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 ملخص

, التحكم و الملاحة للطائرة بدون طيار ذات رباعية المحرك, في بداية الامر قمنا بوضع نموذج للنظام و يعرض هذا العمل

ومن ثم قمنا بمحاكات التحكمين في المفعل  PIDتحكم عن طريق المنظمو      نون التحكم الإنزلاقي   بعده تم استنباط قا

ماتلاب والقيام بمقارنة أداء التحكم من حيث الخطأ في التتبع , سرعة الإجابة والمتانة ضد التشويشات الخارجية والتغيرات 

 كلمات مفتاحية :  .الاإرادية

 .متانة التحكم,أداء التحكم,PID مروحية رباعية المحرك, النمذجة , تحكم إنزلاقي ,تحكم : المفتاحية الكلمات

 

 

 

Abstract 

In this thesis, we focus on the control of the attitude of a quadrotor UAV. First of all, 

we will model the system and synthesize a sliding mode control and a PID control. 

Then, we will simulate the dynamic behavior of the system under the action of the 

controls. Finally, we will make a comparative study of the robustness and performance 

of both control methods in order to compare them. 

Keywords: UAV, quadrotor, control, sliding mode, PID, robustness, performance. 

 

 

 

Résumé 

Dans ce mémoire, nous nous intéressons à la commande de l’attitude d'un drone du 

type quadrirotor. Dans un premier lieu, nous modélisons le système et nous 

synthétisons une commande par mode glissant et une commande par PID.  Ensuite, 

nous simulerons le comportement dynamique du système sujet à chaque fois à l’une 

des deux commandes. Enfin, nous terminerons par une étude de robustesse et de 

performance pour pourvoir comparer la commande par mode de glissement à la 

commande par PID 

Mots clés : drone, quadrirotor, commande, mode glissant, PID, robustesse, 

performance. 
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Introduction Générale

Dans des dernniers dizaines d'années les robots mobiles sont parmis les sejets de re-
cherche les plus suivés et dévloppés dans le monde sienti�que à cause de la grande dem-
mande dans les di�érents domaines industriellee , militaires ,spaciales et civiles .Les UAV
ou les véhicules aériens sans pilote humaine considérie parmi les robots mobiles les plus
demandés et largement utilisés à cause de sont simplicités mécaniques ,grands manoeuvra-
bilités et vittesses ,petites tailles et la multi-utilisations dans les di�érents envirennements
intérieure et extérieure.

Le quadrirotor est un UAV de la familles des multirotors utilisée dans les dommaine
de la surveillance et la reconnaissance par distance on cité les réseaux routiers et l'air-sol
attaques aériennes.

Le grande dé� dans le dommaine robotique aériennes et la robotique en générale est
l'autonomie et l'idépendance de la guidage par distance , ce dérnie ouvre plusieure sécteur
de recherche telque la commande , la localisation ,le cartographie et méme la plani�cation
de trajectoire qu'ils sont les bases l'autonomie robotique .

dans notre travaile nous avons basée sur la commande et l'asservissement , et pour ce
la nous dé�nison les notion de base sur les quadrirotors et son modes de vole et nous avons
basés sur l'attitude qui réprésente la base de la stabilité et manoeuvrabilité ,et fait une
modélisation géométrique et dynamique de les angles de roulis ,tangage et lacet ,et nous
avons coisie la commande par mode glissant et la commande par le controleur classique
PID et faire une petite comparaison entre les deux dans la performance et la robustesse.

Ce travail est divisée globalement à deux parties pricipale de telle sort que : La premiere
partie conserne a la commande de le quadrirotor ,tout d'abord on a commancé par une
vue générale sur les quadrirotor et sa mode de vol ensuite on fait une modélisation geomé-
trique et dynamique de l'attitude de ce quadrirotor ,puis on appliqueé une commande PID
sur les trois angles de roukis ,tangage et lacet et une autre par mode glissant d'ordre deux .

Dans la deuxième partie nous avons implémenté les commande qu'ils sont dévloppez
dans le chapitre 1,ensuite on fait une simulation des deux commande appliqué sur le si-
mulateur MATLAB pour plusiers scénarios et conditions initiales et extérnes ,en�n nous
avons fait la commparaison dans la performance et la robustesse et l'interprétation des
résultats obtenus et cité la meilleur des deux.
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Chapitre 1

Modélisation et synthése lois de

Commande d'un quadrirotor

1.1 Introduction

Le quadrirotor est un robot mobile de la famile des UAVs ou véhicule aérien sans
pilot ,une excellente plateforme pour la recherche sur le contrôle et l'observation, de par
sa nature non linéaire et sous-actionnée il est idéal pour la synthèse et l'analyse des
algorithmes de commande et d'observation. Il est parmi les types de drones qui ont connu
un grand essor dans le monde de la recherche car il o�re beaucoup d'avantages, d'intérêt
et d'applications.

Dans ce chapitre, nous présentons de façon générale les quadrirotors et les pricipes
mode de vol ensuite une modélisation de la cinématique et la dynamique de l'attitude
de quadrirotor ,puis nous ferons la synthèse des commande par modes glissant et par la
commande PID pour la poursuite de trajectoires.

1.1.1 Dé�nitions

Généralité sur les quadrirotor

Un drone ou UAV ( de l'anglais Unmanned Aerial Vehicle ) est un appareil volant sans
pilote, i.e. capable de voler et d'e�ectuer une mission sans présence humaine à bord de
l'appareil et qui est soit contrôlé à distance depuis un autre lieu (le sol, un autre appareil
volant, l'espace ), soit programmé et totalement autonome[1].

Il en existe plusieurs types, comme en peut le voir sur la �gure 1.1, qui peuvent être
classi�és selon plusieurs critères : la taille, l'altitude, le système de contrôle, etc[2].

