10�̇�10 

Pour rendre �̇�10 définie négative, on peut choisir la commande : 

 

𝑈2 = 𝛼10(𝑥) =
1

𝑏1
(−𝑎1𝑥11𝑥12 − 𝜆10𝑒10 + �̈�7𝑑)  𝑎𝑣𝑒𝑐𝜆10 ≥ 0 

 

(III.6) 

On aura �̇�10 = −𝜆10𝑒10
2  qui est définie négative sur R. Cette commande va assurer la 

convergence de  𝑒10 vers l’origine. 

 

Deuxième étape : 

En remplaçant la commande trouvée dans l’étape précédente dans le système (III.5), on obtient  
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{
�̇�7 = 𝑒10

�̇�10 = −𝜆10𝑒10
 

 

(III.7) 

La solution temporelle de ce système est  

{

�̃�10(𝑡) = 𝑒10(0)𝑒
−𝜆10𝑡

�̃�7(𝑡) = −
1

𝜆10
𝑒10(0)𝑒

−𝜆10𝑡 + 𝑒7(0) +
1

𝜆10
𝑒10(0)

 

 

(III.8) 

On pose  

{
𝑒10(0) = 𝑒10
𝑒7(0) = 𝑒7

 

 

(III.9) 

Soit la fonction de Lyapunov  

𝑉7 = 𝑉10 +
1

2
lim
𝑡→∞

�̃�7
2(𝑡) 

 

(III.10) 

 

𝑉7 =
1

2
[𝑒10
2 + (𝑒7 +

1

𝜆10
𝑒10)

2] 

 

(III.11) 

Si on pose 𝑈2 = 𝛼10(𝑥) + 𝜔10 la dérivée de 𝑉7 est 

V̇7 = e10�̇�10 + (𝑒7 +
1

𝜆10
𝑒10) (�̇�7 +

1

𝜆10
�̇�10) 

 

(III.12) 

V̇7 = −λ10𝑒10
2 + [

𝑒7
𝜆10

+ (
1

𝜆10
2 + 1)𝑒10]𝑏1𝜔10 

 

(III.13) 

Pour rendre  �̇�7 définie négative, on peut prendre : 

𝜔10 = −
𝜆7

𝑏1
[
𝑒7

𝜆10
+ ((

1

𝜆10
2 + 1) 𝑒10]    Avec  𝜆7 ≥ 0 

 

(III.14) 

    La commande 𝑈2 devient : 

𝑈2 =
1

𝑏1
(−𝑎1𝑥11𝑥12 −

𝜆7
𝜆10

𝑒7 − (
𝜆7

𝜆10
2 + 𝜆7 + 𝜆10)𝑒10 + �̈�7𝑑 

(III.15) 

Cette commande va assurer la stabilisation du système. 

Les mêmes étapes sont reprises afin de déterminer𝑈1,  𝑈3, 𝑈4,  𝑈𝑥 𝑒𝑡 𝑈𝑦. 
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Les commandes du système avec forwarding sont données comme suit : 

{
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 𝑈2 =

1

𝑏1
(−𝑎1𝑥11𝑥12 −

𝜆7
𝜆10

𝑒7 − (
𝜆7

𝜆10
2 + 𝜆7 + 𝜆10)𝑒10 + �̈�7𝑑

𝑈3 =
1

𝑏2
(−𝑎1𝑥11𝑥12 −

𝜆8
𝜆11

𝑒8 − (
𝜆8

𝜆11
2 + 𝜆8 + 𝜆11)𝑒11 + �̈�8𝑑

𝑈4 =
1

𝑏3
(−𝑎5𝑥10𝑥11 −

𝜆9
𝜆12

𝑒9 − (
𝜆9

𝜆12
2 + 𝜆9 + 𝜆12) 𝑒12 + �̈�9𝑑

𝑈1 =
𝑚

𝐶𝑥7𝐶𝑥8
(𝑔 −

𝜆3
𝜆6
𝑒3 − (

𝜆3

𝜆6
2 + 𝜆3 + 𝜆6) 𝑒6 + �̈�3𝑑

𝑈𝑥 =
𝑚

𝑈1
(−
𝜆1
𝜆4
𝑒1 − (

𝜆1

𝜆4
2 + 𝜆1 + 𝜆4) 𝑒4 + �̈�1𝑑

𝑈𝑦 =
𝑚

𝑈1
(−
𝜆2
𝜆5
𝑒2 − (

𝜆2

𝜆5
2 + 𝜆2 + 𝜆5) 𝑒5 + �̈�2𝑑

 

 

 

 

 

 

(III.16) 

Avec 𝜆𝑖 ≥ 0 pour i ϵ [1,12] 

3.1.1 Résultats de simulation 

Pour évaluer l’efficacité de la commande par la méthode de forwarding, quelques résultats 

de simulations sont présentés pour la commande en position et en orientation du quadrirotor. 

Une application de l’approche proposée est évaluée sur le modèle dynamique complet du drone. 

Les valeurs initiales sont définies comme suit : ξ(0) = [0; 0; 0]T m et η(0) = [0; 0; 0]T rad, les 

vitesses linéaire et angulaire initiales sont supposées nulles . 

Plusieurs tests de vol virtuels ont été faits pour démontrer les performances de la commande 

forwarding. 

