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Abstract

In this thesis, we have proposed a trajectory tracking robust control law for autonomous
Vertical Takeoff and Landing (VTOL) Unmanned Aerial Vehicles (UAVS) in the case where
the inertia of the system is totally unknown and in the presence of a gyroscopic bias, a loss of
efficiency of the actuators (LOE ) and in the presence of external disturbances. In this context,
we focused our study on the development of a stable, robust and simple to implement
adaptive control law. The effectiveness of the proposed control system is illustrated through
simulation results and practical implementation of two approches on the open source
platforme “Crazyflie 2.0”.

Key Words : UAV-VTOLSs, LOE, Adaptive robust control, " Crazyflie 2.0

Résumé

Dans cette these, nous avons proposé une loi de controle robuste de suivi de trajectoire pour
les véhicules aériens sans pilote (UAV) autonomes a décollage et atterrissage verticaux
(VTOL) dans le cas ou I'inertie du systéme est totalement inconnue et en présence d'un biais
gyroscopique, perte d'efficacité des actionneurs (LOE) et en présence de perturbations
externes. Dans ce contexte, nous avons concentré notre étude sur le développement d’une loi
de commande adaptative stable, robuste et simple a mettre en ceuvre. L'efficacité du systeme
de contrble proposé est illustrée par des résultats de simulation et une mise en ceuvre pratique
de deux approches sur la plate-forme open source «Crazyflie 2.0».

Mots clés : UAV-VTOLSs, LOE, Commande robuste adaptative, " Crazyflie 2.0
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Introduction générale

De nombreux systemes mécaniques peuvent étre modélisés comme un corps rigide
ou une interconnexion de plusieurs corps rigides. Par exemple, les véhicules marins
et aérospatiaux tels que les spationefs, les véhicules aériens sans pilote (UAV), les
satellites et les véhicules sous-marins autonomes peuvent étre tous considérés comme

des systeémes de corps rigides [1].

La conception d’algorithmes de controle efficaces d’attitude et d’altitude est d'une
grande importance pour les applications nécessitant un positionnement précis des

systemes corps rigides tels que les satellites et les engins spatiaux.

Par conséquent, de nombreux chercheurs des communautés de ’aérospatiale et
du controle ont mis au point les probléemes de contréle, ce qui a mené a de nom-
breuses activités depuis les années 1960. Ces problemes fondamentaux présentent

de nombreux défis théoriques et pratiques.

Plusieurs problemes liés a ce sujet ont été étudiés dans la littérature. Parmi ces
problemes, on peut citer le contrdle d’attitude du corps rigide qui a été étudié sous
différentes perspectives et en utilisant différentes représentations d’attitude (voir,
par exemple, [3-7]). L’autre probleme qui a également été étudié dans la littérature,
mais a un degré moindre que le probleme de controle d’attitude, est le probleme de
suivi de position qui consiste a considérer la dynamique de translation et de rotation
du systeme. En raison de la nature sous-actionnée du systeme, une méthode pratique
courante consiste a procéder a une conception de controle hiérarchique ou I'attitude
du systéme est utilisée pour diriger la poussée afin de contrdler la position et la
vitesse linéaires du systeme. L’attitude désirée est ensuite utilisée comme référence

dans la dynamique de rotation pour générer les entrées de couple appropriées.

Le controle de la position des VITOL UAV a fait 'objet d'un intérét consid-
érable de la part de nombreux chercheurs. Cependant, malgré ces efforts consid-
érables, il est encore possible d’améliorer le traitement efficace des perturbations
externes, des parametres inconnus des systemes et des singularités de controle. Les
controleurs présentés dans [8], [9] et [10], bien qu’ils réalisent des résultats de con-
vergence globaux, mais ils ne prennent pas en compte les incertitudes des modeéles,
chose qui est cruciale dans les applications du monde réel. En pratique, 'inertie
du systéme n’est pas connue avec précision en raison des variations de la masse
et de la forme pendant le vol dues, par exemple, a la consommation du carburant
et a la manipulation des objets etc. Les perturbations externes, I'imperfection des
capteurs ainsi que les défaillances potentielles de 'actionneur entrainant une Perte

d’Efficacité, connu sous 'acronyme anglais LOE (Lose Of Effectivness), des entrées
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Introduction générale

de commande sont également des facteurs importants a prendre en compte dans
les applications pratiques. Dans [11], un controleur de suivi d’attitude adaptatif &
temps fini, avec quelques propriétés de robustesse contre les perturbations externes
et les incertitudes d’inertie, a été proposé. Dans [12], une loi de commande tolérante
aux défauts utilisant une allocation de contrdle en ligne a été proposée pour gérer
simultanément les perturbations externes, l'inertie inconnue et la perte d’efficacité
des actionneurs, pour le probleme du contréle d’attitude. Un schéma de controle
non linéaire adaptatif tolérant aux défauts a été proposé dans [13] pour le controle
de I'attitude et de l'altitude d’un quadrotor afin de prendre en compte le LOE des
actionneurs. Dans [14], un controleur adaptatif a été développé pour une classe des
systemes non linéaires qui présentent des défaillances d’actionneurs. Ce dernier a

été appliqué au modele longitudinal d’un avion.

La contribution principale de notre travail est la proposition d'un controleur de
suivi adaptatif pour les UAV VTOL dans le cas d’une inertie du systeme inconnue,
un biais gyroscopique et une perte d’efficacité partielle des actionneurs et en con-
sidérant aussi que le systeme subit des perturbations externes inconnues. Comparé
a Papproche proposée par [12] appliquée au controle d’attitude avec des mesures de
vitesse angulaire parfaites, notre travail aborde un probleme plus complexe qui con-
siste en une commande en position d'un UAV, qui inclut notamment le probleme de
la commande d’attitude. De plus, dans le présent travail, nous considérons un biais
gyroscopique inconnu chose qui n’a pas été considéré dans [12]. Comme c’est le cas
dans [8] et [9], la stratégie de conception qu’on propose, repose sur la méthode du
backstepping en raison de la structure de la dynamique de translation et de rotation

du systeme.

Une implémentation expérimentale de deux approches nonlinéaires a été mise
ceuvre avec succes sur la plateforme open source crazyflie 2.0 afin de valider la

faisabilité et tester les performances de ces deux approches.

PUBLICATIONS

Le travail réalisé dans cette these a fait I'objet des publications suivantes:

Publication internationale

o Benrezki RR, Tayebi A, Tadjine M. ”Adaptive trajectory tracking control
for VTOL-UAVs with unknown inertia, gyro-bias, and actuator LOE” Inter-

national Journal of Robust and Nonlinear Control, 2018, vol. 28, no 17, p.
16
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5247-5261.
https://doi.org/10.1002/rnc.4308. IF : 3.856

Conférences internationales

o Benrezki RR, Tadjine M, Yacef F and Kermia O. "Passive fault tolerant
control of quadrotor UAV using a nonlinear PID” Robotics and Biomimetics
(ROBIO), 2015 IEEE International Conference on ROBIO’15, zuhai, China
2015, pp. 1285-1290.

ORGANISATION DE LA THESE

Cette these est divisée en 4 chapitres. Le chapitre 1 présente une introduction
aux UAV a savoir les différentes représentations d’attitude, la modélisation du corps
rigide ainsi qu’'une méthode de reconstruction d’attitude passive, qui sera utilisée
lors de la synthese de la loi de commande. A la fin de ce chapitre, nous présentons
quelques outils et fondements mathématiques nécessaires pour la suite de notre

étude.

Dans le chapitre 2 nous présentons la plateforme open source crazyflie 2.0 afin
de montrer ses avantages tres intéressants du point de vue architecture mécanique
rigide et légere, son architecture électronique compacte et son architecture logicielle
qui repose sur un noyau de systeme d’exploitation temps réel qui est le FreeRTOS. Le
systéme de localisation en 3D LPS (Loco Sositioning System), congu par la méme
société, est également a son tour présenté dans ce chapitre. Cette plateforme a
été utilisée pour faire 'implémentation des lois de commande démontrées dans le

chapitre 4.

Dans le chapitre 3, nous synthétisons une loi de commande adaptative de suivi
de position pour les UAV VTOL dans le cas ou l'inertie du systeme est inconnue,
I’existence d’un biais gyroscopique et d’une perte d’efficacité partielle des actionneurs
et en considérant aussi que le systéme subit des perturbations externes inconnues.
Les performances du schéma de commande proposé dans ce chapitre sont validées

par simulation.

Dans le chapitre 4, nous montrons la synthese ainsi que les résultats d’implémentation
de deux algorithmes de commande de suivi de trajectoire sur la plateforme crazyflie
2.0. 1l s’agit d’un premier algorithme qui est une approche pratique nommée ap-

proche simplifiée. La deuxieme approche repose sur la stratégie du backstepping.
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Chapitre 1

Modélisation dynamique d’un
corps rigide, notion de
représentation d’attitude et outils

mathématiques



1.1 Introduction

1.1 Introduction

Dans ce chapitre, nous allons passer en revue quelques fondements mathématiques
utilisés dans le développement et I’analyse des lois de commande. Une composante
majeure de ce contexte implique la définition des paramétrisations d’attitude util-
isées pour décrire 'orientation du systéme (corps rigide). Une description de ces
paramétrisations d’attitude et de certaines de ces propriétés est fournie dans la sec-
tion 1.2. Cependant, pour une description plus compléte de ces paramétrisations, le
lecteur est invité a consulter [15],[2] et [16]. Les équations qui régissent sur la dy-
namique de 'UAV (modele du systeéme) sont définies dans la section 1.3. Dans la sec-
tion 1.4, nous décrivons les algorithmes de reconstruction d’attitude, qui cherchent
a récupérer une solution de forme fermée pour l'attitude d’un corps rigide, sans
utiliser d’observateur ou de filtre. Dans les sections 1.5 et 1.6 nous allons présenté
quelques définitions sur la stabilité des systémes physiques et quelques outils math-
ématiques nécessaires, en donnant certains détails mathématiques préliminaires qui
seront utiles lors de la discussion des algorithmes de controle et d’estimation dans

le chapitre 3.

1.2 Représentation d’attitude

1.2.1 Reperes inertiel et mobile

Pour représenter la position et 'orientation (position angulaire) d’un aéronef (corps
rigide), nous utilisons des reperes de coordonnées formés par un ensemble de trois
vecteurs orthonormés qui obéissent a la regle de la main droite. Nous introduisons

deux référentiels [17]

1. Le repére inertiel :
Le repere inertiel, noté Z, est attaché a un point de la surface de la terre.
Nous associons & Z I’ensemble des axes {é1, és, €3}, ol é; pointe vers le nord,
és pointe vers 'est et é3 pointe vers le centre de la terre supposé plat.

2. Le repere mobile :

Le repere mobile orthonormé, noté B, est attaché au centre de gravité du

véhicule. Nous associons & B I'ensemble des axes {ej, ez, e3}, ou cette base
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1.2 Représentation d’attitude

orthonormée est prise de telle sorte que e; est dirigé vers le devant le véhicule,

es pointe vers la droite et ez est dirigé vers le bas.

1.2.2 Angles d’Euler

La représentation en angles d’Euler est la méthode la plus intuitive pour la paramétri-
sation d’attitude. Introduite par Leonard Euler, cette méthode permet de paramétrer
I'attitude du repere mobile liée au centre de gravité du corps par rapport au repére
inertiel par trois angles de rotation successifs (Euler) autour des axes du repére in-
ertiel. L’orientation d’un corps rigide dans un espace euclidien tridimensionnel est
donnée par (¢, 6,1) ou, les trois parametres sont appelés roulis, tangage et lacet

respectivement. Une rotation autour des axes z,y et Z est montrée ci-dessous :

1 0 0
Ri(¢) =10 cos¢p —sing
0 cos¢ sing

cos 0 sind
R;(0) = 0 1 0
—sinf 0 cosf
cosyy —siny 0
R;(¢) = | sinyy  cosyp 0
0 1 1

Comme le vecteur de base orthogonal est modifié apres chaque rotation, il est
possible de représenter une orientation quelconque en effectuant une rotation au-
tour de trois axes, noté ensemble symétrique, ou une rotation autour de deux axes
seulement, noté ensemble asymétrique, a condition que les rotations successives ne
se font pas autour du méme axe. De cette maniére, il est possible de définir douze
séquences d’angles d’Euler, associées a 12 matrices d’attitude. Par exemple, effec-
tuant 3 rotations dans l'ordre (r — y — z), la matrice cosinus directeur résultante

peut étre écrite comme suit:
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1.2 Représentation d’attitude

R = Rs(¢) Ry (0) R=(¢)
c(0)e(¥) )
c(0)s(¥) s(@)s(0)s(¢) +c(d)c(v) c(d)s(0)s(v) — s(P)e(v)
—s(0) s(¢)c(0) c(@)c(0)

avec c(-) et s(-) désignant les opérateurs cosinus et sinus. Les ensembles d’angle
d’Euler représentent les parametres minimaux de paramétrisation d’attitude. Ils
sont faciles a visualiser en raison de leurs définitions physiques claires; par contre ils
présentent tous I'inconvénient d’étre singuliers (Gimbal Lock). Pour les ensembles
d’angle d’Euler asymétriques, § = 47 donne une singularité géométrique. Pour les
ensembles d’angle d’Euler symétriques, la singularité géométrique se produit lorsque

0 = £km ou k est un entier quelconque (k =1,2,...).

1.2.3 Matrice des Cosinus Directeurs (Rotation)

La matrice de rotation, également connue sous le nom de matrice de cosinus directeur
(DCM), est la représentation la plus répandue de l'attitude d’un corps rigide, noté R
chaque rotation du repere mobile B par rapport au repére inertiel Z comme illustré
dans Fig 1.1. Une matrice R € R**3 orthogonale et tridimensionnelle est considérée

comme une matrice de rotation si elle est élément dans ’ensemble :

SO(3) .= {R € R¥?|det(R) = 1|R"R = RR" = I3,3} (1.1)

Le groupe orthogonal spécial (Special Orthogonal group) SO(3) C R3*3 est formé
des matrices de rotation, sous 'opération de multiplication de matrice. L’abréviation
SO fait référence aux propriétés des matrices de rotation. Cet ensemble est souvent
utilisé car il offre une représentation globale et unique de I'orientation d’un repére de
référence. Nous appelons cet ensemble, espace de rotation. La matrice de rotation
R € SO(3) peut étre utilisée pour mapper les coordonnées vectorielles d’une image
a une autre. L’orientation du repere mobile B par rapport au repeére inertiel Z peut

étre décrite par trois vecteurs [18]
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1.2 Représentation d’attitude

Ip- a1 5 Yz Tp- 21

Iv | s .4 v | s s 45 |~ 5

X5 = Ys - Tz Ys = Ys Yz Zp = Ys - 21 (1-2)
ig- a1 28Ut B 21

ou, Tz, yr et Yz sont les vecteurs de coordonnées attachés au repere Z. g, yg et
Zp sont les vecteurs de coordonnées attachés au repere B, et 5 B, fog et ZZB sont
des vecteurs unitaires orthogonaux 1'un a lautre. u - v = ||u||||v|| cos ¥ représente le
produit scalaire et ¥ est 'angle entre les vecteurs u et v. La matrice de rotation R

peut étre définie comme suit [19]

Ip-T1z Yp-T1 ZB-I1
R = (IXB 27 IZB) =\|25-9r Us-Yr 28Uz (1.3)

T2 YB' 21 ZB* %I

La correspondance entre un vecteur b € R? exprimé en B et un vecteur r € R3

exprimé en Z peut étre écrite comme

r = Rb (1.4)

I i B

R

Figure 1.1: Rotation de B par rapport a [

1.2.4 Quaternion unitaire

La représentation quaternion unitaire d’une attitude est une paramétrisation a qua-

tre éléments définie sur ’espace défini par

Q:={Q=1(q0,0) ERxR’ | § +¢"¢=1} (1.5)
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1.2 Représentation d’attitude

Pour désigner le quaternion unitaire, on utilise la notation @ = (g, q) € Q, ou
g € Ret qge R3.