Le Quadrirotor

Le quadrirotor est un aéronef faisant partie de la famille des hélicoptères, plus particu-
lièrement de la famille des multirotors. Le quadrirotor possède plusieurs caractéristiques
(simplicité mécanique, décollage/atterrissage vertical, vol stationnaire, agilité) qui lui pro-
curent plusieurs avantages opérationnels par rapport à d'autres types d'appareils. Comme
son nom l'indique, il se compose de quatre moteurs, �gure 1.2, qui sont situés aux extré-
mités de quatre bras. Son mouvement est contrôlé par la variation de la vitesse de chaque
rotor pour changer la force de portance et le couple crée par chaque rotors. Deux rotors
du même axe tournent dans le sens horaire ; alors que les deux autres tournent dans le
sens anti-horaire pour compenser le couple crée par les rotors sur l'armature et éviter
ainsi, en considérant que les quatre moteurs tournent à la même vitesse et que tous les

8



Chapitre 1. Modélisation et synthése lois de Commande d'un quadrirotor

(a) (b)

(c)

Figure 1.1: (a) Hummingbird, drone militaire de l'armée américaine, (b) Predator, drone
militaire de l'armée américaine, (c) AR.Drone, drone civil de la société française Parrot

éléments sont identiques (hélices, dimensions, équilibre des masses), qu'elle ne tourne sur
lui même.

Figure 1.2: Quelques modèles de quadrirotors

1.2 Modélisation du Quadrirotor

Un système est une ensemble d'objets ou de phénomènes liés entre eux et isolés ar-
ti�ciellement du monde extérieur. La modélisation regroupe un ensemble de techniques
permettant de disposer d'une représentation mathématique du système à étudier.

La synthèse des lois de commande d'un système dynamique nécessite une modélisation
précise de ce dernier a�n que le modèle puisse prévoir au mieux le comportement du
système aux diverses excitations (commandes, perturbations, . . . ). Ainsi, plus il est
détaillé, plus il est �dèle au système. Néanmoins, cela engendre une complication de l'étude
et de la synthèse d'éventuelles lois de commande. Un compromis doit être fait en adoptant
des hypothèses simpli�catrices a�n de pouvoir répondre aux contraintes pratiques.
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Chapitre 1. Modélisation et synthése lois de Commande d'un quadrirotor

Le quadrirotor est classé dans la catégorie des systèmes volants les plus complexes vu
le nombre des phénomènes physiques qui a�ectent sa dynamique. A�n de concevoir un
contrôleur de vol, on doit d'abord comprendre profondément les mouvements du système
et sa dynamique. Cette compréhension est nécessaire pas simplement pour la concep-
tion du contrôleur, mais a�n de s'assurer que les simulations de l'engin dépeindront un
comportement aussi proche que possible de la réalité quand la commande est appliquée.

1.2.1 Modes de vol sur l'attitude

Le quadrirotor est un engin volant doté de quatre rotors placés aux extrémités de ses
quatre bras. Ce sont ces quatre rotors qui fournissent la force verticale (portance) qui
permet à l'appareil de change . Les mouvements possibles de l'attitude de quadrirotor
sont résumé dans les trois rotations suivantes :

Le lacet ( rotation autour de l'axe Z)

C'est une rotation autour de l'axe Z du repère liée au quadrirotor, �gure 1.3. Pour
faire tourner le quadrirotor dans le sens horaire ( anti-horaire ) on diminue la vitesse des
moteurs avant et arrière ( gauche et droit ) ayant le sens de rotation horaire ( anti-horaire
), et on augmente celle des moteurs gauche et droit (avant et arrière ) dont le sens de
rotation est dans le sens anti-horaire ( horaire ) tout en gardant la somme des vitesses
inchangée, ce qui fait que le moment du lacet crée par ces derniers soit supérieur à celui
créé par les deux autres sans changer de portance, roulis ou tangage.

Le roulis (rotation autour de l'axe X)

Ce mouvement se produit suite à une rotation autour de l'axe X du repère liée au
quadrirotor en agissant sur les moteurs gauche et droit, �gure 1.4. Par exemple, pour
que le quadrirotor penche à droite, on augmente la vitesse du moteur gauche tout en
diminuant celle du moteur droit.

Le tangage (rotation autour de l'axe Y)

Il permet de faire tourner le quadrirotor sur lui-même suivant l'axe Y du repère liée à
ce dernier. Pour avoir un angle de tangage vers l'avant on augmente la vitesse du moteur
arrière et on diminue celle du moteur avant, ce qui permet de créer un moment autour de
l'axe Y tout en gardant la même force de portance et des moments de lacet et de roulis
nuls, �gure 1.5. On pourrait bien croire qu'on peut réaliser n'importe quelle inclinaison,
mais en réalité si on dépasse une certaine limite le quadrirotor perd son équilibre et chute.
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Chapitre 1. Modélisation et synthése lois de Commande d'un quadrirotor

Figure 1.3: Le lacet Figure 1.4: Le roulis

Figure 1.5: Le tangage

1.2.2 Repérage du Quadrirotor dans l'espace

Un quadrirotor nécessite deux trièdres pour être repéré dans l'espace. Ces repères
sont :

Le repère terrestre ( inertiel ou �xe )

Il est noté R0(O0, X0, Y0, Z0). C'est un repère d'origine O0 et d'axes X0, Y0 et Z0 lié à
la terre, supposée immobile.

Le repère lié au corps du quadrirotor attaché

Il est noté R1(O1, X1, Y1, Z1). C'est un repère d'origine O1, qui coïncide avec le centre
de gravité du quadrirotor,et d'axes X1, Y1 et Z1. L'origine de ce réoere est attaché aavec
l'origine de répere �xe et pour le obtenu on e�ectuant trois rotations successives dé�nies
suivant la convention Z-Y-X de Tait-Bryan, qui est la plus utilisé en aéronautique, à partir
du repère R0(O0, X0, Y0, Z0).

On peut en déduire donc les paramètres qui nous permettent de décrire le mouvement
angulaire du quadrirotor : (φ, θ, ψ, p, q, r)

Où :
φ (rad) : l'angle de roulis. Rotation autour de l'axe X1 ( −π

2
< φ < π

2
).