La première application ne prend pas en compte les perturbations. Dans la deuxième 

application, les perturbations externes sont données par un échelon de 10% de la consigne. Une 

autre perturbation qui est un bruit de mesure aléatoire. Puis, on considère le cas d’une 

perturbation interne qui est la variation des paramètres. 

3.1.1.1 Test de vol sans perturbations externes 

Dans ce cas, on ne prend pas en compte les termes de perturbations externes. La figure 3-

1 montre l’évolution de la position et l’orientation du véhicule pendant le vol. On constate que, 

le contrôleur proposé est capable de suivre les trajectoires de référence. 
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Figure 3- 1: Résultats de poursuite dans le cas de trajectoires de référence de type échelon. 

 

Figure 3- 2: Erreurs de poursuite. 
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Figure 3- 3: Signaux de commande. 

3.1.1.2 Test de vol en présence des perturbations externes 

Dans ce cas, nous introduisons des perturbations externes de nature constante et de nature aléatoire ainsi 

que des incertitudes paramétriques.  

a. Réponse du système en présence de perturbations de type échelon : 

La Figure 3-4 montre les résultats de simulation avec une perturbation constante appliquée à 

partir de la 25ème seconde, nous constatons que cette perturbation est éliminée en un temps fini 

et le système garde ses performances et présente une faible erreur de poursuite. 

 

b. Réponse du système en présence de perturbations de type aléatoire : 

Dans ce cas, nous remarquons à la Figure 3-6 que le système garde ses performances de 

convergence vers la valeur désirée sans être affecté par le bruit de mesure, et cela est assuré 

avec un effort minimal. 

 

c. Réponse du système en présence des variations paramétriques par rapport aux 

valeurs nominales 
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Nous présentons les résultats de simulation pour une variation de 10% des paramètres du 

système. Nous constatons que, malgré les variations des paramètres du quadrirotor, les erreurs 

de poursuite s’annulent et la trajectoire désirée est atteinte rapidement comme la montre les 

Figures 3-8, 3-9 et 3-10. Nous déduisons que le régulateur reste toujours robuste aux variations 

paramétriques. 
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Figure 3- 4: Rejet d’une perturbation constante appliquée à la 25ème seconde 
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Figure 3- 5: Réponse système avec la commande forwarding en présence d’une perturbation aléatoire. 
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Figure 3- 6: Signaux de commande pour la perturbation aléatoire. 

 

Remarque : 

Après la réponse transitoire, qui est de l'ordre de quelques secondes, l'erreur de poursuite est 

acceptable, ce qui permet une manipulation sûre même en présence de perturbations et de bruits 

de mesure. La réponse transitoire peut être encore réduite par un réglage fin des régulateurs. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



Chapitre 3                            Application et simulation sur le modèle d’état du quadrirotor 

72 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 3- 7: Réponse du système avec la commande forwarding dans le cas de variations des 

paramètres. 
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Figure 3- 9: Erreurs poursuite par la commande forwarding dans le cas de variations des paramètres. 

 

Figure 3- 8: Signaux de commande pour une variation paramétrique. 
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 Les entrées de commande du système sont représentées sur les Figures 3-5,3-7,3-9. Elles 

représentent les vitesses de rotation des moteurs. Il apparaît clairement que les signaux 

obtenus sont acceptables et physiquement réalisables. En conclusion, l’approche par la 

commande robuste par forwarding est très efficace et permet d’assurer la stabilité du système 

en boucle fermée. 

Deuxième simulation de vol : 

Cette deuxième simulation de vol est effectuée pour valider les performances de l’approche 

forwarding à l’aide d’un autre type de trajectoire variant au cours du temps. 

Fonction de la trajectoire désirée : 

Les équations de mouvement de la trajectoire désirée sont données comme suit : 

𝑥𝑑 = 8 cos (
𝑡

2
) ,𝑦𝑑 = 8cos (

𝑡

2
), 𝑧𝑑 = 8cos (

𝑡

2
) 

Simulation 

La Figure 3-10 présente le suivi de la trajectoire désirée effectuée par le quadrirotor dans le plan 

X Y Z. On remarque que le drone converge rapidement entre l’instant initial et l’instant final 

de la trajectoire. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Figure 3- 10: Poursuite de trajectoires de référence sinusoïdales. 
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3.2 Synthèse des lois de commande PID_Backstepping pour le quadrirotor 

Après avoir réalisé la commande forwarding, nous passons à la deuxième commande qui est 

une commande combinée, sur les six sorties du système (x, y, z, 𝜑, 𝜃,  𝛹 ). Cette méthode 

consiste à subdiviser le système en deux sous-systèmes ; le premier englobe la dynamique 

rapide (orientation) commandé par un PID tandis que le second concerne le sous-système à 

dynamique lente (position) contrôlé par la commande backstepping. Afin de relier ces deux 

dynamiques, on propose les contraintes non holonomes suivantes : 

{
 
 

 
 𝜑𝑑 = arcsin (

𝑢𝑥 sin(𝛹) − 𝑢𝑦 cos(𝛹)

𝑢1
)

𝜃𝑑 = arcsin (
𝑢𝑥 cos(𝛹) + 𝑢𝑦sin (𝛹)

cos(𝜑𝑑) 𝑢1
)

 

 

 

      (III.17) 

Le schéma de la Figure 3-11 illustre la stratégie de commande adoptée. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.2.1 Commande en position par la commande Backstepping  

Le but est de trouver une loi de commande qui assure la poursuite d’une référence yd, cela 

s’effectue en plusieurs étapes : 

Dans notre cas, nous avons appliqué la commande Backstepping pour stabiliser la position du 

quadrirotor suivant les axes x et y, donc on l’applique aux deux sous-systèmes. 