Le quaternion unitaire est souvent considéré comme une représentation azis-angle
du fait que l'orientation relative de deux référentiels peut toujours étre exprimée par
une seule rotation d'un angle ¢ autour d'un axe (de longueur unitaire) é, ou dans

ce cas le quaternion unitaire peut étre écrit comme [17]

Q = (0, 9) = (cos(¢/2,sin(¢/2)é) (1.6)

En raison de I'utilisation de quatre éléments, le quaternion unitaire est un paramé-
trage excessif de 'espace de rotation SO(3). C’est-a-dire que la transformation a
partir de S* — SO(3) est une carte a deux voix. Cette caractéristique entraine cer-
taines difficultés dues a la multiplicité des solutions d’équilibre (qui se rapportent au
méme point dans I'espace de rotation) lors de 'utilisation de cette représentation.
Cela est di au fait qu’'un repere de coordonnées dont 'orientation est décrite par le
quaternion unitaire () est physiquement équivalent au repeére de coordonnées dont

'orientation est définie par le quaternion unitaire —@ [20].

Par conséquent, si l'orientation de deux reperes mobiles différents (chacun pris
par rapport au repere inertiel) est décrite par le quaternion unitaire Q) et —@,
I'orientation des deux repéres mobiles est physiquement équivalente et ils ont la

méme matrice de rotation en utilisant le paramétrage SO(3).

En fait, la matrice de rotation a neuf éléments peut étre exprimée en foction
du quaternion unitaire a travers le mappage de Rodrigues R(Q) : @ — SO(3) est

donnée par

R(Q) = Izx3 + 25(q)* — 2905 (q), (1.7)

a partir de laquelle on peut facilement confirmer R(Q) = R(—Q)

La composition de deux rotations décrites par deux quaternions )1 et Q5 résulte
par le produit des deux quaternions, noté Q3 = (g3, q3) € Q est donné par

Q3 = Q10 Q2 = (¢01902 » 90192 + Go2q1 + S(q1)q2) (1.8)

Un élément d’identité Q; = (1,0,0,0) est le résultat du produit d’un quaternion

unitaire Q = (qo, q) avec son inverse Q! = (qo, —q).
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1.2 Représentation d’attitude

En utilisant la propriété de transformation vectorielle décrite en (1.4). Pour un

vecteur v € R? donné, ol vz = Rug, on peut écrire

r=QOipo Q" (1.9)

ou @ est le quaternion unitaire associé a la matrice de rotation R et vz = (0 vz)

et v = (O UB)

De nombreux chercheurs s’appuient sur la représentation des quaternions en rai-
son des avantages significatifs qu’elle offre par rapport a la représentation SO(3).
Un avantage peut étre attribué aux propriétés mathématiques uniques du quater-
nion, qui donnent souvent des démonstrations simplifiées par rapport aux travaux
qui reposent uniquement sur le SO(3). Un autre avantage du quaternion unitaire
provient du fait qu’il est représenté par un vecteur (de quatre éléments) au lieu
d’une matrice orthogonale 3 x 3, ce qui peut étre utile. Par exemple, lors de la mise
en ceuvre d'un algorithme de controle basé sur le quaternion unitaire (ou lors des
simulations), la préservation des propriétés de la représentation d’attitude devient
importante. Pour s’assurer qu'un vecteur conserve les propriétés d'un quaternion,
on peut simplement normaliser le vecteur on faisant la division par sa norme. Par
ailleurs, préserver les propriétés SO(3) d’une matrice 3 x 3 implique des algorithmes
plus compliqués, tels que I'algorithme d’orthonormalisation de Gram-Schmidt (voir,

par exemple, [21]).

Quaternion unitaire et Angles d’Euler

Le quaternion unitaire peut étre généré en utilisant les angles d’Euler comme suit

[18] :
e(D)e®)e(®) + 5(2)s(D)s(2)
o) | s@e®e®) - o@)s(2)s()
9= <q> [ e©)s(@)e®) + s(2)e(D)s(2) (110)
e(2)e(®)s(2) — s(2)s(0)e(2)

avec c(-) et s(-) désignant les opérateurs cosinus et sinus respectivement. Le

quaternion peut également étre converti en angles d’Euler comme suit :

24



1.3 Modéle dynamique d’un VTOL

o atan2(2nq1 + q2q3), 1 — 2(¢% + ¢3)
01 = arcsin(2(ng2 — qzq1)) (1.11)
W atan2(2(ngs + q1q2), 1 — 2(¢3 + ¢3))

ou, atan2(-) : R x R — (—m, 7| désigne la tangente inverse a quatre quadrants.
Il est facile de vérifier que Q) = Q; pour ¢ = 0,0 =0et vy =0

1.3 Modele dynamique d’'un VTOL

Le modele dynamique d’'un UAV VTOL ( Fig 1.2 présente l’exemple d’un ducted
fan) est composé de deux parties. Une premiére partie qui représente la dynamique
de translation et une second partie représente la dynamique de rotation. Cette
décomposition est utile lors de la synthese du contrdleur car la connaissance de la
nature cascade du systeme permettra de diviser la problématique de conception du
controleur en des sou-problémes simples a résoudre, comme nous allons le voir dans
le chapitre 3. Les commande synthétisées concerne tous les VTOL en générale, pour
plus de détaille sur la distribution d’énergie dans le cas du Ducted fan le lecteur est
orienté vers [22]. Ci-dessous on présente le modele de la dynamique de translation
et de rotation du systeme.

Dynamique de la translation

p="v (1.12)
T
U = gés — ERTé3 (1.13)
Dynamique de la rotation

| —q7

O=- 1 QO (1.14)
2| qolsxs + S(q)

JQ=—-S(Q)JQ+ AT +d (1.15)

ou p et v représentent respectivement la position et la vitesse linéaire du repére
mobile B par rapport au repere inertiel Z, exprimée en Z. T € R est la poussée
du systeme, qui est supposée étre dirigée le long de axe e3. g désigne ’accélération
due a la gravité et m représente la masse du systéme, J € R3*3 dénote la matrice

d’inertie du systéme et € R3 est la vitesse angulaire exprimés en B. L’entrée de
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1.4 Reconstruction d’attitude

Figure 1.2: Repere inertiel, repeére fixe et forces exogeénes

commande du systéme notée 7 € R? est le couple exogene appliqué au VTOL et

d € R3 est le couple de perturbation externe.

1.4 Reconstruction d’attitude

En général, le probleme d’extraction d’attitude pour une seule paire de vecteurs
peut étre formuler comme suit: étant donné deux vecteurs u et v, ou ||ul| = ||v]|,

nous souhaitons trouver une orientation Ry € SO(3) qui satisfait

Rju=v (1.16)

Notez que (1.16) peut également étre exprimé en utilisant le quaternion unitaire

7]-ae
v

ou nous cherchons une expression pour le quaternion Q4. Dans [23], une solution

comme suit:

© Qq (1.17)

u

intuitive a ce probleme a été décrite. Une solution similaire a été proposée dans le

lemme suivant:

Lemme 1.1. [9] Etant donné deux vecteurs u et v, ott ||u| = ||v]| # 0, et ot u # —v;
alors, une solution pour I'unité quaternion Qg = (g0, qq) qui satisfait (1.17) existe

et est donnée par
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1.5 Concept de la stabilité

1 ul|?2 + ulv
qao = 71/ Il (1.18)

iV~ 2
1 1
“ Tl \/ el + i) 1)

Remarque 1.1. Comme discuté dans [23], cette extraction utilise le vecteur qui

est orthogonal a la fois a u et a v comme axe de rotation. En raison de ce choix,
cette méthode extrait la solution au probléme qui minimise 1’angle de rotation.
Compte tenu de la solution du quaternion unitaire par (1.18) et (1.19), une matrice
de rotation qui vérifie (1.16) peut également étre trouvée en utilisant la methode

présentée dans [24].

1.5 Concept de la stabilité

L’étude des systemes dynamiques pose différents types de problemes de stabilité.
Nous présentons dans cette section les principes de base de la stabilité des points
d’équilibre. Nous nous intéressons principalement a la méthode directe de Lyapunov,
une méthode qui a trouvé le total succes dans la communauté des automaticiens.
Cette derniere est basée sur le concept d’énergie, elle détermine la stabilité des sys-
temes en construisant une fonction scalaire des états du systeme dont on examinera
la variation temporelle [25]. L’étude de la stabilité differe en fonction de la nature
autonome ou non-autonome des systemes. Le concept de stabilité de Lyapunov est
valable pour ces deux types de systemes. Nous allons présenter la méthode directe de
Lyapunov pour les systemes autonomes ainsi que le théoreme de LaSalle qui permet
de complété la démonstration de la stabilité asymptotique. La stabilité au sens de
Lyapunov est étendue aux systéemes non autonomes ou plusieurs variantes existent
comme les concepts de stabilité uniforme, asymptotique uniforme et exponentielle.
Nous présenterons aussi le Lemme de Barbalat , une fois utilisé correctement pour
les systemes dynamiques, en particulier les systemes non autonomes, il peut per-
mettre de résoudre de maniere satisfaisante de nombreux problemes de stabilité

asymptotiques [26].

1.5.1 Systéme autonome

Un systeme autonome peut étre écrit sous la forme suivante
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1.5 Concept de la stabilité

= f(2), a(to) = a0 (1.20)

ou f: D — R" est localement lipschitienne dans le domaine D C R". Supposant
que . € D et un point d’équilibre du systeme (1.20) (i.e. f(xz.) = 0. Sans perte
de généralités, I'étude de stabilité vas étre présenté en prenant le cas ou le point
d’équilibre est l'origine, i.e. . = 0. Un simple changement de variable est présenté
dans [25] montre comment ramené le poin d’équilibre a I'origine dans le cas ot il est

non nul. L’étude de la stabilité au sens de Lyapunov se fait de la maniere suivante

Définition 1.1. [25] L’état d’équilibre z = 0 est dit stable si, pour tout R > 0, il
existe r > 0, tel que si [|z(0)|| < r, alors ||z(t)|| < R pour tout ¢ > 0. Sinon, le point
d’équilibre est dit instable.

Définition 1.2. [25] Si le point d’équilibre est stable et que r peut étre choisi de
sorte que
|z(0)]] <r= tlim z(t) =0 (1.21)
—00

alors le point d’équilibre x. est dit asymptotiquement stable

Théoreme 1.1. [25] Soit x. = 0 un point d’équilibre du systéme (1.20) et D C R™
un domaine qui continent ce point d’équilibre. Soit V : D — R wune fonction

continuellement différentiable telle que

e V(0)=0 et V(x)>0 dans D — {0}

. V(x) <0 dans D

Alors x. = 0 est stable.
De plus, siV <0 dans D — {0}

Alors . est asymptotiquement stable.

1.5.1.1 Principe d’invariance de La Salle-Krasovskii

Il permet de démontrer la stabilité asymptotique quand la dérivé de la fonction de

Lyapunov est V < 0 (semi définit négative).

Théoréme 1.2. Soit Q. = {z € D|V(z) < ¢} positive et invariant par rapport
(1.20) o V : D — R est continuellement différentiable tel que ¢a dérivé est semi
définit négative V < 0. Soit S = {z € Q.|V = 0} et soit M le plus grand ensemble

invariant dans S alors pour tout x(0) € Q., x(t) - M
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1.5.2 Systeme non-autonome

Un systeme non-autonome peut étre écrit sous la forme suivante

T = f(t,x) (1.22)
dont z, = 0 est son point d’équilibre.

Définition 1.3. [25] l'origine est un point d’équilibre stable au sens de Lyapunov
pour le systeme si Ve > 0,Vty > 0, s'il existe un scalaire positif d(e, ) tel que
|lzol| < (e, to) = [|(t, to, x0)|| < €,V > ty. Voir Fig 1.3.

Figure 1.3: Equilibre stable

Définition 1.4. [27] Une fonction continue a : [0,00) — [0,00) est de class K
(o € K) si elle strictement croissante et que «(0) = 0.

De plus si a(r) — 0o et r — oo alors «v est de class Ky (o € Ky).

Définition 1.5. [27] Une fonction (5 : [0,00) x [0,00) — [0, 00) est de class KL si :

o [(-,59) est de class K pour chaque s fixé
e [(r,-) est décroissante et S(r,s) — D quand S — oo pour chaque r fixé.

Définition 1.6. [27] x = 0 est uniformément stable si il existe une fonction class K

a(-) et une constante c tel que

lz@ < allz(@)ll, vV t =t et |lz(t)] <c

si ¢ = oo alors © = 0 est globalement uniformément stable
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Définition 1.7. x = 0 est uniformément asymptotiquement stable si il existe une

fonction class IC 5(-, ) tel que

le@)] < BUlz(to)ll, t —t) ¥V t =ty et [Jx(to)]l < c

Si ¢ = 0o (pour toute condition initiale) alors x = 0 est globalement asymptotique-

ment uniformément stable

Définition 1.8. = = 0 est uniformément exponentiellement stable si 5(r,S) =
kre=?S
pour k> 04> 0 [la(t)] < klz(0)fje )

Théoréme 1.3. [27] Consicérons le systéme (1.22), Soit D C R™ incluant z..
Supposons que f(t,x) est continue dans t et qu’elle est localement Lipschitienne
dans x pour tout t > 0 et x € D

Soit V (t,z) une fonction continuellement différentiable, tel que

e Wi(z) <V(t,x) < Wh(x)

e V est semi-définie négative i.e. V = %—‘; + % <0

pour toutt > 0 etx € D, ou Wi(x) et Wy(x) sont deux fonctions définies positives

dans D. Alors x. = 0 est uniformément stable.

Théoréme 1.4. Six, est un point d’équilibre du systéme(1.22) uniformément stable

et qu’il existe une fonction Wy définit positive. Alors si

V(t,x) < —W;s(x) (1.23)

xe est uniformément asymptotiquement stable.
Si D € R™ et Wi(x) est radialement non bornée. Alors x. est globalement unifor-

mément asymptotiquement stable.

Théoréme 1.5. Consicérons le systéeme (1.22), Soit D C R™ incluant x.. Supposons
que f(t,z) est continue dans t et qu’elle est localement Lipschitienne dans x pour
toutt > etx € D

Soit V (t,z) une fonction continuellement différentiable, tel que
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1.5 Concept de la stabilité

o kallz]]* S V(t x) < Kyflf®

e V(t,a) < —kllz||”
pour toutt >0 et x € D ou a, ki , ke, ks sont strictement positive. Alors le point
d’équilibre . est uniformément exponentiellement stable.
Si D € R"™ alors le point d’équilibre globalement uniformément asymptotiquement
stable.

1.5.2.1 Lemme de Barbalat

Certaines méthodes mathématiques permettent de démontrer la convergence du
systeme commandé lorsque la méthode d’analyse de la stabilité donne un résultat

incomplet.

Dans le cas ou la dérivée de la fonction de Lyapunov est semi-définie négative pour
un systeme non-autonome, le lemme de Barbalat permet de prouver la convergence
vers zéro de 'erreur résultante d’une boucle de commande ou méme d’une erreur

d’estimation comme dans le cas de la commande adaptative directe ou indirecte [28].

Lemme 1.2. [26] Si la fonction différentiable f(¢) a une limite finie quand ¢ — oo

et si f est uniformément continue, alors f(t) — 0 quand ¢ — oo

L’application de ce lemme pour I'analyse de la stabilité de Lyapunov ce fait grace

au lemme suivant.

Lemme 1.3. [26] Si la fonction scalaire V' (z,t) satisfait les conditions suivantes

o V(z,t) a une borne inférieure

o V(x,t) est semi définie négative

o V(z,t) est uniformément continue dans le temps

Alors V(z,t) — 0 quand t — oo

1.5.3 Inégalité de Young

Cette inégalité permet de réécrire le produit de deux variables a et b réelles positives
ou nulles, pour tous réels p et q strictement positifs tels que % + % =1,ona:
ab? b

ab < — + — (1.24)
p q
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1.6 Outils mathématiques

1.6.1 La Matrice Antisymétrique

Tout au long de ce travail, nous utilisons de maniere extensive la matrice asymétrique.
En fait, la maitrise des proprietées de cette matrice est trés important et comme
M.D. Shuster avait dit, «on pourrait dire sans justifier, que I’étude théorique de
Iattitude est I'’étude de la matrice antisymétrique [[u]]» [15]. Soit ¢ = [q1 g2 g3]7 € R?
et p = [p1 po p3]T € R3 désignent deux vecteurs arbitraires. La matrice asymétrique
S(q) : R? — R3 x R3 est donnée par

0 —q3 g2
S@a=1| ¢ 0 —aq (1.25)
—q2 ¢ 0

Ci-dessous quelques propriétés utiles de cette matrice sont données

Pour une liste plus compleéte, le lecteur est renvoyé a [15], page 446 :

1.6.2 Projection

Tout au long de ce manuscrit, nous utiliserons le mécanisme de projection dans
I’adaptation pour nous assurer que les estimations des parameétres restent dans un
domaine précis. Cela va permettre de garantir un certain niveau de robustesse en
évitant que les estimations des parametres ne dérivent pas dans le temps en présence
de mesures bruitées. Cela permettra également, dans certains cas, d’empécher les
estimations de parametres de s’annuler et d’éviter les problemes de singularité dans
la loi de commande. Soit J € R™ Pestimation de € R™ et 9 = 4. La fonction de

projection est définie comme suit [29]:
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y if P(D) or VyPTy <0

<0
> 1.30
<[ - c(ﬁ)VvZ—P> y otherwise (1.30)

Proj(d, y, P) = {

ot VyP(9) = 7;(9) et ¢(d) = min{1, @}, pour certains € > 0, avec P(1) étant
une fonction convexe qui sera définie plus tard. Cette projection garantit que pour
tout J(0) € I := {J € R¥| P@) < 0}, on a d(t) € I, := {J € R¥| P®W) < ¢},
pour tous t > 0. De plus, la fonction de projection bénéficie des propriétés utiles

suivantes: 97 Proj(d,y, P) > 97y et ||Proj(d,y, P)|| < ||y||.