11



Chapitre 1. Modélisation et synthése lois de Commande d'un quadrirotor

θ (rad) : l'angle de tangage. Rotation autour de l'axe Y ′ ( −π
2
< θ < π

2
).

ψ (rad) : l'angle de lacet. Rotation autour de l'axe Z0 ( −π < ψ < π ).
p (rad/s) : la vitesse instantanée de rotation autour l'axe X1.
q (rad/s) : la vitesse instantanée de rotation autour l'axe Y1.
r (rad/s) : la vitesse instantanée de rotation autour l'axe Z1.

Figure 1.6: Repérage du quadrirotor

Matrice de rotation

Comme les centres O0 et O1 des deux repères sont confondus, le repère R1 ne fait
que des rotations par rapport au repère R0. Trois paramètres indépendants, φ, θ, ψ, sont
nécessaires pour décrire complètement l'orientation du repère R1 par rapport à celle de
R0. Le passage du premier repère vers le second se fera par trois rotations successives,
�gure 1.7.

Première rotation

La première rotation est une rotation de ψ autour de l'axe Z0 qui fait coïncider l'axe
Y0 avec l'axe Y ′ et l'axe X0 avec l'axe X ′. Sa matrice de rotation est :

Rψ =

cψ −sψ 0
sψ cψ 0
0 0 1

 (1.1)

Où : cψ = cos(ψ) et sψ = sin(ψ).

12



Chapitre 1. Modélisation et synthése lois de Commande d'un quadrirotor

Deuxième rotation

La deuxième rotation est une rotation de θ autour de l'axe Y ′ qui fait coïncider l'axe
X ′ avec l'axe X1 et l'axe Z0 avec l'axe Z ′. Sa matrice de rotation est :

Rθ =

 cθ 0 sθ
0 1 0
−sθ 1 cθ

 (1.2)

Où : cθ = cos(θ) et sθ = sin(θ).

Troisième rotation

La troisième rotation est une rotation de φ autour de l'axe X1 qui fait coïncider l'axe
Z ′ avec l'axe Z1 et l'axe Y ′ avec l'axe Y1. Sa matrice de rotation est :

Rφ =

1 0 0
0 cφ −sφ
0 sφ cφ

 (1.3)

Où : cφ = cos(φ) et sφ = sin(φ).

Matrice de rotation totale

Nous obtenons en�n la matrice de rotation totale qui nous permet de passer du repère
R1 au repère R0 en multipliant les trois matrices de rotation précédentes successivement :

Rot = Rψ ·Rθ ·Rφ =

cθcψ −cφsψ + sφsθcψ sφsψ + cφsθcψ
cθsψ cφcψ + sφsθsψ −sφcψ + cφsθsψ
−sθ sφcθ cφcθ

 (1.4)

Figure 1.7: Passage du repère R0 au repère R1

13



Chapitre 1. Modélisation et synthése lois de Commande d'un quadrirotor

1.2.3 Modèle Dynamique

Dans ce qui suit nous adoptons quelques hypothèses simpli�catrices :
� La structure du quadrirotor est supposée rigide et symétrique.
� La matrice d'inertie J est supposée constante (il n'y a pas de changement de poids).
� Les forces de portance et de trainée sont supposées proportionnelles au carré de la

vitesse de rotation des rotors.
� Le repère liée au corps du quadrirotor est supposé confondu avec son centre de

gravité.

Dynamique de rotation

D'après la deuxième loi de la dynamique de Newton :

d(JΩ)

dt
=
∑

Γext (1.5)

Et comme la vitesse angulaire est exprimée dans le repère lié au quadrirotor, alors :

d(JΩ)

dt
= JΩ̇ + Ω ∧ JΩ (1.6)

Ce qui nous donne :

JΩ̇ = −ΩJΩ +
∑

Γext (1.7)

Où :

J =

Jx 0 0
0 Jy 0
0 0 Jz

 ∈ R33, est la matrice d'inertie du quadrirotor ;

∑
Γext ∈ R3, est le vecteur des moments externes totaux ;

Ω =

pq
r

 ∈ R3, est le vecteur des vitesses de rotations instantanées dans le repère du

quadrirotor.
Les couples externes appliqués au quadrirotor sont :

Les couples aérodynamiques Ils sont produits par les forces de trainée et de poussée
créées par la rotation des quatre hélices. Ils sont donnée par :

τφ = l · b(24−2
2)

τθ = l · b(23−2
1)

τψ = k · (−2
1 +2

2 −2
3+

2
4)

(1.8)

Où :
l ∈ R+, est la distance entre le centre de gravité du quadrirotor et l'axe de rotation
de l'un des rotors ;
b ∈ R+, est le coe�cient de portance ;
k ∈ R+, est la constante de trainée.

Le moment gyroscopique Il se crée dans les systèmes physiques en mouvement avec
des parties rotatoires et tend à résister aux mouvements du quadrirotor. L'expres-
sion générale de ce moment est donnée par :
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τgyro =
4∑
i=1

Ω ∧ Jr

 0
0

(−1)ii

 (1.9)

La matrice d'inertie de chaque rotor est supposé diagonale :

Jr =

Jrx 0 0
0 Jry 0
0 0 Jrz

 (1.10)

On obtient en�n :

τgyro =
4∑
i=1

[(−1)iiJrz]Ω ∧

0
0
1

 (1.11)

En remplaçant l'expression des couples externes dans l'équation (1.7) on obtient après
simpli�cation le système d'équations di�érentielles suivant :

ṗ = (Jy−Jz
Jx

)qr + jrz
Jx

Ωrq +
τφ
Jx

q̇ = (Jz−Jx
Jy

)pr − jrz
Jy

Ωrp+ τθ
Jy

ṙ = (Jx−Jy
Jz

)pq +
τψ
Jz

(1.12)

