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Résumé : Cette theése présente trois contributions de la commande robuste pour la
stabilisation de I’attitude d’un mini drone a décollage et atterrissage vertical VTOL
(Vertical take off and landing) connu sous le nom de qaudrotor.

Dans la premiére contribution, en se basant sur la représentation par les angles
d’Euler, une nouvelle méthode de commande d'attitude du quadrotor est proposée.
Elle est basée sur la combinaison de la commande backstepping et d'une commande
robuste non linéaire PI. Une des forces de 'approche proposée est sa robustesse aux
variations paramétriques et aux perturbations. L'approche proposée a été¢ implémentée
en simulation. La deuxiéme contribution concerne 1’implémentation en temps réel de
la commande proposée sur le test-bench de I’EPFL. La troisi¢éme contribution
concerne la conception de la commande par mode de glissement d’ordre supérieur qui
est considérée comme une généralisation de la commande par mode glissant
classique. L’objectif est de remédier au phénoméne de broutement tout en préservant
les performances et la robustesse. L’algorithme de supertwisting a été utilis¢ pour la
synthése d’une loi de commande pour la stabilisation de 1’attitude du quadrotor. Les
résultats de simulation obtenus ont été concluants.

Mots clés : Commande robuste, backstepping, controleur PI, commande par mode de
glissement d’ordre supérieur, quadrotor, UAV.
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Abstract: This thesis presents three contributions of robust control for the attitude
stabilization of Vertical Take off and Landing UAV known as the quadrotor. In the
first contribution, based on the Euler angles parameterization, a new method for the
attitude stabilization of the quadrotor aircraft is proposed. It relies on the combination
of the backstepping technique and a nonlinear robust PI controller. One of the
strengths of the proposed approach is its robustness with respect to plant parameters
uncertainties. The proposed approach has been tested in simulation. The second
contribution concerns the real time implementation of the proposed control law on the
EPFL test-bench. The third contribution concerns the design of a high order sliding
mode control which is considered as a generalization of classical sliding mode. The
objective is to get rid of the chattering phenomena while preserving the robustness
and performance of the closed loop system. The super twisting algorithm has been
used to design a control law for the attitude stabilization of the quadrotor. Theoretical
results have been validated by simulation.

Key words: Robust control, backstepping, PI controller, High order sliding mode,
quadrotor, UAV.
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Introduction générale

1. INTRODUCTION GENERALE

Les systémes avioniques jouent un role primordial dans la vie actuelle de
I’humanité. Parmi ces systemes on cite: les avions, les hélicopteres,...etc. Les
applications de ces systemes quand ils sont pilotés par un pilote a bord sont multiples,
entre autre on trouve: le transport des voyageurs, de la marchandise et des
troupes...etc. Cependant certaines applications exigent que l'engin volant doive étre
doté d'une certaine autonomie ou d'une autonomie totale. Ce sont les applications qui
sont considérées comme pénibles physiquement pour I'équipage, ou ennuyeuses, sale
et dangereuses...etc. Le domaine de l'aviation a connu la naissance d'une nouvelle
génération des engins volants afin d'accomplir la réalisation de ce type d'applications.

Ces engins volants s'appellent drones [1-4].

Le drone désigne tout engin volant sans pilote a bord. Il peut étre autonome ou
command¢ a distance. Selon leurs tailles, il existe plusieurs catégories, parmi

lesquelles on trouve les micros drones et les minis drones.

Le quadrotor qui est considéré comme un mini drone a décollage et
atterrissage verticale [5-10] présente plusieurs applications civiles et militaires telles
que la surveillance, la reconnaissance, la prise de vue aériennes dans la production des

films....etc.

Cependant du point de vue automatique, le modéle mathématique des drones
en général et du systéeme du quadrotor en particulier, est caractérisé par :
- de forte non linéarité
- le couplage entre ses entrées
- les perturbations extérieures (rafales de vent, la pression
atmosphérique...etc).
- les incertitudes structurées et non structurées (dynamiques négligées,

parametres aérodynamiques et inertiels..etc)
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Les méthodes de commandes classiques peuvent étre appliquées dans un

domaine restreint et sous certaines contraintes sur le comportement de ces systemes et

au détriment de certaines applications [11-13].

Afin de travailler dans toute la plage des variables de ces systémes ; les

commandes non linéaires et robustes représentent une bonne alternative.

Le travail présenté dans cette thése rentre dans ce contexte et a pour objectif de

développer différentes stratégies de commandes robustes vouées au systeme du

quadrotor.

Dans cette thése, trois contributions ont été apportées pour la stabilisation de

l'attitude du mini drone nommé quadrotor :

La premicre concerne le développement d'une commande backstepping
basée sur une commande PI robuste [14-20]. Son avantage réside dans sa
robustesse aux variations paramétriques et aux perturbations, en plus elle
ne nécessite pas la connaissance exacte des paramétres du modéle du
qaudrotor pour son application. Cette approche a ét¢ validée par la suite en
simulation.

La deuxi¢me contribution concerne 1I’implémentation en temps réel de la
commande backstepping combinée avec la commande PI robuste, sur le
test-bench du Laboratoire des Systémes Autonomes de 1’Ecole
Polytechnique Fédérale de Lausanne, Suisse.

La troisiéme concerne 1'application de 1'algorithme du super twisting de la
commande par mode de glissement d'ordre supérieur (d'ordre deux) [21]
afin de garder la propriété de la robustesse et d'invariance du mode glissant
classique (d'ordre un) tout en €éliminant le phénomeéne du broutement qui
est considéré comme un obstacle réel dans sa réalisation pratique.
L'algorithme du super twisting a été validé en simulation sur le modele du

quadrotor.

Cette thése est organisée en six chapitres :

Le deuxiéme chapitre est consacré a donner un état de I’art sur les drones,

leurs classifications et leurs domaines d’applications. Le troisieme chapitre est dédié a

la présentation du modele mathématique de 1’orientation (attitude) du quadrotor sous

2
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forme vectorielle et par la suite sous forme d’état. Les différentes méthodes qui
existent dans la littérature et qui traitent le probléme de stabilisation de I’orientation
du quadrotor seront présentées dans le quatriéme chapitre. Le cinquiéme chapitre
présente notre premicre technique proposée pour la stabilisation de l'attitude du
quadrotor. Cette technique consiste en la combinaison de la commande backstepping
avec une commande non linéaire proportionnelle et intégrale PI. Sa mise en ceuvre ne
nécessite pas la connaissance exacte des parametres du modele du qaudrotor, ce qui
est considéré comme un point fort de cette technique comparée aux techniques qui
existent dans la littérature. La commande par mode de glissement classique, d'ordre
supérieur et l'application de l'algorithme du super twisting de la commande par mode
glissant d'ordre deux pour la stabilisation de l'attitude du quadrotor sont présentés

dans le sixiéme chapitre. Enfin la theése se terminera par une conclusion générale.
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2. ETAT DE L'ART SUR LES DRONES

2.1 Introduction

Les aéronefs avec ses différentes catégories (aircraft en anglais) représentent
la pierre angulaire dans la vie de I'humain. Par les diverses missions qu’ils peuvent
réaliser, ils existent presque partout : le transport des voyageurs, de la marchandise et
des engins, le sauvetage, la surveillance, sans parler des missions dans le domaine
militaire ou une frappe ou une guerre ne peut pas exister sans eux.

En général, un aéronef représente tout engin volant avec un humain a bord qui
le pilote.

Dans le cas des missions dans un environnement ou la présence humaine est
impossible ou non envisageable ¢ a d les missions qui peuvent &tre considérées
comme pénibles physiquement pour 1'équipage, ou ennuyeuses, sales et dangereuses
(dans un milieu hostile ou la vie d'une ou de plusieurs personnes est en danger :
centrale nucléaire accidentée, industrie chimique); on fait appel a une classe plus
particulicre des aéronefs pour les réaliser, cette classe s'appelle drone [3-4].

Le drone désigne un engin volant sans pilote a bord, il peut étre piloté a
distance soit a travers une liaison sans fils par un humain dans une station au sol ou a
bord d'un autre aéronef, et tout ¢a sans aucune considération a sa taille, sa forme, sa

fonction et ses performances.

Ainsi L’absence de pilote a bord d'un drone et le développement
technologiques de nouvelles générations de capteurs, actionneurs et électronique
embarquée permettent également la conception de «petits» drones, micro drones
(quelques dizaines de grammes) ou mini drones (quelques kilogrammes) dont les

applications sont multiples.

L'appellation anglaise UAV (Unmanned aerial vehicule) suppose déja que le
systéme est autonome (Drone: an aircraft without a pilot that is operated by remote

control) [4].
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Ainsi les deux principaux avantages du drone par rapport a un aéronef
standard sont résumés en deux points essentiels :

» la miniaturisation possible.

» 1’évolution dans un environnement «3D», «Dull, Dirty and Dangerous»

(monotone, sale et dangereux).

Ces avantages ont été exploités trés tot dans le domaine militaire mais ils
restent valables dans le domaine civil ; car la miniaturisation permet de réduire les
colts de fabrication et de fonctionnement et également une mise en ceuvre qui ne

nécessite ni installations au sol ni expert en pilotage.

2.2 Classification des drones

Les drones peuvent étre classés en plusieurs classification selon :
- leurs modes de vols
- leurs tailles
- leurs applications

Selon leur mode de vols on trouve :

Les drones a voilures fixes, en anglais Aircraft : qui se caractérisent par une

aile fixe et une grande vitesse ou cette derniere est obtenue par une translation.

Les drones a voilures tournantes (Rotor craft: en anglais) : Ils se
caractérisent par un ou plusieurs rotors, soit d'un ensemble de pales tournant
autour d'un axe sensiblement vertical, et par une vitesse limitée
comparablement aux drones a voilures fixes. La vitesse ici est obtenue par

rotation.

Les drones convertibles, en anglais PVTOL (Plane Vertical Take Off and
Landing) c'est une évolution de I'hélicoptére vers 1'avion, une nouvelle forme
d'hélicoptere dotée de deux rotors inclinables et qui décolle comme un
hélicoptere et vole comme un avion. IlIs bénéficient des avantages des deux
catégories précédentes a savoir : une grande vitesse et en méme temps de faire

le vol stationnaire.
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Selon leur taille il existe plusieurs classes. Cependant les quatre grandes classes sont :

Micro drones : Ce sont des drones qui peuvent peser quelques grammes.

Mini drones : Il s’agit de drones plutot 1égers et de taille réduite (poids: quelques
kilogrammes, envergure: 1 a 2 métre), ils sont généralement utilisés pour

I’observation de zones d’acces difficiles.

MALE (Moyenne Altitude Longue Endurance): Ce sont des drones de taille
comparable aux avions traditionnels. Ils sont généralement voués a 1’observation,

mais certains peuvent embarquer des armes.

HALE (Haute Altitude Longue Endurance): Ce sont des drones de grande
envergure volant a trés haute altitude. Ils sont généralement utilisés pour des
communications, comme alternative aux satellites.

Le tableau suivant résume toutes les classes qui existent

Micro | Mini | CR| SR MR | LALE | MALE HALE

Rayon d’action | (10 | (10 | 30 | 70 | 200 | )500 | )500 )2000
(km)

Altitude | 250 | 3000 | 3000 | 3000 | 5000 | 3000 8000 | 5a15.000

Maximale. (m)

Endurance (h) 1 (2 |2a4|13a6|6al0| )24 | 24a48 24 248

Masse (kg) (5 (30 1 50 200 1.250 | 10.000 12.000

Tableau 2. 1 : Quelques catégories de drones (CR, SR et MR pour Close, Short et Medium Range,
EN: Endurance, L (MH) ALE: Low (Medium, High) Altitude Long Endurance).

2.3 Exemples des drones [4]

Dans I’objectif de situer le drone sur lequel cette étude sera consacrée, la section

suivante présente quelques exemples des différents drones qui existent.
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Gros drones

Les drones ont été développés pour des objectifs militaires, depuis plus d’un
demi-siecle. Ces engins ont notamment été utilisés dans des conflits moderne pour des
missions de reconnaissance et de surveillance (figure 2.(1-2)). Néanmoins certains
(par exemple le Predator, figure 2.3) peuvent étre armés, de missiles. Ces drones a
voilures fixes sont caractérisés par : Un poids de plusieurs tonnes, une charge utile
importante qui peut aller jusqu’a une tonne pour le cas du Global Hawk et ils sont
équipés de caméras (visible et infrarouge) et de radars divers. En fin pour réaliser

leurs missions en toute sécurité et en particulier la communication avec le sol, ils sont

relies avec des liaisons de communication haut débit, habituellement via des satellites.

Figure 2. 1: Drone militaire de surveillance: Global Hawk (Northrop Grumman, 1000kg De

charge utile).

Figure 2. 2: Drone militaire de surveillance : Sperwer (Sagem).
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i ™ b |

Figure 2. 3: Le Predator, drone MAE multi missions, utilisé par I’US Air Force depuis 1995.

Drones portables

Cette catégorie qui caractérisé par sa taille qui est de quelques kilogrammes,
ils sont utilisés surtout pour les missions d’observation. Ces drones portables (figure
2.4) sont congus pour étre transportés dans un sac a dos et mis en oeuvre a I’aide
d’une « Station sol » qui peut étre un ordinateur portable relié a un émetteur récepteur
permettant la communication avec le drone. La charge utile essentielle d’un tel mini
drone est une caméra vidéo dont I’image est retransmise en continu a la station sol.
Avec un rayon d’action de quelques kilomeétres. L’objectif d’un mini drone est de
réaliser ses missions d’observation soit en étant pilot¢ comme un modele réduit
standard soit de maniére autonome en suivant une mission préprogrammé (une suite
de waypoints), la navigation étant effectuée grace a un positionnement GPS ou un
systeme de vision. Dans cette catégorie, le DO-MAV d’EADS-Dornier mesure 42 cm
d’envergure pour un poids de 500g. Il peut étre mis en oeuvre par un opérateur
unique. Et c’est dans cette catégorie qu’on trouve le quadrotor qui est I’objet d’étude

de cette thése.

Figure 2. 4: Drones portables : Evolution (BAI Aerosystem) et DO-MAV (EADS-

Dornier).
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Micro drones

Ce sont des drones dédiés pour des applications de I’intérieur (indoor). Parmi
lesquels on trouve le BalckWindow (figure 2.5) de la société AeroVironment qui pese
42 grammes. Il est équipé d’une caméra et capable de naviguer de maniére autonome

(GPS) avec une autonomie de 30mn.

X

Figure 2.5: Micro drones: Black Widow (gauche) ET Micromechanical Flying Insect
(UC Berkeley, 25mm).

Drones stratosphériques

Ce sont les plus grands drones. Ils sont classés d’une autre envergure par
rapport aux autres classes de drones. Ce type de drone peut voler dans la zone
stratosphérique, ¢ a d ils sont prévus pour des vols a trés haute altitude pour des
durées allant jusqu'a plusieurs mois. Ces caractéristiques leurs permettent de remplir
des missions qui sont dédiées aux satellites géostationnaires telles que 1’observation et
la communication. Le plus connu dans cette catégorie est le Helios(Ex : Pathfinder)
(figure 2.6) qui a été réalisé par la société AeroVironment, en coopération avec la
NASA. 1l s’agit d’un grand avion électrique). Ce drone est caractérisé par une

envergure de soixantaine de métres et une source d’énergie délivrée par des panneaux

solaires et d’une pile a combustible.

i = ¥ v
— 2 o 2,

Figure 2. 6: Drone solaire Helios de la NASA.
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Dans la classe des convertibles on peut citer le drone Eagles Eye de BELL Helicopter

Textron en coopération avec Boeing helicopter.

Figure 2.7: Drone Eagle eye

Drones a voilures tournantes

Ce type de drone est caractérisé par la capacité de faire des vols stationnaire
contrairement aux drones a voilures fixes ou dans certaines applications, ce type de
vols et nécessaire. Les avantages sont multiples; on cite en particulier la capacité de
réalisation des missions dans des zones restreintes et le sauvetage.