1.7 Conclusion

Dans ce chapitre, les différentes représentation d’attitude ont été présentées en
énumérant les avantages et les inconvénients de chaque méthode a fin de justifier
le choix des quaternions. Le modele dynamique de la translation et de la rotation
du VTOL UAV a été présenté suivie par la présentation d’un lemme qui montre la
reconstruction d’attitude et de poussée a partir d’une accélération désirée. A la fin
du chapitre nous avons présenté quelques fondements mathématiques nécessaires a
savoir les principes fondamentaux du concept de la stabilité, le lemme de Barbalat et
le mécanisme de projection. Ces outils seront nécessaires dans le design et ’analyse

de la stabilité dans les chapitres 3 et 4.
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Chapitre 2

La plateforme Crazyflie 2.0



2.1 Introduction

2.1 Introduction

Récemment, diverses platesformes open source traitant des UAV de type quadro-
tors ont été développées. Une étude comparative de ces platesformes quadrotor est
donnée dans [30]. Dans ce chapitre nous allons présenter Iarchitecture matérielle et
logicielle de la plateforme nano quad "Crazyflie 2.0” (voir Fig 2.1) congue par la so-
ciété suédoise Bitcraze. Cette plateforme sera utilisée par la suite pour implémenter

et valider des algorithmes de commandes.

Figure 2.1: Crazyflie 2.0

2.2 Crazyflie

2.2.1 Caractéristiques générales

Le Crazyflie 2.0 est un projet open-source, le code source ainsi que les informations
sur le matériel sont disponibles gratuitement en téléchargement. De nouvelles fonc-
tionnalités sont ajoutées grace aux mises a jour régulieres, celles-ci peuvent étre

effectuées via la liaison radio ou via Bluetooth. Avec le Bluetooth Low Energy, ce
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2.2 Crazyflie

module pourra étre controlé avec un smartphone iOS ou Android ou a partir d’'un
ordinateur utilisant le module Crazyradio PA. Ce dernier offre la possibilité de gérer
les cartes d’extensions installées, de controler les parametres de vols, ainsi que de
diriger ’appareil par le biais d'un joystick ou d’'une manette disposant de 4 axes

analogiques.

Computer Crazyradio
Attitude Setpoints
Position Setpoints

Parameters adjusting ...
* Python/QT GUI b
\.& Logging states, parameters... - . _.

Python/PyUsB P USB firmware PEPCTL L >
Radio driver ’,a'
| S — /. ” )
N 4
P Crazyflie 2.0
S
Bluetooth’

Figure 2.2: Architecture du CF

Au niveau Application (Haut niveau), la plateforme se divise en deux systemes
distincts comme le montre la figure 2.2. On trouve le Firmware (section 2.4) qui
réside dans le drone lui-méme et qui est chargé des fonctions critiques comme la
mesure des capteurs, ’exploitation des données et la stabilisation de vol en plus de
d’autres taches moins prioritaires. Le deuxieme systéme qui permet la géstion du
CF est le PC client (section 2.6) qui est exécuté sur une station de base (PC ou
autres) séparée du drone. Ce client entretient les parametres du contréle du vol, le
flot de données de location VRPN (Virtual-Reality Peripheral Network) ainsi que
I’enregistrement des données du log. Ces deux systéemes communiquent entre eux a
travers un port USB radio qui est branché au PC. Le tableau ci-dessous récapitule

les détails techniques du nano quad.
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2.2 Crazyflie

- Poids: 27 gr

- Dimensions: 92 x 92 x 29 (de moteur & moteur et avec le support)

Compatible

Radio

Microcontroleurs

Connecteur USB

Capteurs

Caractéristiques de vol

Connecteurs supplémentaires

- i0S, Android (avec le Bluetooth LE)

- Windows, MacOSX, Linux (nécessite le Crazyra-
dio ou Crazyradio PA)

- amplificateur radio de 20 dBm testé a plus de 1
km (portée a vue) avec le Crazyradio PA

- bluetooth Low Energy compatible iOS et An-
droid

- radio compatible avec Crazyflie et Crazyradio

- STM32F405, microcontroleur principal (Cortex-
M4, 168 MHz, 192 KB SRAM, 1 MB de mémoire
flash)

- nRF51822, gestion alimentation et radio (Cortex-
MO, 32 MHz, 16 KB SRAM, 128 KB de mémoire
flash)

- EEPROM 2 KB

- chargeur LiPo integré avec trois modes (100 mA,
500 mA, 980 mA)

- utilisation en USB OTG possible

- gyroscope 3 axes (MPU-9250)

- accélérometre 3 axes (MPU-9250)

- magnétometre 3 axes (MPU-9250)

- capteur de pression haute précision (LPS25H)

- 7 minutes de temps de vol maxi avec la batterie
originale

- 40 minutes de recharge avec la batterie originale
- charge maxi recommandée: 15 grammes

- Vee (3 Vee, 100 mA max)

- GND

- VCOM (VBAT ou VUSB, 1 A max)

- VUSB (entrée et sortie)

- 12C (400 kHz)

- SPI

- 2x UART

- 4 x GPIO
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2.2 Crazyflie

2.2.2 Microcontroleurs

Le crazyflie 2.0 est équipé de deux microcontréleurs. Le premier est un STM32F405
qui embarque un processeur ARM Cortex-M4 et est utilisé pour exécuter 'application
principale. Le processeur a une architecture 32 bits et peut fonctionner a 168 MHz.
L’ARM Cortex-M4 integre une unité de calcul en virgule flottante (UVF) qui sup-
porte touts les types de données et les instructions de traitement de données [31]. Le
deuxiéme microcontrolleur du Crazyflie s’occupe de la gestion de I'alimentation et
de la radio. Ce microcontroleur est un ARM Cortex MO (nRF51822) qui fonctionne
a 32MHz et possede un module de communication Bluetooth. La figure 2.3 illustre

le role de chaque microcontrdleur [32].

Always ON power domain Power switched by nRF51 (VCC)
10DOF IMU
- 3-axis accelerometer
RF power - 3-axis gyro
| amplifier - 3-axis magnetomer
- Pressure sensor

12C

nRF51822
bzl:tszn | - 16MHZ Cortex-M0
- 16kB RAM, 256KB Flash
= BLE and NRF radio
Wkup/ SPI/12C/GPIO/PWM

5V OW/GPIO

STM32F405

PWM .
Motor driver

- 168MHZ Cortex-M4
- 196kB RAM, 1MB Flash

12C

EEPROM

‘ Power supplies ‘ Expansion port
and battery charger
Charge/

USB Data VBAT/VCC
to STM32

HUSB port

Figure 2.3: Architecture du systeme CF

2.2.3 Centrale inertielle (IMU)

Le crazyflie 2.0 est équipé de 'IMU MPU-9250. Cette derniere renferme un gyro-
scope 3 axes, un accélérometre 3 axes et un magnétometre 3 axes. La configuration
expérimentale se base entierement sur I'IMU pour avoir des mesures d’orientation.
Ces mesures sont données dans le repére du capteur qui est orienté dans la configu-

ration en "X” ou son axe des x étant orienté entre les moteurs 4 et 1.
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2.3 Crazyradio

2.2.4 Autres capteurs

Le crazyflie est équipé, également, d’'un magnétometre et d'un barometre. Cepen-
dant, le protocole radio utilisé limite la taille de la charge utile des paquets envoyés
du Crazyflie au Crazyradio a 29 bytes. Ceci correspond a un maximum de sept

nombre en virgule flottante sur le microcontroleur ARM.

2.2.5 Batterie et alimentation

La batterie utilisée par le Crazyflie 2.0 est une Lithium-Polymer (LiPo) a cellule
unique (3.7V, 240mAh). Ce type de batterie est le plus populaire dans I'industrie
des R/C et offre le meilleur compromis poids énergie stockée. La batterie est fournie
avec un systeme de protection (PCM) attaché a elle pour éviter la surcharge et le
court-circuit. Le taux de décharge de la batterie est de 15C, ce qui permet une durée

de vol de 7 minutes environ.

2.2.6 Moteurs

Contrairement a la plupart des drones a hélice qui possedent des moteur brushless
(sans balais) , le crazyflie 2.0 posséde quatre moteurs a balais & courant continu. Les
moteurs sont de type coreless (avec le rotor sans noyau de fer) ce qui en théorie évite
la perte d’énergie et assure une accélération plus importante. Ils peuvent produire

12000rpm par volt avec une tension nominale de 4.2V.

2.2.7 Heélices

Le Crazyflie possede des hélices conventionnelles 45mm en plastique. FElles ont
tendance a se tordre a cause des collisions et ont besoin d’étre changées régulierement

pour des conditions de vol optimales.

2.3 Crazyradio

Pour communiquer avec le crazyflie il est approprié¢ d’utiliser le Crazyradio. Ce
dernier est une clé USB qui integre le Nordic Semiconductor nRF24LU14. La
fréquence de communication est la bande 2.4GHz ISM. Le nRF24LU1+ est pro-
grammable par USB et le débit peut atteindre 2Mbs.
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2.4 Firmware partie logicielle

2.4 Firmware partie logicielle

La partie logicielle du Crazyflie est basée sur FreeRTOS, un systéme d’exploitation
temps-réel open source (section 2.4.1). Le code source est modifiable sur les deux
microcontroleurs (STM32F405 et nRF51822) par contre seulement la partie logicielle
sur le microcontrolleur principal a été modifié pour les besoins de ’expérimentation.
Avant de relater les modifications et autres ajouts que nous avons opéré, nous allons

présenter le systeme FreeRTOS.

2.4.1 Le systeme d’éxploitation temps réel FreeRTOS

FreeRTOS est un projet mature (premiere version publiée en 2003), stable et tres
largement employé, notamment dans l'industrie. Il a été intégré sur plus de 30
architectures de microcontroleurs différentes, c’est-a-dire quasiment toutes les ar-
chitectures présentes sur le marché ; ce qui en fait le systeme le plus portable.
Le code source du noyau en lui-méme se compose uniquement de quatre fichiers
source en langage C. Le reste du code source du projet se compose des portages
(couches d’abstraction) pour les nombreuses plates-formes matérielles et compila-
teurs supportés, et d’exemples. Ce systéme reste ainsi tres léger quant aux ressources
matérielles exigées (généralement moins de 10 Ko de code programme) ce qui le rend
parfaitement adapté aux systemes embarqués les plus limités. Le noyau FreeRTOS
fournit des fonctionnalités avancées telles que : - le multi-tache, préemptif par dé-
faut, coopératif en option, via un ordonnanceur gérant les priorités - des structures
de données de base (listes, files) ; - des mécanismes de communication entre taches
(“Inter Process Communication”) : sémaphores, mutex ; - des timers logiciels ; -
et une gestion optionnelle de 'allocation de mémoire (“heap”) : trois mécanismes
différents disponibles. Ainsi, le code source du crazyflie est composé de plusieurs
fichiers source .c et de headers .h structurant les différentes couches d’abstraction.
La premiere partie (drivers et répertoires Hal) se charge de la partie hardware, alors
que toutes les opérations sont réalisées a un niveau d’abstraction plus haut. Dans
la section qui suit nous allons voir les principales fonctions (tdches dans FreeRTOS)

qui contribuent a la stabilisation du Crazyflie [31].
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2.4 Firmware partie logicielle

2.4.2 Stabilisation du Crazyflie

La taille miniature du crazyflie présente plusieurs challenges. Par exemple I'inertie
réduite du Crazyflie requiere des controlleurs qui doivent réagir avec une latence
tres réduite. la tache de stabilisation est supposée s’exécuter au moins 500 fois par
seconde, raison pour laquelle son niveau de priorité est le plus élevé dans le firmware.
Pour étre le mieux efficace possible, tous les calculs nécessaires a la stabilisation du

drone sont réalisés au niveau du firmware.

La stabilisation est réalisée en mesurant les états du quadrirotor et en utilisant
des controleurs pour commander son attitude et sa vitesse angulaire. La figure Fig

2.4 ci-dessous décrit le fonctionnement de la tAche de stabilisation.

Radio chip

v

High level
) ) I > commander | ——— -
- | p
Estimator Controller ‘ dist:i;vui:on }_
(EKF)

N A

h 4

POS dek

Sensors

Figure 2.4: Systéme de stabilisation

La stabilisation est réalisée en trois phases, chacune d’elles dépend du type de
la tache voulu. Dans le cas de cette these, il est question de suivie de trajectoire.
La premiere phase est la mesure et 'estimation des états du quadrotor a savoir la
vitesse angulaire, I’accélération, ainsi que la position absolue. Ensuite, nous avons la
phase de commande, qui détermine la position désirée. Enfin, la phase de régulation

qui déplace le drone a la position désirée.

2.4.2.1 Estimation

Il existe, dans la littérature, plusieurs méthodes pour ’estimation de 'attitude et de
la postion. Néanmoins, certaines méthodes sont plus adaptées au cas du Crazyflie

ue d’autres. En effet, dans un systéeme ou nous avons besoin d’avoir des données de
’
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2.4 Firmware partie logicielle

mesure de maniere continue, les mesures provenant des capteurs peuvent étre incer-
taines pour des raisons multiples telles que les erreurs de mesure ou l'inconsistance.
Pour cette raison un filtrage et une fusion de données est nécessaire. Le firmware
open source du crazyflie comprend un filtre complementaire pour faire uniquement
I'estimation de 'orientation et un filtre de Kalman étendu (EKF Extended Kalman

Filter) pour faire 'estimation de I'orientation et de la position.

Dans cette thése nous nous intéressons a l'implémentation de lois de commandes
de suivi de trajectoire, pour cette raison, seul le EKF sera présenté ici, car il fournit

I'information sur la position et 1'orientation.

Le filtre de Kalman est un algorithme qui permet d’estimer les états d’un systeme
a partir d'une séquence de mesures obtenue grace a un ou plusieurs capteurs. Le

modele dynamique du systeme résultant du filtre de Kalman se note comme suit :

x = f(ap_1,ur) + wy

yr = h(xy) + vy

oll xy, ug, et k représentent, I’état du systeme, la commande et la valeur dis-
crete du temps respectivement. Ici, wy et vy représentes les bruits du systeme et
d’observateur qui sont supposés d’étre des bruits gaussiens multivariés a moyens
nuls, @, et Rj sont leurs covariance respectivement. Les fonction f et h sont util-
isées d’une maniere indirect pour calculer la prédiction de 1’état et de la mesure, en

calculant les matrices de dérivées partielles (le jacobien) correspondantes.