Nous avons utilisé la commande par Backstepping pour stabiliser la boucle externe et le PID 

pour stabiliser la boucle interne. 

Figure 3- 11: Commande d’un quadri-rotor en attitude et en position. 
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3.2.1.1 Etapes de la synthèse 

Le premier sous-système est donné par les équations suivantes : 

{
ẋ1 = x4

ẋ4 = Cx7 Sx8 
U1
m

 

 

(III.18) 

Considérons e1 l’erreur de suivi de trajectoire de l’axe x, et sa dérivée temporelle �̇�1: 

                           𝑒1 = x𝑑 − 𝑥1  (III.19) 

 

                           �̇�1 = �̇�𝑑 − �̇�  (III.20) 

L’analyse de la stabilité est traitée par le théorème de Lyapunov en considérant une fonction V 

(e1) définie positive et sa dérivée temporelle semi-définie négative. 

                           

𝑉1 =
1

2
(x𝑑 − 𝑥1)

2 

 

(III.21) 

                         

�̇�1 = (𝑥𝑑 − 𝑥1)(�̇�𝑑 − �̇�1) 

 

(III.22) 

                         

�̇�1 = (x𝑑 − 𝑥1)(�̇�𝑑 − 𝑥4) 

 

 

(III.23) 

Pour assurer la stabilité pour cette équation, prenons  

                           

x4 = Φ4=-𝜆(x𝑑 − 𝑥1) + �̇�1𝑑 

 

 

(III.24) 

La nouvelle référence désirée sera la variable de commande pour le sous-système précédant   

                     

𝑥4 = Φ4 

 

(III.25) 

L’erreur de régulation est : 

                        𝑒2 = Φ4 − 𝑥4 (III.26) 

 Sa dérivée est 

                        �̇�2 = Φ̇4 − �̇�4 (III.27) 

La fonction de Lyapunov étendue pour ce système est  
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𝑉4 = 𝑉1 +
1

2
𝑒2
2 

(III.28) 

𝑉4 =
1

2
(𝑒1
2 + 𝑒2

2) 

Dont la dérivée est : 

(III.29) 

 

 

                        

�̇�4 = �̇�1 + 𝑒2�̇�2 

(III.30) 

 

�̇�4 = (x𝑑 − 𝑥1)(�̇�𝑑 − �̇�1) + (Φ4 − 𝑥4)(Φ̇4 − �̇�4) (III.31) 

 

�̇�4 = (x𝑑 − 𝑥1)(�̇�𝑑 −Φ4 − 𝑥4) + (Φ4 − 𝑥4)(Φ̇4 − Cx7 Sx8 
U1
m
) 

 

(III.32) 

   

�̇�4 = (x𝑑 − 𝑥1)(�̇�𝑑 −Φ4) + (Φ4 − 𝑥4 − Φ̇4 − Cx7 Sx8 
U1
m
) 

 

(III.33) 

                    

Cx7 Sx8 
U1
m
= −𝜆4(Φ4 − 𝑥4) + (x1𝑑 − 𝑥1) + Φ̇4 − 𝑥1 + 𝑥1𝑑 

 

(III.34) 

                  

𝜃𝑑 = 𝑥8
∗ = arcsin [

[−𝜆4(Φ4−𝑥4)+(x𝑑−𝑥1)+Φ̇4−𝑥1+𝑥1𝑑  ]𝑚

Cx7 U1
]       

 

(III.35) 

De la même manière pour le sous système 

                        {
ẋ2 = x5

ẋ5 = −Sx8 
U1

m

 
(III.36) 

On aboutit à la commande qui stabilise  𝑥5  qui est 

                          Φ5 = −𝜆2(x2𝑑 − 𝑥2) + ẋ2 

 

(III.37) 

𝛷𝑑 = 𝑥7
∗ = arcsin [

−𝑚 [−𝜆5(Φ5 − 𝑥5) + Φ̇5 − 𝑥2 + 𝑥2𝑑]

U1
] 

(III.38) 
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3.3 Commande en attitude par la technique PID  

3.3.1 Expression du modèle linéarisé 

Nous considérons la linéarisation des équations du modèle autour du point d’équilibre choisi. 

L’architecture du PID en cascade a été étendue au cas non linéaire en séparant les dynamiques 

de translation et de rotation des équations du mouvement. Un contrôle linéaire est alors appliqué 

à la dynamique de rotation et un contrôle non linéaire a été appliqué à la dynamique de 

translation par la commande Backstepping. 

3.3.2  Commande en attitude et altitude par PID  

La commande linéaire par un PID est bien adaptée au vol quasi-stationnaire, pour lequel les 

angles d’inclinaison du véhicule sont faibles. Ce qui permet d’obtenir un modèle découplé en 

plusieurs chaînes SISO (Single Input Single Output) de la dynamique du drone. 