La figure 2.8 montre I’un des plus connu dans cette classe: les hélicoptéres R-
50 et RMAX de Yamaha et qui sont déja commercialisés depuis plus d’une douzaine
d’années. Ce type de drone est caractérisé par: un poids qui varie autour de 50 kg, une
charge utile allant de 20 a 30 kg, un systéme de navigation, qui lui permet d’effectuer

des missions en autonomie compléte.

Figure 2. 8: Drone de type RMAX Yamaha Figure 2. 9: Drone SAIC/ATI Vigilance

10
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Cependant il existe de nouvelles configurations des drones a voilures tournantes entre

autre :

La configuration a un seul rotor (figure 2.(10-13)

Figure 2. 11: Drone Cypherll de Sikorsky

Figure 2. 12: Drone iSTAR MAV

Figure 2. 13 : Guardian CL-327 aircraft de Bombadier Services Corp.

11
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La configuration multi rotor
Le plus populaire dans cette catégorie et qui est 1'objet de notre travail, est le

quadrotor (0S4, X4). Ce systeme est constitu¢ de deux tiges, aux extrémités
desquelles sont montés quatre rotors (rotor: moteur + réducteur+ hélices). Il se differe
par rapport a un hélicopteére classique par le faite que son vol est assuré par la
différence de vitesse entre les quatre rotors.

Le choix de ce systeme dans notre étude est motivé en plus de la disponibilité
du systéme, par quelques avantages par rapport & un hélicoptére classique, on site
surtout :

- La simplicité de la structure mécanique,
- La charge utile qui peut supporter,
- Il ne nécessite pas des hélices de grandes tailles,
- Il peut faire des manceuvres gauche et droite en gardant la méme orientation,
- A l'¢tat stable les couples gyroscopiques qui sont considérés comme la plus
grande source de non linéarité dans le systéme sont nuls.
Cependant certains inconvénients tels que la consommation de 1'énergie et le poids

due aux nombres de moteurs qui sont de quatre, doivent étre soulevés.

Dans le marché, il existe plusieurs modele, le plus connu c'est Draganflyer de

la société draganfly au canada (figure 2.14)

D'autres modéles existent et qui sont soient réalisés dans le cadre des projets de

recherche des laboratoires, ou achetés et modifiés (Tableau 2.2).

Figure 2. 14: Le quadrotor Draganflyer de Draganfly

12
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Le projet ou le laboratoire
dans lequel le systéme a été

réalisé ou modifié

L'université
ou le systéme

a été réalisé

Le prototype

e Draganflyer (Mod¢le

commercial de Rctoys)

Draganfly,

Canada

Cranan

e Le projet de PHD de
Erdinc Altug

Université de

Pennsylvanie

e Projet de P. Pounds(X4

Université de

flyerMark II) Canberra,
Australie
e Projet du commissariat | CEA, France.

de I’énergie

atomique(CEA)

e STARMACII

Université de

Stanford, USA
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e MESICOPTER

Université de

Stanford, USA

e Projet du laboratoire Lakehead
« Automatic Control University,
Laboratory » Thunder bay,
(Daganflyer modifié) Ontario,
Canada
e Projet du laboratoire | HEUDIASYC,
HEUDIASYC(Draganf | Université de
lyer modifié) Compiégne,
France.
e Projet de OS4 de EPFL,
I’EPFL SUISSE
Projet AFV (Autonomous | Université de
Flying Vehicle ) Cornell, USA
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e  MD4-200 MidroDrones
Allemagne

e Projet du laboratoire de | Ecole Militaire
contrdle et commande | Polytechnique,

de ’EMP Alger, Algérie

Tableau 2. 2: Les modeles les plus connus du quadrotor

Le principe de fonctionnement ainsi que la modélisation du quadrotor seront

présentés dans le prochain chapitre.

2.4 Domaine d'application des drones [4]

Comme il a été mentionné précédemment et comparant avec les aéronefs avec
un pilote a bord, le domaine de ’aviation a connu de nouvelles applications par
I’arrivée des drones. Les premicres applications ont ét¢ dans le domaine militaire vu
que les drones ont été développés pour la premiere fois pour des objectifs militaires.
Par la suite pas mal d’applications sont émergées dans le domaine civil.

La surveillance et I'observation:
- Etudes scientifiques
- FEtude de I'atmosphére, des sols (géologie) et des océans
- Etudes et prévisions météorologiques
Surveillance d'urgence:
- Incendies de foréts, avalanches, volcans, tornades
- Evaluation des dégats en cas de catastrophe naturelle (inondation, tempéte,

marée noire, éruption, tremblement de terre, etc.)
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Surveillance civile
- Surveillance maritime (voies maritimes, trafic de drogue, clandestins,
détection des pollutions par hydrocarbures, localisation pour sauvetage).
- Surveillance urbaine, des manifestations, ainsi que des frontieres
- Inspection des ouvrages d'art tels les ponts et les barrages
- Surveillance du trafic routier et du transport de matiéres dangereuses
Des missions exploitant le vecteur aérien:
- Cartographie
- Utilisation par l'industrie cinématographique
Des missions spécifiques:
- Relais de communications
- Missions dangereuses (détection de gaz toxiques, radiations)

- Recherche et sauvetage (mer, montagnes, désert...)

2.5 Conclusion

Dans ce chapitre un état d'art sur les drones et ses différents catégories et
modeles a été présenté dans l'objectif de montrer l'intérét de leur étude de
modélisation ou de synthése de lois de commande. Ces systémes représentent un
benchmark pour le test des différentes lois de commandes vu les non linéarités, les
couplages et les perturbations qu'ils présentent, ainsi que leur intérét dans les
domaines civiles et militaires. Le systéme du quadrotor qui est classé parmi les minis
drones est pris comme exemple dans notre étude. En fin de ce chapitre, les nouveaux
champs d'applications de ce type d'aéronefs sans pilote sont présentés comme une

autre motivation du choix du systéme dans notre travail.
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3. MODELISATION CINEMATIQUE ET DYNAMIQUE
DU QUADROTOR

3.1 Introduction

La simulation numérique de mouvement d'un systéme a six degré de liberté est
d’une importance majeure dans plusieurs domaines de la technologie moderne.
Partant de la réalisation de dessins animés par ordinateur jusqu’au développement de
simulateur de vol pour les aéronefs et les vaisceaux spatiaux. Pour ces diverses
applications, il est nécessaire de décrire a la fois la position et I'orientation soit dans
un systeme de coordonnées inertiel ou dans un systéme de coordonnées non inertiel.

Avant de passer a la présentation du modele mathématique du quadrotor qui
est constitué de deux parties, la position et 1’orientation, nous allons présenter les
différentes méthodes pour représenter 1’orientation d’un corps rigide dans 1’espace.

L’attitude d’un corps dans I’espace est représentée par diverses méthodes.

Parmi les méthodes qui existent:

- Les angles d’Euler

- La matrice d’orientation (Direct Cosinus Matrix : DCM)

- Les quaternions

- Les angles/axes d'Euler

- Vecteur de Gibbs

Cependant dans la littérature les trois premicéres méthodes sont les plus
utilisées. Chacune de ces méthodes a ses avantages et ses inconvénients tels que le

nombre de parametres nécessaire et les singularités existantes.

3.1.1 Repérage

Considérant le systéme de référence inertiel fixe lié a la terre £(0,,X,,Y,,Z,)

défini par les vecteurs orthogonaux X,,Y;,Z, et 'origine O; et le systeme de référence

attaché a un corps mobile (quadrotor) B(OC,X LY ZC) défini ci-apres par les

c c?o

vecteurs orthogonaux X_,Y,,Z, etl'origine O,.
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Z

Repere attaché
au quadrotor

Z

Repére inertiel
fixe attaché a la

(E)

Y;
-
>

Idéalement on veut représenter l'orientation par une représentation ou ses
parametres ont un sens ou une interprétation physique avec un nombre minimum de
parametres.

L'objectif principal de chaque méthode est de relier le référentiel E au

référentiel B a travers quelques transformations.
3.2 Méthodes de représentation de ’attitude

3.2.1 Formulation par les angles d'Euler

La représentation de l'orientation d'un systtme de référence non inertiel
(repere corps) relative a un systéme de référence inertiel peut étre décrite par trois
rotations consécutives a travers trois angles référencés corps qui s'appellent les angles
d'Euler. Ces angles peuvent étre spécifiés selon plusieurs séquences différentes, et
pour chaque rotation donnée, il existe 12 ensembles possibles (séquences d'axes)
d'angles d'Euler (il n’existe pas deux rotations consécutive autour du méme axe ce qui
a limité le nombre possible d'angles d'Euler). Ces 12 ensembles peuvent étre classés
en deux classes :

6 ensembles symétriques de trois pairs :
e Autourde X,de Y, etenfinde Z donc X-Y-Zet Z- Y- X
e AutourdeY, deZ, et enfin de X donc Y-Z-X et X-Z-Y
e AutourdeZ,de X, etenfinde Y donc Z-X-Y et Y-X-Z
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Et 6 ensembles non symétriques de trois pairs :
e Autourde Z, de X, et enfin de Z donc Z-X-Z et X-Z-X
e Autourde X, de Y, et enfin de X donc X-Y-X et Y-X-Y
e AutourdeY,deZ, etenfindeY donc Y-Z-Y et Z-Y-Z

Chacune de ces 12 combinaisons d'angles d'Euler peut étre utilisée pour la
représentation de l'attitude. Cependant chaque domaine utilise la combinaison la plus
adaptée a son application :

- La combinaison Z-X-Z est utilisée généralement dans la mécanique

quantique (Voir figure 3.1).

- La communauté aéronautique utilise la combinaison Z-Y-X, les trois
angles correspondants sont appelés azimut ou lacet, tangage ou élévation et
roulis et ils sont écrits y, 6, ¢ respectivement comme il est montré sur la
figure 3.2. Ces angles sont appelés aussi angles de Cardan ou les angles de

Tait Brayan.

Pour cet ensemble particulier d'angles d'Euler, l'orientation du systeme de

référence attaché au quadrotor X, Y., Z, par rapport au systéme de référence inertiel
attaché a la terre X,, Y,, Z, est décrite suivant la combinaison des trois rotations
consécutives suivante : Une rotation d'un angle y autour de l'axe Z, du repere fixe
attaché a la terre, puis une rotation d'un angle ¢ autour du nouveau axe Y; résultant de
la rotation y, et enfin une rotation d'un angle de ¢ autour du nouveau axe X,

résultant des deux rotation précédentes y et & comme montre la figure 3.2.

Cette derniére combinaison sera utilisée dans ce travail, vue que c'est la plus
adaptée a notre application (la centrale inertielle qui sera utilisée dans la partie
expérimentale qui est la 3DM-GX1 de la firme Microstrain utilise cette séquence de

représentation pour l'attitude).
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Figure 3. 2 : Angles d'Euler les plus utilisés dans la communauté aéronautique (Roulis,

Tangage, Lacet)

Malgré que la représentation par les angles d'Euler a un sens physique et
I’orientation est représentée par un nombre minimum de parameétres qui est de trois,

elle soufre du probléme de singularité.

3.2.2 Formulation par matrice des cosinus directeurs

C’est une autre méthode de représentation de I’attitude d’un corps qui donne
I’orientation d’un systéme de référence d’un corps B (quadrotor) par rapport a un
systeme de référence inertiel fixe E a travers la matrice de rotation R qui appartient au
groupe des matrices orthogonales d’ordre trois SO(3). Dans cette méthode des

rotations successives sont calculées par la multiplication des rotations principales.
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L’inconvénient de cette méthode réside dans le nombre de paramétres utilisés pour
représenter I’attitude qui est égale au nombre des éléments de la matrice R qui sont de

9 paramétres.
Si on défini les vecteurs unitaire du repére inertiel £ par X;,V;,Z; et ceux du repere
attaché au corps du quadrotor par X.,).,Z., la matrice de rotation autour de 1’axe

Z;d’un angle @ est donnée par:

—

XX, y.xX, Z,.X
Rla,z,)=|%.5, ¥.P Z.3,
X,.Z, Y.z, Z,.zZ,

Tel que le X,.X; =|x, xl.||cos()?0 X;) représente le produit scalaire entre les deux
vecteurs qui sont fonction des modules des deux vecteurs et de I’angle entre eux.
La matrice de rotation R dans ce cas prend la forme :

ca —-sa O
R(a,Zl.): sa ca 0
0 0 1
Par conséquent, la matrice de rotation de la combinaison Z; —Y; — X;des angles

d’Euler ¢,0,y autour des axes X,,Y,, Z, est donnée par la multiplication des trois

matrices :
cy —sy 0 cd 0 s6
Ry,Z)=|sy cy O|ROY)=| 0 1 0
0 o0 1] —s6 0 6|
1 0 0
R(g.X,)=|0 cp —s¢
0 s¢ ¢

Tel que : cx = cos(x), sx = sin(x)

La matrice de rotation résultante des trois rotations successives est donnée par :

1 0 O cd 0 sO|lcy —-sy O
R=Ry.Z)RO,Y,)R($,X,)=|0 cp —s¢|| 0 1 0|lsy cy O
0 s¢ co ||-s8 0 cO| 0 0 1
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clcy cysOsp—swycgp cysOco+ sysep
R=|cOsy sysOsp+cwycd swysOchd—cysg 3.1)
-s6 spct cpcO

3.2.3 Formulation par le quaternion

Comparant avec la matrice de rotation, la représentation de 1’attitude par le
quaternion ou les paramétres d’Euler est donnée par un nombre minimum de
parametres qui est de quatre (un scalaire et un vecteur). L’autre atout de cette méthode
est qu’elle ne soufre pas du probléme de singularité pos¢ dans la paramétrisation par
les angles d’Euler. Cette représentation consideére que la transformation d’un systéme

de référence peut étre effectuée par une simple rotation d’un angle 4 autour d’un

vecteur unitaire 72 (m ca M, M ) .

cos(ﬁ)
C o 2
90 .. u
0 {‘Io} lan | _ m, sm(?)
q 92 i, sin(£L) (3.2)
1 43 | ,th
m_ sin(—
L ( 2 )_

q, représente le scalaire, et ¢ le vecteur du quaternion.

Le quaternion unitaire est caractérisé par :

qo+qi+q;+q; =q; +q g =1 (3.3)

L’attitude représentée par plusieurs rotations successives est obtenue par la

multiplication de quaternions.
) ) 149 | ~ _ 9,
Pour les deux quaternions suivant : 0= q 0 = 7

9090 _ch_I

Le quaternion résultant est : 00 = - — —
1 909 *4909 t9%q
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La relation entre le quaternion et la matrice de rotation est exprimée par les deux

équations suivantes [22, 23] :

|
S(q) =——=—=(R-R")
21+ Tr (R) (3:4)
0 -4 {4,
—-q, q, 0
qevql -2 +ql 299> +90q5) 20195 ~409,)
R=| 29.9,-909:) 4¢-ai+93-q45 29,95 +9,q,)
2q.9; +909.) 209295 -909)) 95 -497 -3 +4;

La relation qui relie le quaternion avec les angles d’Euler est donnée par :

cSered+sEsSs

[QOJ: sQere - (s s

1) e@sGeo +sDes (3)
cDes - s(Dys (e
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3.3 Mod¢le mathématique du quadrotor

3.3.1 Constitution et principe de fonctionnement du quadrotor

Avant d’entamer la modélisation du systéme du quadrotor, il sera judicieux de
présenter la constitution et le principe de fonctionnement du quadrotor, afin de

faciliter la bonne compréhension de sa modélisation.