Pour le filtre de Kalman d’origine, les hypotheses sont tel que le systeme doit étre
linéaire et les bruits Gaussiens. Mais pour les systémes non linéaires tels que les
CF, le filtre de Kalman d’origine ne peut pas s’appliquer directement. Pour pallier
ce probleme, l'utilisation de 'EKF est recommandée, ce dernier est une variante
du filtrage de Kalman qui peut traiter ce type de systeme. L’EKF effectue un
développement de Taylor du premier ordre pour obtenir une approximation linéaire

du systeme. Plus de détails sont fournis dans [33]

L’algorithme du filtre se déroule selon les étapes récurrentes suivantes :

e La prédiction : a un moment donné, I’état estimé actuel est connu, ainsi que
le modeéle dynamique. A partir de 14, I'état suivant est prédit et devient le

nouvel état estimé, dont les équations sont données comme suit :
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2.4 Firmware partie logicielle

T = f(Zr_1,ur) prédiction de I’état estimé x

P, =F.P,_1F kT + Q prédiction de la covariance estimé

« La correction (ou mise a jour) : l'état estimé doit étre corrigé pour qu’il
corresponde a 1’état réel. Les mesures sont ensuite utilisées pour mettre a
jour I'état estimé. Comme l'estimation accumule des erreurs provenant de
différentes sources, I'erreur cumulée est définie par une matrice de covariance
modifiée a chaque étape de I’algorithme. Les équations pour faire la mis a jour

sont données comme suit :

T = Tr_1 + Kriyp mis a jour de I'estimation d’état
P, = (I — KiHy) Py mis & jour de I'estimation de la covariance
ou
Uk = 2z — h(Zy) I’innovation ou mesure résiduelle
K, = Pty le gain de Kalman presque optimal

HpPyHT+Ry,

ou les matrices de transition d’état et d’observation sont définies comme étant

les jacobiens suivants :

— 9f
Fk_(’)x:ﬁ,uk
_ oh
Hk_axﬁ

2.4.2.2 Commande

Le role de la commande consiste & fournir I'attitude et /ou la position & atteindre, et
cela dépend du fait que nous pilotions manuellement les CF a 'aide du joystick ou
que nous le pilotions via un pilotage automatique. Dans le premier cas, les consignes
de commande du joystick sont envoyés par radio aux CF a partir du PC client et le

paquet de données regu est
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2.5 Crazy RealTime Protocol (CRTP)

Pomco=o= e fomoo=as fo=co=o= +
| ROLL | PITCH | YAW |THRUST |

Figure 2.5: trame de "commander”

Dans le cas du pilotage automatique, les points de consigne de commandement
(x, y, z et 1) sont envoyés aux CF par radio en utilisant des scripts python. Les
points de consigne sont ensuite utilisés dans un contréleur de haut niveau (planifi-
cateur) implémenté dans le firmware pour générer une trajectoire lisse en utilisant

des polynomes d’ordre 5 ou 7.

Afin de faciliter la tache de commande automatique nous avons crée une tache
dans le firmware qui permet de lancer des séquences de pilotage automatique, sans

avoir besoin de recevoir des commandes venant d’un PC client.

2.4.2.3 Reégulation

Une fois que la position courante et désirée sont connues, le drone doit se déplacer
de maniere appropriée. Le Crazyflie comprend deux algorithmes de régulation dif-
férents. Le premier est un PID qui calcule une la valeur de l'erreur de la différence
entre le setpoint désiré et une variable mesurée a chaque boucle du contrdle. Le
deuxieéme algorithme de régulation est celui de Mellinger. Il opére en deux phases
: - Un algorithme de controle qui peut suivre des trajectoires agressives nécessitant
des accélérations larges. - Un générateur de trajectoire qui permet la génération de
trajectoire a travers une série de positions et des angles lacet, tout en garantissant
un passage str a travers des couloirs bien précis et en satisfaisant des contraintes

sur les vitesses et les accélérations.

Par ailleurs, nous avons implémenté d’autre algorithmes de régulation a savoir le
backstepping et le backstepping adaptatif dont les détails du désign du controleur

sont donnés dans le chapitre 3.

2.5 Crazy RealTime Protocol (CRTP)

Le Crazyflie communique avec le Crazyradio en utilisant le Crazy RealTime Proto-

col (CRTP). Une trame CRTP contient un header (entéte) d'un byte et 29 bytes de
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2.6 PC client

charge utile. Le header contient trois champs : i) le port qui spécifie quelle applica-

tion la trame est destinée, ii) le lien, iii) le canal qui spécifie la fonctionnalité.

e T e s s T SRR
| Port | Link | Cchan. |
e T e s TN S SR

Figure 2.6: Forme de CRTP header

Le CRTP est mis en ceuvre en 3 couches de maniere ISO / OSI:

o CRTP link : est responsable du transfert des paquets entre le Crazyie et ’hote.

Il gérera généralement la taille des paquets et la détection des erreurs.

o CRTP Packet : la gestion envoie le paquet au sous-systeme approprié dans

Crazyflie et dans le logiciel de contréle hote.

o Ports (Application) : représente les sous-systémes qui envoient et regoivent

des messages.

Application/ports
CRTP packets handling
CRTP Link

Figure 2.7: Couche du protocole CRTP

2.6 PC client

Bitcrase distribue gratuitement une libraire open-source développée en Python qui
fournit des appels simple au Crazyradio qui peuvent étre envoyé au Crazyflie. La
librairie PC client, Fig 2.8 permet aussi de définir des callbacks pour les données

provenant du quadrotor [34].
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7 Connected on radio://0/80/250K SRR X

File Crazyflie Inputdevice Settings View Help

GQuick Connect| [] Auto Reconnect i |Battery 3462 mv _Link quality 100%

Fight Control | Console | Parameters | LogBlocks | LogToc | Plotter

Basic Flight Control Flight Data
Thrust mode Linear

Roll Trim 10.00 s

Pitch Trim -5.00] T

[ client %-mode Crazyfiie X-mode

(@ Attitide control Rate control

Advanced Flight Control

Max angle frate 30 =
Max Yaw angle/rate 200 =
Max thrust (%) 80.00 -
Min thrust (%) 25.00 s
SlewLimit (%) 45.00 s

Thrust lowering slewrate
(%afsec)

>

30.00

Target Actual Thrust M1 M2 M3

- M4.
Thrust 53.06 % 53.06%
Pitch  -4.30 108
Roll 2190 0.48
Yaw 0.00 -1.86
ASL Mot set 229.66

Using [Wireless Controller] with config [PS4_Mode_1_windows]
\

Figure 2.8: Client crazyflie

2.7 Le dispositif Loco Positioning System

Le systeéme de positionnement que nous utilisons, le Loco Positioning System (LPS)
(normalement accompagné du Crazyflie 2.0), est un systéme de localisation en in-
térieur développé par Bitcraze. La solution consiste a utiliser un systeme externe
pouvant fournir des informations sur la position actuelle. Le systeme GPS peut étre
utilisé a l'extérieur, mais a l'intérieur, les options sont limitées et souvent complexes

ou cotliteuses. C’est pourquoi le systéeme Loco Positioning a été développé.

2.7.1 Le systeme LPS

Le systeme LPS est un systeme de positionnement local utilisé pour trouver la
position 3D absolue des objets dans l'espace. Il est similaire a un systeme GPS
miniature. La base du systéme est un ensemble d’ancres (ou « balises ») Fig 2.10
qui sont positionnées dans la piece (& comparer aux satellites dans le GPS), elles
servent de référence. L’autre partie du systéme est constituée d’un ou de plusieurs

Tags Fig 2.9 (a comparer au récepteur GPS) qui sont fixés aux objets a positionner.
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2.7 Le dispositif Loco Positioning System

En envoyant de courts messages radio haute fréquence entre les ancres et les Tags, le
systeme mesure la distance entre chaque ancre et les Tags et calcule la position des
balises a partir de ces informations. Toutes les informations nécessaires pour calculer
la position sont disponibles dans le Tag qui permet 1’estimation de la position sur
le drone méme, contrairement a beaucoup d’autres systemes de positionnement ou
la position est calculée dans un ordinateur externe et envoyée au Crazyflie. En
ajoutant la connaissance de sa position a un Crazyflie 2.0, il est capable de voler de
maniere autonome sans contréle manuel. Cela ouvre un éventail de cas d’utilisation

et d’applications important [35].

Figure 2.9: LPS deck

Figure 2.10: LPS node

2.7.2 Mode de positionnement

Le Loco Positioning System integre deux modes de positionnement différents : Two
Way Ranging (TWR) et Time Difference of Arrival (TDoA). En mode TWR, le Tag

ping les ancres séquentiellement, ce qui lui permet de mesurer la distance entre le Tag
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2.7 Le dispositif Loco Positioning System

et les ancres. En utilisant cette information, un minimum théorique de 4 ancres est
nécessaire pour calculer la position 3D d’une étiquette, mais un nombre plus réaliste
est 6 pour ajouter de la redondance et de la précision. Un avantage de ce mode est
qu’il reste précis méme lorsque le Tag quitte I'espace délimité par les ancres. Dans
ce mode, il est également tres facile d’ajouter plus d’ancres pour étendre la portée
du systéme, par exemple pour couvrir plusieurs pieces. Le principal inconvénient est
que la balise communique activement avec les ancres, ce qui signifie que I'ajout de
balises utilisera plus de bande passante radio et nécessitera que chaque Tag partage
le systeme de balises. TWR a été utilisé avec succes pour un Crazyflie. Faire voler
plusieurs Crazyflies, ce mode est possible en utilisant le mode expérimental TDMA
qui a été testé pour jusqu’a 4 Crazyflies, mais avec des performances réduites. En
mode TDoA, le systeme d’ancres envoie en continu des paquets de synchronisation.
Un Tag écoutant ces paquets peut calculer la distance relative a deux ancres en
mesurant la différence de temps d’arrivée des paquets. A partir des informations du
TDoA, il est possible de calculer la position 3D dans 'espace. Le grand avantage de
ce mode est que le Tag est seulement passivement a 1’écoute, donc les nouveaux Tags
n’ajoutent aucune charge au systeme, ce qui permet de positionner n’importe quel
nombre de tags ou Crazyflies. Cela en fait un mode parfait pour I’essaimage. Un
inconvénient est que TDoA est plus sensible au placement de I'ancrage, idéalement le
Tag doit toujours étre a I'intérieur, ou tres proche, de I'espace délimité par le systeme
d’ancrage. Cela signifie que TDoA fonctionne mieux avec 8 ancrages placés dans
les coins de I'espace de vol. De plus, puisque le systéme d’ancres est synchronisé, il
n’est pas possible (du moins pas aisément) d’utiliser plus de 8 ancres pour étendre

la portée du systeme [31].

2.7.3 Performance

Le systeme Loco Positioning est basé sur la puce Decawave DWM1000 et a une
précision théorique de 10 cm. Les performances de positionnement 3D dépendent
de la configuration du systéme (positionnement des ancres, mode de positionnement)
et de ’environnement. Le systéme Loco Positioning a été principalement cong¢u pour
une utilisation en intérieur. L’interface PC client permet le reglage et le monitoring

du systeme LPS comme illustré dans la Fig 2.11 :

Pour de meilleurs résultats les ancers doivent étre placés d’une maniere a ce qu’il
ne soient pas dans le plan. La Fig 2.12 illustre une architecture d’installation des

ancers proposé par Bitcraze :
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2.7 Le dispositif Loco Positioning System

2.7.4 Two Way Ranging (TWR)

Cette technique est issue de la technologie UWB (Ultra Wide Band) qui est 'une

des technologies de communication sans fil les plus compétitives pour la localisa-

tion intérieure, notamment pour ses caractéristiques tres intéressantes en ce qui

Battery: -:l 13.869 | volts Link Quality: -

Addf | Add anchor | | Remove anchor(s) |
3 id X y z -
H\ghl O o 280 208 015 Plotter Parameters
(] 1 2.84 2.28 2.89 Graph settings. Crazyflie status
o ) 287 2.20 015 @ positionestimate | Zoom to fit | Pus::on (0.07,2.25,1.56) @ Auto
O Anchor identification Anchors
=] 3 3.00 2.1 2.89 | Clear O TWR
—feL . A E G s g
[m] 4 2.25 2.51 0.15 8 | e 1011 O Tooaz[]
[m] 5 2.50 2.00 2.89 O Tpoas[d]
Eq |0 6 212 243 0.15
> Anchor status
] 7 212 -2.22 2.89
o Change mode: TWR TDoA 2 TDoA 3
8 2.81 5.60 0.15
o] 5 Py v e Configure positions
] 10 2.22 6.06 0.15
(] 1 222 6.06 2.89 T
Right view (Y/Z)
| Load from file... | | Save tofile... |
6
| Get from anchors | | Write to anchors | | Close |
4
® ® oo
= 2
£ 0
N
0 - L o0
-2
-4 L
10 8 -6 -4 2 0 2 4 6 8 10 12 14
y(m)

LPS Tab

Figure 2.12: LPS Tab
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2.7 Le dispositif Loco Positioning System

concerne la complexité de I'utilisation, le colit de la réalisation, la couverture et la
précision. Cette technologie permet la transmission de données numériques sur une
largeur de bande de 500 MHz ou plus avec une faible puissance. A la différence
des systemes RFID classiques, qui fonctionnent sur des bandes étroites, la technolo-
gie UWB émet simultanément des signaux sur plusieurs bandes de fréquences qui
s’étalent de 3.1 a 10.6 GHz. Une fagon d’obtenir un tel contenu spectral large est
de générer des impulsions de tres courte durée, inférieure a la nanoseconde. Cette
forte résolution temporelle permet d’effectuer des mesures de temps de propagation
d’un signal relativement précises entre un émetteur et un récepteur. Elle peut égale-
ment étre utilisée a proximité d’autres signaux RF sans provoquer d’interférences
en raison des différences dans les types de signaux et du spectre utilisés [32]. De
plus, le systeme UWB est moins sensible aux phénomenes de réflexion, réfraction ou
diffraction d’onde dans un environnement multi-trajet, contrairement aux systemes
a bande étroite, ce qui réduit les erreurs lors des calculs des temps de propaga-
tion. Les caractéristiques techniques du systeme UWB semblent bien adaptées pour
des applications de localisation. Le positionnement d’un noeud mobile avec cette
technologie repose principalement sur les informations provenant des signaux radio
circulant entre I’émetteur (celui qui veut se localiser) et un certain nombre de points

de référence.

Treplyl Tround?2

< > < >
Rl T2 R3
Anchor _
/;)LL \JSWER /NAL \EPORT
Tag
T1 R2 T3
<& > <& 2

Troundl Treplyl

Figure 2.13: Protocole Two Way Ranging

Selon le protocole TWR, les échanges de messages entre le Tag et 'ancer, en
cinq étapes : 1. Le Tag envoie un message de type Poll a ’ancer et note le temps
d’envoi T1. Il se met ensuite a 1’écoute d'un message Anchor Response de la part
de I’Anchor. Si aucune réponse n’arrive au Tag avant I’écoulement du temps alloué,

I’échange courant sera interrompu et il envoie un nouveau message Poll. 2. Lorsque
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2.8 Conclusion

I’ancer recoit un message de type Poll qui lui est adressé, il note le temps de réception
R1 et envoie un message de type ancer Response au Tag et note le temps d’envoi
T2. 3. Lorsque le Tag recoit la réponse de la part de 'ancer, il note a son tour
le temps d’arrivée du message R2, envoie un message de type Final Response et
note le temps d’envoi T3. 4. Quand l’ancer recoit le message final de la part du
Tag, il note le temps de réception R3. 5. A ce stade, nous avons tout le nécessaire
pour calculer le temps d’aller simple ToF (Time of Flight) apres avoir sauvegardé
tous les timestamps de 1’échange. L’ancer envoie donc son dernier message du type
Report en ajoutant dans le champ de données du paquet les timestamps R1, T2 et
R3 afin de permettre au Tag de calculer la distance. 6. Une fois que le Tag a recu
le dernier message de I'ancer qui contient les timestamps, il calcule le temps ToF

selon la formule suivante

Troundl X Troundg - Treplyl X Treply2
Troundl + Troundg + Treplyl + Treplyg

t;= (2.1)

2.8 Conclusion

Dans ce chapitre nous avons présenté la plateforme open source crazyflie 2.0 qui offre
des avantages tres intéressants du point de vue architecture mécanique, architecture
électronique et logicielle. L’architecture électronique est basée sur deux microcon-
troleurs le premier est un ARM Cortex-M4 doté d’un processeur STM32F405 qui
support le firmeware et un deuxiéme microcontréleur ARM CortexMO qui permet la
communication RF. Le firmeware est basé sur I'open source OS ( FreeRTOS ) ce qui
permet de faciliter la gestion des taches en temps réel. Ainsi I'implémentation des
algorithmes de commande et d’estimation devient plus simple. De plus, le crazyflie
est doté d’un systeme de positionnement embarqué. Dans le chapitre 4 nous présen-
terons les résultats d’implémentation des algorithmes de commandes nonlinéaires

sur la plateforme crazyfile.