Soit   

                                      {
𝑒Φ = Φ𝑑 −Φ

𝑈2 = 𝐾𝑝Φ𝑒Φ(𝑡) + 𝐾𝐼Φ ∫ 𝑒Φ(𝜏)
𝑡

0
𝑑𝜏 + 𝐾𝐷Φ

 deΦ(t)

dt

                         (III.39) 

De même pour l’angle de tangage, on a 

                                    {
𝑒θ = θ𝑑 −  θ

𝑈3 = 𝐾𝑝θ𝑒θ(𝑡) + 𝐾𝐼θ ∫ 𝑒θ(𝜏)
𝑡

0
𝑑𝜏 + 𝐾𝐷θ

 deθ(t)

dt

                              (III.40) 

Et pour l’angle de lacet  

 

 

                               {
e = 𝛹𝑑 −  𝛹

𝑈4 = 𝐾𝑝𝛹𝑒𝛹(𝑡) + 𝐾𝐼𝛹 ∫ 𝑒𝛹(𝜏)
𝑡

0
𝑑𝜏 + 𝐾𝐷𝛹

𝑑𝑒𝛹(𝑡)

𝑑𝑡

                           (III.41) 

Et pour la commande en altitude  

                              {
e = 𝑧𝑑 −  𝑧

𝑈1 = 𝐾𝑝𝑧𝑒𝑧(𝑡) + 𝐾𝐼𝑧 ∫ 𝑒𝑧(𝜏)
𝑡

0
𝑑𝜏 + 𝐾𝐷𝑧

𝑑𝑒𝑧(𝑡)

𝑑𝑡

                                       (III.42) 

Les paramètres Kpx, KIx et KDx, définissent respectivement les gains proportionnel, intégral et 

dérivé des angles Φ, θ , 𝛹  et d’altitude Z.  
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3.3.3 Lois de commande par PID_Backstepping  

Les lois de commande PID sont données comme suit : 

                                   

{
  
 

  
 𝑈1 = 𝐾𝑝𝑧𝑒𝑧(𝑡) + 𝐾𝐼𝑧 ∫ 𝑒𝑧(𝜏)

𝑡

0
𝑑𝜏 + 𝐾𝐷𝑧

𝑑𝑒𝑧(𝑡)

𝑑𝑡

𝑈2 = 𝐾𝑝Φ𝑒Φ(𝑡) + 𝐾𝐼Φ ∫ 𝑒Φ(𝜏)
𝑡

0
𝑑𝜏 + 𝐾𝐷Φ

 deΦ(t)

dt

𝑈3 = 𝐾𝑝θ𝑒θ(𝑡) + 𝐾𝐼θ ∫ 𝑒θ(𝜏)
𝑡

0
𝑑𝜏 + 𝐾𝐷θ

 deθ(t)

dt

𝑈4 = 𝐾𝑝𝛹𝑒𝛹(𝑡) + 𝐾𝐼𝛹 ∫ 𝑒𝛹(𝜏)
𝑡

0
𝑑𝜏 + 𝐾𝐷𝛹

𝑑𝑒𝛹(𝑡)

𝑑𝑡

                               (III.43) 

 

                                         {
𝜃𝑑 = 𝑥8

∗ = arcsin [
[−𝜆4(Φ4−𝑥4)+(x𝑑−𝑥1)+Φ̇4−𝑥1+𝑥1𝑑  ]𝑚

Cx7 ∗U1
]

𝛷𝑑 = 𝑥7
∗ = arcsin [

−𝑚 [−𝜆5(Φ5−𝑥5)+Φ̇5−𝑥2+𝑥2𝑑]

U1
]

             (III.44) 

3.3.4 Résultats de simulation de la commande PID_backstepping 

Nous présentons ici les résultats de simulations menés sur le modèle dynamique complet du quadrirotor 

afin d’évaluer l’efficacité de la commande proposée. Les paramètres du Tableau 3.1 sont représentatifs 

de ce type de véhicule. 

L’évaluation est réalisée pour voir la capacité de la commande à garantir une bonne exécution d’une 

manœuvre de poursuite de trajectoire. Les valeurs initiales sont définies comme suit : 

ɛ(0) = [0; 0; 0]T m et η (0) = [0; 0; 0]Trad, les vitesses linéaires et angulaires  initiales sont prises égales 

à zéro. Les paramètres du contrôleur sont donnés par le Tableau 3-2 : 

 

Altitude  KPz=1.3356 KIz=2.1444 KDz=2.9622 

Roulis  KPΦ =0.6054 KIΦ=0.2834 KDΦ =0.3175 

Tangage  KPθ=0.6054 KIθ=0.2834 KDθ=0.3175 

Lacet  KPΨ=0.1383 KIΨ =0.0029 KDΨ =0.2660 

Tableau 3-2: Paramètres des régulateurs PID. 

 

Plusieurs tests de vol ont été faits pour démontrer les performances de la commande proposée. 

Dans la première application, on ne prend pas en compte les perturbations externes. Dans le 

deuxième cas, avec les termes des perturbations externes considérées qui sont : 

Une perturbation constante dans le temps appliquée au drone, elle est de l’ordre de 10% de la 

consigne, et une autre perturbation qui est un bruit aléatoire borné. 
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3.3.4.1 Cas a : Test de vol sans perturbations externes 

Dans ce cas, on ne prend pas en compte les termes de perturbations externes. 