Le quadrotor (figure 3.3) est constitué de deux tiges, aux extrémités desquelles
sont montés quatre rotors, chaque rotor est constitué d’un moteur (en général un
moteur a courant continu), d’un réducteur pour augmenter le couple de rotation et
d’une ou de deux hélices. La rotation du moteur provoque la rotation des hélices. La
rotation des hélices permet la création d’une force aérodynamique de sustension
(portance). Cette derniere permet de faire voler le systéeme complet. Le quadrotor a 6
DDL, trois pour I’orientation (Roulis, Tangage et Lacet) et trois pour la position

(Altitude, Translation suivant X, Translation suivant Y).

Dans ce systeme les rotors 1 et 3 tournent dans le méme sens d’une montre et
les rotors 2 et 4 tournent dans le sens contraire. Ce mode de fonctionnement permet de
commander le lacet sans perdre de I’énergie comme dans le cas de I’hélicoptere ou il

dispose d’un rotor de queue uniquement pour cette fonction.

Le mouvement de tangage est assuré en augmentant (diminuant) la force de
sustention générée par le rotor avant et pendant qu’en diminuant (augmentant) la force
de sustention du rotor arriere. De la méme manicre, 1’utilisation des rotors gauche et
droite produit le mouvement de roulis. L’augmentation (diminution) de la force de
sustention des rotors avant et arriére pendant la diminution (I’augmentation) de la
force de sustention des rotors gauche et droit, produit le mouvement de lacet. Le
mouvement de monté et de descente est obtenu par I’augmentation et diminution de
la force de sustention des quatre rotors de la méme valeur. Par I’augmentation de la
portance des rotors avant ou arriere et la diminution de la portance des rotors arricre et
avant dans I’objectif de maintenir la portance totale, le mouvement avant et arriere est
produit. Le mouvement latéral est assuré par le méme principe en utilisant le rotor

droit et gauche.
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G«/\

o

Arriére Droit

Figure 3.3 : Principe de fonctionnement d’un quadrotor

3.3.2 Mod¢le complet de ’attitude du Quadrotor

Le modele dynamique complet d’un drone est relativement difficile a établir et
nécessite une étude mathématique trés poussée. Le cas du quadrotor sera présenté
comme un cas particulier du modéle d’un systéme volant de type VTOL ou nous
présentons le modele le plus utilisé dans la littérature.

Le systeme VTOL (quadrotor) avec son repérage (repere inertiel i€ a la terre
E et le repére mobile attaché au quadrotor B) est schématisé sur la figure 3.4. Le

modele d’un systéme volant de type VTOL est donné par la loi de Newton [9] :

Pour la cinématique et la dynamique de position :
p=v
mv =-mge; + F Re;+ RZ T (3.6)

Et pour la cinématique et la dynamique de ’orientation :

R=RO

. 3.7
1Q=-Qx[Q+T;,+T, G-
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Figure 3.4: La configuration de la plate forme volante quadrotor

Tel que :
p=(x,y,z)" : Vecteur de position, définit les coordonnées du centre de gravité du

systeme volant de type VTOL dans le repére terre E.

Le vecteur v=(x,y,z2)" caractérise les vitesses de translation du systéme volant

exprimées dans le repere terre.
m samasse, gl’accélération de gravité

R est la matrice de rotation qui permet le passage entre le repeére corps et le repere

terre :

cycld cysOsp—swycyp cwysOch+syseo

R=|cys@ sysOsdp+cwyced sysbcp—cysg (3.8)
-s6 cpsl cpcl
Avec: <= c.os(x)
sx = sin(x)
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Le vecteur Q= (p,q,r)" caractérise les vitesses de rotation du systéme volant
exprimées dans le repére B définies en fonction des variations des angles de tangage,

de roulis, et du lacet (¢f, 0, v ) décrites dans le repére terre.

1 0 -S81 ¢ é—y s0

p
Q=|q|=|0 C¢ S¢CO| 6 |=| bcp+ysgch (3.9)
rl |0 =S¢ CoCO||ly| |-bsd+ycdcd

¢,0,y Correspondent respectivement aux angles de roulis (rotation autour de e, ), de
tangage (rotation autour de e, ) et de lacet (rotation autour de ey), et qui fixent

I’orientation de B par rapporta E.

I. 0 0
I=10 1[I, 0 |:Matrice d’inertie du systéme volant de type VTOL.
0 0 I,

. 3x3 . .
La matrice z € R™ regroupe tout le couplage entre la dynamique de rotation et la

dynamique de position [2]. Sa forme dépend essentiellement de la configuration et du
type de drone. Lorsqu’il s’agit d’une configuration a un rotor principal (Drone
Cypherll de Sikorsky, Drone iISTAR MAYV), la derni¢re ligne de cette matrice est
nulle. Dans le cas d’un tandem, la premicre et la derniere ligne sont nulles. Pour le cas
du quadrotor qui est notre cas d’étude, ce terme de couplage est nul.

Le couple I, regroupe tous les phénoménes aérodynamiques et gyroscopiques
produits par la rotation de la structure du systéme volant et la rotation de ses rotors.
Dans la plupart des modeles proposés dans la littérature, ce couple se réduit aux

résistances de 1'air opposant la rotation des rotors.

TeRetl, eR’ représentent la force et les couples de commande agissants

sur la structure du systéme volant. Dans la plupart des VTOL ils sont de nombre de

quatre, une pour la dynamique de translation et trois pour la dynamique de rotation.
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Maintenant, pour le cas du systtme du quadrotor, le modele sous forme
vectoriel a été développé pour la premiere fois par Tarek Hamel & al [9,10]. Ce
modele est repris par pas mal de chercheurs dans leurs travaux. Parmi ces travaux, on
peut citer le travail publi¢ par S. Bouabdallah [1, 5, 7], ou il a développé un modéle
local (mod¢le valable autour de petits angles : approximation du sinus et cosinus), qui
est considéré comme un cas particulier du modele qui sera développé dans ce

chapitre.

Avec les hypothéses suivantes :

- Laterre est supposée plate et stationnaire dans I’espace inertiel;

- Le quadrotor est vue comme un corps rigide seule;

- L’effet des moments du quadrotor dans la dynamique de translation est
négligée;

- Le centre de masse et I’origine du repere mobile attaché¢ au quadrotor
coincident;

- L’effet de la gravité est négligé;

- La structure est supposée symétrique et rigide (matrice d’inertie
diagonale);

- La sustension et la trainée sont supposées proportionnelles au carré de la

vitesse de I’hélice.

Le mode¢le cinématique et dynamique du mouvement de translation est donné par :

p=v

) (3.10)
my =-—mge; + T Re,

C’est le méme pour le cas d’un systéme volant de type VTOL en général, avec :

Z =0,et F=T

4 4
T = ZF, :bZ a)iz : La force de portance appliquée au quadrotor,
i=1 i=1

F. et o, : la force et la vitesse angulaire générées par le rotor i,
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Le mode¢le cinématique et dynamique du mouvement de rotation est donné par :
R=RQ
IQ=-QxIQ+G, +7,

(3.11)
1,0, =1, -M;,ic{l,234}

avec: I =7,,et [, =G,

4

Et G, = —z I, (Q X €5 )a)l. : le couple gyroscopique due a la rotation des pales et du
i=1

quadrotor.
I, : L’inertie du rotor.

Les couples appliqués sur le quadrotor sont:

0.\ [Ble:-o?)
7, =| 7,0 |=| W0} - 0?) (3.12)
Tx d(a)f+a)22—a)32—a)12)

7 ; : le couple généré par chaque rotor

M, =do? : le couple de trainée généré par chaque rotor et qui oppose la rotation

des pales (due a la résistance de 1’air)

b et d :des constantes qui dépendent des propriétés aérodynamiques des hélices

utilisées, de leur nombre et de la densité de I’air [22-25].

3.3.2.1 La dynamique du rotor

Comme dans les références [1, 5, 7], la dynamique d'un rotor en utilisant un petit

moteur de tres faible inductance est donnée par 1'équation non linéaire suivante :

. d 1
B, = -0, ———— 0 +——1U (3.13)
nrl, k,a
2
Avec a= Ko
m*t
Ou u : la tension d'alimentation du moteur

R, : la résistance de 'enroulement du moteur
ki - La constante du couple

o, . La vitesse angulaire du moteur
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r : Le rapport de réduction du réducteur

n : Efficacité (efficiency) du réducteur
1, : L'inertie totale vu par le moteur

d : La constante de la trainée

Le mod¢le linéarisé de la dynamique du rotor, autour d'un point de fonctionnement

@, prend la forme :

A®,, =—-AA®,, + BAu+C (3.14)
2d dw?
O A=14+2% p_ L c_ 9%
a nril, k,a nrl,
Remarques:

- Les équations de la dynamique du rotor sont les mémes pour les quatre rotors,
- La vitesse angulaire du rotor a),.{i = 1,2,3,4} est donnée par le rapport entre la

vitesse angulaire du moteur w,; et le rapport de réduction correspondant

_ : _ Ymi
r,=r,1LC @ =—".

i

3.3.3 Mode¢le d’état

Le mod¢le vectoriel d’orientation cité précédemment (3.11) sera utilisé pour
I’extraction du modéle exprimé en fonction des équations différentielles et par la suite
le modele d’état :

R=RQ

_ (3.15)
IO=-QxIQ+G, +71,

La premiére des choses, il faudra trouver €2 . Pour se faire on va utiliser 1’équation
9

(3.9) comme suit :

o] [t 0 —se ¢
Q=|q|l=|0 Co¢ SHCH| 6
rl|0 =S¢ CoCh||4),
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Ol |1 sotgd cotgh
0| =10 -
Ce quidonne : | 0 0
bl g 2 @
cl cl
X /
P 1 0 —50 || ¢
QO=\gl=1|l0 co Ssecellé (3.16)
7 0 =S¢ CoCO||4

Une matrice antisymétrique Q4 d’un tel vecteur Q =(p,q,r)" définie précédemment

est donnée comme suit :

0 -r ¢
r 0 -p (3.17)
-9 p O

En utilisant la matrice antisymétrique avec la propriété suivante des produits

vectoriels :

QAxQ =040 (3.18)

L’utilisation des équations (3.16), (3.17), (3.18) dans (3.15) donne :

¢ —ysO—ylch
I| Och+yispcO —Odsg+ydcpcO —ybsgsd | =
—Os¢ +yicpcO — Odcd — s pc 0 — yOc ¢s 0

0 Osp —ycpcd O +yspcd VY (3.19)
—| —Os¢+ycpcb 0 —d+y s |I| Oc+ysgch
— B —ysgcO d—ys6 0 — s +ycdcl
Tal
_ilr(QXeB)a)i-'_ T
i=1
T

a3
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Cependant le développement de cette équation meéne a des équations trés complexes
du point de vue automatique, car on obtient un modele dans la synthése de la
commande n’est pas évidente. On cherche donc a simplifier le mod¢le afin d’obtenir
un modele de commande. Cela est possible par le développement de 1’équation (3,15)
en se basant sur les vitesses angulaires dans le repére corps {2.

Le développement de (3.15) en se basant sur €2 donne :

[ . qr I, _ 1

. pr I, _ 1
1g=—, -1, — —U

1= It et (3.20)

Pq 1
T:z(fx—fy)—l—z(]g
Avec :
Ul =Ta1/l

Uy=tn/l to=0,+0, -0, -0,
Ujs =743

Et comme la plupart des cas étudiés dans la littérature [5, 7, 8] travaillent
avec un mod¢le simplifié (modele de commande). Dans notre cas nous allons partir

avec la méme idée et nous supposons de petits déplacements et donc 1’équation:

pl [1 0 -5074¢ d—y s6
Q=|q|=|0 C¢ SpCO| 0 |=| Ocd+ysgc6
rl 10 =S¢ CpCO||y| |—6sd+ycdcd

Devient :
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Le développement du modele d’orientation en se basant sur I’équation
précédente donnera un modele simplifié. Ce modele peut étre donné par le systeme

d’équation suivant :

Pour la dynamique de la position :

X = (cos @sin @ cos i + sin @ sin l//)LT
m

y = (cos @ sin @sin iy — sin @ cos y/)LT
m

(3.21)
% =—g + (cos ¢ cos H)LT
m
Et pour la dynamique de I’orientation:
: I _]z 1 1
= Oy | = - L b +—r1
¢ 4 ]x . Ix al
L, =T 1
0=oy| — |+ —do +—71,
Z, L, 1, (3.22)
(L =1,
4 :¢9 I +t—75

Et par la définition des variables d’états suivantes:

. ; X7 =X, X¢ =X =X
Xp =@, x, =X =¢ 7 > 78 7 Uy=1,/1
x3:e,x4:x320 ,x9_y7x10_x9_y et Uzzz'az/l
Xs=W,xs=Xs=y 1 =T5H =X =2 Ujs =743

Le modele d’état résultant pour la dynamique d’orientation est donné par :
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X| =Xo
Xy = a1 X4Xg + arxa0 +biU;
X3 = X4
X4 =A3XyXg +ayxo0 +byUy
X5 = Xg

)'66 =a5X)Xy +b3U3

Et celui de la dynamique de position est donné par:

— E(COS% sin x5 cos x; + sinzy sinxs ) Uy

Tg = Tq0

) 1 . ) .

T19p = — (cosxy sinxg sinxy — sinx coszs ) Uy
m

Ty = T2

. 1

Ty = —g + —(cos; cosz3)Uy

m
Avec:
U4 — T

a=0,-1)/1, b=1/1
a,==1./1, b,=1/1I,
ay,=(.-1)/1,, by=1/1,
a, =111,
as=(,-1)/1,

(3.23a)

(3.23b)

Ce modgele est le méme que celui qui a été développé dans la référence [5,7] et

repris par la suite par d’autres auteurs.

Et comme dans ce travail on s’intéresse a 1’orientation, par la définition des

deux vecteurs X; et X, comme suit:

X1 X X2
Xl = X3 ) X2 = Xl = X3 = .X4
Xs Xs X6
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Le mode¢le d’état de 1’orientation peut étre récrit sous la forme:

X, =X,

X, = F(X,,@)+ BU (3.24)
Avec :
f1(X,, ) a,x,X, + a,x,0 by 0 0
F(X,,0)=| f,(X,,®) |=| ayx,xs +a,x,@ | o B=| 0 b, 0
S3(X,, 0) asXx,X, 0 0 b

Ce modele est sous la forme cascade triangulaire et c'est le modele qui sera utilisé

dans le cadre de mon travail.

Sauf 1’équation cinématique qui est remplacée par (3.25), le modele dynamique de
’attitude en utilisant les quaternions est donné par les mémes équations comme dans

(3.11).

o1
QZE(S(CI)"‘CIOI)Q
) 1

90 :_EQTQ

(3.25)

3.3 Conclusion

Dans ce chapitre la constitution et le principe de fonctionnement du systeme
volant a décollage et atterrissage vertical (VTOL : Vertical Take Off and Landing)
nommé¢ quadrotor est présent en premier lieu. Ensuite, le modele mathématique sous
forme vectorielle d’un systétme VTOL en général et du quadrotor en particulier est
présenté. En se basant sur la paramétrisation par les angles d’Euler, un modele est
obtenu. Enfin un modele d’état simplifié (modele de petits angles) est adopté pour
notre ¢tude. Ce modele contient des paramétres qui peuvent changer suite & un
changement dans la structure (e.g, inertie) du quadrotor ou 1’un de ces composants
(e.g, hélices) ou méme quand il est soumis a des perturbations. Par conséquent la
commande qui doit étre appliquée a cet engin volant doit tenir compte de ces

perturbations et variations paramétriques.
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4. TECHNIQUES DE COMMANDE DEVELOPPEES
POUR LE QUADROTOR

4. 1 Introduction

Dans D’objectif de situer les contributions des techniques de commande
développées dans cette thése, pour la stabilisation de D’attitude du quadrotor par
rapport aux techniques de commandes qui ont été développées dans la littérature, un

¢tat de I’art sera présenté dans ce chapitre.