o1



Chapitre 3

Commande adaptative d’un
VTOL-UAVs avec inertie
inconnue, Gyro-bias et LOE

d’actionneur



3.1 Introduction

3.1 Introduction

Dans ce chapitre nous présentons ’élaboration et 'analyse d’une stratégie de com-
mande robuste applicable aux systemes (UAV). Le développement des stratégies de
commande pour ce type de systeme est un probleme classique. Malgré le nombre
important des travaux et solutions existantes, il reste toujours un sujet de recherche
actif. Cela est di aux nombreux domaines d’application tels que les VTOL-UAV,
les satellites, la robotique, etc. Plusieurs problématiques et scénarios ont été traités
dans la littérature ([8-10, 22, 36-42]). Nous proposons dans cette section une com-
mande adaptative pour le suivi de trajectoire. Nous considérons que le biais gy-
roscopique est inconnu, ce qui constitue une contrainte qui n’a pas été considérée
dans [8], [9] et [10]. L’inertie du systéme est supposée aussi totalement inconnue
lors de la synthese de la commande, lorsqu’il y a la présence de LOE et de forces de
perturbation et de couples constants appliquées au systeme. Notre stratégie de con-
ception repose sur ’approche du Backstepping en raison de la structure et la nature
de la dynamique de translation et de rotation du systeme. Tout d’abord, une entrée
de commande intermédiaire a priori bornée pour la dynamique de translation du
véhicule est congue pour atteindre 'objectif de suivi de position. Quand on consid-
ére la commande de la dynamique de translation (position et vitesse), typiquement,
seule la poussée du systeme est supposée comme entrée de commande disponible.
La direction du vecteur de la poussée est alignée avec I'axe vertical du corps rigide
(body fixed fram axis). Par conséquent la commande de la translation nécessite une
sorte de commande d’attitude pour pouvoir satisfaire des objectifs de vol tels que le
vol stationnaire ou le suivi de trajectoire. Pour pouvoir faire la commande en posi-
tion, une étape d’extraction de la magnitude et de la direction de la poussée depuis
une accélération linéaire désirée est nécessaire. Cela permet de déterminer ’entrée
de poussée requise et 'orientation désirée en utilisant 1’extraction d’attitude présen-
tée dans [9]. Cette extraction dépend d’'un seul vecteur qui décrit 'accélération
désirée. Ensuite, le couple de controle est congu pour que la dynamique de rotation,
en but de ramener I'orientation a sa valeur désirée. L’algorithme d’extraction utilisé
nécessite des hypotheses légeres sur I'accélération désirée pour éviter la singularité.
Afin de s’assurer que ces hypotheses sont satisfaites ainsi que la différentiabilité
de 'entrée de controle de la translation intermédiaire, on spécifie une commande
virtuelle & priori bornée, pour le bon suivi de I'accélération désirée. Cela est assuré
par I'usage des fonctions bornées. Le mécanisme de projection est impliqué dans

I’adaptation pour nous assurer que les estimations des parameétres restent dans un
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3.2 Formulation du probléme

domaine précis. Cela nous a permis de garantir un certain niveau de robustesse en
évitant que les estimations des parametres ne dérivent dans le temps en présence
de mesures bruitées. Cela nous a permis également, d’empécher les estimations
des parametres de s’annuler et d’éviter les problemes de singularité dans la loi de

commande développée.

Pour évaluer la robustesse du contrdleur proposé lorsque la force de perturbation
n’est pas constante, des résultats de simulation sont fournis, qui considerent un
modele des forces aérodynamiques qui s’exercent sur le systeme en présence d’un
vent externe uniforme, ayant une vitesse constante. Les résultats présentés dans ce

chapitre sont basés sur nos travaux dans [43]

3.2 Formulation du probleme

3.2.1 Modele du system

Le modeéle mathématique d’'un VTOL-UAV, considéré pour la conception de com-
mandes dans cette these est décrit par les équations dynamiques de translation et

de rotation suivantes :

p=v (3.1)
U= gés — %RTég (3.2)
. 1 —qT
Q== Q (3.3)
2 [ gol3x3 + S(q) ]
JQ=—-S(Q)JQ+ AT +d (3.4)

Ou p et v représentent, respectivement, la position et la vitesse du véhicule par
rapport au repére inertielle Z := {é;, é3, é3}. La masse du véhicule est désignée par
m et l'accélération gravitationnelle par g. Le scalaire T' représente I'amplitude de
la poussée appliquée au véhicule dans la direction ez du repeére attaché au corps
B := {e1,es,e3}. La matrice R représente l'orientation du repére B par rapport
au repere Z, et () est le quaternion unitaire associé a la matrice de rotation R. Le
vecteur 7 € R? indique les couples de commande fournis par les actionneurs. La
matrice A = diag(Aq, Ay, Ag), avec 0 < A; < 1, ¢ € {1,2,3}, représente LOE de

I'actionneur. Le vecteur € € R3 est la vitesse angulaire du véhicule exprimée dans le
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3.3 Synthése du controleur

repére B attaché au corps rigide . La matrice J € R**? dénote la matrice d’inertie
constante symétrique définie positive de 'UAV par rapport au repere attaché a

I'UAV et d € R3 est le couple de perturbation externe.

3.2.2 Enoncé du probléme

L’objectif principal est de concevoir les entrées de controle T et 7, de sorte que
la position du véhicule p(t) suit une trajectoire désirée p,(t), en supposant que la
matrice d’inertie J, la matrice LOE A, le biais gyro b et la perturbation d sont
constants et inconnus. En fait, nous supposons que la vitesse angulaire mesurée €
est donnée par 2, = 2 + b. Nous faisons également la supposition légere suivante

qui est nécessaire pour prouver nos résultats techniques:

Hypothese 3.1. La seconde, troisieme et quatrieme derivées de la trajectoire désirée
pa(t) sont uniformément continues. De plus, nous supposons que ||jq]| < 6, et

éXpa < 8,. < g ol §, et d,, sont des constantes positives.

3.3 Synthese du controleur

3.3.1 Synthese de la commande virtuel de translation

Définissons les signaux d’erreur de position et de vitesse comme suit :

Nous utilisant la vitesse du systeme v comme une commande virtuel pour cela
nous devons utiliser la poussée u; et I'attitude du systéme R comme entrées de com-

mandes virtuelles pour la dynamique de translation (3.1) et (3.2). Par conséquent,

nous définissons

T
p=gés — —RTé; (3.7)
m

qui représente 'accélération du systeme due a la gravité et la poussée du systeme
exprimée dans le repere inertiel, ou R = R(qo,q) tel que défini par (1.7) est une

rotation associée au quaternion unitaire @, (1.7). La dynamique de translation
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3.3 Synthése du controleur

(3.2) devient

U= L+ fiq, (3-8)
ol

fi =t — fug (3.9)
avec g étant 'entrée de contrdle virtuel pour le systeme double intégrateur suivant:

v

Lo (3.10)
v = fqg—Ppatp
Notez que
g = g€3 — uthTég, (3.11)
ou R4(Qg) est la rotation associée au quaternion unitaire désiré Qg, et u; := %

Nous proposons la loi de commande intermédiaire a priori bornée suivante qui

stabilise (3.10), quand [ est mis a zéro :
pta = pa — kpL', ' tanh(p) — k, tanh(D), (3.12)
ot ky, k, >0, T, =TT > 0 et tanh(u), pour u = [u; up uz]’ € R3, est donné par
tanh(u) = [tanh(u;), tanh(uy), tanh(uz)]” . (3.13)

Notez que, en vertu de 'Hypothese 3.1 et la propriété 0 < tanh(:) < 1, il est clair
que g satisfait
lpall < fia = Ep|IT5H + 6 + K (3.14)

par conséquent, sa troisieme composante est délimitée comme suit:

€5 1l < Ty = Kplles Tyt || + 0pe + K (3.15)

3.3.2 Extraction de l’attitude et de la poussée désirées

Pour utiliser la vitesse du systeme v comme un controle virtuel, nous devons utiliser
I'attitude du systeme R et la poussée u; comme entrées virtuelles de la dynamique
de translation (3.1) et (3.2).

L’utilisation de p en tant que controle virtuel nécessite I'extraction de la poussée
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3.3 Synthése du controleur

uy et attitude désirée (ou lorientation désirée) Qq = (¢, ¢s) depuis pig. Autrement
dit, nous avons besoin d'une transformation x,, : R* — R et yo : R* — §?, de
sorte que les signaux u; = X, (1) €t (¢4, qa) = xo(ia) = (Xq0(pta), Xq(1a)) satisfont
(3.11). Le choix de x4, et x¢q est détaillé ci-dessous.

En utilisant I’accélération virtuelle p; donnée dans (3.12), nous extrayons 'attitude
et la poussée désirées en utilisant 'algorithme fourni dans [8] et [9]. Nous appliquons
les résultats de 'algorithme d’extraction du quaternion, détaillé dans la Section 1.4
a notre cas particulier. Rappelons que (3.7), (4.10) et (3.11), en supposons que g
soit l'entrée de commande virtuelle qui atteint ’objectif de suivi de position pour
la dynamique de translation. Nous devons extraire la poussée u; et l'orientation
désirée R, ou Q4 pour un py donné satisfaisant (3.11). Une solution pour u; = X,

et Qa = (X405 Xq) qQui satisfait (3.11) est donnée par le lemme suivant :

Lemme 3.4. [9] Etant donné pig qui est supposée piq & L

L = {pa € R* pq = col]0,0, pas]; a3 € [g,00)} (3.16)

une solution pour les transformations u; = x,, et xg qui fait I'extraction de la
poussée du systéme u; = x,, et lattitude désirée Q4 = (Xq0,X,) €t qui satisfait

(3.11) est donnée par

Xur = |[Ha — gés] (3.17)
L g— pas
1 T
= — — 0 3.19
Xqa QUtQ(C)l (/Ld2 a1 ) ( )

Preuve. Notez que (3.11) peut aussi étre écrite comme R} és = u; '(gés — q). En
choisissant I’entrée de la poussée du systéeme (3.17), il est clair que cela ressemble
au probleme décrit par Lemme 1.1 avec v = 2 et u = (gés — pa)/|lgés — pall et
|lu|| = ||v|| = 1. L’application de ces valeurs de u et v a (1.18) et (1.19) donne les
expressions données par (3.18) et (3.19).

Remarque 3.2. La singularité (3.16) correspond au cas ou 'accélération verticale
du véhicule est supérieure ou égale a l'accélération due a la gravité. Notez que la
singularité ne s’applique qu’a l'attitude désirée €);, et 'attitude réelle du systéme

peut prendre n’importe quelle valeur sans rencontrer de singularité. Comme la
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3.3 Synthése du controleur

singularité correspond a un mode de fonctionnement indésirable de I'aéronef, éviter
cette singularité ne limite pas de maniere significative le mode de fonctionnement
normal du systéme. Il est possible d’éviter cette singularité en utilisant une loi
bornée pour l'accélération virtuelle désirée py. C’est le but principal de 'utilisation
de la fonction tanh décrite par (3.13) et du mécanisme de projection décrit dans la

section 1.6.2 .

w = ||pa — gés|| (3.20)
L g — pas

@ = 5t o, (3.21)

1 T
— — 0 3.22
4d 2utqf)l (tha2 par 0) ( )

a condition que

pa # (0 0 k), for K>g (3.23)

La condition sur pg ci-dessus (3.23) signifie que le véhicule ne peut pas s’engager
dans une décente vertical avec une accélération supérieure ou égale a 1’accélération
gravitationnelle. De plus, la bornitude a priori de ug permet d’éviter les singularités
qui peuvent apparaitre dans (3.21) et (3.22). Puisque la borne supérieure de g3,
satisfait fig3 < g, l'algorithme d’extraction est libre de toute singularité , et 0 <
g — Ha3 < ug < g+ [ds-

La vitesse angulaire désirée peut étre obtenue en utilisant la methode donnée par
[9], on peut exprimer Q; en termes de l'accélération désirée et de sa dérivée comme

suit

T r
Qq =2 d Q 3.24
‘ ( qg[3x3 + 5(qa) > ! ( )

Au cours du processus de conception de la commande, il est nécessaire d’obtenir
une expression pour la vitesse angulaire {24, qui peut étre trouvée en utilisant (21)
et en différenciant ’expression pour 'attitude souhaitée €2;. La valeur de €y est
obtenue par une simple différenciation de 'attitude extraite donnée par (3.18) et

(3.19). Cette procédure donne finalement I’expression suivante:

D’apres [9], on peut exprimer €; en termes de Paccélération désirée et de sa

dérivée comme suit
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Q= M(pa)ua (3.25)
Ou
. —papar  —Hg 0§ pané
M(pa) = W g — Il Fd1fhd2 — a1 (3.26)
paz|[ 7 —par |7l 0
et
fig = pg’) + Uy + WUy tanh(0) + W3q + Uyo, (3.27)

avec 1) := [y 12 m3]" = pa — gés and & == ||Inl + g — pias.

En utilisant le fait que Q = Q;l ® Q = (§o, q) soit le quaternion associé a l'erreur

de rotation RRL I'expression de fi (utilisée dans (3.27)) est obtenue comme suit

fo:=p—pg =u(RY — RT)és = w,RT(RRY — I)és
= 2w, R (—S(q) + Gol)S(é3)G = 2u, R S(q)G := Vg (3.28)

Ou (j = S(ég)d + (j()ég et

U, = —2u,S(q)R

Uy = k‘th(f})

Uy = —kszt(f))\If{ (3.29)
v, = _kprngt(ﬁ>

Us = kyk,D(0)T, " tanh(p)
Ou Dy(u) est défini, quelque soit u = [u; us u3]’ € R3, comme suit

Dy (u) = diag(sech®(u,), sech®(usy), sech®(us)). (3.30)

3.3.3 Synthése du contrdleur rotational

La dynamique des erreurs est donnée par

59



3.3 Synthése du controleur

p="0 (3.31
U= pa+ i — Pa (3.32)
| T (QU—Q+b-Q
GoLl o T 04b-0) (3.33)
21 G Q4+ Q—0—Q4) + 5@ Q4+ Q-+ Q)
JO = —S(Q)JQ — J(Q+ ) + AT +d (3.34)

Ol puq est donnée par (3.12), Q = Q, — b — Q avec Q étant la loi de commande
virtuelle & concevoir plus tard. Le vecteur b = b—b est I'erreur d’estimation du biais

du gyro, ou b est lestimation du biais gyro b.

Pour atteindre notre objectif, nous proposons le couple de contrdle suivant pour

la dynamique de rotation

= A (-m — F(Qu @+ b, f)0 —d — KQQ> (3.35)

avec 1
0= ;_xplm + M(ua) (P + Wyt + Us) — K, (3.36)

q

Oun, >0, Kg=K} >0, K, = KqT > 0. La matrice fg, ainsi que les vecteurs @ et
Q) sont définis dans (A.7), Annexe A.1 . Le mapping F': R3 x R3 x R3*3 — R3x36
tel que (z,y, z) — F(x,y, z) est défini comme

F(z,y,2z) = [=(S(@)Mi(x) + Mi(y)) Ma(z) —Isxs — Ms(2)], (3.37)

Ot les mappings M, : R? — R3*¢ M, : R3 — R3*9 et My : R3*3 — R3¥1® sont
définis dans (A.12) et (A.14), Annexe A.1.

Les estimations © € R3S, be R3, d € R3 et A € R? sont mises & jour par les lois

d’adaptation suivantes :
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O = IyProj(®, — F(Q, @ +b, )7, Py)
b=TyProj(b , —,d, Py)
d =TProj(d ,Q, P,)
Ai = ~;Proj(A; , Q" AT, Pa,), i=1,2,3
Ou ~; > 0 for i = 1,2,3, Ay = diag(1,0,0), Ay = diag(0,1,0), A3 = diag(0,0,1),

[, =T{ >0,T;=T% >0,y =T} > 0. Les fonctions de projection convexes Py,

Py, et Pa sont données par

Ps(0) = [|0]]” — 6}, (3.42)
Py(b) = [[B]]* — b2, (3.43)
Pa(d) = [|d]|* — &, (3.44)
Pa.(A) = (A; —0)* = A, (3.45)

ou ©,,, b, et d,, sont les bornes supérieures des normes des parametres inconnus
© (définis dans le (A.11), Annexe A.1), b et d, respectivement. Les parametres A,,,
o et € sont choisis tels que 0 + /A, Fe <1let o — A, +e>0,quiason tour
garantit que 0 < A; < 1. Notez que la projection a été utilisée en trop A pour
empécher A de passer a zéro et pour que A" utilisée dans la loi de commande soit
non-singulier. Les autres projections ont été utilisées pour éviter que les estimations

ne dérivent pas (sous 'effet de I'intégration) en présence de bruit de mesure.