La Figure 3-12 montre l’évolution du véhicule pendant le vol. Sur la base de ces résultats, on 

peut voir que, la commande PID_Backstepping est capable de forcer les trajectoires du système 

à converger vers les trajectoires de référence. 

3.3.4.2 Cas b : Test de vol en présence des perturbations externes 

Dans ce cas, les perturbations externes sont prises en compte dans le modèle dynamique du 

quadrirotor. On a représenté sur la Figure 3-13 l’évolution de la position de translation et de 

lacet et des angles de roulis et tangage au cours du temps. Lorsque les termes de perturbations 

aérodynamiques sont introduits, le drone est capable de suivre les trajectoires de référence. Ceci 

démontre l’efficacité de la commande.  

Les entrées de commande du système sont représentées sur les Figures 3-16. Nous constatons 

que les réponses obtenues sont acceptables et physiquement réalisables. En conclusion, la 

commande proposée est efficace et permet d’assurer la stabilité du système en boucle fermée. 
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Figure 3- 12: Poursuite des trajectoires de références de type échelon 
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Figure 3- 13: Réponse du système dans le cas d’une commande PID _Backstepping avec 

perturbations. 
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3.3.4.3 Variation paramétrique PID_Backstepping 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 3- 14: Réponse du système commandé dans le cas de variations paramètrique. 
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Figure 3-19: Poursuite des trajectoires de références échelon en présence du bruit aléatoire. 

 

Figure 3-20: Signaux de commande PID_Backstepping avec un bruit aléatoire. 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 3- 15: Réponse système avec la commande PID_backstepping en présence d’une perturbation 

aléatoire. 
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PID 1 z 
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PID 2 roulis 
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PID 3 tangage 
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PID 4 lacet
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3.4 Conclusion  

Dans ce chapitre, nous avons appliqué la commande forwarding au contrôle de l’attitude et de 

la position du drone quadrirotor. Nous avons comparés les résultats obtenus par cette commande 

non linéaire à une commande hybride PID_Backstepping.  À travers ces simulations sous 

Simulink, nous pouvons dire que la précision est meilleure dans le cas de la technique de 

commande forwarding., et que la commande forwarding est plus  plus robuste par rapport à la 

commande mixte. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Chapitre 4 

Mise en œuvre expérimentale
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4 Introduction 

Dans le cadre de la mise en œuvre des résultats de simulation obtenus nous avons 

implémenté les approches de commande sur un drone quadrirotor DIY de la Figure 4-1 c’est 

une plateforme qui est mise à notre disposition par l’LISV de Versailles. L'utilisation de ce type 

de projet apporte une solution fonctionnelle avec la possibilité de réaliser toutes sortes de 

changements, tant matériels que logiciels. L'un des projets multirotors open-hardware et open-

soft les plus célèbres est le projet de drone DIY [77]. Le matériel est développé et commercialisé 

par 3DR [78]. 

 

Figure 4- 1: Quadrirotor DIY utilisé. 
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Figure 4- 2: Banc d'essai Quad équipé du pilote automatique Pixhawk. 

Le développement du logiciel suit l'évolution du matériel, et deux types de pilotes automatiques 

sont disponibles, en l’occurrence l'APM2.6 et le PixHawk, utilisables sur n'importe quelle 

plateforme. La solution la moins chère a été sélectionnée sur la base du DIY Quad et Pilote 

automatique APM2.6. Le coût de tout le matériel nécessaire ne dépasse pas 800 euros. La Figure 

4-2 présente le drone DIY développé [43].  

4.1  Présentation du banc d'essai 

 Les expériences ont été menées sur la base du projet de drone DIY open-hardware et open-

software. Nous avons utilisé la plate-forme illustrée par la Figure 4-1. C'est un banc d'essai avec 

DIY Quad utilisé pour l’essai en intérieur, et particulièrement pour valider la commande PID 

développée pour le contrôle d'attitude. Dans cette expérience, du fait de la qualité des mesures, 

on ne considère que le mouvement de roulis, de tangage et de lacet. Le banc d'essai pour le 

contrôle d'attitude est composé d'un support et du DIY Quad. Le DIY Quad est un Quadcopter 

équipé de : 

1. Support avec rotule rotative, 

2. Corps quadrirotor, 

3. Pilote automatique Pixhawk, 

4. Quatre régulateurs de vitesse électroniques (ESC),  

5. Quatre moteurs brushless avec hélices, 

6. Récepteur Graupner RC,  

7. Radios de télémétrie 3DR,  

8. GPS u-blox avec boussole, 
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 9. Tableau de distribution électrique et batterie LiPo,  

10. Module d'alimentation APM pour la consommation de courant et les mesures de tension de 

batterie.  

 

 

Figure 4- 3: Montage du pixhawk2. 

 

De plus, l'émetteur RC est utilisé pour effectuer le contrôle manuel et la sélection du mode. La 

station sol open source (Q Ground Control ou Mission Planner) est utilisée pour visualiser les 

données de télémétrie et pour configurer les paramètres du mode de vol et pour étalonner les 

capteurs. Le montage du Pixhawk 2 avec les différents autres composants est donné par la 

Figure 4-3.  

4.1.1  Contrôleur de vol pixhawk 

Le pilote automatique Pixhawk est basé sur un cœur Cortex M4F STM32F427 32 bits, 168 

Mhz/256 Ko de RAM/2 Mo Flash et un coprocesseur à sécurité intégrée STM32F103 32 bits.  