Les techniques de commande développées pour le quadrotor sont en général
inspirées des techniques de commandes développées pour les faisceaux spatiaux
(spacecraft) [26-32]. Les premiers travaux dans le domaine utilisent un retour d’état
linéairisant pour rendre le systéme équivalent a un systéme de double intégrateur. Le
probléme de commande de I’attitude en général a été présenté dans [32]. Trois
techniques sont présentées. La premicre est une commande proportionnelle et dérivée
(PD). La deuxiéme est une commande proportionnelle et dérivée (PD) plus
compensation des effets aérodynamiques. La troisiéme technique est une commande

adaptative.

Les méthodes qui ont été développés pour la stabilisation de D’attitude du
quadrotor sont dans la majorité basées sur les angles d’Euler. Cependant ils existent
des travaux qui ont utilisés la paramétrisation des quaternions. Les méthodes de
commande les plus utilisées sont :

e La commande classique PD et PID
e Le backstepping
e Lacommande par mode de glissement

e Etla commande non linéaire basée sur la théorie de Lyapunov

Le paragraphe suivant, présente les commandes développées pour les
vaisceaux spatiaux, les techniques de commandes basées sur les angles d’Euler
développées sur le méme modele adopté dans notre travail et enfin un résumé des

autres techniques utilisant un mode¢le différent.
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4.2 Overview des techniques de commandes de stabilisation de

Pattitude

4.2.1 Techniques de commandes de D’attitude développées pour les
vaisceaux spatiaux

La paramétrisation par le quaternion est utilisée (3.25) ici pour représenter
I’attitude et la théorie de Lyapunov pour la démonstration de la stabilité. Dans ce
travail et sous certaines conditions initiales, la stabilité exponentielle locale a été

démontrée.

4.2.1.1 Commande Proportionnelle et dérivée basée sur un modéle statique
(Model Independent PD controller)
La loi de commande ici est une commande proportionnelle est dérivée PD

basée sur I’erreur de mesure du quaternion unitaire et elle est donnée par [32] :

TZKp.q—KV.AQ @.1)
AQ=Q, -0
La fonction de Lyapunov proposée pour cette loi de commande est donnée
par :
2 1 T
V= (Kp +cK, X(qo - 1) + qT.q)+ E(AQ) JAQ —cq.IAQ (4.2)
Tel que :
K, et K sont des matrices définies positives des gains proportionnels et
dérivés.

c : est une constante positive
I(3%3) : est la matrice d’inertie
(2 : Vecteur des vitesses angulaires de la structure

Q, : Vecteur des vitesses angulaires désirés

4.2.1.2 Commande Proportionnelle et dérivée basée sur le modéle dynamique

(Model dependent PD controller)

C’est la méme loi de commande que celle présentée dans le paragraphe

précédent, plus la compensation des effets aérodynamiques et elle est donnée par :
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dQ,

1=K,q-K,AQ+Q,;x1Q,; +1 o

(4.3)

La fonction de Lyapunov est la méme que celle proposée pour le cas

précédent.

4.2.1.4 Commande adaptative

Dans le cas d’une commande PD avec compensation des effets coriolis, ou la
matrice d’inertie est mal connue ou inconnue, la commande adaptative a été proposée
afin de remplacer la matrice d’inertie par son estimée.

La loi de commande adoptée est sous la forme :
dQ),

7=K, g—K AQ+Q , xIQ,+1
pd v d d Ji

(4.4)

Pour démontrer la stabilité, la fonction de Lyapunov V; est la méme que celle
prise dans le paragraphe précédent V plus un terme AV qui prend en considération

Perreur entre la matrice d’inertie réelle et estimée.

N=V+AV

4.2.2 Stabilisation de l'attitude du quadrotor par la méthode du
Backstepping [9]

A notre connaissance, c’est le premier travail sur la modélisation et la synthése
d'une loi de commande pour le systéme du quadrotor. En se basant sur le formalisme
de Newton-Euler, le modéle dynamique développé est constitu¢ de la dynamique du
fuselage et des moteurs ainsi que les effets aérodynamiques et gyroscopiques dis a la
rotation des pales. La technique développée sépare la dynamique de la partie fixe et la
dynamique des rotors. La méthode de commande «Backstepping » a été utilisée pour

la poursuite de trajectoire dans les deux cas : position et orientation.

4.2.3 Commande du quadrotor basée sur un retour d’état linéairisant[33-

34]

Dans ce travail, les angles d’Euler sont utilisés pour la représentation de
I’attitude. Ensuite le modele du quadrotor a été linéairisé autour de ces trois angles a
travers un retour d’état linéarisant. Par la suite plusieurs techniques de commande ont

été proposées sur le modele linéairisé. Parmi ces techniques: la commande classique
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PID, la commande LQG, la commande par mode de glissement et le backstepping.
D’autres travaux sur la synthése d’observateurs sur le modele linéarisé ont été aussi

effectués récemment.

4.2.4 Commande du quadrotor basée sur un retour d’état linéarisant et

I’algorithme de saturation imbriqué [8]

En vue de sa configuration, le quadrotor présente quelque ressemblance, avec
les drones planaire a décollage et atterrissage vertical (PVTOL). Le quadrotor se
réduit a un PVTOL quand les angles de roulis et de lacet sont mis a zéro. Sur le lacet
(vue de dessus), le quadrotor est vue comme deux drone de type PVTOL connectés tel
que ses axes sont orthogonaux. Cette caractéristique a ¢été exploitée pour
|'établissement de la loi de contrdle de cet engin volant. En effet, aprés linéarisation
du sous-systeme d'attitude, le controle du déplacement de l'angle de lacet est
synthétisé€ en se basant sur une commande proportionnelle et dérivée (PD). Ensuite, le
controle du mouvement de tangage est congu en utilisant une commande basée sur le
modele dynamique d'un drone de type PVTOL. Enfin, le mouvement de roulis est
commandé¢ en utilisant de nouveau la méme technique de commande des PVTOL.

Le sous-systeme d'orientation est mis sous forme d'un double intégrateur
linéaire suite a l'application d'une commande linéairisante. Ensuite la technique de
commande basée sur l'algorithme de commande de saturation imbriqué "Nested
saturation control approach", proposée dans [35] pour le contrdle des systémes non
linéaire en général, y compris les systemes de type VTOL [36], a été appliqué.

Ce travail a été¢ mis en ceuvre avec succes sur une plate forme réel (Draganflyer de

Dragonfly).

4.2.5 Commande du quadrotor basée sur une commande classique PD ou

une commande PD” plus compensation des effets aérodynamiques [37-38].

Dans ce travail en se basant sur le travail proposé dans [32] et présenté dans le
paragraphe 4.2.1, deux types de controleurs sont proposés pour la stabilisation de
l'attitude du quadrotor en utilisant la représentation par les quaternions.

Et contrairement au travail de [32] ou uniquement la stabilité exponentielle
locale a ¢ét¢ démontrée sous certaines conditions initiales, le premier contrdleur
propos¢ est un contrdleur classique PD (Model Independent PD controller) dans

lequel la stabilité asymptotique globale a ét¢ démontrée. Le deuxiéme contrdleur est
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un contréleur PD? plus compensation des effets aérodynamiques (Model dependent
PD? controller) ou la stabilité exponentielle globale a été démontrée. L'introduction
d'une deuxiéme dérivation dans le contréleur sur le vecteur du quaternion avec la
compensation de la dynamique, offre un grand avantage dans les applications
pratiques pour le rejet de perturbation et l'amélioration du régime transitoire. Ce
travail a été validé en temps réel sur une plate forme réel d'un quadrotor de type

Draganflyer de la firme Dragonfly.

4.2.6 Commande du quadrotor basée sur le backstepping et le

backstepping combinée avec le mode glissant [7]

Ce travail sera présenté un peu plus en détaille pour la raison que le modele
utilis¢ dans ce travail est le méme que celui utilisé dans notre travail quand on
considére de petites variations des angles d'Euler (mode¢le simplifi¢). Sa forme d'état

présentée au chapitre précédent (3.23a) est donnée par :

X =X,
Xy = A1 X4 X + ar x40 +DU,
X3 =Xy
Xy =A3XyXg +ayXx,0 + DU,
X5 = Xg
Xg = AsXy X4 +byU;
Les variables x;,x,,x; sont respectivement I'angle de roulis, de tangage, et de

lacet.

4.2.6.1 Méthode du backstepping pour la commande de I’attitude du quadrotor
La premicere technique qui a ét¢ appliquée sur le modele simplifié, considéré
dans le paragraphe précédent est la commande backstepping. L'avantage de cette
technique réside dans la simplicit¢ du choix de la fonction de Lyapunov qui est
donnée systématiquement. Cependant cette technique ne peut étre appliquée que sur
une classe particuliere de systémes sous forme cascade triangulaire (c'est le cas pour
le modele du quadrotor présenté). Pour la synthése de la commande, le systeme est
considéré qu'il est constitué de trois sous systémes : le sous systeme de roulis, le sous

systéme de tangage, et le sous systeme de lacet.
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La procédure de synthése de la commande backstepping [39] et qui se déroule
en plusieurs étapes (qui est égale au nombre d'états du systéme), est basée sur le
principe que chaque état est commandé par I'état suivant (qui est considéré comme
une commande virtuelle ou fictive), jusqu'au dernier état qui est commandé par la
commande réelle.

Dans le cas du quadrotor qui est constitu¢ de trois sous systémes, et dans

chaque sous systéme il y a deux états, le nombre d'étapes donc est de 6 (3x2).

Pour la synthése de la commande, et pour des raisons que la procédure est la
méme, un seul sous systéme sera considéré. Pour les deux autres sous systémes, on

donnera directement les commandes finales issues de la procédure de synthése.

La procédure de synthése pour le sous systeéme de roulis se réalise en deux

¢tape dans 1’objectif est que l'angle de roulis défini par I'état X; poursuit une

trajectoire de référence X;; comme suit :

Etape 1 :

On défini la variable z comme étant 1’erreur de poursuite entre la trajectoire désirée

et réelle du roulis :

Z) =Xy =X (4.5)
On défini une fonction de Lyapunov condidate en fonction de I’erreur de poursuite

Vi(z)=(1/2)z (4.6)
Sa dérivée est donnée par :

Vl (z))=z,(x,y —x;) (4.7)
On choisi la variable X, comme étant une commande virtuelle nommée X, pour la
variable X; comme :

X, —>x‘2’ =Xy + a2, a, >0
La dérivée de la fonction de Lyapunov devient :

Vi(z) =~z (48)

Qui est une fonction défini négative, donc si x, — x: = z, >0
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Etape 2 :

Dans cette deuxiéme étape il faut s’assurer que x, —> X par l'utilisation de la

commande réelle U, . Pour cela on défini z, comme la deuxiéme erreur de poursuite

entre la sortie X, et la commande virtuelle X ;

Z, =X, =X, =X, — X, — 4z (4.9)
Et la fonction de Lyapunov augmentée qui est la somme de la premicre

fonction plus le carré de I’erreur de poursuite z, comme :
1,
V,(z1,z2) = V1(21)+522 (4.10)

Sa dérivée est donnée par :
Va(21,20) = zo(mag + apzyw + bU;)
— 2(%1g — a2 + uz)
— 52 — 2P
Avec un choix de la commande U 4
U = 1/b)(21 — amy@ — ;aaw — i (2 + ar21) — a2) (4.11)

La dérivée de la fonction de Lyapunov devient :

; 2 2
V,(z,,2,) =—a,zy — oz, (4.12)

Cette derniere est une fonction définie négative, et donc si on applique une
commande U telle qu’elle est définie dans (4.11), implique que X, = x’ , ce qui
implique que X; —> X, .

Comme il a été indiqué ci-dessus, la méthode de synthése pour les deux autres sous

systetmes de tangage et de lacet pour la poursuite des trajectoires de références

X34 » Xs4 respectivement, est la méme. Les lois de commandes trouvées sont
données par les formules suivantes :

Uy = (1/by) (23 — azyms — aymow — g2y + ag2g) — ayzy)
Us = (1/b3)(25 — a5mom4 — a5(26 + 525) — Q626) (.13)

Avec :
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Z3 = X3y T X3

Zy =Xy~ Xy, — Q32

Zg = X5y — Xs (4.14)
Zg = Xg — X5g — OsZ;s

N
o,0,,0,,0,,05,0,€ R

4.2.6.2 Méthode du backstepping basée sur le mode glissant pour la commande

de ’attitude du quadrotor
Cette technique est similaire a celle de la commande précédente a la différence
que dans la deuxiéme étape, a la place de la variable z,, une nouvelle variable sera

définie, cette variable s’appelle la surface de glissement. Et grace a cette surface de

glissement, la commande par mode de glissement est introduite.
Donc dans la deuxiéme étape la variable S,, remplace Z, et elle est définie
par :
Sy =Xy T Xy T &2 (4.15)
La fonction de Lyapunov augmentée est définie par :

Vi(z,,8,) = (1/2)(z] +53) (4.16)

La loi de controle qui satisfait 1’attractivit¢ de la surface de glissement
(88 <0) qui est la condition de la stabilité dans la commande par mode de glissement

est donnée par :
§ = —Ksign(sy) — Koy

=Ty — Ty — oz 4.17)

= (may26 + agryw + 0iUy — &g — (20 + oy21))

Avec : sign représente la fonction signe

Et comme dans le cas du backstepping, les lois de commande extraites ici sont

données par :
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Uy = (1/b)(—ay3425 — apmaw — aq2f — Kysign(sy) — Ky5y) (4.18)

Uy = (1/by)(—a3myzs — a4myw — ap23 — Kssign(sy) — Kysy)  (4.19)

Us = (1/by)(—ayzomy — azzd — Kssign(sg) — Kgsg) (4.20)
Avec :
Z3 =X3q9 —X3
S4 = X4 — X34 — 0273
Z5 = X5q4 — X5 (4.21)

Se =X —X54 —Q3Z5

K,,K,,K5,K,,Ks: Sont des gains de la partie discontinue (qui assure

I’invariance de la commande) de la commande par mode de glissement.

4.3 Conclusion

Depuis I’apparition de la premiere contribution sur la commande du drone
volant de type VTOL qui s’appelle quadrotor et qui est considéré comme un bon
exemple de probléme de controle pour le test des lois de commande, plusieurs
techniques de commande ont été proposées dans la littérature. La majorité des
approches proposées sont basée sur une caractéristique particuliére sur la forme du
modele du systeme qui est la forme cascade triangulaire. La majorité des approches
proposées sont basées soit sur le quaternion ou sur les angles d’Euler pour la
représentation de 1’orientation du quadrotor. Ils sont classés en deux classes:

- Des approches basées sur la connaissance exacte du modele dynamique du

systeme du quadrotor.

- Des approches qui ne sont pas basées sur le modele du quadrotor.

44



Nouvelle approche de stabilisation de 1'attitude par la commande backstepping basée

sur un PI robuste

5. NOUVELLE APPROCHE DE STABILISATION DE
L’ATTITUDE PAR LA COMMANDE BACKSTEPPING

BASEE SUR UN PI ROBUSTE

5.1 Introduction

Le mode¢le du systéme du quadrotor est considéré comme un benchmark pour

le test des lois de commandes vu que ce systéme est caractérisé par :

De forte non linéarités

Le couplage entre ses entrées

Soumis a des perturbations extérieures (rafales de vent)

Un sous actionnement (le nombre d’entrées est de quatre contre un nombre
de sortie qui est de six)

Variations de ces parametres.

Dans la littérature, les travaux qui ont été effectués pour la stabilisation du

systtme du quadrotor et qu’une grande partie a été présentée dans le chapitre

précédent peuvent étre classés en deux classes :

Des techniques qui sont basées sur la connaissance du modele dynamique
du systeme (supposent que le modéle du systéme existe et ses parametres
sont connus) [5, 6, 7, 8, 9, 10, 40] ou dans certaines de ces techniques la
stabilité¢ exponentielle globale [38] a été démontrée et la robustesse aux

incertitudes du mod¢le et aux perturbations extérieures est vérifiée.