3.4 Analyse de stabilité

Le schéma de la coommande de suivi de trajectoire proposé peut étre résumé par le

théoreme suivant :

Théoréme 3.6. Considérons le VI'OL UAV décrit par (3.1) - (3.4), sous le couple
de controle (3.35), la poussée de controle T = muy, avec u; donnée par (3.20) et
pa donnée par (3.12), et les lois d’adaptation (3.38) - (3.41). Supposons que la

trajectoire désirée est telle que [’Hypothese 3.1 est valide. Supposons que les gains

61



3.4 Analyse de stabilité

de controle sont choisis tels que fig3 < g et

oo, (3.46)
B+ )

0U Amin(+) dénote la valeur propre minimale de son argument, € > 0, et 4, et §,,
sont les bornes du total de la poussée, 0,, < u; < Uy défint comme Uy = [iq+ g et
Ouy = 9 — Ry - Ensuite, pour toute condition initiale, l'entrée de poussée du systéme
u; est bornée et mon nulle, de sorte que 0 < wuy < Uy, tous les signaux en boucle

fermée sont bornés, et

lim (@(t), (), 4(t), b, (At) — Qd(t))> —0 (3.47)

t—+00

Preuve. Considérons la fonction de Lyapunov candidate suivante
T ~ Lo - lar o Larp-1g
V =k,1" In(cosh(p)) + 50 Ly + 27, (1 —Go) + 59 JQ+ 5@ r, e
1 1 1g
2+ ST+ = —1A2 4
+ 50Ty b+ d dd+2;% : (3.48)
onl=[1117,06=0-06,b=b—bd=d—det A, =N, —A,;, i=1,23.
Le vecteur O est défini dans (A.11), Annexe A.1. La dérivée temporelle de (3.48),
le long des trajectoires, du systeme en boucle fermée est donné par :
V= ko7 tanh(p) + 67Ty (ta + i — a) — ved (2 — 2 — Q + ) — 677,10
. . . 3 .
+ QT (F(QS, @+ b, £,)0 + AT + d) V- d' TN - Y A A,

i=1

(3.49)

ot nous avons utilisé I'expression de J donnée ci-dessous (les détails sont donnés
dans (A.10), Annexe A.1)

J=7 (2~ (@+1)) = F(Qu @+ [)0+Ar +d (3.50)

En utilisant les expressions de l'accélération désirée py et 'orientation désirée €2y
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3.4 Analyse de stabilité

donnée par (3.12) et (3.25), respectivement, V' devient

V =0"T, (—k, tanh(0) + U] ) — 7,4" <M (1a) (P + Ws + Wy tanh () + Wyg + U47)

Q-0+ 13) + QT (F(Qs,w +0,1)0 +Ar +Ar+ d> _67T;'0
. . 3 .
=0T —d'T N =) Dy AA, (3.51)

ot A = diag(Ay, Ay, Ag) et A = diag(Ay, Ay, Ag). Prenant Q et le couple de

controle 7 comme indiqué dans (A.1) et (3.35), on obtient

V < — 5" A, tanh(3) — 7,07 A — QKo — 67 (Fg 16 + F(Q, @ + b, f@)TQ>

5t (Fb_lg+7qg7> —d (r; rold— 0) - ZA (1A= O Ar) (3.52)
ou
Vokoe
A, =K, (T, - Lis ) (3.53)
62
td
2V2k, ;K2
Ay =Ky — <Tt 26) JENE?

qui sont clairement, définis positifs dans les conditions données dans (3.46). Notez
que l'inégalité de Young suivante a été utilisée pour obtenir (3.52)
- - k2 . kZe
ad" M (114) ¥ tanh(0)] < 15=2G7q + ”;;2 o7 tanh(7) (3.54)
avec € > 0. Nous avons également utilisé le fait que ||S(q)|| < 1 et uy < @ = g+ fig

pour obtenir

2/ 2k, 1,
5 Y

Hd

1M (pa) Vs < (3.55)

qui a également été utilisé pour obtenir (3.52). Notez que la norme Frobenius de
la matrice M (pa), i.e., [|M (ua)lr = /2/(InlI* + [Inlllns]) +1/]In][2, a été également
utilisée pour obtenir les bornes dans (3.54) et (3.55). Puisque inf{||n||} = inf{|ns|} =

Opgr o0 2 [|M (na) | < V2/6y,.
En utilisant les lois d’adaptation (3.38) - (3.41) dans (3.52), et en utilisant les

propriétés de la projection, on obtient :
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V < =0T A, tanh(7) — 7,37 A4 — QT Ko (3.56)

Il est clair que V est semi-défini négative et donc que V' no-croissante le long des
trajectoires du systeme en boucle fermée. Par conséquent, toutes les variables en
boucle fermée sont bornées et V' converge vers une limite non négative. On peut
facilement vérifier que V est bornée en raison de I’Hypothese 1 et de la bornitude

des variables en boucle fermée.

Par conséquent, V est uniformément continue et donc, en vertu de Barbalat’s
lemme, on conclut que lim;_, ., V(t) = 0, qui & son tour, implique que o, et § ont
tendent vers zéro car t tend vers U'infini. Par conséquent, a partir de (3.28), il est
clair que f tend également vers zéro. De plus, on peut facilement vérifier que v est
borné, et par conséquent lim,_,o, 0(t) = 0, qui implique que lim,_, (—k, tanh(5(t)) +
fi(t)) = 0, et par conséquent lim,_,, p(t) = 0. De plus, on peut vérifier que ¢ est
borné, ce qui implique que limy_. ¢(t) = 0, qui, en vue de (3.33), implique que
limy o0 (Qt) — b(t) — Qu(t)) = 0. Avec les résultats obtenus ci-dessus, il est clair, &
partir de (A.1), que Q tend vers M (ud)pff) qui n’est rien d’autre que la valeur de €y
quand ¢ tend vers l'infinité. Cela implique que lim; ., l;(t) = 0. De la définition de
Q = Q+b—Q, il est clair, avec les résultats ci-dessus, que limy_,o (Q(t) — Qq(t)) = 0,

ce qui complete la preuve.

3.5 Simulations

Pour tester l'efficacité du schéma de controle proposé, nous allons considérer le

modele réaliste du Ducted-fan VTOL-UAV suivant [9], avec un bruit de mesure :

p=v (3.57)
1 T 1 1

V= —Fg— —RVé;s — —RTS(e3)7 + —Fipy (3.58)
m m ml m

) 1 —qT

O=- 1 QO (3.59)
2 | qolszxs+ S(q)

JO = —S(Q)JQ+ A1 4 ,5(é3)RF 0y + d (3.60)

ou F,; représente la perturbation aérodynamique externe, exprimée dans le repere

inertiel, appliquée au centre de pression (CP) situé sur I'axe ez a une distance de
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3.5 Simulations

e du centre de gravité du systeme (CG) comme indiqué dans la Fig. 1.2. La force

Fo = mges est la force gravitationnelle. Le terme %RTS (é3)T représente le cou-
plage entre la dynamique de rotation et la dynamique de translation. Notez que
les termes %RTS (é3)T, %Fm et £,5(é3)RF.;; ont été volontairement omis dans le

modele simplifié (3.1) - (3.4) afin de simplifier la conception du contrdle.

L’effet de force aérodynamique, F.,;, appliqué au CP est l'addition de deux forces
de perturbation : 1) la force de frottement Fy,.q, €t 2) Fiqp la force de ram-trainée
tangentielle, qui forme avec la force de poussée axiale la force résultante qui est
égale et opposée requise pour changer I'impulsion du flux d’air. Le modele de la

perturbation appliquée est donné par :

Fext = Fdrag + Fram
Firag = |Jvw — v||RTC4R(vy — v)

Fram = ,/T%ARTIWR(% — )

ot v, = [-1 — 1 0]7 est une vitesse du vent constante et inconnue [9, 10]. Le
paramétré p = 1.2kg/m? représente la densité de lair et A = 0.114m? représente
aire de la section transversale du duct, et C; € R est une matrice qui se compose de
la constante aérodynamique dépendante du systéme exprimée dans le repere fixe du
systeme, qui est choisi pour étre Cy = diag|[0.1,0.1,0.05]kg/m. I, = diag(1,1,0).
Le CP est situé sur e3 axe au-dessus du CG a distance ¢, = 0.1m représente le bras
de levier des effets aérodynamiques. Les parameétres du corps rigide UAV sont les
suivants: la matrice d’inertie J = diag(0.6,0.6,0.3)kg - m?, la masse m = 5kg, et
le bras de levier de contrdle de couple [ = 0.5. L’accélération gravitationnelle est
prise comme g = 9.81m/s?, et la trajectoire de référence souhaitée a été spécifiée
pa(t) = [10sin(0.1¢ + &), 15sin(0.1¢ + 2%), 5¢]”. La perturbation externe est choisie
comme d = [0.7 — 0.3 0.5]7N - m. La perte defficacité LOE a été appliquée
au systéme a t = 15 s avec A = diag(0.6, 0.5, 0.45). Le biais du gyro est pris
comme b = [0.07 0.06 0.05]7rad/s . Les conditions initiales ont été prises comme :
p(0) = [2 1 0Jm, v(0) = [5 0 0.5]"m/s, (40(0), q(0)) = (1, [0 00]"), 2(0) = [0 0 0]",
A0) = [111]7, b(0) = [0 0 0] et tous les éléments de O(0) égaux & 0. Les gains
du controleur et des adaptations ont été choisis comme suit : k, = 0.5, k, = 0.7,
I', = diag(0.4,0.4,4), I', = diag(0.035,0.035,0.035), I'y = diag(0.5,0.5,0.5), Iy =
1073 L3636, Vg = 30, K, = 81343 et Ko = 2I3.3. Les parametres de projection
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3.5 Simulations

ont été choisis comme suit : 6, = 3, b,, = 0.6, d,,, = 2, A,, = 0.2, 0 = 0.5, et
e = 0.01. Les mesures (position, vitesses linéaires et angulaires) sont supposées étre

corrompues avec un bruit moyen nul de variance de 1073,

Les simulations présentées dans les Figs. 3.1 —3.8 montrent 'efficacité du systeme
de controle proposé pour suivre la trajectoire désirée malgré une inertie inconnue,
le biais gyroscopique, les LOE et les perturbations externes agissant sur 'UAV.
Les simulations effectuées sur le modele (3.1) - (3.4), sur lesquelles nous avons basé
notre plan de contréle, sans bruit de mesures, sont données en bleu, et les simulations

effectuées sur le modele réaliste (3.57) - (3.60) avec bruit de mesure sont indiquées

en rouge.
— Trajectoire actuelle pour le modéle dynamique (3.1)-(3.4)
O Trajectoire actuelle pour le modele dynamique (3.57)-(3.60)
Trajectoire désirée
400
~— 300
S
200
100

Figure 3.1: 3D plot of the actual and the desired trajectory
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15 T T T T T T T T T
- - ||p|| pour le modele dynamique (3.57)-(3.60)
—||p|| modele dynamique (3.1)-(3.4)
10 1
E
=
5| ]
I ) - Ik aaial ! M T el ~""‘"’“’-~T"-~_
% 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
t (s)
Figure 3.2: Norme de l'erreur de position
8 T T T T T T T T T
- - ||9|| pour le modele dynamique (3.57)-(3.60)
Y —||7|| modele dynamique (3.1)-(3.4) |
6 H —

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
t(s)

Figure 3.3: Norme de l'erreur de vitesse
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- - ||¢|| pour le modele dynamique (3.57)-(3.60)
—||G|| modele dynamique (3.1)-(3.4) A
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0.1 ]
0.08 1
=
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0.04 i 1
|:'l ::I?' | s
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Figure 3.4: Norme de l'erreur d’attitude
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Figure 3.5: Norme de |||
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0.3 T T T T T T T T T

- - ||b|| pour le modele dynamique (3.57)-(3.60)
025 L —||b|| pour le modele dynamique (3.1)-(3.4) |

Ib]] (rad/s)

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
t(s)

Figure 3.6: Norme de l'erreur de I’estimation du biais gyroscopique

12 T T T T T T T T T
- - ||7]| pour le modele dynamique (3.57)-(3.60)

ok —||7|| pour le modele dynamique (3.1)-(3.4) ||
~—~ 8 4
g
2 o a
=
p— 4k |

Figure 3.7: Norme du torque
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58

54 -

52 -

\Z_/ 48 -

&~
46
44 -
421ll- - Poussée du systeme pour le modele dynamique (3.57)-(3.60)
.0 M = Poussée du systeme pour le modeéle dynamique (3.1)-(3.4)
38 1 1 1 1 1 1 1 1 1

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
t(s)

Figure 3.8: La poussé du systeme

3.6 Conclusion

Un schéma de controle adaptatif pour le suivi de trajectoire d’'un VITOL-UAV, avec
une matrice d’inertie inconnue, un biais gyroscopique, une perte d’efficacité des
actionneurs et sujet a des couples de perturbations externes, a été présentée. Le
controleur a été con¢u de maniere hiérarchique a partir de la dynamique transla-
tionnelle pour laquelle une loi de controle virtuelle a priori bornée a été congue en
premier lieu, suivie de la conception du couple de contrdle pour la dynamique de
rotation en utilisant 'orientation désirée et 1’accélération virtuelle congue lors de
la premiere étape. La limite a priori de 'accélération virtuelle permet d’éviter les
problémes de singularité pour l'extraction de 'attitude et de la poussée désirée de
I’accélération désirée. Des mécanismes de projection ont été introduits pour doter les
schémas de contrdle adaptatif proposés de propriétés de robustesse contre le bruit de
mesure, et pour empécher le passage a zéro de certaines estimations de parametres
afin d’éviter des problemes de singularité dans la loi de commande. Une analyse de
stabilité du systeme global en boucle fermée a été rigoureusement réalisée en util-
isant les techniques de Lyapunov. Nous montrons la limite globale et la convergence

vers zéro des erreurs de suivi, tout en garantissant que le contrdle de la poussée soit
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3.6 Conclusion

tout le temps positif .

Les résultats de simulation présentés, sur un drone réaliste a ventilateur canalisé
incluant le couplage et les effets aérodynamiques de friction et de trainée, illustrent
Iefficacité du systéme de contrdle proposé malgré une matrice d’inertie inconnue,

les biais du gyro, la perte d’efficacité et les perturbations persistantes.
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Chapitre 4

Résultats experimentaux



4.1 Introduction

4.1 Introduction

Dans ce chapitre nous allons présenter les résultats d’implémentation de deux ap-
proches de commande sur la plateforme open source Crazyflie 2.0. Au début le but
était d’implémenter la loi de commande que nous avons présentée dans le chapitre 3,
mais en raison de problémes techniques on c’est limité a I'implémentation de deux
approches qui présentent moins de complexité de calcul. La premiere approche
que nous avons implémentée consiste a un controleur simplifié qui présente moins
de complexité en faisant la stabilisation de chaque dynamique a part. La deux-
ieme approche est semblable a celle présentée dans le chapitre précédent mais sans
considérer, pour des raison pratique, les contraintes prise en considération a savoir
Iinertie inconnue, le biais gyroscopique et la perte d’efficacité des actionneurs. La
commande en position de 'UAV VTOL n’est pas faite d'une maniere directe mais
plutét d’une maniere indirecte par le biais de la poussée totale du systeme et de
I'orientation. Cela peut étre fait de différentes manieres. Pour les deux approches

la stratégie de commande sera divisée en trois étapes :

Etape 1: Controleur de position;
Etape 2: Extraction d’attitude et de la poussée;

Etape 3: Controleur d’attitude.

4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée

p=v (4.1)
T
U= gés — ERTég (4.2)
. 1 —qT
Q== Q (4.3)
2| qolsxs + S(q)
JO=—-S(Q)JQ+T (4.4)

Le schéma synoptique simplifié du systéeme de commande du quadrotors est illustré
dans la figure 4.1, la commande virtuel (u4) est générée par le bloc de controle de

position. Elle est ensuite utilisé pour spécifier 'orientation et la poussée désirées
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée

en faisant une extraction. L’orientation et la poussée désirées serons utilisées par la

suite pour controle la position du drone VTOL.