Où : Ωr =1 −2 +3 −4

Relation entre les angles d'Euler et les vitesses angulaires

Si un solide tourne à une vitesse constante, sa vitesse angulaire Ω est constante, par
contre les variations des angles d'Euler seront variables car elles dépendent des angles
instantanés entre les axes des deux repères. La séquence des angles d'Euler est obtenue
à partir de trois rotations successives : lacet, tangage et roulis. La variation ψ nécessite
deux rotations, θ nécessite une rotation et φ ne nécessite aucune rotation[3] :

Ω = RφRθ

0
0

ψ̇

+Rφ

0

θ̇
0

+

φ̇0
0

 (1.13)

Ce qui nous donne : pq
r

 =

1 0 −sθ
0 cφ sφcθ
0 −sφ cφcθ

φ̇θ̇
ψ̇

 (1.14)

Pour des raisons de simpli�cation et comme la plupart des cas étudiés dans la littéra-
ture travaillent avec un modèle simpli�é [4, 5, 6], on suppose que les angles de roulis et
de tangage sont de faible amplitude, i.e. |φ| ≤ π

9
et |θ| ≤ π

9
, ce qui nous permet d'avoir

sin(φ) ≈ φ, sin(θ) ≈ θ, cos(φ) ≈ 1 et cos(θ) ≈ 1 et on suppose aussi que les vitesses
angulaires autour des trois axes du quadrirotor sont faibles, et donc l'équation (1.14)
devient :
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pq
r

 =

 φ̇− sθψ̇
cφθ̇ + sφcθψ̇

−sφθ̇ + cφcθψ̇

 ≈
φ̇θ̇
ψ̇

 (1.15)

Et l'équation (1.12) devient :

φ̈ = (Jy−Jz
Jx

)θ̇ψ̇ + jrz
Jx

Ωrθ̇ +
τφ
Jx

θ̈ = (Jz−Jx
Jy

)φ̇ψ̇ − jrz
Jy

Ωrφ̇+ τθ
Jy

ψ̈ = (Jx−Jy
Jz

)φ̇θ̇ +
τψ
Jz

(1.16)

Dynamique des rotors

Les quadrirotors sont généralement équipés moteurs de type brushless DC, qui sont
des moteurs sans balais et qui requièrent donc que chaque phase soit alimentée par une
source externe durant la bonne période de rotation. Pour ce faire, des circuits de puissances
appelés ESC ( Electronic Speed Controllers ) sont utilisés pour faire la fonction d'onduleur
et de circuit de commande. La paire : moteur brushless et ESC, est alimenté par une
tension continue et se comporte donc comme un moteur à courant continu, d'où le nom
"brushless DC" ( Moteur à courant continu sans balai ).

Dans ce qui suit, nous allons considérer la paire, moteur brushless et ESC, comme
étant équivalente à un moteur à courant continu avec balai et nous notons VEQ la tension
e�cace appliquée par l'ESC aux bornes du moteur brushless, �gure 1.8.

Figure 1.8: Circuit électrique équi-
valent

Figure 1.9: Partie mécanique du mo-
teur

En utilisant la loi des mailles on obtient :

VEQ = Rmoti+ Lmot ·
di

dt
+ VEMF (1.17)

Avec :
VEMF = Ke·, la force contre-électromotrice,
, la vitesse angulaire du rotor,
Ke, la constante électrique du moteur,
Lmot, l'inductance équivalente du moteur,
Rmot, la résistance équivalente du moteur.
Pour les moteurs de petites tailles, comme ceux utilisés pour les quadrirotors, l'induc-

tance est très petite et donc la partie électrique est beaucoup plus rapide que la partie
mécanique. L'équation (1.17) devient :

16



Chapitre 1. Modélisation et synthése lois de Commande d'un quadrirotor

VEQ = Rmoti+Ke (1.18)

Pour la partie mécanique, �gure 1.9, nous utilisons la seconde loi de Newton et nous
obtenons :

Jṙ = Γe + Γr (1.19)

Avec :
Γe = Kei, le couple électrique fournie par le moteur,
Γr = −fr, le couple dû au frottement de l'air.
L'équation (1.19) devient alors :

Jṙ = Kei− fr (1.20)

En utilisant la transformée de Laplace sur les équations (1.18) et (1.20) et en simpli�ant
nous obtenons :

(s)

VEQ(s)
=

1
Rmot·Jr
Ke

s+ fr +Ke

(1.21)

La tension équivalente VEQ est la tension générée par l'ESC en fonction du signal de
commande uPWM qui représente la largeur du signal PWM ( Pulse Width Modulation ou
Modulation à Largeur d'Impulsion (MLI) en Français ) reçu en entrée. La relation entre
VEQ et uPWM est donnée par :

VEQ = uPWMVB (1.22)

Avec :
VB, la tension disponible en entrée.
L'expression de uPWM est donnée par :

uPWM(t) =
P (t)− Pmax
Pmax − Pmin

(1.23)

P , la largeur de l'impulsion à l'instant t,
Pmax, la largeur maximale de l'impulsion,
Pmin, la largeur minimale de l'impulsion.
L'équation (1.21) devient en�n :

(s)

uPWM(s)
=

K

Ts+ 1
(1.24)

Avec : K = VB
fr+Ke

, et T = RmotJr
Ke(fr+Ke)

.