Le système embarqué est équipé d'un accéléromètre/gyroscope 6 degrés de liberté MPU-6000 

et d'un accéléromètre/magnétomètre 3 axes ST Micro LSM303D. Le pixhawk est également 

équipé d'une carte microSD pour une journalisation à haut débit sur de longues périodes de 

temps. La fréquence de fonctionnement de la boucle principale du firmware et la fréquence 

d'acquisition des mesures de l'accéléromètre et des gyroscopes sont toutes deux de 400 Hz. 
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Ainsi, la stabilité sera meilleure et les mesures seront plus fiables que d'utiliser l'APM2.6 qui 

fonctionne à 100Hz. 

 

 

 

Figure 4- 4: Entrées/Sorties d’un Pixhawk. 
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4.1.1.1 Rôle du contrôleur de vol pixhawk 

C’est le cœur du drone, il permet entre autres de prélever les mesures nécessaires à partir des 

différents capteurs (accéléromètre, GPS) d’estimer les différents paramètres nécessaires au 

contrôle du drone et bien évidemment de contrôler les actionneurs du drone à savoir l’ensemble 

moteurs/hélices. Ce contrôleur est généralement sous forme d’un calculateur embarqué que 

nous pouvons configurer et programmer. Il assure plusieurs types de régulation principalement 

pour le contrôle de la position, de l’attitude et des vitesses des quatre moteurs. 

 

 

Figure 4- 5: Schéma de principe du rôle de pixhawk. 

4.1.2 Structure logicielle  

Certaines plateformes expérimentales utilisent une interface graphique pour l’utilisateur, et 

d’autres sont basées sur la ligne de commande pour fournir plus de flexibilité. PX4 Autopilot 

est un système de pilotage automatique open source capable de contrôler les véhicules 

automatiques avec une variété de scenarios d’exploitation d’aéronefs [38, 39, 40, 78]. Pixhawk 

est la plateforme matérielle de référence pour PX4 sur le système d’exploitation temps réel 

Nutts [78].   
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4.1.3  Les moteurs sans balais (brushless motors)  

Dans le cadre de ce projet, les moteurs doivent être de petite masse et à la fois de très haute 

vitesse avec un rapport couple-masse élevé. Comme le montre la Figure 4-6, les moteurs 

brushless sont en fait un type de moteur synchrone à aimants permanents qui tournent avec un 

courant alternatif triphasé AC. Ils présentent de nombreux avantages par rapport aux moteurs 

DC classiques à savoir, leur longue durée de fonctionnement et leur insensibilité aux parasites 

en plus leur réponse dynamique élevée. Ce type de moteur permet de tourner et de générer de 

la poussée pour permettre au drone de voler. La force totale F délivrée par les quatre moteurs 

(𝐹 = 𝐹1 + 𝐹2 + 𝐹3 + 𝐹4) doit être supérieure au poids total du drone (avec tous les éléments 

embarqués) pour qu’il puisse voler. Dans le cas des multi rotor, les moteurs génèrent une 

poussée vers le haut.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

4.1.4   Variateurs de vitesse (ESC)  

ESC signifie Electronique Speed Control, c’est un circuit électronique qui gère la vitesse des 

moteur brushless. Sur un multi-rotor, chaque moteur obtient son propre ESC, dont chacun se 

connecta au contrôleur de vol. Les ESC convertissent les séquences des signaux de commande 

PWM venant du contrôleur de vol ou de récepteur en un signal alternatif triphasé, et entraine le 

moteur brushless en fournissant le niveau d’énergie électrique approprié.  

Figure 4- 6: Conception d’un moteur brushless. 
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Figure 4- 7: Variateur de vitesse 30A (ESC). 

4.1.5 Batterie lipo  

Les batteries utilisées sur un quadrotor sont essentiellement des « Lithium Polymère » (Li-Po). 

Elles sont issues d’une technologie qui permet d’avoir un très bon rapport poids/puissance. Un 

élément Li-Po (1S) fournit une tension de 3,7v. Sur un drone, on utilise en général des batteries 

à 3 ou 4 éléments (3S ou 4S). L’intensité est aussi un critère de choix. Un chargeur spécifique 

est à prévoir ainsi que des règles de sécurité très strictes car ces batteries peuvent exploser en 

cas de mauvaise manipulation.  

 

Figure 4- 8: Batterie lipo (lithium). 

4.1.6 Hélices 

Concernant les hélices, il faut les choisir en fonction de la taille des moteurs et du châssis du 

quad rotor utilisé. Les hélices utilisées sont DJI 8045 comme la montre la Figure 4-9. Les 

hélices sont fabriquées avec la fibre de carbone qui est résistante et légère, elles ont 8 pouces 