Accélération 5 i
Position feins Poussée R
désirée désirée Extraction de vToL
UAV =1

—» Contrdleur _,  porientation

de position et la poussé
p,v Orientation Contrdleur

désirée d'attitude
Q, Q Couples

Figure 4.1: Schéma fonctionnel de I'approche simplifié

4.2.1 Conception de ’enrée de commande virtuel pour la dynamique

translationnelle

En choisissant pg(t) comme une trajectoire référence désirée, on peut définir I'erreur

de postions et de vitesse comme suit [17] [44]

donc 'accélération du systeme est définit comme suit
S A
p=gés — —RTé; (4.7)
m

La dynamique d’erreur de translation (4.2) devient

Définissant erreur d’accélération comme

o= — (4.10)
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée

la dynamique de translation peut érte réécrite comme suit

v

Lo (4.11)
Vo= fd—Pat i
Considérant la fonction candidate de Lyapunov suivante
V =ky[1 1 1]In(cosh(p)) + o' (4.12)

Concevoir l'accélération désirée py comme une entrée de commande virtuelle en

supposant que [i comme suit

pa = —k,tanh(p) — k, tanh(?) + py (4.13)

Par conséquence, a la lumiere de (4.11) et (4.13) on donne 'expréssion de la

dérivé de V comme suit

V = —k, 0" tanh(?) (4.14)

V est semi-définit négative, ce qui garantie la bornitude de p et 9. Invoquant le

principe d’invariance de LaSalle

V=0=0=0=0=0 (4.15)

ce qui engendre

v =0 = — tanh(p) (4.16)

ce qui implique que p — 0 quand ¢t — oo

On peut aussi montrer que g est bornnée par

| paall < [k tanh(P)[| + ko tanh(0)[| + [|pall < kp + Ky + 00 (4.17)

ol o, est la limite supérieure de la dérivée seconde de la trajectoire prédéfinie.
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée

4.2.2 Extraction de ’attitude et de la poussée désirées

Reprenant les résultats présentés dans la section 3.3.2, la poussée et I'attitude désirée

sont données par

ur = || — gés|| (4.18)
L g— pas

gt = 3t o, (4.19)

1 T
= — 0 4.20
dd 2utq3 (12 par 0) ( )

a condition que

pa # (0 0 k), for k>g (4.21)

depuit (4.13) on peut voir que

lttal < Ky + Ky + 0, (4.22)

ce qui implique
kpy+ky,+o0,.<g (4.23)

4.2.3 Commande de ’attitude

Utilisant le résultat du travail présenté dans [6], I'attitude désirée extraite dans sec-
tion précédente est ensuite utilisée comme une consigne pour le contréleur d’attitude

L’erreur d’attitude au sens du quaternion peut étre donnée comme suit

Q=0,'0Q (4.24)

Ce qui meéne a la dynamique d’erreur suivante

K3 B 1 —qT
9= 2 [ dolsxs + S(q) ] . (25)
JO=—-S(Q)JQ+T (4.26)

O la vitesse angulaire désirée g est 0, donc Q = Q. Comme démentrer dans [6]
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée

la stabilité asymptotique globale de Iattitude au point d’équilibre (R = 1, = 0)

du est assurée en utilsant ’entrée de commande suivante

T=-TI0Q—-0aq (4.27)

oi ' =I'7 > 0 and o > 0. Choisissant la fonction de Lyapunov candidate suivante

1
V=a¢"g+alG—1)>*+ §QTJ‘1Q (4.28)

Sa dérivée par rapport au temps au long des trajectoires de (4.25) est donnée par

V = adoq Q4+ oGt S(q)Q — aged™Q + ag"Q — QTS(Q)JQ + QT 7 (4.29)

appliquant la loi de commande (4.27) la dérivée V' devienne comme suit

V=-0"T0<0 (4.30)

ce qui implique la bornitude de tous les signaux et la convergence asymptotique
de Q vers 0 lorsque t tend vers co. En utilisant le principe d’invariance de LaSalle,

on peut montrer que ¢ converge asymptotiquement vers zéro lorsque t tend ver oco.

4.2.4 Génération de trajectoire polynomial

Afin de déplacer le drone VTOL d’une position initiale pg a& un instant donné ¢y a
une position finale p; a un instant ¢; nous utilisant une planification de trajectoire
polynomiale pour générer la trajectoire désirée. La trajectoire est générée en donnant
un profile bien définit, ou la position, la vitesse et I'accélération du drone seront
spécifiées a chaque instant de temps entre ¢, et t;. Pour générer les trajectoires
désirées nous utilisant de fonctions polynomiales par morceaux de degré 5 en fonction

du temps tels que
i=5
r(t) = Z a;t' (4.31)
=0

r(t) = [pa(t)" v (t)]" (4.32)
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée

ou les six conditions aux limites sont données comme suit [44]:

r(t;) ==y, r(ty) =1y (4.33)
r(ti) =1, r(ty) =7y
(ti) =i, i(ty) =7y

ag =7T; (434)
ar =r;
1.

a9 = 57'2'

1 ) . . .
a5 = 53 ——[20(r; — ;) — (8¢ + 127)T — (3i'p — ) T?]

1
Ay = 571 [30( ) + (147’7 + 167'"1-)T + (37’"'f — 27‘“'2-)T2]

1 ) ) .
U5 = 57 ——[12(ry — ;) — 6(ip + 7)) T — (¥y — %) T?

A partir de 13, tous les paramétres de trajectoire de vol en translation sont définis
pour toutes les instances de temps entre ¢; et t;. De plus, en choisissant une valeur
de T suffisamment grande, on peut assurer ||7(t)|| = o, est suffisamment petit pour

ne pas nuire aux performances du controleur (4.13).

4.2.5 Résultats de simulation

Dans cette section, nous illustrons a travers les résultats de simulation les perfor-
mances de la commande. Les simulations sont effectuées pour 1'objectif de suivi
d’une trajectoire ellipsoide. Les parametres du corps rigide UAV sont les suiv-
ants: la matrice d’inertie J = diag(0.6,0.6,0.3)kg - m?, la masse m = 1.28kg, et
le bras de levier de controle de couple [ = 0.5. L’accélération gravitationnelle est
prise comme ¢ = 9.81m/s? et la trajectoire de référence souhaitée a été spéci-
fice py(t) = [10sin(0.1¢+ ), 15sin(0.1¢ + 27), 5¢]7. Les conditions initiales ont été
prises comme : p(0) = [2 1 0]m, v(0) = [5 0 0.5]"m/s, (g0(0),q(0)) = (1, [0 0 0]T),
Q(0) = [0 0 0]7. Les parameétres sont les suivants: k, = 1.75,k, = 2,7, =
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6 x 1073, Kq = diag(0.5,0.54,0.215), K, = 4

Norme de I'erreur de vitesse

Norme de I'erreur de position

6 T 20 T
— el
sl i
15 7
S
J ~ ot J
=
sl i
. i
DD ‘!ID Z‘D JID 4‘D S‘D SID 7‘D ;D S‘D 100 DD 1‘D jD JID 4ID SID SID 7‘D B‘D S‘D 100
t(s) t(s)
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Figure 4.2: Normes des erreurs
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Figure 4.3:
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée

4.2.6 Résultats d’implémentation

Les lois de commande présentées dans les section 4.2.1 et 4.2.3 ont été implémentées
sur la plateforme open-source Crazyflie 2.0. Les résultats de mise en ceuvre sont
présenté pour des commandes de décollage automatique, de maintien de position

ainsi que le déplacement vers des points bien précis dans I'espace.

Le décollage automatique utilise la trajectoire décrite dans la section 4.2.4, ou les
composantes z et y de la trajectoire de référence sont maintenues constantes tandis
que la composante z finale est fixée a 1m. Dans le suivi de trajectoire, le drone
doit voler jusqu’a un certain nombre de points. Dans cette derniere expérience de
suivi de trajectoire, il est montré que le contréleur pratique est capable de suivre
une référence souhaitée avec une erreur de position moyenne de 30cm et une erreur
de vitesse moyenne de 5¢m/s. L’erreur de position est relativement importante en
raison du faible gain choisi, ce dernier garantie le maintien de faible oscillations, car

de grandes oscillations pourraient endommager le drone.

4.2.6.1 Experience 1: Décollage automatique maintien de position et

atterrissage automatique

Dans cette premiere expérience, nous mettons en ceuvre 'approche simplifier sur
notre systeme de pilotage automatique. L’expérience consiste a faire un décollage
automatique, un maintien de position et enfin faire un atterrissage automatique.
L’opération de décollage automatique sert a amener le crazyflie a une hauteur de
1 m en 2 s tout en préservant les coordonnées z, y. Le maintien de position veille
a garder le quadrotor aux méme coordonnée tout en le stabilisant son attitude a
R = I343. Les deux opérations de décollage et d’atterrissage se font en suivant
des trajectoires polynomiales comme montré dans la section 4.2.4. Les gains et les
parametres impliqués dans le controleur sont choisi comme suit k, = 2.2, k, = 2.3, ,
I’ = diag(5000, 5000, 9000), o = 80000. Les résultats expérimentaux sont reportés
dans les Fig 4.4 - 4.8.

On peut voir que le systeme de controle veille a ce que les erreurs de vitesse
et d’attitude soit faible et qu’il assure un suivie acceptable de position. L’erreur
de position est comprise entre 0.04m et 0.36m. Elle est due en grande partie aux

incertitudes induites par le systéme de positionnement LPS.
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée
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Figure 4.8: Norme de l'erreur de la vitesse angulaire

4.2.6.2 Experience 2: Aller vers un point dans ’espace

Dans cette expérience, le crazyflie a décollé automatiquement du sol et son attitude
est stabilisée & R = I3x3 (c-a-d. ¢ = 0 deg, 6 = 0 deg et » = 0 deg) et au
coordonnées z, y de démarrage et a une altitude z = Im. Dans la phase du vol
stationnaire, la poussée totale des moteurs doit étre égale a la force de gravité.
Ensuite, le crazyflie est envoyé a un point désiré (z = 0.5m y = 0.5m z = 1.5m) en
faisant le tracking d’une trajectoire polynomiale (section 4.2.4). Enfin, le quadrotor
atterrit automatiquement. Les gains impliqués dans le controleur sont les méme
utilisés dans 'expérience 1. Les résultats expérimentaux sont reportés dans les Fig
4.9 - 4.14. L’algorithme de controle implémenté assure le suivi de la trajectoire
désirée avec une erreur moyenne de 20 c¢m qui est due a l'erreur du systéme de
positionnement LPS (la précision de I'ancre est de 10 cm et elle due aussi a la faible
valeur du terme proportionnel £, pour assurer une oscillation minimale. De plus,
comme le montre la figure 4.12, les angles d’Euler restent toujours entre (—5°, +5°),

ce qui prouve la stabilité de 'attitude.
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée
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4.2 Controle de position en utilisant une approche simplifiée
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4.3 Controle de position en utilisant I'approche du Backstepping ot les
perturbations sont nulles et les parametres du systéme sont connus

4.3 Controdle de position en utilisant ’approche du Back-
stepping ou les perturbations sont nulles et les parameétres

du systeme sont connus

Le controleur synthétisé dans le chapitre 3 ne peut pas étre appliqué tel qu’il est
sur le quadrotor, pour lequel le phénomene de la perte partielle de l'efficacité est
particulier car il existe un couplage entre le contrdle de la poussée et le contrdle de

lorientation.

De plus, pour des raisons de complexité de calcul lors de I'implémentation, il a
été nécessaire de réfléchir a une approche réduite ou le bias de la vitesse angulaire

et les perturbations sont nulles et I'inertie est connue.

Dans 'approche simplifier, erreur de 'accélération est supposée nulle (i = 0).
La chose qui ne garantit pas la stabilisation de la position de 'UAV VTOL quelles
que soient les conditions initiales. Le terme ji sera pris en compte dans la con-
ception des couples de commande. L’approche comporte deux parties distinctes.
Tout d’abord on détermine l'accélération désirée a partir de laquelle la poussée et
I'attitude désirée seront extraites. Ensuite, le couple de commande est synthétisé

pour la dynamique de rotation, en utilisant 1’orientation issue du block d’extraction.

4.3.1 Syntheése du controleur

En supposant que la matrice d’inertie est connu et que les perturbations son nulles,

la dynamiques des erreurs (3.31) - (3.34) devient:

-
Il
N

N
I

fa + it — (1)

1 i —-Q-Q)

2 |Go(Q+Q — Q)+ S@)(Q+Q + Q)
JQ = —SQ)JQ— IO+ 7

e
Il

(4.35)
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4.3 Controle de position en utilisant I'approche du Backstepping ot les
perturbations sont nulles et les parametres du systéme sont connus

P=p—pd

U="0—pqg

fo= 1 — fig (4.36)
Q=0-0R = RR}

La procédure de synthese de la commande virtuel est similaire a celle présentée

dans la section 3.3.1.

On choisie la fonction de Lyapunov suivante

1 1p =
V =k,1" In(cosh(p)) + §5Trva + 27, (1 — Go) + 5QTJQ (4.37)

Sa dérivée temporelle le long des trajectoires du systeme en boucle fermée est

donnée par :

V = ko7 tanh(p) + 97Ty (pa + i — Pa) — V40" (Qa — Q — Q) + QJQ (4.38)
On rappel l'expression de cette accélération désirée :

pta = pa — k,U', ' tanh(p) — k, tanh(?) (4.39)

L’opération de I'extraction de I'attitude et de la poussée désirée donne aussi le méme

résultats obtenu dans la section 3.3.2.

De la méme maniere, en utilisant les expressions de l'accélération désirée gy et

Porientation désirée Qg données par (3.12) et (3.25), respectivement, V devient :

V = —k,"T, tanh(a) — ~,6" (M (pa)jta + LS(G)Ro — Q — Q) + QTJQ  (4.40)

q

ou l'expression de fig est déja donnée dans (3.27). L’expression de V devient :
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4.3 Controle de position en utilisant I'approche du Backstepping ot les
perturbations sont nulles et les parametres du systéme sont connus

V = k0" T, tanh(5) — 3" | M(1a) (p§ = 1 Du(P)0 — kDu(D) (i — 7, tanh(p)

—ky tanh(3))) + —S(q)Ri — Q — Q] +OT(=S(Q)JQ — JQ+7) (4.41)

Ya

Définissons la variable auxiliaire comme suit :

2
Q= M(ug) [p® — kL, Dy(p) + kokp Dy (3)I " tanh(p)] + v—utS(cj)RFqﬂ? — K,§
q
(4.42)

Pour atteindre notre objectif, nous proposons le couple de commande suivant

pour la dynamique de rotation

7= S(Q)JQ+ JQ — 7,4 — Ko (4.43)

ot Q := @ voir (A.7). En suivant le méme cheminement de développement dans

la section 3.4 equations (3.52)-(3.56), Pexpression de V' devient :

V < =0T A, tanh(7) — v,G7 A4 — QT Kof (4.44)

ou A, et A, sont donnés par (3.53). Arrivons a ce résultat, on peut conclure que
les états (p, 0, Q, ) restent bornés pour tout ¢ > 0. En outre, les états (7, §, Q)
tend vers (0, 0, 0) quand t — 0.

En utilisant les expressions de y4, Q et 7 dans (4.35), nous obtenons un systéme
autonome et par conséquent, en faisant appelle au théoréeme d’invariance de LaSalle,

au vu du systeme (4.35) avec la commande virtuel (4.39), on peut en conclure que

v := —k, tanh(p) — k, tanh(?) — 2u, RTS(7)"§ = 0 (4.45)

ce qui donne en utilisant le résultat précédent

— kytanh(p) =0 (4.46)

ce qui implique que p — 0 quand t — oo
Cela satisfait ’objectif de contrdle de position et montre la stabilité asymptotique

89



4.3 Controle de position en utilisant I'approche du Backstepping ot les
perturbations sont nulles et les parametres du systéme sont connus

globale du point d’équilibre (p, 0, ¢,2) = (0, 0, 0, 0). La principale différence
entre ce contrdleur et le controleur simplifié est que 'hypothese i = 0 n’est plus
nécessaire et, de ce faite, ce controleur sera capable de maintenir la stabilité méme

sous de fortes accélérations [44].