Du fait de la taille relativement petite des moteurs, nous négligeons dans ce qui suit
leur dynamique par rapport à celle du quadrirotor. Nous obtenons en�n :

uPWM

= K (1.25)
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E�ets aérodynamiques et incertitudes

Il y a beaucoup d'e�ets aérodynamiques et gyroscopiques associés à un quadrirotor
qui modi�ent le modèle présenté ci-dessus. La plupart de ces e�ets provoquent seulement
des perturbations mineures et ne justi�ent pas d'être prisent en compte, même si elles
sont importantes pour le la conception d'un système complet. Le battement des hélices et
la traînée induite, cependant, sont des e�ets fondamentaux qui sont d'importance signi-
�cative dans la compréhension de la stabilité naturelle des quadrirotors. Ces e�ets sont
particulièrement importants car ils induisent des forces dans le plan x-y du quadrirotor, ses
directions sous-actionnées, qui ne peuvent pas être facilement dominé par une commande
à gain élevé.

le frottement de l'air Le châssis du quadrotor ainsi que les hélices o�rent une résistance
à l'air. Celle-ci génère une force de friction qui s'oppose au mouvement linéaire et
rotatif du quadrirotor. Cette force est proportionnelle au carré de la di�érence
entre la vitesse du quadrirotor et celle du vent et elle dépend de la géométrie du
quadrirotor. Son expression est donnée par[7, 8] :

Fr =

−Ax|ẋ− wx|(ẋ− wx)−Ay|ẏ − wy|(ẏ − wy)
−Az|ż − wz|(ż − wz)

 (1.26)

Où :
Ax ∈ R+, est le coe�cient de frottement visqueux suivant l'axe X0 ;
Ay ∈ R+, est le coe�cient de frottement visqueux suivant l'axe Y0 ;
Az ∈ R+, est le coe�cient de frottement visqueux suivant l'axe Z0 ;
wx ∈ R+, est la vitesse du vent suivant l'axe X0 ;
wy ∈ R+, est la vitesse du vent suivant l'axe Y0 ;
wz ∈ R+, est la vitesse du vent suivant l'axe Z0.

battement d'hélice L'e�et de battement d'hélice ( ou "blade �apping" en anglais ) est
créé lorsque cette dernière se déplace horizontalement. Ce déplacement crée une
di�érence de vitesse, et donc de poussée, entre la partie de d'hélice qui attaque le
�ot d'air par rapport à celle qui se retire du �ot d'air. Cette di�érence de poussée
entre ces éléments cause le plan de l'hélice à s'incliner, ce qui change la direction
du vecteur de poussée[7, 8].

l'e�et de sol L'e�et de sol est créé lorsqu'une surface, qui est su�samment près de
l'hélice, perturbe le �ot d'air généré par celle-ci en plus d'améliorer la poussée de
l'hélice. A basse vitesse, cet e�et peut être modélisé par[9, 8] :

|TES|
|T0|

=
1

1− ( r
4h

)2
(1.27)

Où :
TES ∈ R+, est la poussée générée par l'hélice avec l'e�et de sol ;
T0 ∈ R+, est la poussée générée par l'hélice sans l'e�et de sol ;
r ∈ R+, est le rayon de l'hélice ;
h ∈ R+, est la hauteur de l'hélice par rapport au sol ;
On remarque que la poussé augmente grâce à l'e�et de sol, mais cette e�et diminue
considérablement même à de faibles hauteurs. L'augmentation de la poussé n'est
que de 7% lorsque la hauteur est égale au rayon de l'hélice[9].
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Dans ce qui suit, nous traitons tout ces e�ets ainsi que toutes les variations due au
simpli�cations que nous avons e�ectué et au éventuelle erreurs de modélisation comme
étant des incertitudes et des perturbations et nous les regroupons dans le vecteur ρd ∈ R4

que nous ajoutons au équation (1.16) pour qu'elle deviennent :

φ̈ = (Jy−Jz
Jx

)θ̇ψ̇ + jrz
Jx

Ωrθ̇ +
τφ
Jx

+ ρdφ

θ̈ = (Jz−Jx
Jy

)φ̇ψ̇ − jrz
Jy

Ωrφ̇+ τθ
Jy

+ ρdθ

ψ̈ = (Jx−Jy
Jz

)φ̇θ̇ +
τψ
Jz

+ ρdψ

(1.28)

1.2.4 Modèle d'état

Pour mettre les équations du quadrirotor sous forme d'état, on choisit comme vecteur
d'état :

X =
[
φ θ ψ φ̇ θ̇ ψ̇

]T
=
[
x1 x2 x3 x4 x5 x6

]T
(1.29)

Et les commandes : 
U1 = τφ = l · b(24−2

2)
U2 = τθ = l · b(23−2

1)
U3 = τψ = k · (−2

1 +2
2 −2

3+
2
4)

(1.30)

La représentation d'état obtenue est la suivante :

ẋ1 = x4
ẋ2 = x5
ẋ3 = x6

ẋ4 = (Jy−Jz
Jx

)x5x6 + jrz
Jx

Ωrx5 + U1

Jx
+ ρdφ

ẋ5 = (Jz−Jx
Jy

)x4x6 − jrz
Jy

Ωrx4 + U2

Jy
+ ρdθ

ẋ6 = (Jx−Jy
Jz

)x4x5 + U3

Jz
+ ρdψ

(1.31)
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1.3 Synthése de la commande

Le quadrirotor à fait l'objet de beaucoup de recherches dans le domaine de la com-
mandes, ainsi plusieurs lois de commandes ont été proposées. Parmi ces dernières on
trouve : la commande PID[10], la commande LQR[11], le backstepping[12, 13], la com-
mande par mode glissant[14]. Nous avons opté pour la commande,une commande PID et
une commande par mode glissant, car elles répresentent la vue classique de la commande
(PID) et la o�re de bonnes performances et qu'elle est insensible aux perturbations ex-
ternes (MG) [15]. D'après (1.28), le modèle dynamique dattitude du quadrirotor peut se
mettre sous la forme :

ξ̈ = f + U + ρd (1.32)

Avec :

ξ =

x1x2
x3

 (1.33)

f =


(Jy−Jz

Jx
)x5x6 + jrz

Jx
Ωrx5 + U1

Jx
+ ρdφ

(Jz−Jx
Jy

)x4x6 − jrz
Jy

Ωrx4 + U2

Jy
+ ρdθ

(Jx−Jy
Jz

)x4x5 + U3

Jz
+ ρdψ

 (1.34)

U =


U1

Jx

U2

Jy

U3

Jz

 (1.35)

ρd =

ρdφρdθ
ρdψ

 (1.36)

1.3.1 Synthése de la coommande par un régulateur PID

Le régulateur PID (proportionnel-intégral-dérivé) est un régulateur classique bassée
sur commande en boucle fermée qui essaie d'obtenir le résultat réel proche du résultat
désiré par l'élimination d'erreur de la sortie ,il estutilisé dans la plupart des processeur in-
dustreils(plus de 85%) à qause de sa simplissité et é�ecacité spécialement dans les systéme
lénéare ,il basé sur trois opérations :

� coe�cient de gain proportionnel : le gain peut stabilisé relativement le systéme
sans autres paramètres, mais Plus le coe�cient est élevé, plus le systéme semble
plus sensible ,etplus il trop faible le systéme apparaît lent et sera plus di�cile de
garder stable.