(20 cm) de diamètres, un pas de tangage de 4.5 pouces (un pas de tangage signifie combien de 

distance que le quadrotor va aller de l’avant pour une révolution à 360 degrés de l’hélice). On 

prendra deux de sens horaire et deux de sens anti horaire. Ces hélices seront fixées aux moteurs 

et leur rôle sera de brasser l’air pour générer la force de poussée. La taille de l’hélice varie avec 

la puissance du moteur. Pour bien comprendre, voici quelques règles à respecter pour le bon 

choix des différents accessoires : Plus une hélice est petite, plus elle a besoin de tourner vite 

pour être efficace, plus elle est grande, moins elle a besoin de tourner vite. Sur un gros modèle 
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d’avion par exemple, une petite hélice même tournant très vite (beaucoup de KV), il ne suffira 

pas à le faire voler correctement (pas assez puissante). Donc il faudra l’équiper d’une grande 

hélice qui aura besoin de tourner moins vite (moins de KV). Les grandes hélices consomment 

plus que les petites hélices, une grande hélice devra être montée sur un moteur puissant et vice 

versa. P(watt)=U(volt)I(A)   :P(Watt) : la puissance max admise par le moteur brushless U(Volt) 

: la tension continue de la batterie LIPO, I(A) : le courant max qui doit être délivré par l’ESC 

au moteur brushless en général un moteur avec fort KV, prévu pour petite hélice qui consomme 

peu à peu de Watts, et inversement : moteur avec faible KV, prévu pour grande hélice qui va 

consommer beaucoup de Watts. 

 

Figure 4- 9: Hélices. 

4.1.7 Radiocommande 

La FlySKy FS-i6 est une radio 2.4Ghz 6 voies (ce qui est tout à fait suffisant pour la plupart 

des utilisations). Elle est équipée de 3 interrupteurs à 2 positions, 1 interrupteur à 3 positions et 

de 2 potentiomètres rotatifs. L’écran de la FS –i6 offre une résolution de 128*64 pixels. 4 piles 

LR-6 suffisent à l’alimenter. Cette radio utilise l’AFHDS (Automatic Frequency Hopping 

Digital System) 2A, un nouveau protocole utilisant 2 antennes qui devrait offrir une liaison 

encore plus fiable que les précédentes versions. Sa configuration se fait d’abord via le menu qui 

s’affiche sur son écran, une fois allumée, ensuite le reste dans Mission Planner, notamment pour 

la radio-calibration.  

 Bande passante : 500kHz 

 Puissance RF : moins de 20dBm 

 Système 2.4ghz 

 Type de code : GFSK  

 Sensibilité : 1024 

 Avertissement de basse tension : moins de 4.2 V 
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 Poids du paquet : 676g 

 Émetteur taille : 174 x 89 x 190 mm 

  Plage de contrôle : 500m 

 

 

Figure 4- 10: Radiocommande FlySky. 

4.1.7.1 Récepteur 

Le récepteur FlySky FS-iA6B dispose de six (6) voies et fonctionnera parfaitement avec les 

radiocommandes FlySky comme les FS-i4, FS-i6, FS-i10, etc. Il a une portée de plus de 500 

mètres grâce à ses deux antennes, il reste très compact et ses connecteurs permettent une 

installation propre. Le FS-iA6B fonctionne en PWM, PPM et iBus. 

 Fréquence : 2.4055--2.475ghz 

 Numéro de la bande largeur : 140 

 Transmission de puissance : ≤ 20dBm 

 RF sensibilité du récepteur : -105dBm 

2. Mode 4G : la deuxième génération d'une version améliorée du système numérique fm 

automatique 

Encodage : GFSK 

Longueur de l’antenne : 26mm * 2 (double antennes) 

Puissance d’entrée : DC 4.0-6.5 

Interface d'acquisition de données : oui 

Type de modèle : avion / planeur / hélicoptère 

 Émetteur compatible avec fs-i4. fs-i6. fs-i10. fs-gt2e, fs-gt2g 
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Figure 4- 11: Récepteur de la radiocommande. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4- 13: Liaison entre MATLAB/Simulink et le système à partir de PIXHAWK. 

 

Figure 4- 12: Schéma de câblage du drone. 
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 Faire la compilation des algorithmes de commandes conçus dans Simulink tel que le PID, et 

les déployer sur le PIXHAWK Figure 4-15. Calibration des capteurs (gyroscope, accéléromètre 

et magnétomètre), radio et compas sont nécessaires, après compilation. Cette étape peut être 

effectuée en utilisant un programme appelé ‘QGroundControl’. Le QGroundControl est une 

unité de contrôle de l'opérateur / logiciel pour les véhicules aériens. Il permet de calibrer, 

visualiser et de contrôler un véhicule ou un micro-véhicule aérien (MAV) pendant le 

développement et l'exploitation, tant à l'intérieur qu'à l'extérieur. Avec une architecture 

logicielle flexible, elle prend en charge plusieurs projets MAV / pilote automatique.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4-1: Compilation réussie du modèle Simulink  

 Nous avons réussi à valider expérimentalement, sous un banc d’essai, un algorithme de 

commande de type PID pour la commande des orientations (roulis, tangage et lacet) du 

quadrirotor. Un banc d'essai adéquat a été développé pour les expériences préliminaires. 

Cela permet de verrouiller certains degrés de liberté afin de réduire la complexité de la 

commande. 

 récupérer des données du système réel commandé vers MATLAB/Simulink.  

4.2 Récupération des données du drone vers MATLAB/Simulink 

La récupération des données permettra d’afficher et d’analyser les résultats validés en 

expérimental sous MATLAB.  

4.2.1 Validation expérimentale de la commande PID en attitude 
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Dans cette expérience, le contrôleur PID est conçu dans Matlab/Simulink en utilisant le support 

PX4 de Embedded Coder. On peut ainsi générer le code C / C ++ à partir de Simulink et ensuite 

déployer le code dans le microcontrôleur PIXHAWK.  