Des techniques qui sont basées sur un modele statiques(ne nécessitent pas
la connaissance ni du modele dynamique ni de ses paramétres). Ce sont
en général les techniques qui ont utilisées un controleur classique de
type proportionnel et dérivé PD ou proportionnel intégral et dérivé PID
[5, 38]. La stabilit¢ asymptotique globale est démontrée et les
performances sont en générale moyenne ou dégradé par rapport aux

techniques qui sont basées sur le modele dynamique et surtout lorsque
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le systéme est soumis a des perturbations extérieures et aux variations
paramétriques.
Afin de remédier au probléme de la nécessité de la connaissance exacte du
modele, tout en préservant les performances, en présence d’incertitude paramétrique
ou de perturbations extérieures une commande robuste non linéaire proportionnelle et

intégrale PI est proposée.

5.2 Commande Backstepping basée sur une commande PI non-
linéaire et robuste

Dans cette section, la technique de commande backstepping basée sur un
controleur PI robuste sera présentée. Le modéle d'attitude de l'espace d'état du
quadrotor présenté dans le chapitre modélisation est un systéme multivariable sous la
forme cascade triangulaire [14-17], [41], [42]. L'approche proposée est basée sur la
combinaison de la technique backstepping et d'un contréleur robuste non linéaire de
type proportionnel et intégral PI, ou les gains de 1’action intégrale sont définis non
linéaires et basés sur une fonction de commutation permettant d’assurer un

comportement robuste pour la loi de commande globale.

Le modele du quadrotor est donné par :
Xl =X,

. _ (5.1)

X, =F(X,,0)+BU

Avec :
f1(X,, @) a,x,x; +a,x,0
F(Xba): ]pz(Xzaa) = | Az X, X, +a4x25
[:(X,, @) A5 XXy

by 0 0 Xy ) [x
B= O b2 0 ,Xlz X3 ,XZZXIZ X3 = X4
0 0 b X s ) g

Et vu que le modéle du systéme du quadrotor est un modele d’ordre deux (les
systémes volants sont en général des systémes non linéaires d’ordre deux), la synthése

de la commande peut étre réalisée en deux étapes :
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- Dans la premiére étape le vecteur d’état X| est commandé par le vecteur
d’état X» qui est considéré comme un vecteur de commande virtuelle X5, .
- Dans la deuxiéme étape ’objectif est de forcer le vecteur d’état X, a suivre

le vecteur de commande virtuelle X5, via le vecteur de commande réelle

U.

L'objectif est de stabiliser le roulis, le tangage, et le lacet a zéro c.-a-d.

X1 =0,X3 =0,X5 =0,

La conception du controleur proposé pour commander le mouvement d'attitude

(5.1) est comme suit :

Nous définissons le vecteur d'erreur d’orientation comme suit

€ 0
Xy =|e |=X1-10=X (5.2)
€5 0

Dans la premicre €tape, en se basant sur la théorie de Lyapunov, le vecteur

d'état X| est stabilisé par le vecteur d'état X, comme une entrée de commande

virtuelle notée X5, et il est donné par:

t
X, == K1X1+K11_[X1 dr (5.3)
0

K, e R est une matrice définie positive (MDP).

Les matrices Kjet K71 seront déterminées tels que X7 =0 est

asymptotiquement stable.
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Dans la deuxiéme étape, l'objectif est de forcer X, a

poursuivre X5, =(x2v X4y x6v) donnée dans la premicre étape, en utilisant le

vecteur d'entrée de commande réel U défini comme suit :

t
U:—Bl|:K2X2+K,2_[X2:| (5.4)
0
)
Xy,=X, - Xy, = e (5.5)
€

K, € R* est une MDP.
En se basant sur la fonction de Lyapunov augmentée, les valeurs des

parametres du controleur proportionnel et intégral PI de (5.4) sont obtenues pour

assurer la convergence asymptotique du vecteur d'erreur de vitesse X, a zéro.

On défini une fonction S(2;) satisfaisant z; S(z;) >0 V z; 0,

Avec :
t
20 =e;0f ;T iy 23456 (5.6)
0
Les matrices des gains intégrales dans (5.3) et (5.4) sont définies comme suit :
K| S(z,) 0 0
K, = 0 K;3S(Z3) 0 (5.7)
0 0 KiS(z5)
K}, .S(z,) 0 0
K,=| 0 K.S(z,) 0 (5.8)
0 0 K..S(z,)
Avec :

K' >0, j={35}.
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Les gains de I’action intégrale Ky, j = {2,4,6}sont choisis positifs et vérifient

l'inégalité suivante :

HF(XzaE))_sz +)~(1H < K]ZS(Zz)j‘)?z (5.9)
0

\ T
OuZ, =[z,,2,,2]",

L’inégalité précédente peut Etre récrite sous la forme suivante :

kézs(zz)J‘ez Z‘ﬂ(Xzaa)‘+‘el‘+‘x2v (5.10)
0

kS| e 2 11,00, @)+ les] + [, (5.11)
0
t

ké6S(Z6)je6 2 ‘JG(Xzaa_))“"‘es""‘xm‘ (5.12)
0

Ce résultat peut étre énoncé par le théoréme suivant:

Théoréme :

Considérant le systéme en boucle fermée (5.1) avec la commande (5.4), les
vecteurs d’états X, et X, sont bornés, etX,converge asymptotiquement vers zéro
quand ¢ — o

Le choix des gains des matrices sera justifi¢ dans la section de démonstration

de la stabilité.

Démonstration :

Basé sur la théorie de Lyapunov, la démonstration de la stabilité du controleur
backstepping basée sur le contréleur robuste non linéaire PI sera présentée dans deux

¢étapes :
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Etape 1 :

En se basant sur le vecteur de I'erreur sur I’orientation défini dans (5.2), la
fonction de Lyapunov candidate (LFC) suivante est définie :

lare 1.7
VIZEXI X1=5X1 X (5.13)

Sa dérivée par rapport au temps est donnée par :
; Ty T
=X X1=X] X, (5.14)

En utilisant la méthode de synthése de la commande par backstepping, le

vecteur d'état X, sera considéré comme un vecteur de commande virtuel pour le

vecteur d'état X et il est forcé a prendre la forme d’un PI X, défini dans (5.3). Par

conséquent, nous obtenons :

t
4 :XlT(_Kle _K11_[X1d7)
0

‘ (5.15)
- —X[K.X, - X[K, [ X dz
0

t
Et comme le terme XlTKnJ‘deT =K,2,8(z)) + K33255(z;) + K55255(z5) , et
0

les termes ij >0 et 2,5(z,)>0,Vz, #0; i= {1,3,5},

L'inégalité suivante est toujours vérifiée :

t
XK, | X,dr >0

0
Tenant en compte que la matrice K| est une matrice définie positive, la

dérivée V', est donc définie négative.
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V. <-X'K X, (5.16)

Par conséquent, si X, = X,,, alors le vecteur de position d'état X, est borné et

converge vers zZ éro.

Etape 2 :

L'objectif ici est d'assurer la convergence asymptotique du vecteur d’erreurs de

vitesse X, vers zéro, ¢ a d, la convergence du vecteur d'état X, au vecteur de I’entrée

de commande virtuelle X»,,, par le vecteur d'entrée de commande réelle U .

En se basant sur le vecteur d'erreurs de vitesse défini dans (5.5), la fonction de

Lyapunov candidate augmentée sera définie comme suit :
l 57>
V2:V1+§X2X2 (5.17)

Le dérivé par rapport au temps de la fonction de Lyapunov augmentée est alors

V,=V,+ XX, (5.18)
Avec :

X,=F(X,,@)+BU-X,, (5.19)
Et

VIZJN(IT)N(IS—)N(ITKI)N(I +)~(1T)~(2 (520)

Par conséquent, (5.18) devient :

<R, _FRE
X!(F(x,.®)-X,, +BU)

m"

(5.21)
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En remplacant le vecteur d’entrée de commande U par son expression (5.4),

nous obtenons :

P<XTX, - XTKR +

t
X]| F(X,,@)-X,, - KX, =K, [ X,dr | ©%
0

Et apres quelques manipulations, l'inégalité (5.22) devient :

V,<-X'KX,-XIK,X,+
t
XJ| F(xX,,@)-X,, + X, - K, [ X,dr (5-23)

0

Si I'inégalité suivante est vérifiée :

XzT(F(X2>a_))_X2v +X1)_X2TK12IX2dTSO (5.24)

Donc :

Vz S_)N(lTKl)?l_)~(2TK2)?2 (5.25)

V, est définie négative, ce qui signifie que toutes les erreurs

détats €, i = {1,2,3,4,5,6} sont bornées, et }l_g'})?z =lim X, =0,

—0

On note que 1’équation (5.24) est satisfaite si I’équation (5.9) est satisfaite.

Remarques :

Le choix des gainsKj, K4y, Kesest basé sur les limites de différentes

variables dans les inégalités (5.10), (5.11), (5.12) et pas sur leurs valeurs exactes. Pour
cela l'approche proposée peut étre appliquée sur un systéme sans connaissance exacte

des parametres de son modéele et en outre les équations (5.10), (5.11) et (5.12) sont
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satisfaites a condition que les gains K; >0, j = {2,4,6} soient choisis suffisamment

grands.

Pour réduire I'effet du broutement, la fonction S(Z;) est définie dans le reste de
ce chapitre comme dans [43,44]
LY
S(Z,')Z & , i=1’ 2, 3’ 4, 5’ 6.

Afin de valider les résultats théoriques de la technique de commande
développée, dans le paragraphe suivant des simulations seront faites sur le modele du
quadrotor en premier lieu. Ensuite I’implémentation en temps réel sur le banc d’essai
(Test Bench) du quadrotor du laboratoire des systémes autonomes de 1’Ecole

Polytechnique Fédérale (EPFL) de lausanne en suisse.

5.3 Résultats de simulations

Pour montrer la validité de 1’approche proposée, son algorithme de commande
est implémenté en simulation pour la stabilisation de la dynamique de I’attitude du

quadrotor. Les valeurs des paramétres de son modele sont prises les mémes que dans
[1]. Les matrices définies positives des gains proportionnels K; et K, sont choisies

diagonales:

K, =diaglk, K K2

K, =diag(K, K. K2)

Les gains K{;,K3;,K%s sont choisis positifs. Les gains Kb,,K.,,Kis sont aussi
choisis positifs et vérifient les inégalités (10), (11) et (12), ils sont ajustés par essai et

erreur jusqu'a I’obtention de bonnes performances des trajectoires de sorties.

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

égales a 0.5, -0.45, 0.65 radian respectivement. Les résultats obtenus pour la
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stabilisation d'attitude du quadrotor sont donnés dans la figure 5.1 pour les angles de

roulis, de tangage, et de lacet respectivement.

On peut voir sur les courbes (figure 5.1) que, le contréleur assure une bonne
convergence, avec un temps de stabilisation presque le méme pour 1’angle de roulis et
de tangage, alors que l'angle de lacet présente une petite erreur qui diminue avec le

temps ce qui lui donne le temps de stabilisation le plus élevé.

Les efforts de commande appliqués sont présentés dans la figure 5.2.

Les vitesses des hélices sont indiquées dans la figure 5.3, ou nous pouvons

voir leur stabilisation a la valeur 210 (radian/sec) en un temps fini.
Remarque : A cause des contraintes physiques des moteurs montés sur le systéme du

quadrotor, la vitesse maximale qui peut étre atteinte par les hélices est de 251

(radian/sec).
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Figure 5. 1 : Résultat de simulation de stabilisation des angles de roulis, de tangage et de

lacet de (commande Backstepping combinée avec une commande PI robuste)
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Figure 5. 2 : Couples de commande Ui, Uz, Us (commande Backstepping combinée avec

une commande PI robuste)
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Figure 5. 3 : Vitesses des hélices des rotors 1, 2, 3, et 4 (commande Backstepping combinée

avec une commande PI robuste)

5.3.1 Test de robustesse

Cette partie est consacrée a vérifier la robustesse de 1'approche proposée face
aux bruits de mesures, aux variations paramétriques et aux perturbations ajoutées a
I’entrée de commande. Pour cela, trois expériences virtuelles ont été réalisées sur le

modele du systéme du quadrotor.
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5.3.1.1 Expérience 1 (Robustesse aux bruits de mesures)

Les sorties du systéme sont mesurées en utilisant les capteurs adéquats. Les
signaux issus des capteurs sont en général entachés de bruits. Ce bruit peut rendre le
controleur trés sensible et dans certains cas, peut déstabiliser le systéme. Pour vérifier
la robustesse du controleur proposé, des bruits de mesure d’une distribution normale,
d’une covariance égale a 1, et d’une moyenne nulle sont ajoutés aux variables

mesurées comme il est indiqué sur la figure. 5.4 (a).

Les résultats obtenus sont représentés sur la figure. 5.4 (b) ou nous pouvons
clairement voir la convergence de toutes les trajectoires vers leurs références, ce qui

confirme la robustesse du contrdleur proposé face aux bruits de mesures.

5.3.1.2 Expérience 2 (Robustesse aux variations paramétriques)

Certains parametres dans le systéme peuvent étre incertains dans certains cas ;
dans d'autres cas ces paramétres peuvent changer avec le temps. Pour le systéme du
quadrotor, c’est le cas des parametres d'inerties (les parametres a;). La densité de I’air,
la géométrie de 1’hélice, la longueur de la corde, la forme et 'angle du tangage des
hélices du rotor et d'autres facteurs peuvent produire des incertitudes dans le

parametre bi.

Pour vérifier la robustesse du contrdleur face aux variations paramétriques,
une variation de 300% des paramétres a; et une variation de 33%, de 40%, et de 50 %
des parametres b; sont effectuées entre 2.5 a 5 secondes. Les résultats obtenus sont
représentés sur les figures. 5.5 (a, b, ¢). Dans la figure. 5.5 (a), les signaux de roulis,
de tangage et de lacet sont quasi similaires au cas nominal présenté dans la figure 5.1.
Sur la figure. 5.5 (a, b), et malgré qu’il y a une légere dégradation et particuliérement

dans I'angle de lacet, le contrdleur reste toujours robuste aux variations paramétriques.

5.3.1.3 Expérience 3 (Robustesse a une perturbation ajoutée a
I’entrée de commande)

Ici le controleur sera sujet a une entrée de perturbation qui sera ajoutée au vecteur de
commande. La perturbation est ajoutée a I'entrée de commande aux instants 4, 6, et 8

secondes pour les angles de roulis, de tangage et de lacet respectivement. L’amplitude
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de cette perturbation sera prise 40% et 100% de la valeur maximale de I’entrée de

commande. Les résultats obtenus sont présentés sur les figures. 5.6 (a, b).

Dans la figure. 5.6 (a) les angles de sorties sont similaires au cas nominal
présenté dans la figure 5.1, alors qu'une 1égere dégradation est notée dans la figure 5.6
(b) ou la quantité de 1'entrée de perturbation est 100% de la valeur maximal de I'entrée

de commande.