� Coe�cient de gain intégral - ce coe�cient peut augmenter la précision de la sortie
du systéme .et de méme absorbe les perturbation et les bruit de sortie.Mais quand
il plus grand le systéme sera plus lent et oscillatoire.

� coe�cient de gain Dérivée - ce coe�cient permet le systéme d'atteindre plus rapi-
dement la référence souhaitée.
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Figure 1.10: Le schéma de la commande PID

(1.37)

soit l'erreur de poursuite :
ε(t) = ξd(t)− ξ(t) (1.38)

La commande dé�nit par :

Ui(t) = KP ε(t)i +KI

∫ t

0

ε(t)dt+KD
dε(t)

dt
(1.39)

donc : 
U1(t) = KP1φ(t)i +KI1

∫ t
0
φ(t)dt+KD1

dφ(t)
dt

U2(t) = KP2θ(t)i +KI2

∫ t
0
θ(t)dt+KD2

dθ(t)
dt

U3(t) = KP3ψ(t)i +KI3

∫ t
0
ψ(t)dt+KD3

dψ(t)
dt

(1.40)

Remarque Dans le cas discontinu la relation sera :

U(k) = KP ε(k) +KI

k∑
j=0

ε(j)∆(t) +KD
ε(k)− ε(k − 1)

∆t
(1.41)

1.3.2 Synthèse de la Commande par Mode Glissant

La commande par mode glissant a connu un essor considérable durant les dernières
décennies .Ceci est dû principalement à la propriété de convergence rapide et en temps
�ni des erreurs, ainsi, que la grande robustesse par rapport aux erreurs de modélisation
et certains types de perturbations extérieures .
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Surface de glissement

Soit l'erreur de poursuite :

ε(t) = ξ(t)− ξd(t) (1.42)

Où ξd =
[
φd θd ψd

]T
est le vecteur d'orientation désirés. On dé�nit la formule géné-

rale de la surface de slotine en fonction de l'ordre du systéme comme suite [16] [1] :

s(x) = (
∂

∂t
+ λ)n−1e(x) (1.43)

Puisque chaque état est d'ordre relatif 2 par rapport à sa commande, la surface de glissant
sera :

Si(t) = ε̇i(t) + λiεi(t) i = 1, 2, 3 (1.44)

Où les λi ∈ R+ sont des constantes de réglages.

Synthése de la Commande

L'objectif de commande est de forcer le système sur la surface de glissement et de
l'empêcher d'en sortir, i.e. :

Si = 0 i = 1, 2, 3 (1.45)

La dynamique de la surface (1.44) est :

Ṡi(t) = ε̈i(t) + λiε̇i(t) i = 1, 2, 3 (1.46)

Où encore :

Ṡi(t) = Ui + fi(t) + ρdi(t)− ξ̈di(t) + λi(ξ̇i(t)− ˙ξdi(t)) i = 1, 2, 3 (1.47)

On désire avoir la dynamique suivante :

Ṡi(t) = −Kisign(Si(t))−QiSi(t) i = 1, 2, 3 (1.48)

Où les Ki ∈ R+ et les Qi ∈ R+ sont des constantes de réglages et la fonction sign(.)
est dé�nie comme suit[16] :

sign(x) =


1 si x > 0
0 si x = 0
−1 si x < 0

(1.49)

En égalant (1.48) et (1.47) on obtient après développement :

Ui(t) = −fi + ûi −Kisign(Si(t))−QiSi(t) i = 1, 2, 3 (1.50)

Avec :

ûi = ξ̈di(t)− λi(ξ̇i(t)− ˙ξdi(t)) i = 1, 2, 3 (1.51)

nous obtenons �nalement les trois commandes U1, U2, U3 :


U1 = Jx(φ̈d − λ1(ẋ1 − φ̇d)−K1sign(S1)−Q1S1)− (Jy − Jz)x5x6 + jrzΩrx5
U2 = Jy(θ̈d − λ2(ẋ2 − θ̇d)−K2sign(S2)−Q3S2)− (Jz − Jx)x4x6 − jrzΩrx4
U3 = Jz(ψ̈d − λ3(ẋ3 − ψ̇d)−K3sign(S3)−Q6S3)− (Jx − Jy)x4x5

(1.52)
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Analyse de stablité

Comme on peut le voir, la dynamique présenté dans l'équation (1.52) est sous une
forme totalement découplée, ce qui veut dire que la commande obtenu en (1.50) à été
synthétisée indépendamment pour chaque élément de ξ ( chaque degré de liberté ). Pour
étudier la stabilité de chacune de ses commandes, on considère les fonctions de Lyapunov
suivantes :

Vi = 1
2
S2
i > 0, i = 1, 2, 3 (1.53)

En dérivant chacune de ses fonctions de Lyapunov et en considérant les équations
(1.47) et (1.50) on obtient :

V̇i = Si(−Kisign(Si)−QiSi − ρdi), i = 1, 2, 3 (1.54)

On suppose maintenant qu'il existe des constantes positives γi telles que :

|ρdi | < γi, i = 1, 2, 3 (1.55)

Ce qui nous donne :

V̇i < Si(−Kisign(Si)−QiSi − γi), i = 1, 2, 3 (1.56)

En choisissant les constantes Ki et Qi telles que :{
Ki > γi,
Qi > 0, i = 1, 2, 3

(1.57)

On aura en�n :