Le contrôleur PID est appliqué au drone avec les paramètres du tableau 3-2. Les paramètres de 

simulation sont utilisés dans ces expériences. 

Les Figures 4-16, 4-17,4-18, 4-19, 4-20 et 4-21 illustrent les résultats expérimentaux. 

 

Figure 4- 14: Signal de commande de tangage. 

Figure 4- 15: Signal de commande de roulis. 

Figure 4- 16: Erreur de poursuite de tangage. 
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Figure 4- 17: Poursuite de roulis. 

Figure 4- 18: Erreur de poursuite en roulis. 

 

Figure 4- 19: Erreur de poursuite en lacet. 

Figure 4- 20: Différence entre la vitesse mesurée et la vitesse désirée en lacet. 

 



Chapitre 4                                                                                  Mise en œuvre expérimentale  

104 
 

Les tests sont effectués afin de montrer l'efficacité du régulateur proposé. Un bon suivi est obtenu pour 

les angles de roulis et de tangage comme la montre les figures ci-dessus. L'erreur de suivi est 

relativement faible. 

4.3 Conclusion 

Le marché des véhicules aériens sans pilote connait un développement exponentiel. Surtout en 

raison de l'élargissement des domaines d'application civile et aux hauts potentiels de la 

robotique aérienne. Généralement, il est difficile d'utiliser un robot aérien commercial à des 

fins de recherche, en raison du fait que les chercheurs doivent développer leur propre contrôleur 

de vol pour  qu'ils puissent accéder à toutes les informations des capteurs dont ils ont besoin et 

contrôlent, correctement, le robot. 

Un tel problème est résolu par l'émergence de projets open source dans le domaine de la 

navigation des drones. L’un des projets open source les plus connus dans la communauté des 

robots aériens est le projet ArduCopter. Sponsorisé par 3DRobotics, le projet offre une solution 

open source complète pour contrôler différents types de robots aériens. Pour cette raison, nous 

avons utilisé ce projet comme point de départ pour faire de la recherche expérimentale.  Le 

projet ArduCopter a été modifié et utilisé avec succès pour valider les résultats théoriques. En 

effet, le régulateur PID appliqué a été validé à l'aide de matériel DIY Quadcopter et Projet 

logiciel ArduCopter.  Un banc d'essai, pour le contrôle d'attitude, a été assemblé à l'aide d'un 

support avec rotule rotative à des fins de sécurité. Les résultats expérimentaux obtenus montrent 

l'efficacité et les performances des solutions proposées.  
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Conclusion générale  

Malgré le nombre considérable de solutions et en raison de leur importance, l'amélioration des 

performances de vol des drones quadrirotors et les problèmes de contrôle sont toujours 

d'actualité.  Cette thèse a apporté quelques contributions à la commande non linéaire robuste 

des drones quadricopter.  

Dans ce travail, nous avons développé une loi de commande de stabilisation de la trajectoire 

d’un quadrirotor synthétisée par la commande forwarding qui est basée, en premier lieu, sur le 

développement du modèle dynamique du quadrotor en prenant en considération les différentes 

forces et couples qui peuvent influencer l'évolution de ce drone. Cette loi de contrôle permet de 

réaliser le suivie des différentes trajectoires désirées exprimées en termes de coordonnées du 

centre de masse du système. En dépit de la complexité du modèle proposé, la commande 

forwarding a donné des résultats satisfaisants de suivi de trajectoires imposées tout en assurant 

un rejet des perturbations. Les simulations montrent de bonnes performances du contrôleur 

forwarding proposé. 

 

Pour s’assurer de la robustesse de la commande forwarding, nous avons comparé ses 

performances avec une autre commande hybride qui est basée sur la commande 

PID_Backstepping. L’effet des perturbations sur les réponses du système est étudié en 

effectuant plusieurs simulations. Les approches proposées ont prouvé leur robustesse et 

efficacité en simulation pour la stabilité de la position et de l’orientation du système. 

 

Le quadrotor suit une trajectoire référencée de x, y, et z avec des petites variations des 

angles de tangage, roulis et lacet. Nous avons observé que la trajectoire désirée est atteinte 

après quelques secondes, en présence ou en absence de perturbations, ce qui confirme que 

les approches proposées sont robustes.  

 En conclusion, la commande forwarding a une forte capacité de compensation des 

perturbations. 

L’implémentation, en temps réel, de la commande PID en orientation du quadrirotor sur le 

banc d’essai du LISV (Laboratoire d’Ingénierie des Systèmes de Versailles), en utilisant 

un contrôleur de vol PIXHAWK et sa plateforme logicielle PX4, et confirmer les résultats 

de simulation. 

 

Pour les travaux futurs, nous envisageons : 
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 Implémenter, en temps réel, la commande forwarding et la commande combinée 

PID_Backstepping développées et simulées dans le chapitre 3, qui n’ont pas été 

effectuée à cause de la courte durée du stage. 

 Simuler les commandes proposées dans cette thèse en accrochant une charge au centre 

de masse du drone. 

 Introduire les perturbations externes avec des paramètres variables et rapprocher le 

modèle dynamique d'un véritable système, en introduisant des rafales de vent, et de 

valider expérimentalement les résultats. 
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