Ces résultats montrent la capacité¢ de l'approche proposée au rejet de perturbations
externes, on peut citer a titre d'exemple, les rafales de vent lors des vols réalisés a

I'extérieur.
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Figure 5. 4 : Test de robustesse aux bruits de mesure (commande Backstepping combinée
avec une commande PI robuste) : (a) Bruit ajouté aux angles de roulis, tangage, et lacet,
(b) Les angles de roulis, tangage, et lacet résultants apres 1'application de

la commande basée sur les mesures biaisées.
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Figure 5. 5 : Test de robustesse aux variations paramétriques (commande Backstepping

combinée avec une commande PI robuste) :(a) Variationde a; 100% et b; 25 %,

(b) Variationde a; 100% et b; 33 %.
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Figure 5. 6 : Test de robustesse aux perturbations extérieures (commande Backstepping

combinée avec une commande PI robuste) : (a) 40 % de la valeur de commande, (b) 100 %

de la valeur de commande.
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5.4 Présentation de la Maquette et Implémentation en temps réel

5.4.1 Présentation de la maquette :

La maquette du quadrotor (Test Bench) sur laquelle les expérimentations ont
¢été réalisées et telle qu’elle est donnée par le laboratoire des systémes autonomes de

I’EPFL est représentée sur la figure suivante :

Figure 5. 7 : La maquette du quadrotor de I’EPFL(Test Bench)

Dans cette maquette il y a une armature qui est constitué¢ de deux barres en
fibre de carbone, monté en forme de croix ou une lettre X, aux extrémités desquelles
sont montés quatre rotors, d’axe vertical, dans chaque rotor il y a un moteur a courant
continu (MCC), sur son arbre il y a un réducteur (pignon avec une roue dentée), sur ce
réducteur est montée une hélice, le tout est monté sur un support en PVC figure 5.8.

L’armature du systéme est montée sur une barre verticale a travers une rotule
qui permet au systéme complet d’étre libre en orientation (autour des trois directions
X,Y, Z) figure 5.9.

La maquette telle qu’elle est n’est pas instrumentée. Les sorties a mesurer et
qui sont nécessaire pour la commande du systéme sont :

- Les vitesses des quatre moteurs
- Les trois angles d’Euler’s (tangage, roulis, et lacet)
- L’Altitude
En plus des capteurs il y a aussi la carte de puissance qui permet de

commander les quatre moteurs.

62



Nouvelle approche de stabilisation de 1'attitude par la commande backstepping basée
sur un PI robuste

Figure 5. 8: Le rotor du quadrotor

Figure 5. 9: Le quadrotor monté sur une tige a travers une rotule

Pour implémenter les lois de commande en attitude (orientation), la carte de
commande des moteurs, le capteur d’attitude et les capteurs des vitesses des moteurs
sont indispensables.

Le paragraphe suivant présente les différents capteurs qui vont étre utilisée pour la
mesure des différentes sorties nécessaires pour I’implémentation des lois de

commande pour la stabilisation du quadrotor.

5.4.2 Unité de mesure inertielle (IMU)

Les capteurs d’attitude les plus utilisés dans les laboratoires sont les centrales
inertielles (IMU : Inertial Measurement Unit). Une IMU est constitués de composants
MEMS (Micro Electro-Mechanical system) : trois gyroscopes MEMS (Micro Electro-

Mechanical system), trois accélérometres, et trois magnétometres montés en
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orthogonal, plus une unité de traitement pour le traitement des signaux issus de ces
trois capteurs pour :
- Filtrage des signaux
- Traitement des effets de température et du biais sur les sorties
gyroscopes
- Traitement de I’effet du champ magnétique sur les magnétometres
- Fusion des sorties des trois capteurs dans chaque direction pour

extraire les angles d’Euler’s, les quaternions, etc.

Dans le cadre de ce travail on a opté pour la centrale 3DM-GX1 de
Microstrain (voir figure 5.10 (a) et (b)), puisque du coté caractéristique elle est
largement suffisante en plus qu’elle est la plus utilisée dans les laboratoires de

recherche ou elle a prouvé une certaine fiabilit¢ (Annexe).

(b)

Figure 5. 10 : (a) la centrale inertielle avec les cables de liaison a travers le port série,

d’alimentation et le CD des drivers, (b) La centrale inertielle 3DM-GX1.
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Cette Centrale inertielle peut étre exploitée par Visual C++ ou Visual Basic.
Pour notre cas et puisque la carte de commande et d’acquisition qu’on a utilisée se
monte sur le port PCI du PC et elle est exploitable par le Visual C++ et le Visual
Basic, j’ai opté pour l’utilisation de Visual C++ puisque c’est le meilleur langage
évolué pour les implémentations en temps réel.

La figure 5.11 présente la centrale inertielle 3DM-GX1 montée sur la

magquette du quadrotor.

Figure 5. 11 : La centrale inertielle 3DM-GX1 montée sur le systéme du quadrotor.

5.4.3 Capteurs de vitesses :

Les moteurs montés sur le systtme ne disposent pas de capteurs de vitesse.
Dans les travaux effectués auparavant sur la maquette, les parameétres des modeles des
moteurs montés ont ét¢ identifiés, et pour commander le systéme, la vitesse du
moteur est estimée a chaque fois en utilisant le mod¢le identifié. D’un point de vue
pratique, le modé¢le identifié ne donne jamais ce que donne le systéme réel, en plus
avec le temps les paramétres des moteurs peuvent changer.

Afin de mesurer les vitesses de chaque moteur, plusieurs solutions sont
possibles, mais dans la majorité des cas le capteur se monte sur 1’arbre a I’arriere du
moteur. Les capteurs les plus utilisés sont les codeurs incrémentaux et les
tachymeétres. Cependant pour le cas des moteurs montés sur la maquette du quadrotor
cette solution est impossible, puisque 1’arbre de ces moteurs ne sort pas de 1’arriére.

Donc il faut penser a trouver une autre solution.
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La solution qu'on a proposée consiste a utiliser des capteurs a effet Hall figure
5.12, avec des petits aimants afin de réaliser des petits PCB (circuit imprimé) sur
lesquels les capteurs a effet Hall avec des composant électronique sont montés.
Chaque PCB figure 5.13, est monté a coté de la roue dentée, sur laquelle des aimants
sont collés figure 5.14(a,b), de telle maniére lorsque la roue denté tourne les aimants
vont passer par les capteur a effet hall, ce dernier donne une impulsion a sa sortie a
chaque passage d’un aimant. Le comptage de ces impulsions permet d’extraire la

vitesse du moteur.

Figure 5. 12: Capteur a effet Hall de Telion

Figure 5. 13: Capteurs de vitesse a base de capteurs a effet hall
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(a) (b)

Figure 5. 14 : (a) Petits aimants collés sur la roue dentée, (b) La roue dentée montée, sur le

support du rotor

5.4.4 Carte de puissance

La carte de puissance utilisée auparavant figure 5.15, est une carte a base d’un
microcontrdleur PIC ou les commandes sont envoyées a travers le port série RS232,
aprés un translateur RS232-12C, quatre petites cartes [2C permettent de commander
les vitesses des moteurs par MLI ( Modulation de la largeur d’impulsion). Cependant
durant les tests il se trouve qu’elle ne marche que pour quelques secondes et apres elle
s’arréte. On était obligé a réaliser une autre carte.

La solution pour laquelle on a opté est de réaliser une carte a base
d’amplificateur de puissance analogique figure 5.16, puisqu’on dispose de sorties
analogiques dans la carte d’interface. La carte réalisée permet d’amplifier les signaux
de commande de faible puissance issus du PC a travers une carte d’interface pour

commander les quatre moteurs du quadrotor.

Figure 5. 15: Ancienne carte de puissance du quadrotor
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Figure 5. 16 : La carte de puissance réalisée a base des amplificateurs opérationnels de

puissance OPA548

5.4.5 Capteur d’altitude

Le capteur d’altitude choisi pour commander le systéme en altitude, est un capteur
a base d’ultrason (le plus utilisé pour des robots volant de I’intérieur), il peut étre
exploité a travers D’interface 12C. Afin d’assurer une liaison sans fils entre le

capteur et le PC, les deux modules sont ci-dessous nécessaires figure 17(a,b).

(b)
Figure 5. 17: (a) Le module ER400TRS qui permet de recevoir 1’altitude du capteur a

ultrason, (b) Le capteur d’altitude a ultrason SRF10 (2cm jusqu’a 8metre)

Ce capteur se met en marche a travers le port USB avec le Visual C++,
malheureusement on ne 1’a pas utilis¢é a cause de la portance générée par le
systéme du quadrotor qui apres le montage de toute I’instrumentation, n’était pas

suffisante pour faire voler le systéme.
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5.5 Implémentation en temps réel de la commande développée sur le
banc d'essai expérimentale

Le banc d'essai expérimental est le Test Bench de I'EPFL (Ecole polytechnique
Fédérale de Lausanne, Suisse) présent¢ dans la figure 5.11 avec toute
l'instrumentation et 1'électronique nécessaire :

e La centrale inertielle 3DM-GX1,

e (Capteur de vitesse a effet Hall,

e Capteur d'altitude,

e Carte de puissance réalisée a base d'un amplificateur opérationnel de puissance

Ainsi que la carte d'interface S626 de Sensory programmable avec le Visual

C++.

5.5.1 Résultats expérimentaux

Le contréleur est programmé en utilisant Visual C++, la période
d'échantillonnage est choisie a 60ms, et la force de poussée est fixée a 2.5N. Les
paramétres du controleur trouvés en simulation sont ajustés par essai et erreur jusqu'a

'obtention de meilleures performances.

L'objectif fixé pour le contrdleur dans I'expérience est de stabiliser les angles
de roulis, de tangage, et de lacet a 0 degrés, en partant des valeurs initiales de 23, -25,
-24.5 degrés respectivement.

Les résultats obtenus sont présentés sur la figure 5.18.

Les résultats expérimentaux obtenus démontrent la convergence des angles de
roulis, de tangage, et de lacet a leurs points d’équilibres apres 1.8, 1.9 et 2.2 secondes

respectivement.

5.5.2 Test de robustesse

Comme dans la partie de simulation, un test de la robustesse sur le systeme
réel a été réalisé. Tandis que les bruits de mesure et les variations paramétriques sont
des caractéristiques intrinseéques du capteur et du systéme, nous avons ajouté des
perturbations externes (pour simuler, par exemple, I'effet des rafales de vent dans les

applications de l'extérieures). Les perturbations extérieures ont été générées en
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ajoutant 90 % de la valeur maximum de l'entrée de commande aux entrées de roulis,
de tangage (c.-a-d., U; et U, respectivement) et 110% a l'entrée du lacet(Us).

Les perturbations sont ajoutées aux instants de 10, 17 et 22 secondes pour les
entrées de commande de roulis, de tangage, et de lacet respectivement.

Les résultats obtenus sont présentés sur la figure 5.19 ou nous pouvons
remarquer que malgré la déviation des sorties de leurs trajectoires aux instants de
l'application des perturbations (24% pour le roulis, 22% pour le tangage, et 40% pour
lacet), le controleur atténue leur effet et stabilise les signaux de sortie dans un temps
fini. Cependant, nous pouvons clairement voir que l'effet de la perturbation sur le
lacet est plus important que sur les sorties de roulis et de tangage, ceci est di a
I'amplitude de la perturbation appliquée a l'entrée de commande du lacet qui est plus

grande que les amplitudes appliquées au roulis et au lacet.

Foulig[deg]

i i | i i i i i
0 4
Temps[sec]

Tangage[radian]

4
Temps[sec]

Lacet[deg]

4
Temps[sec]

Figure 5. 18: Résultat expérimentaux de stabilisation de 1’angle de Roulis, de tangage, et du

lacet (commande Backstepping combinée avec une commande PI robuste).

70



Nouvelle approche de stabilisation de 1'attitude par la commande backstepping basée
sur un PI robuste

TFoulis|de=]
= =] =
!
i

—

Tangage[radian]

L.acet]dez]

) § D Tempsee] 1 £

Figure 5. 19 : Test de robustesse a une perturbation de 100% de la valeur de la commande
ajoutée a I’entrée du sous systéme de roulis et de tangage et 110% a I’entrée du sous systéme

de lacet (commande Backstepping combinée avec une commande PI robuste).

D'autres expériences ont été réalisées avec des perturbations d'amplitudes

faibles (jusqu'a 20%), ou on a remarqué un effet minime sur les sorties du systeme.
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5.6 Conclusion
En se basant sur la représentation de l'attitude par les angles d'euler, une

nouvelle approche pour la stabilisation d'attitude d'un drone de type quadrotor est
présentée. Cette approche est basée sur la technique de commande backstepping et
d'une commande robuste non linéaire proportionnelle et intégrale PI. Le gain de
l'action intégrale est non linéaire et il est basé sur une fonction de commutation
conduisant a des propriétés intéressantes de robustesse de la loi de commande. Une
des forces principales de I'algorithme de commande proposé est sa robustesse face aux
incertitudes paramétriques et aux perturbations extérieures. La restriction de la
méthode proposée est liée au choix des gains du contrdleur PIL.

L'approche proposée a ¢été validée avec succes en simulation et en temps réel

en présence des incertitudes paramétriques et des perturbations extérieures.
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6. STABILISATION DE I’ATTITUDE PAR LE MODE
GLISSANT D’ORDRE SUPERIEUR

6.1 Introduction

La commande par mode de glissement classique SMC (d'ordre un) a été
développée pour la premicre fois dans le début des années 60 par 1'équipe du
professeur S.V. Emelyanov en se basant sur les travaux de recherche effectués par
Philipov [45] sur les équations différentielles a second membre discontinues. Les
systémes de contrdle par mode de glissement (ou a structure variable VSC, Variable
Structure Control), sont des systemes de commande non linéaires discontinus ou la
structure du controleur varie entre deux structures, la commutation d’une valeur a
I’autre se fait suivant le signe d’un hyperplan de I’espace d’état du systéme de facon a
réduire ’ordre de ce systéme et a forcer le point représentatif de son mouvement a
rester sur cet hyperplan.

La commande VSC contient en général deux termes; un terme discontinu qui
assure l'invariance ou la robustesse (calculé en se basant sur les incertitudes du
modele et les perturbation extérieures) et qui permet de forcer I'état du systeéme a
joindre I'hyperplan de commutation (surface de glissement) ; et une fois sur la surface
de glissement, le deuxiéme terme de la VSC qui est la commande équivalente prend le
relais et le point représentatif du systéme est forcé a poursuivre un nouveau régime
appelé régime glissant. Dans le régime glissant, la dynamique du systéme est
gouvernée uniquement par le choix des parameétres de la surface de glissement.

Afin d'assurer la robustesse de la commande VSC et atteindre un régime de
glissement idéal (quand le régime glissant est atteint la trajectoire d'état du systéme
doit rester sur la surface de glissement), la commutation de la partie discontinue doit
se faire a une fréquence infinie. Cependant dans la pratique la réalisation d'une telle
commutation est impossible. En plus que cette commutation excite les dynamiques
non modélisées du systéme; les limitations des actionneurs et les retards dans le calcul
de la commande et d'autres problémes sont les principales causes.

La commutation de la commande a une fréquence finie est a l'origine du

phénomeéne de broutement (chattering en anglais) qui a plusieurs effets indésirables
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sur la qualit¢ de la commande et sur le systtme lui-méme. Ce phénomeéne est
considéré comme un obstacle réel pour la réalisation pratique de la commande SMC
dans l'industrie.

Plusieurs techniques ont été apportées pour diminuer l'effet du broutement.
Entre autres on trouve, l'approximation de la commande discontinue par une
commande continue au voisinage de la surface de glissement, les observateurs et la
commande VSC généralisée. Cependant les performances, et la robustesse s'en

trouvent dépréciés.

Afin d'¢liminer le broutement et de préserver la robustesse et les performances,
la commande par mode glissant d'ordre supérieur est proposée dans le milieu des
années 80, par Emylyanov et al [46-48] comme une solution alternative. Dans cette
nouvelle approche, la commande discontinue est décalée pour qu'elle agisse sur les
dérivées d'ordres supérieurs de la surface de glissement et pas sur sa premiere dérivée.
Parmi les versions les plus connues on trouve la VSC d'ordre deux ou la commande
discontinue agis sur la deuxiéme dérivée de la surface de glissement. L'algorithme du
twisting et du super twisting [21] sont les variantes utilisées pour résoudre le
probléme de broutement d'un systéme de degré relatif égal a un par rapport a la
surface de glissement.