V̇i < Si(−Kisign(Si)−QiSi − γi) = −QiS
2
i − Si(Kisign(Si)− γi) < 0

i = 1, 2, 3
(1.58)

Car :

−QiS
2
i < 0, ∀Qi > 0 (1.59)

Et :


Si > 0 =⇒ sign(Si) = 1
=⇒ −Si(Kisign(Si)− γi) = −Si(Ki − γi) < 0 ∀Ki > γi

Si < 0 =⇒ sign(Si) = −1
=⇒ −Si(Kisign(Si)− γi) = −Si(−Ki − γi) = Si(Ki + γi) < 0 ∀Ki > γi > 0

(1.60)
En respectant ses conditions, les Vi seront dé�nie négatives et la stabilité de chaque

élément de ξ ( chaque degré de liberté ) ainsi que celle du système en sa globalité sera
garantie.
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Phénomène de chattering

La commande par mode glissant contient en général deux termes : un terme discontinu
qui assure l'invariance ou la robustesse et qui permet de forcer l'état du système à rester sur
la surface de glissement, et un deuxième terme, appelé commande équivalente, qui permet
d'assurer la convergence du système vers la surface de glissement. Un régime glissant idéal
requiert une commande pouvant commuter à une fréquence in�nie. Évidemment, pour une
utilisation pratique, seule une commutation à une fréquence �nie est possible, ce qui cause
un retard entre la mesure de la sortie et le calcul de la commande. Cela conduit le système
à quitter la surface de glissement sans que la commande puisse réagir[17]. Ainsi, durant
le régime glissant, les discontinuités de la commande peuvent entrainer des oscillations
en haute fréquence de la trajectoire du système autour de la surface de glissement,ce
phénomène est appelé "broutement" ou "chattering". En conséquence, les performances
et la robustesse du système sont dégradées et cela peut même conduire à l'instabilité[17].

De nombreuses solutions existent pour réduire ou éliminer ce phénomène. L'une des
solutions consiste à remplacer la fonction discontinu sign(.) de la loi de commande par
une fonction continue. Parmi les fonctions les plus utilisées on trouve :

� La fonction saturation

v1 = sat(x, δ) =

{
sign(δ) si |x| ≥ δ
x
δ

si |x| < δ
(1.61)

� La fonction pseudo-signe

v2 = psigne(x, δ) =
x

|x|+ δ
(1.62)

� La fonction arctangente

v3 =
2

π
arctan(

x

δ
) (1.63)

� La fonction tangente hyperbolique

v4 = tanh(
x

δ
) (1.64)

Avec δ ∈ R+, une constante de réglage.
La fonction que nous avons choisi pour réduire la chattering des commandes générées

est la fonction pseudo− signe(.) de par sa simplicité.

1.3.3 Les vitesses de rotation de rotors

On remarque que les commandes de l'équation (1.30) peuvent se mettre sou forme
matricielle : 

U1

U2

U3

U4

 =


b b b b
0 −l · b 0 l · b
−l · b 0 l · b 0
−k k −k k




2
1
2
2
2
3
2
4

 (1.65)

Et de là on tire l'expression de la vitesse angulaire de chaque rotor :
2
1
2
2
2
3
2
4

 =


1
4b

0 − 1
2l·b −

1
4k

1
4b
− 1

2l·b 0 1
4k

1
4b

0 1
2l·b − 1

4k
1
4b

1
2l·b 0 1

4k



U1

U2

U3

U4

 (1.66)
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Chapitre 1. Modélisation et synthése lois de Commande d'un quadrirotor

1.4 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons dé�nit brièvement ce qu'est un drone et ce qu'est un
quadrirotor et nous avons fait une étude sur l'état de l'art de ce dernier et nous avons
présenté quelques unes de ces applications. Puis, nous avons décrit les mouvements de
base du quadrirotor et nous l'avons modélisé grâce au formalisme de Newton en faisant
quelques hypothèses simpli�catrices. Ce modèle a été ensuite utilisé pour synthètiser une
commande par mode glissant dont nous avons étudier la stabilité et la robustesse tout en
réduisant le phénomène de chattering qu'introduit la fonction sign(.). Nous avons en�n
simuler le système ainsi que la commande et nous avons véri�é nos hypothèses.
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Chapitre 2

Etude comparative entre Les lois de

commandes PID et MG

2.1 Introduction

Le quadrirotor est un UAV qui avait un modéle gémétrique et dynamique compliqué
,ce modéle est un modéle non-linéare donc le commandé ne fait pas facile ,pour ce la nous
avons appliqué tout d'abord la commande PID qui est une commande trés e�cace et pér-
formante mais dans le cas des systéme linéare qui ayant des paramétre �xe , La commande
par mode glissant est une commande non-linéare robuste et e�casse dans ce chapitre et
aprés la validation de nos modéles de commande dans le premiére chapitre nous avons fait
des simulations sur matlab pour plusiers scénarios et di�érents conditions intiales et ex-
terne et appliquons des divérse perturbations suivants les trois états de réglage d'attitude
(roulis , tangage et lacet ),ensuite nous avons fait une comparaison qualitative et quatita-
tive entre les deux commande appliquées dans la performance comme le temps de répense
et l'erreur de réglage ,la robustesse pour plusiere modéle de bruit et de pérturbation et
les défaut principaux des deux commande .