4.3.2 Résultats de simulation

Dans cette section, nous illustrons a travers les résultats de simulation les perfor-
mances de la commande. Les simulations sont effectuées pour l'objectif de suivi
d’une trajectoire ellipsoide. Les parametres du corps rigide UAV sont les suiv-
ants: la matrice d’inertie J = diag(0.6,0.6,0.3)kg - m?, la masse m = 5kg, et le
bras de levier de contrdle de couple | = 0.5. L’accélération gravitationnelle est
prise comme ¢ = 9.81m/s? et la trajectoire de référence souhaitée a été spéci-
fice pa(t) = [10sin(0.1¢ + 2F), 15sin(0.1¢ + 25), 5¢]7. Les conditions initiales ont ét¢
prises comme : p(0) = [2 1 0]m, v(0) = [5 0 0.5]7m/s, (go(0),q(0)) = (1, [0 0 0]T),
Q) = [0 0 0]T. Les parameétres sont les suivants: k, = 10,k, = 85,7, =
6 x 1073, Kq = diag(0.00129,0.0016, 0.0012), K, = 5513

Norme de I'erreur de position Norme de I'erreur de vitesse

25 7

:
— Tl |

[2]] (m)

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
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Norme de I'erreur de I'attitude

Norme de I'erreur de la vitesse angulaire
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o 10 20 30 40 50 80 70 80 90 100 o 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

Figure 4.15: Normes des erreurs

90
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perturbations sont nulles et les parametres du systéme sont connus
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400
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z (m)

100 -

Figure 4.16: Trajectoires en 3D

4.3.3 Résultats d’implémentations

Afin d’explorer les performances en temps réel des commandes (4.39) et (4.43) , deux
expériences sont réalisées sur notre plateforme open source Crazyflie 2.0 décrite dans

le chapitre 2.

4.3.3.1 Experience 1: Vol stationnaire avec décollage et atterrissage au-

tomatique

Le controleur est mise en ceuvre sur notre systeme de pilotage automatique. Le
quadrotor effectue un suivi de trajectoire en commengant par un décollage automa-
tique, en suivant une planification basée sur une trajectoire polynomiale, le vole
stationnaire en maintenant sa position en 3D, enfin I'atterrissage automatique en
suivant une planification polynomiale. L’attitude est stabilisée a ) = Q4 pendant
le temps de vol. La poussée totale des moteurs doit étre égale a la force de gravité,
elle est calculé en utilisant I'extraction présenté dans la section 4.2.2. L’expérience
est réalisée avec la loi de commande (4.39) et (4.43). Les gains et les parametres
impliqués dans le controleur sont choisi comme suit &, = 2.2, k, = 1.3, 7, = 1,
Kq = diag(10000, 10000, 10500), v, = 100000. Les résultats expérimentaux sont
reportés dans les Fig 4.17 - 4.21.
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Figure 4.18: Norme de l'erreur de la position
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4.3 Controle de position en utilisant I'approche du Backstepping ot les

perturbations sont nulles et les parametres du systéme sont connus
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07 ‘

01 ‘ I b

Figure 4.21: Norme de l'erreur de la vitesse angulaire

4.3.3.2 Experience 2: Aller vers un point dans ’espace

Dans cette expérience, le quadrotor est décollé du sol et son attitude est stabilisée
a R = I3x3 (c-a-d. ¢ =0 deg, # =0 deg et » =0 deg) pendant le temps de
survol. En cas de vol stationnaire, la poussée totale des moteurs doit étre égale a
la force de gravité. Les gains impliqués dans le controleur sont les méme utilisés
dans l'expérience 1. Les résultats expérimentaux sont reportés dans les Fig 4.22
- 4.25. Les figures montre que le contrdleur est capable de suivre une trajectoire
souhaitée avec une erreur de position moyenne de 18cm, ce qui est dii a une erreur
commise par le systeme de position de la locomotive ou la précision de chaque ancre

est supposée étre de 10cm.
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Figure 4.23: Norme de l'erreur de la position
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Figure 4.25: L’attitude

4.4 Conclusion

Deux approches ont été implémentées avec succes sur la plateforme open-source

Crazyflie 2.0. Néanmoins 'approche simplifiée est plus simple a implémenter en
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4.4 Conclusion

terme de complexité et de temps de calcule. Les résultats que nous avons obtenus ne
montrent pas une grande différence entre les performances des deux approches. En
raison de contraintes techniques, 'algorithme adaptatif synthétisé dans le chapitre 3
n’a pas pu étre implémenté a cause d’une divergence de l'estimateur de position en
raison du temps de calcule important des terms Q (A7) et F(Qg,w+ b, fe) figurant
dans ’expression de la commande 7 et la loi d’adaptation @ Le probleme va étre

résolu dans les prochains travaux.
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Conclusion générale

Le but de cette these est de proposer des lois de commandes robustes dédiées aux
pilotage autonome des VTOL UAV. A notre connaissance, il n’y a aucun travail
dans la littérature permettant d’obtenir des résultats de convergence globale pour le
probleme de suivi de position des VTOL UAV dans le cas ou l'inertie du systeme est
totalement inconnue et en présence d’un biais gyroscopique, une perte d’efficacité des
actionneurs (LOE) et en présence aussi de perturbations externes. Dans ce contexte,
nous avons focalisé notre étude sur le développement de loi de commande stables,
robustes et simples a implémenter. L’efficacité du systeme de controle proposé a
été confirmée lors des résultats de simulation présentés, appliqués au modele d'un
drone réaliste a ventilateur canalisé (Ducted fan) incluant le couplage et les effets

aérodynamiques de friction et de trainée.

Nous avons commencé par présenter un background important pour la synthese
des lois de commande dédiées aux systemes VI'OL UAV. Nous avons commencé par
donner des notions importantes de la représentation d’attitude. En suite, nous avons
présenté le modele dynamique d’'un VTOL avec ses deux composantes translation-
nelles et rotationnelles. La dynamique rotation utilisée repose sur les quaternions car
cette paramétrisation offre des avantages significatifs par rapport a la représentation
SO(3) en raison de ses propriétés mathématiques uniques qui donnent souvent des
démonstrations simplifiées par rapport aux travaux qui se basent uniquement sur le
SO(3). Le choix des quaternions est justifié par un autre avantage car le quaternion
unitaire est représenté par un vecteur de quatre éléements seulement au lieu d’une

matrice orthogonale 3 x 3, donc moins de complexité en terme de temps de calcul.

La nature cascade du modele du systeme impose I'utilisation du backstepping ou
I'intermédiaire entre les deux dynamiques est l'accélération désirée. Cette derniere
n’est pas utilisable directement dans la dynamique de rotation, pour cela nous avons
illustré une méthode de reconstruction d’attitude passive, qui fait 'extraction de la

poussé et de 'attitude qui serons utilisées lors de la synthese de la loi de commande



4.4 Conclusion

pour la dynamique de rotation. Nous avons rappelé, a la fin du premier chapitre au
travers des définitions, quelques notions sur la stabilité des systemes physiques et

des outils mathématiques, qui nous ont servies dans le présent manuscrit.

Un schéma de contrdle adaptatif pour le suivi de trajectoire d'un VTOL UAV a
été présenté dans le chapitre 3, en considérant que la matrice d’inertie est totalement
inconnue et qu'un biais gyroscopique et une perte d’efficacité des actionneurs sont
présent et influant sur le systeme. De plus le drone est supposé sujet a des couples
de perturbations externes. Le contrdleur a été congu de maniere hiérarchique en

suivant la stratégie du backstepping.

En premier lieu la dynamique de translation est stabilisée par une commande
intermédiaire, qui est 1'accélération désirée. Nous nous assurons que cette entrée de
commande virtuelle soit a priori bornée et au moins deux fois différentiables. Cela
représente un ingrédient clé garantissant l’existence d’une solution a l'algorithme
d’extraction de l'attitude et de la poussée, ainsi que la limitation des entrées de
commande réelles. En conséquence, le schéma de controle proposé garantit une

poussée a priori bornée.

Pour toutes les lois d’adaptation nous avons utilisé le mécanisme de projection
afin de garantir un certain niveau de robustesse en évitant que les estimations des
parametres ne dérivent pas dans le temps en présence de mesures bruitées. Cela
permettra également, dans certains cas, d’empécher les estimations de parametres
de s’annuler et d’éviter les problemes de singularité dans I'expéssion du couple de

commande.

Nous avons présenté dans le chapitre 2 la plateforme open source crazyflie 2.0 que
nous utilisé pour faire I'implémentation des lois de commande démontrées dans le
chapitre 4 en donnant ’architecture matérielle et logicielle ainsi que les caractéris-
tiques du systeéme. Le positionnement est assuré par un dispositif nomé LPS (Loco

posiotioning system) qui se base sur la téchnologie UWB (Ultra Wide Band)

Les résultats d’implémentation de deux algorithmes de commande de suivi de
trajectoire sur la plateforme crazyflie 2.0 sont présentée dans le chapitre 4. Les deux
controleurs s’appuient sur I'estimateur EKF pour fournir I’état actuel du systeme.
L’EKF traite les mesures de 'IMU et les mesures du systéme de positionnement
LPS pour l'estimation de I'attitude et de la position. Les résultats expérimentaux
obtenus montrent des performances acceptables que ce soit pour la stabilisation
d’attitude ou pour le contrdle de position. Cependant, le controleur basé sur le

backstepping présente une charge de calcul beaucoup plus lourde comparé a celle de
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Conclusion générale et perspectives

I’approche simplifiée. Néanmoins, rajouter un module de mesure d’altitude comme
le "Flow deck” est souhaitable dans les travaux futurs afin de diminuer les erreurs

de mesure de Paltitude et améliorer les résultats de suivi.

Nous avons tenté une implémentation de l'algorithme de contrdle adaptatif syn-
thétisé dans le chapitre 3 mais des problemes techniques dus a la quantité de calcul,

ont empéché la réussite de I'opération.

Perspectives

Nous proposons, comme perspective de ce travail une approche de controle de posi-
tion qui élimine la nécessité de mesurer 'attitude du systeme en utilisant les mesures
vectorielles directement dans la loi de contrdle. Nous utilisons spécifiquement un
magnétometre et un accélérometre pour fournir les deux mesures vectorielles. Ou
I’accélérometre sera utilisé pour mesurer 'accélération apparente du systeme, plutot

que le vecteur de gravité uniquement.

Il sera aussi tres intéressent de résoudre le probleme technique afin d’accomplir
I'implémentation de ’algorithme adaptatif. Un autre travail intéressant serait la
conception de stratégies de suivi de trajectoire avec des techniques d’évitement

d’obstacles, permettant une navigation plus autonome des UAVs.
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A1 Caleul de Q) et JO

A.1 Calcul de O et JO

A.1.1 Calcul de Q

Rappelons I'expression de ()

_ -1
Q= —U T, 0+ M(ua) (P + U4 + U5) — K,

Yq

(A.1)

Afin d’obtenir son dérivé temporel, nous nous concentrons d’abord sur I'obtention

des dérivées de certains signaux. Les expressions de ¢ et ¢ sont réécrites sous une

forme appropriée comme suit:

g="T;+ [z
avec ng Z:% (Q —Qd)+ S( )(Qd+Q)etf %( ( >+QOI3X3)-
A la lumiere de (A.2), § is rewritten as

. ~ po PN ~ = 1/\ ~
q = 5(63)q + qoés = S(é3)q + §€3QT(Qd - Q)

— S(es)(T +fb)+1é3q (U D+ b) = Tyt fib

ou T* = S(ég)T* + lég(jT(Qd — Qs) et fq = S(ég)f~ + lég i’

La dérivée du temps du terme = \If I',v est donné par

d 1 2 ) .
U, = 7)RT 0 (g — gé3) 1y — — ,0)G
dt( ) 2 S@RE s~ 960 fa — 2SR

q

2 2 .
— —uS(Q)S(Q)RL,0 + —u S(Q)RLL0 ==Yy + fyb
Yq Yq
ou
T, = S(q)RT,o( Vg + 2 S(q)RT
U ‘_P)/qut WU(Hhd — 9€3)" fia quut vv
2 2
— —u:S(q)S(Qs) R0 — —u S(RT,0) Y5
Yq Yq
et

fi = — 2 wS(@)S(RT,5) — —u,S(RT,0)f;

Yq Yq
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Compte tenu des résultats ci-dessus, la dérivée temporelle de €2 est donnée par la

forme compacte suivante:

Q=@+ fab (A.7)
avec

@ i= [ (a0 + Vs)fia — kpfp (tta, Ty " De(P)0) fra + M (1) (p? + W)

— kM ()T, (G5, 0)0 + Di(p)0) + Ty — K, Xy
et

f§3:f\i/_qu§

ou
Uy = kyk,G(0, I tanh(p)) o + kyky, Dy(9)T, 2 Dy(5)0

Le mapping G : R3 x R® — R? est défini de telle sorte que, pour tout v :=

[ug us uz)’ € R3 et w := [wy wy ws]? € R® on a
Osech®(u;
G(u, w) = diag Mwi = diag(a1, ag, a3)
du; i=1,2,3

ol oy := —2sech®(u;) tanh (u; )w;

La fonction f, : R? x R? — R3*3 est défini comme suit:
o h0r10) = 2 M (pta)0 = 75 M () () + 130 7 (5t M () (AS)
P O ¢ M Y opg M M opg M '

ou

=072 =)l + g — pa
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La dérivée partielle impliquée dans le premier terme de (A.8) est donnée par

0 R R
o (var) = var 0"l = 20" esn + [Inlln" — [InlI*€3))
= =3 (30" (Inll = &5n) + &5 (m" — " nlsxs))

= 73, (963 — pa)" (3353 + S(€3)S(gés — pa))

La dérivée partielle du second terme impliqué dans (A.8) est obtenue comme suit

0
gy 0 M ahw ) = Aalpaa, w) + Aalpia, w) + Ao, )

ou

—[hd1 fhd2W — M¢212w2 + pa2éws
A (pg,w) = = a—M pAw1 + fa 2w — Pa1§ws

Hd2UiWi — a1 UtW2

—Hdy W1 —Hay W1 — 2Wafig, + Ews 0O
= | 2w ptg, + waptg, — Ews fdy W 0
—UpWo U WY 0
[ Ut§w2
0 T T
Ao (g, w) := O —u§wy = [sz —Swy g, Wi — ,udle] oy (fta)
| Hd2Ut W1 — a1 Ui W2
P [ wiEwy + paséws .
As(pa, w) := 3_Md —u§wy — pgr§ws | = [Uth T Hdy W3 —UgW1 — [, W3 0} 0‘2<Nd>T
0

avec aq (fig) == a%dut =n/||n|| and aq := %f = — €3.

Enfin 'expression de f, (4, w)
Fo(pta, w) = g M(pa)w f +arA(pra, w) (A.9)

avec A(pg, w) = A1 (pa, w) + Ao(pa, w) + Az(pta, w)
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A.1.2 Calcul de JO

En utilisant (4.4)and (A.7) the term JQ est réécrit en termes de termes connus et

inconnus. De (3.34) on a

JO= JQ— (Q+1) = —S(Q)JQ— J(@+ [5b+ b))+ Ar+d
= S(Q = BT —b) — (@ + fb+ b))+ Ar+d
=~ S()JQ + (S(B) — S(IB)Q — S(b)Jb — J(w +b) — Jfsb+ Ar+d
= — (S(OQ)MR,) + My (@ + b)) 61 + Mo(2,)0 — b5 — M(fo)6s + A7 +d

= F(Qu, +b, f)0 + At +d, (A.10)
ou

0= [61 92 93 64] S RSG (All)

avec 0y := [J11 Jao Jsz Jag Jiz3 Jia]T est composé des éléments de la matrice d’inertie
J. Le vecteur 0y := [0a; O9a O23 0oy Oo5 Oos 07 Oag Oa9] est composé des éléments de
la matrice inconnue (S(b)J — S(Jb)). Le vecteur 05 est définit comme 603 := S(b)Jb
et le vecteur 0, est donné par I'equation (A.18), est composé de la combinaison des
éléments de J and b. Les mappings M, My : R3 — R3*" | agissant sur un vecteur
u = [uy,uz, uz]’ sont définis dans (A.12), et le mapping M3 : R3*3 — R3*" agissant
sur la matrice 3-fois-3, z = [z;;]; j=1..3, est définit dans (A.14). Nous avons utilisé le
fait que Ju = My(u)0y, (S(b)J — S(Jb))u = My(u)by, et Jfsb = Ms(fg)04.

up 0 0 0 wuz wus

Mi(u)=1 0 wp 0 uz 0 wuy (A.12)
0 0 wus uy wuy O

u up uz 0 0 0 0 O O

My(u)=1|1 0 0 O u wg ug 0 0 O (A.13)
0O 0 0 0 0 0 wu wuy wus

105



A1 Caleul de Q) et JO

My(2) = [Myp(2) Mi,(2) My, (2)]

231

211

233

213

233

2923

212

231

94 = [9451 9452]T

ou
—211 221
M351 (Z) = 0 Z].].
| 0 0
-213 223
Mz,(2) =10 23
| 0 0
[0 0
Mz, (2) = | 232 203
_222 0
ou

O = [Jubi Juby Db Juby Jubs by Jubs Jisbs Jigbs]

9452: |:J2261 J23b1 J22bQ J23b2 J22b3 J23b3 J33b1 JSSbQ J33b3i|
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