L'algorithme du super twisting sera utilisé dans ce chapitre pour la stabilisation
de l'orientation du systéme du quadrotor vue que le degré relatif du systéme par
rapport a la surface de glissement est de un, en plus le super twisting ne nécessite pas

la connaissance de la dérivée de la surface de glissement pour son application.
6.2 Commande par mode de glissement d’ordre un

6.2.1 Formulation du probléme de la commande par mode de glissement

Etant donné le systéme :
x=f(x)+g(x)u (6.1)

Ou x est de dimension 7 et u est de dimension m.

Comment résoudre le probléme de commande de ce systéme en utilisant la
commande par mode de glissement?

La résolution de ce probléme revient a trouver :
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1) m fonctions de commutation représentées par la forme vectorielle comme s(x),

2) La commande a structure variable.
u(x,t) =u"(x,t uand  s(x)>0
(x.0) =" (x,) q ®) 62
=u (x,t) quand  s(x)<0
Et telle que le mode d’arrivée (reaching ou hitting mode) satisfait la condition

d’arrivée  (condition d’existence du mode glissant) a savoir, atteindre

I’ensemble s = 0 , en un temps fini.

6.2.2 Formalisation classique des systémes de la commande par mode de
glissement
Avant d’entamer les méthodes classiques utilisées dans la synthese de systéme

de controle a structure variable VSC, nous allons présenter quelques notions de bases

du régime glissant.

6.2.2.1 Régime glissant idéal

Ce régime correspond a une oscillation de fréquence infinie et d’amplitude
nulle, d’ou le point représentatif du mouvement du systéme glisse parfaitement sur

I’hyperplan de commutation (la trajectoire d’état est donc s(x) = 0).

6.2.2.2 Régime glissant réel

La trajectoire d’état dans ce régime reste autour de I’hyperplan de glissement

jusqu’au point d’équilibre.

6.2.2.3 Condition d’existence et d’unicité du régime glissant

La condition sous laquelle le point représentatif du systeme se déplace vers et
atteint la surface de commutation est appelée ‘Condition d’existence du mode
glissant’, cette derni¢re permet a la surface d’étre attractive des deux cotés de toutes

les trajectoires d’états du systeme.

6.2.2.4 Définition de la surface de glissement

Pour des raisons de stabilisation et de définition d’une dynamique désirée du
systeme dans le mode de glissement, la surface de glissement s(x) peut étre choisie

comme étant un hyperplan passant par 1’origine.
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La surface s(x) est donnée par :
n n—1
s(x) = ZCi e, =e, + ZC,. ‘e, (c,=1) (6.3)
i=l1 i=l1

On pose e, =x, —x,
Avec : x; : état du systéme
x, : état désiré
¢, : parametres de la surface de glissement

Avec un choix des parameétres de la surface satisfaisant les performances
désirées, le probleéme de stabilité se réduit a celui d’un systéme linéaire, donc on peut

se reporter aux critéres classiques de stabilité.

6.2.2.5 Commande équivalente
C’est la commande qui controle le systéme sur la surface de glissement. Elle est

calculée en mettantS =8 =0 .

6.2.3 Propriétés de la structure de commande par mode de glissement

La conception de la SMC peut étre réalisée de deux fagons différentes, libre ou
pré-spécifiée. Dans les deux cas, I’objectif est de satisfaire la condition d’arrivée
(condition d’existence du mode glissant). Dans la premicre ou la structure est libre, la
commande u(x) (6.2) peut étre obtenue généralement en contraignant la fonction de

commutation a chacune des conditions suivantes [49] :

1) s;3,<0 (approche directe)

. d T .
2) v= E( ss')<0 (approche de la fonction de Lyappunov)
3) s, =—q, sign(s;,)—k, h,(s;) (approche de la loi d’arrivée)

Dans certains cas, il est préférable de pré-spécifier la structure de la SMC et
ensuite déterminer les valeurs des gains du contrdleur tel que la loi d’arrivée désirée
sera satisfaite.

Les trois types de structures pré spécifiées les plus populaires sont données ci

apres :
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6.2.3.1 La commande relais (Relay control)

La commande SMC ici prend la forme d’un relais pour chaque élément du
vecteur de la commande. Le gain du relais peut étre de deux formes, constant ou

dépend des états du systeme :
u,(x) =k’ quand s,(x) >0

(6.4)
=k; quand s,(x) <0 i=12,....m

Les valeurs de % et k, sont choisies de fagon a satisfaire la condition

d’arrivée désirée.

6.2.3.2 Bouclage linéaire avec gain de commutation
La structure pré-spécifiée est de la forme :
u(x)=Y(x) x (6.5)
Ou Y= [‘Pl.j (x)J est une matrice de dimension mxn d’éléments qui sont des
gains dépendent des variables d’états du systéme.
La structure des gains de commutation est donnée par :
¥, (0) =a quand s,(x)x; >0 {i S
pour
=B, quand s,(x)x; <0
Les paramétres «; et S, sont choisis pour satisfaire la condition d’arrivée

désirée.

6.2.3.3 Augmentation de la commande équivalente
Ici, la commande a structure variable prend la forme :
u=u, +Au (6.6)
Ou u,, c’est la commande équivalente du mode glissant alors que Au est

ajoutée pour satisfaire la condition de glissement (condition d’arrivée) la forme la plus

utilisée pour Au est la commande relais.

6.2.4 Le broutement (chattering) dans le mode de glissement et le régime

permanent

Une des hypothéses fondamentales dans 1’analyse et la conception des
systémes a structure variables est que la commande peut commuter d’une valeur a une

autre suivant le signe d’une fonction de commutation, avec une fréquence infinie.
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Cependant, dans les systémes réels, il est impossible de réaliser une telle commutation
de la commande, pour différentes raisons :
e Laprésence d’un retard de temps fini pendant le calcul de la commande.

e Les limitations des actionneurs....etc.

I n’est pas possible de commuter la commande a une vitesse infinie car la
commutation peut exciter les dynamiques non modélisées ce qui conduit a des
oscillations du vecteur d’état et de la commande a une fréquence finie. Ce
phénomene est appelé le broutement (figure 6.1), et il a plusieurs effets indésirables
sur la qualité de la commande et sur le systeme. En effet il peut :

- diminuer la précision
- produire une grande perte de chaleur dans les machines ¢électriques

- Une fatigue des parties mécaniques mobiles

Ce phénomene est considéré comme un obstacle réel pour I’application de la
commande a structure variable.
Pour remédier a ce probléme plusieurs tentatives ont essay¢ de diminuer son
effet. Dans cette section nous présentons trois solutions analytiques :
- La premiere proposition est celle de Slotine [43] et elle consiste a approximer
la commande discontinue par une loi continue au voisinage de la surface,
- La deuxiéme proposition est celle de Harashima [50] qui a remplacé la
commande discontinue par une fonction appelée ‘cont’.

- La commande a structure variable généralisée.

Trajectoire

Chattering

Figure 6. 1: Phénoméne du broutement
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6.2.4.1 Forme continue linéaire de saturation [43]

Dans cet approche Slotine a proposé de remplacer la fonction signe (dans le
voisinage de la surface de commutation) de la commande :
u =—ksign(s) (6.7)
Par une fonction appelée “ sat(s)’.

La commande (6.7) discontinue devient alors :

u=—k sat(s) (6.8)
2 Si |s| <O

Ou: sat(s) =< D (6.9)
sign(s) Si |s| >

@ est la bande limite dans laquelle la commande discontinue est remplacée

par une droite (lissage).

6.2.4.2 Forme continue non linéaire de saturation [50]
Ici, la fonction discontinue est remplacée dans la bande |s|£® par une

fonction appelée  cont(s)’. La commande discontinue est alors prend la forme :

u =—k cont(s) (6.10)
S si |j<® (5>0)
O : cont(s) =1|s|+6 (6.11)
sign(s) Si |S| >0

6.2.4.3 L’approche du formalisme de I’algebre différentielle pour la conception

de la SMC (GVC : Commande a Structure Variable Généralisée)

6.2.4.3.1 Idée de base

L’exploitation des notions de bases de 1’algebre différentielles par M.Fliess
[51] a donné naissance a une autre nouvelle vision de la SMC (GVS : Commande a
Structure Variable Généralisée). Cette approche utilise la représentation d’état
généralisée d’un systtme non linéaire, immergé dans le contexte de 1’algebre
différentielle. De la forme canonique de la commande généralisée introduite par
M.Fliess, découle un bouclage qui peut étre considéré comme générique de différents
types de contrdleurs. Parmi ces contréleurs figurent ceux qui utilise un bouclage

discontinue avec régime glissant ¢’est a dire des contrdleurs a structure variable [52].
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Les systemes de controle GVS sont basés sur la prise en compte en plus de
I’entrée, de ses dérivées dans la représentation d’état et dans le bouclage, ainsi on
distingue deux dynamiques : ’'une non dégénérée ou généralisée (quand les dérivées
de D’entrée interviennent) et ’autre dégénérée (quand seule la commande intervient)

c’est le cas de la SMC [52]

6. 2.4.3.2 Motivation

Dans cette approche on peut signaler les remarques suivantes :
1) la présence des dérivées ci dessus se traduit par un régime glissant de type nouveau
(glissement généralisé) qui peut traiter les systemes qui présentent des dérivées de
I’entrée ou la discontinuité n’intervient plus sur I’entrée mais sur sa dérivée d’ordre le
plus élevé. En effet, les intégrations lissent la commande discontinue avant son
application sur la dynamique du systéme, on évite ainsi les phénomenes de
broutement liés a des commutations trop rapides
2) de la forme canonique généralisée [51] découle un bouclage dynamique permettant
d’obtenir une dynamique linéaire pour le systéme bouclé, donc le bouclage sous la
GVS d’un systetme représenté par la forme canonique généralisée permet la
linéarisation de systémes.

Cependant I’inconvénient majeur de la GVS réside dans le fait qu’il n’est pas
possible d’obtenir une convergence en temps fini sur la surface de glissement pour un
systeme de degré relatif strictement supérieur a un, ce qui entraine une perte des

propriétés des modes glissant.

Dans toutes les solutions apportées pour remédier au phénomene du chattering
les propriétés (performances et robustesse) du mode glissant ne sont pas garanties.
Pour préserver ces dernieres, la commande par mode de glissement d’ordre supérieur

est introduite.
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6.3 Commande par mode de glissement d’ordre supérieur

La commande par mode de glissement d'ordre supérieur [21, 53, 54, 55, 56]
est donc une généralisation de la commande par mode de glissement classique
(d'ordre un) ou elle peut aller a des ordres supérieurs de la dérivée de la surface de
glissement. Par conséquent; la commande discontinue n'agit pas sur la premiére
dérivée de la surface de glissement mais plutot sur les dérivées supérieures. Ce
comportement permet de décaler 1'effet indésirable du phénoméne de broutement aux
ordres supérieurs de la dérivée de la commande, et la commande appliquée au
systéme est obtenue donc par intégration. L'intégration permet de lisser la commande
d'ou l'annulation du phénoméne de broutement tout en gardant les avantages de la

commande par mode de glissement.

6.3.1 Position du probléme et définitions

Considérant un systeme non linéaire mono variable donné par :

x=f(x)+g(xu
y=hx) (6.12)
s=s5(t,x)=y-y,(1)

Avec: x=[x,...,x,]" e XcR"
o f(x) et g(x) sont des fonctions suffisamment différentiables mais connues de
facon incertaine.

e yeYcR lasortie du systeme.

On suppose que le systeme a un degré relatif p par rapport a la sortiey, cad:
Y = F(x)+Gxu (6.13)
Tel que F(x)= L h(x)
G(x) =L L7 h(x)
L?_lh(x) est la dérivée de Lie a l'ordre (p—1) de h le long de f.

e ucUcIR : représente la commande, et qui est une fonction discontinue et
bornée dépendant du vecteur d’état.

e s:R"xR—R: estla surface de glissement qui est une fonction différentiable
telle que la commande n'apparait pas dans ses (r —1) premicres dérivées par

rapport au temps mais plutot dans l'ordrercad:
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s =g(t,5,8,..s" N+ p(t,5,5,..5" " )u
Avec: ¢= L_rfh(x) - yﬁ{’) @) et p= LgL_‘;‘lh(x)
r : est appelé 'ordre de glissement ou le degré relatif de glissement.
L'ensemble de glissement d'ordre r est défini par T'" tel que :
7 = {6, %) € R xR” 15(6,) = §(6, ) = §(6,¥) = oo = 5" (1, 5) = 0]
Par exemple :

- Dans un mode glissant d'ordre 1 (degré relatif égal a un) :
r=1, s = ¢(Z,S)+ (ﬂ(fas)“
et I' ={(,x) e R" xR" :5(t,x) = 0]

- Dans un mode glissant d'ordre 2(degré relatif égal a deux) :

r=2, s=5=0(I" ={t,x) e R* xR :5(t,x) = 5(1,x) = 0}) et § = P(£,5) + p(t,8)u

(6.14)

(6.15)

Le modele (6.12) représente le modéle d'attitude du systéme du quadrotor

lorsqu'on le considére comme trois sous systémes; tangage, roulis et lacet.

Dans le mode glissant d'ordre un (p=1) ou la dynamique de glissement est

gérée par S la commande est calculée de fagon a rendre la surface s attractive au

bout d'un temps fini. La commande synthétisée est généralement basée sur une

l'inégalité ss <—nls|, »>0.

Dans le cas du mode glissant d'ordre supérieur (o =1), l'inégalité précédente n'est

pas suffisante pour assurer l'attractivité et l'invariance de la surface de glissement

et certaines hypotheses [21] sont nécessaires.

qui produit une commande u(¢) continue et V¢,u(t) e U.

s=0.

constantes positives s,C,.T,,.T;, telle que si |s(z,x) < s, donc :
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Hypothése 1 : la commande u(f) appartient a I'ensemble U :{u:|u| <y b Ol uy -1

est une constante réel, de plus la solution du systéme (6.12) est définie pour tout t, ce

Hypothese 2 : Il existe u, € (0,1) telle que pour toute fonction continue u avec
|u|>u1, il existe ¢ tel que su>0 pour tout z>¢. D'ou, la commande

u=-U,sign[s(t,)], (ou ¢, est l'instant initial) assure la convergence en temps fini sur

Hypothése 3 : les fonctions @ et ¢ de (6.14) sont bornées. De plus il existe des
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0<T, < o(t,5,8,..s7 ) < Ty

#(t,5,5,.s" )< C, (6.16)
Vt,ueU,xe X.

Enfin la procédure de synthése de la commande par mode de glissement d'ordre

supérieur revient a suivre les deux procédures suivantes :

Procédure 1 : Trouver une fonction S = S(s, s......,s" ™), telle que le mouvement des

point représentatifs du systéme sur S =0 amene a I'annulation au bout d'un temps fini

Procédure 2 : Trouver une loi de commande » discontinue qui permette de stabiliser

en temps fini la dynamique (6.14) en se basant sur les hypothéses précédentes.

Et en se basant sur ces mémes hypothéses, les deux procédures précédentes sont

équivalentes a trouver une loi de commande « qui stabilise en temps fini le systéme :

;5.'1 :S2

.5.'2 :S3

- (6.17)
S, =¢+ou

A :Sl

Le systeme (6.12) est forcé donc a évoluer en temps fini sur 1'ensemble de glissement

d'ordre r défini dans (6.15).

Le probléme de commande par mode glissant d'ordre p=r du systéme (6.12) avec les

hypotheses précédentes, revient a la stabilisation en temps fini de :

S; =S8 I1<i<p-1
S, =¢+ou

(6.18)

6.3.2 Commande par mode de glissement d'ordre 2 [21, 54, 55]

Si on considére le systéme (6.12) avec les fonctions f(x) et g(x) sont des fonctions C'
et s estC?. Le mode glissant d'ordre deux (figure 6.2) est obtenu en forgant la

trajectoire d'état du systétme a joindre et se maintenir en temps fini l'ensemble de

glissement d'ordre deux définie par: S° = {x eX | §s=5= 0}
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Figure 6. 2 : Caractéristique du Mode glissant d’ordre 2

Suivant le degré relatif ( » =1, =2 ) de glissement; on distingue deux cas différents.