2.2 Simulations

2.2.1 attitude �xe

Pour faire une comparaison entre les deux commande dans une les conditions normaux
(sans bruit , sans perturbation) Les courbes suivantes �gure 2.1 et �gure 2.2 représentent
la varéation des angles dans les deux commande,la vitesse vitesses angulaire et aussi les
commandes des couples .on choisir un référence �xe de φd = 30o ,θd = −30o et ψd = 20o

pour les deux commande Mode glissant et PID
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Chapitre 2. Etude comparative entre Les lois de commandes PID et MG

Figure 2.1: La variation des angles de la commande MG pour un seul référence

Figure 2.2: Les vitesses angulaire de la commande MG pour un seul référence
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Figure 2.3: la commande des rotors pour un régulateur MG et seul référence

Figure 2.4: La variation des angles pour un régulateur PID et seul référence
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Chapitre 2. Etude comparative entre Les lois de commandes PID et MG

Figure 2.5: Les vitesses angulaire pour un régulateur PID et un seul référence

Figure 2.6: la commande des rotors pour un régulateur PID et un seul référence

- Etude comparative : D'apres la simulation nous remarquant bien que la commande
par mode glissement est plus performante par rapport au la commande qui synthese par le
régulateur PID tel le temps de répense est deux fois plus petit .méme par rapport l'erreur
de la poursuite qui aura dans la commande PID plus important méme pour les vitesses
angulaires, et pour la commande des rotor et dans le cas PID le changement dans les
vitesse est tres grand qu'il n'adapte pas avec la dynamique des motors contrairement de
la commande glissant qui fait un changement nnormale .
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Chapitre 2. Etude comparative entre Les lois de commandes PID et MG

2.2.2 Etude d'impact de la variation des perturbations

- Perturbation �xe :

Nous appliquons une perturbation �xe de 1% de la référence à partir de la durrée 2.5s
et on simulé sur notre systémes pour les deux régulateur PID et mode glissant ,on obtient
les résultats de la variation des angle qu'il sont répresenté dans �gure2.7 et �gure2.8
pour montre l'in�uience de ces perturbations :

Figure 2.7: La variation des angles par rapport une perturbation �xe por un régulateur
MG

Figure 2.8: La variation des angles par rapport une perturbation �xe pour un régulateur
PID

- Etude comparative :
Apres la simulation nous remarquons que la commande par mode glissant est plus robuste
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par rapport le régulateur PID ,tel que le régulateur glissant regete les perturbation avec
un petit erreur statique et retera le système stable , mais le régulateur PID perde son
fonctionnement naturele à cause de apparistion d'un erreur statique dans la mauvaise choix
des gain pour des perturbation assez grand .Les �gure suivant �gure 2.9 et �gure 2.10
présente l'erreur de la sortie pour des pérturbations �xe :

Figure 2.9: L'erreur sur les angles pour un régulateur MG sur une perturbation �xe

Figure 2.10: L'erreur sur les angles pour un régulateur PID sur une perturbation �xe

- Perturbation variable (bruit) :

Nous appliquons une perturbation sinusoïdales de fréquence de 1Mhz à partir de la
durrée 2.5s et on simulé sur notre systémes pour les deux régulateur PID et mode glissant
,on obtient les résultats de la variation des angle qu'il sont répresenté dans �gure2.11 et
�gure2.12 pour montre l'in�uience de ces perturbations :
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Figure 2.11: La variation des angles par rapport une perturbation sinusoïdales pour un
régulateur MG

Figure 2.12: La variation des angles par rapport une perturbation sinusoïdales pour un
régulateur PID

Apres la simulation nous remarquons que la commande par mode glissant est plus
robuste par rapport le régulateur PID ,tel que le régulateur glissant regete les perturbation
avec un petit erreur statique et retera le système stable , mais le régulateur PID perde
son stabilité à cause de la bruits dans la sortie .donc les régulateur PID pour des gain
pré-choisie ne peut pas absorbe les bruits et les perturbation variable .

2.2.3 Variation paramétrique

pour cela nous avons appliquons des variation dans les paramétre de systéme pour
comparé la robustesse entre les deux commande les deux �gue �gure2.13 et �gure2.14
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représente la variation des angles par rapport à la variation qu'on a appliqué a partir de
la durrée 2.5s

Figure 2.13: La variation des angles par rapport une variation paramétrique pour un
régulateur MG

Figure 2.14: La variation des angles par rapport une variation paramétrique pour un
régulateur PID

nous remarquons bien que la commande par mode glissant est plus robuste dans le cas
du variation des paramétre qui reget les pertes dans les paramétres et stabilise la sortie
rapidelment à la consigne donnée mais la commande PID ne les fait pas qu'il stabilise le
systéme mais avec un erreur tres important et un retart de la convergence .
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2.3 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons vue des simulations de notre modèle dynamique du
quadrirotor dans plusieurs situations et scénarios, ensuite nous avon fait une comparaison
entre les deux commande qui nous appliquées ,la commande PID et commande par mode
glissant,dans plusiers cituation dans la performance et la robustesse et nous avons conclue
que la deusieme et la meilleure qu'il avais temps de répence plus cout et érreur de réglage
moins éleves et plus robuste pour les di�érent bruits et perturbations .
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Conclusion

Pour faire l'analyse de robustesse des lois de commande PID et mode glissant pour la
commande d'attitude de quadriror, nous avons commencé par la modélisation qui regroupe
un ensemble de techniques permettant de disposer d'une représentation mathématique de
système a étudié, nous avons donc passé par la méthode d'Euler et on a abouti a un mo-
del mathématique qui représente les dynamique de notre quadrirotor. Ensuite nous avons
entamé la commande de quadrirotor et nous avons commencé par une commande PID car
elle représente la vue classique de la commande, les lois de la commande de type pid sont
très e�caces dans le cas des système linéaire a paramètres constantes mais dans le cas des
système nous linaire ayant des variations paramétriques ces lois peuvent être insu�santes.
Alors dans la deuxième partie de synthèse nous avons fait appel à la commande par mode
glissement pour améliorer le robustesse et les performance de notre système.

Dans la dérniere partie de ce travail nous avons fait une étude comparative entre les
deux lois de commande déjà cité .la comparaison s'est basée sur deux axes major de l'au-
tomatique a savoir les performances et la robustesse. En ce qui concerne les performances
nous avons comparé le temps de réponse et la componsation d'erreur de sortir introduit
des variations paramétriques dans le système et pour la robustesse nous avons adobté
plusieur bruits et perturbations.

La simulation a clairement montré que la commande par mode glissant est plus robus-
teet plus performante de celui du régulateur PID par ce que notre systéme est un systéme
non-linéare qui avais des variation dans les paramétre et les conditions externes.
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