Si on suppose que la premiére dérivée de la commande s = a(t, x)+ (¢, x)u

Cas 1: lorsque »=1 c'est le cas ou la commande apparait dans la premicre dérivée de
la surface de glissement c a d:

$=%+a—axs[f(x)+g(x)u] (6.19)

avec is(x, 1).g(x)u=0
ox

2
§ =0 st + L5 ] )+ g )+ 5 u)ie) = (5, ) + 0, (3, )it (6.20)
ot Ox Ox

Cas 2: lorsque =2 c'est le cas ou la commande apparait dans la deuxieme dérivée de
la surface de glissement ¢ a d:

$=%+a—axs[f(x)+g(x)u] (6.21)

avec iS(x, 1).g(x)u=0
ox

02 0

§=— s t,u) +— S Lu)[ f(x)+ g()ul= ¢y (x,t,u) + @, (x,1,u).u (6.22)
ot ox

Et le probléme de la commande par mode de glissement d'ordre deux revient

en la stabilisation en temps fini de :

84



Stabilisation de l'attitude par le mode glissant d'ordre supérieur

Sl =S
S1=58; (6.23)
S, =¢+ov

Avec :
Casl: d=9¢,,0=0,,v=1u

Cas2: ¢=6¢,,0=0,,v=u

Plusieurs algorithmes de commande par mode de glissement d'ordre deux ont
été proposés dans la littérature [21, 54] pour la stabilisation de (6.23) qui satisfait les
hypothéses (1-3). Parmi ces algorithmes on peut citer I'algoritheme du twisting, de
super twisting, avec loi de convergence imposée et sous optimale. Dans ce chapitre
seule l'algorithme du twisting et super twisting seront présentés vue qu'ils sont les
seuls qui donnent une solution quand I'ordre de glissement est de un. C'est le cas pour
le modéle du quadrotor lorsque la surface de glissement est définie en fonction de

l'angle et sa variation.

6.3.2.1 Algorithme du twisting [21]

Selon le degré relatif de la surface de glissement deux cas se présentent :

Cas1: r=1
—u Si |u|>uM
v=ii=4-4, sign(s;)  sis;s, <0, |uf<u, (6.24)
— Ay sign(sy) si 5155 >0, |u| <uy,
Cas2:r=2

(6.25)

v=u=

— A, sign(sy) si 515, <0
— Ay sign(sy) si §;8, >0
Le choix des gains 4,, et 1,, qui assure la convergence en un temps fini est donnée en
se basant sur les constantes s,,C,,T",,,T",, de I'hypothése 3 par :

m>
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Ay > A,
Ay >4
So
1 >& (6.26)
ry,A C
Ay >—Mm 400
Fm Fm

Les caractéristiques de l'algorithm twisting autour de 1'origine sont illustrées sur la

figure (6.3).

= }
N

Figure 6. 3 : Caractéristique de I’ algorithme de twisting

L'inconvénient majeur de cet algorithme est qu'il nécessite le calcul de la dérivée de la
surface de glissement, ce qui est considéré comme un obstacle réel dans sa réalisation

pratique.

6.3.2.2 Algorithme de super-twisting [21]

Cet algorithme a été développé pour commander les systémes de degré relatif
égal aun (7 =1) afin d'annuler le phénoméne de broutement qui est considéré comme
un obstacle réel pour la réalisation de la commande par mode de glissement d'ordre
un. Son avantage et qu'il ne nécessite pas le calcul de la dérivée de la surface de
glissement tout en gardant les propriétés du mode glissant.

L'algorithme de commande est donné par la loi de commande suivante :

u(t)=u,(t)+u, () (6.27)
—u Si |u| > Uy,
L= 6.28
) {—,Bsign(sl) Si |u| <uy, ( )
—a s, sign(s,) si|s| > S,
u,(t)= (6.29)

- a|s1|q sign(s,) Si|s|£ S,
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Les conditions suffisantes qui vérifient les hypothéses (1-3) et qui assurent la

convergence de la trajectoire du systéme vers la surface de glissement sont données

Cy
ﬂ>a
2 4C, Iy (B+Cy)
par: a” =z 1—,”21 Fm(ﬁ_CO) (630)
0<¢g<0.5

Cette loi de commande peut étre simplifiée quand le systéme (6.12) est linéairement

dépendant de la commande, la commande u ne nécessite pas d'étre bornée et s, = :
u= —a|s|qsign(s1) +uy (3.31)
uy = —p sign(sy)

Les caractéristiques de l'algorithme de super twisting autour de l'origine sont illustrées

sur la figure (6.4).

ml

37
\J

.
~

Figure 6. 4 : Convergence en temps fini de l'algorithme Super Twisting
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6.3.3 Synthése de 1'algorithme de super twisting pour la stabilisation de

I'orientation du quadrotor

Le choix de cet algorithme de commande par mode glissant d'ordre deux pour la
stabilisation de 1'attitude du quadrotor parmi les autres algorithmes est justifiée par :

- Cet algorithme est dédié¢ au systéme de degré relatif de glissement égal a un,
ce qui est le cas du modéle du quadrotor lorsque la surface est définie en
fonction de l'angle et de sa variation.

- Remédier au phénoméne de broutement tout en gardant les propriétés de
l'invariance et la robustesse du mode glissant.

Soit le modele du quadrotor définie dans (3.24) :

X =X,
. _ (6.32)
X,=F(X,,0)+BU

Avec :
fi(X,, o) XX + Ay X, 0
F(X,,0)=| [,(X,,0) |=]| a;x,X; + a,x,&
(X, o) asx,x,

b

by 0 0 X Xy X2
B=|0 b, 0 Xi=|x;|X,=X =] |=|x
0 0 b x5 is) L

6.3.3.1 Définition de la surface de glissement :

La surface de glissement est définie par :
s(x,0) =X, +A.X,
Avec :

X,=X,,-X,: Le vecteur de l'erreur entre la variation de l'angle désirée et la

variation de 1'angle.
X, = X,;, - X, : Le vecteur de l'erreur entre ’angle désiré et I’angle de sortie.

A : Matrice diagonale des paramétres du vecteur des surfaces de glissement

6.3.3.2 Synthese de la loi de commande :

La dérivée s de la surface de glissement est donnée par :
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SOt =X, + 2.X,
= )N( )+ AX )
=X,, - X, +1.X,
Remplagant X, par sa formule donnée dans (3.32) s devient :
§(x,1)=X,y —F(X,,®)+A.X, — BU (6.33)
La commande donc est apparu dans ’expression s d'ou le degré relatif de glissement
est de un, ce qui introduit le phénoméne du broutement. Pour remédier a ce
phénomene l'algorithme du super-twisting sera appliqué. Par conséquent la commande
discontinue va agir sur la deuxieme dérivée de la surface de glissement.

Pour un choix de la commande U :
U =B F(X5,8)~ A%, = Xy + 0, (5)) (6.34)
La commande super twisting est choisi comme dans (3.31) avec ¢=0.5 d'ou :

N . 1 .
§=w,, (s)=—Lsign(s) —Ea|s|l/2 S (6.35)

1

2
Avec g, a et |s| sont des matrices diagonales définies comme :

a 0 0 B0 0 % |Sl|1/2 0 0 é
a=|0 a 0|, =0 B 0let]] = 0 |s[* 0 ||
0 0 o3 0 0 ﬂ3 0 0 |S3|1/2

Si on prend (6.23) ou V=14 =W, avec: ¢=0 et p=1 donc on choisissant les valeurs
des matrices g et « suffisamment large, X, et X, convergent vers zéro en un temps

fini.
Afin de voir l'utilit¢ de la commande par mode de glissement d'ordre deux, une
commande par mode de glissement de la forme (6.6) sera simulée dans le paragraphe

suivant afin de comparer les performances.

U=U, +U, (6.36)
Avec: U, =—B"! {F(X27a_))_/’i‘y2 —de} et Uy =—y sign(s)

Ou y est une matrice diagonale.
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6.4 Résultats de simulation

Dans cette partie en se basant sur 1’algorithme du super twisting présenté dans
(6.31), la commande (6.34) sera implémentée pour la stabilisation de 1’attitude du
quadrotor a savoir I’angle de roulis, de tangage et de lacet.

La commande implémentée donc est donnée par :

U=-B"{F(X,,@)- %, ~ X,, +w,(s) |

/2 .
w :—a‘s‘ sign(s)+u,

st

Telle que | .
i, =—p sign(s)

Avec S=)N(2 +1)N(1
A =diag(2,2,2)

Les angles de départ pour I’angle de roulis, de tangage et de lacet sont -0.55 radians,

0.5 radians et -0.6 radians respectivement.

Suivant les valeurs des matrices diagonales g et a plusieurs simulations ont été

effectuées.

o [ =diag(0.3, 0.6, 0.15) et o =diag(2, 2, 0.9)

Comme il est illustré sur la figure 6.5, Les sorties de ’attitude du quadrotor qui
sont le roulis, le tangage et le lacet convergent vers leur point d’équilibre en un
temps fini qui est de 1.86, 1.69, 2.31 secondes respectivement.

Le phénomeéne du chattering est annulée dans le roulis et le tangage et largement
réduit (presque nul) dans le cas du lacet ce qui confirme ce qui est annoncé dans la

partie théorique.

o B=diag(0.3,0.4,0.15) et a =diag(2.5, 3, 0.9)

Les sorties sont illustrées sur la figure 6.6, les temps de convergence sont presque les
mémes avec le cas précédent et il sont 1.85, 1.67 , 2.31 secondes pour le roulis, le
tangage et le lacet respectivement. Cependant le chattering est annulé dans les trois

angles.
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Afin de voir I'intérét de D’algorithme du super twisting dans 1’annulation du
broutement par rapport a la commande par mode de glissement classique, cette

derniére (6.36) sera implémentée afin de comparer les résultats.

Dans ces simulations, les parametres de la matrice 7 sont choisies afin d’avoir les

mémes temps de réponses que ceux obtenus dans le cas du super twisting.

e y =diag (2.5, 2.5, 1.5)

Les angles de roulis, de tangage et de lacet convergent vers leur point d’équilibre
dans un temps de 2, 2, 3.23 secondes respectivement et qui sont dégradé
comparant avec le cas du super twisting surtout dans I’angle du lacet. Le

broutement est bien claire surtout dans 1’angle de lacet (figure 6.7).

e y =diag (3.5, 3.5, 2.5)
Par ’augmentation des valeurs de la matrice ¥ toute en essayant d’améliorer les

performances, surtout pour le temps de réponse, la réponse devient totalement

dégradée (figure 6.8).

6.4 Conclusion

La commande par mode de glissement a été présentée dans ce chapitre sous
différentes versions : classique et d’ordre supérieur. La commande par mode de
glissement classique ou d’ordre un souffre du phénoméne de broutement. Vu ses
effets indésirables, le broutement est considéré comme un obstacle réel pour sa
réalisation. Par son algorithme de super twisting, la commande par mode glissant
d’ordre supérieur est introduite comme une alternative pour remédier au broutement.
Les résultats de simulations pour la stabilisation de 1’attitude du systéme du quadrotor
montrent la capacité du super twisting pour 1’annulation du broutement et consolident

les résultats théoriques.
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Figure 6. 5 : Les angles de roulis, de tangage et de lacet (Algorithme du super

twisting), B = diag(0.3, 0.6, 0.15) ¢t a = diag(2, 2, 0.9)
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Figure 6. 6 : Les angles de roulis, de tangage et de lacet (Algorithme du super twisting),

B =diag(0.3,0.4, 0.15) o o = diag(2.5, 3, 0.9)
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Figure 6. 7 : Les angles de roulis, de tangage et de lacet (commande par mode glissant

classique), 7 = diag (2.5, 2.5, 1.5)
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Figure 6. 8 : Les angles de roulis, de tangage et de lacet (commande par mode glissant

classique), ¥ = diag (3.5, 3.5, 2.5)
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7. CONCLUSION GENERALE

Dans cette thése, trois contributions ont été apportées pour la stabilisation de
l'attitude d'une plate forme volante a quatre rotors nommé qaudrotor. Le qaudrotor est
un drone a voilure tournante de type VTOL. Son modele est caractérisé par de fortes
non linéarités, des incertitudes structurées et non structurées (sur les parameétres
inertiels et aérodynamiques) et soumis a des perturbations extérieures (rafales de
vents...). Ces caractéristiques exigent que la commande qui doit étre appliquée au

systéme soit robuste.

La premicre contribution concerne le développement d'une commande robuste
pour la stabilisation de l'orientation du quadrotor. Cette technique repose sur la
combinaison d'une commande backstepping et d'une commande non linéaire et
robuste du type PI. Le gain de l'action intégrale est non linéaire et discontinu, ce qui
produit un comportement robuste de la commande globale. La technique développée a
¢été validée en simulation.

La deuxiéme contribution concerne I’implémentation en temps réels de la
commande backstepping combinée avec la commande PI robuste sur le test Bench du
laboratoire des systemes autonomes de 1'école polytechnique fédérale de lausanne.
Les résultats de simulation et en temps réels obtenus sont concluants.

La troisiéme contribution concerne la conception d'une commande robuste par
mode de glissement d'ordre supérieur qui est une généralisation de la commande par
mode glissant classique (d'ordre un). L'algorithme de super twisting a ét¢ utilisé pour
la syntheése d'une commande par mode de glissement d'ordre deux pour la stabilisation
de l'attitude du qaudrotor. Son avantage réside dans l'annulation du phénomene du
broutement tout en préservant la robustesse et les performances. Les résultats de
simulation obtenus sont concluants et montrent l'utilit¢ de l'algorithme du super
twisting dans l'annulation du broutement par rapport & une commande par mode de

glissement classique, ce qui consolide les résultats théoriques

Comme perspective a ce travail, on propose :
- Implémenter en temps réel la commande par mode de glissement d'ordre 2

(super twisting) développée et simulée dans le dernier chapitre,
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Simuler les techniques de commande développées pour le systéme
complet ;

Introduire les observateurs pour l’estimation des angles d’Euler en se
basant sur les sorties des capteurs inertiels (accéléromeétre, gyroscope,
magnétometre)

Exploiter le mode de glissement d’ordre supérieur pour la commande et

pour I’estimation.
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Annexe

Annexe : Divers Unités de Mesure Inertielles utilisées dans les Laboratoires de Recherches

Nom de ’IMU et ses | Interface Logiciels et drivers Sorties accessibles Poids Dimension Période Prix et Institution qui
composants inertiels gram (mm) d’échantill I’utilise
mes onnage
Inertiacube3 RS232 dll Angles d’Euler’s 17 ] 26.2 x39.2x 14.8 180Hz 1905 Euro
(Intersense) .S0
Gyro, acce USB SDK full intersense API
optionnel avec des exemples C++,
Visual Basic
3DM-GX1-SK RS232 Any PC ou embedded Toutes les sorties des 30 42x 40x 25 100Hz 2161 Euro
(MicroStrain) computer(linux,windows) MEMS
Gyro, acce, magn RS485 Matrice de rotation, STARMAC(Stanford)
optionnel C, C++, Delphi, Visual Angles d’Euler 3DM-G
basic, Labview Quaternions - Heudiasyc
Compiégne, 3DM-G
- OS4 EPFL 3DM-
GX1 autonome
MTX DK RS232 et Example source code (C/C++, Toutes les sorties des 30 38x53x21 120Hz 1990

MATLAB, LabVIEW,
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MTI DK
(Xsens)

USB(Extern

al converter)

RS485
Optionnelle

VisualBasic)

MEMS
Matrice de rotation,
Euler’s Angles

Quaternions

50

58x58x%x22

1990

- Test Bench EPFL
MT9-B
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