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Abreéviations et symboles

R (¢, 6, ) : Matrice de rotation totale B (X, Y, Z) - E (X, Y, Z)

n : Représente le vecteur de la position du robot volant.
X : Position du robot volant par rapport a I’axe X (m).
y : Position du robot volant par rapport a I’axe Y (m).

z : Position du robot volant par rapport a I’axe z (m).

¢ : Roulis (rad)

6 : Tangage (rad)

Y : Lacet (rad)
P : Poids du robot volant (N).

FT : La somme totale des forces créées par chaque rotor (N)
F1 : Force de poussée créée par le rotor 1(N)
F2 : Force de poussée créée par le rotor 2(N)
F3 : Force de poussée créée par le rotor 3(N)

F4 : Force de poussée créée par le rotor 4(N)

Fn : Forces de translations appliquées au robot volant (N)
I'i : Moments angulaires du robot volant autour de x, y, et z (N. m)
wi : Vitesse de rotation des moteurs (rad/s)

m : Masse du quadrotor (kg)
g : Gravité (m/s2)

I xx : Inertie selon 1’axe x (kg. m2)
lyy : Inertie selon I’axe (kg. m2)

I zz : Inertie selon I’axe (kg. m2)

jr : Moment d’inertie du moteur (kg. m2)

Ul : Loi de commande désirée suivant I’axe Z (N)

U2 : Loi de commande désirée de roulis (N)
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U3 : Loi de commande désirée de tangage (N)
U4 : Loi de commande désirée de lacet (N)
xd : Position désirée suivant x (m)

yd : Position désirée suivant y (m)

zd : Position désirée suivant z (m)

¢d : Trajectoire de roulis désirée (rad)

0d : Trajectoire de tangage désirée (rad)

d : Trajectoire de lacet désirée (rad)

¢ : vecteur de position
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Introduction générale

La nature curieuse de I’homme 1’a poussée toujours a explorer son entourage ; terre, mer
et ciel. Effectivement il a pu inventer des voitures, des trains, des bateaux, des navires et
aussi des avions. En effet, un avion est un engin capable de se déplacer en I’air grace a des
propulseurs. Grace aux progres de I'électronique a la fois, la capacité de traitement et de la
miniaturisation, des avions de petite taille sans pilote appeler drones ont vu le jour.
Le Drone ou UAV (Unmanned Aerial Vehicle), en anglais, désigne un aéronef sans
pilote, ni passagers a bord quel que soit sa taille, sa forme, sa fonction et ses
caractéristiques. Il utilise les forces aérodynamiques pour produire un vol vertical. Il peut
étre piloté a distance, autonome ou semi autonome [1] [2]. Les drones ont fait preuve d’un bon
usage dans plusieurs domaines tels que I'exploration, le combat et la cartographie. Son
dernier usage est la diffusion de message d’interdiction de sortir et la surveillance du
respect de confinement pendant [’épidémie qui a frappé le monde en 2020.
Quadrotor, est un drone multi-rotors soulevé et propulsé par quatre moteurs situés aux
extrémités d’une croix généralement en fibre de carbone, pour cela, on le désigne par X4.
Ces quatre rotors lui procurent la force verticale (portance), responsable du décollage de
I’engin.

Afin de contréler un quadrotor en position et en orientation, un systeme de commande
doit étre mis en place. Ce dernier n’est qu'un un algorithme mathématique qui calcule de
quelle facon il faut agir sur le quadrotor afin de maintenir la mesure égale a la consigne.
En fait, ces commandes ont pour objet d’assurer la poursuite des trajectoires désirées
suivant les trois axes (X, Y, Z) et I’angle du lacet vy, ainsi la stratégie de commande adoptée
est basée sur la décomposition du systéme d’origine en deux sous-Systémes : le premier
concerne la commande en position tandis que le deuxiéme est celui de la commande en
orientation.

Les commandes existant dans la littérature concernant les quadrirotor peuvent étre devisées
en deux grandes familles a savoir les commandes linéaires et les commandes non linéaires.
Dans le domaine d’automatique, on trouve plusieurs types de commande ayant pour but de
contrdler les sorties des systéemes (linéaires ou non linéaires) et de les amener vers les sorties
désirées. De plus, I'utilisation des commandes modernes et intelligentes est plus que nécessaire.
Un certain nombre de ces commandes ont été déja appliquées au systéeme de vol vertical aéronef
telles que la commande adaptative, la commande floue, les réseaux de neurones... Les travaux

publiés dans la littérature ont montré 1’efficacité de ces méthodes et particuliérement pour les
systemes complexes [3] [4] [5] [6] [7].

Dans cet axe que ce situe notre mémoire intitulé réalisation et commande d’une plateforme
volante a quatre rotors. Ce travail, compose de quatre chapitres, est organisée de la maniere
suivante :

Le premier chapitre nous exposons le quadrirotor réalisé en pratique. Nous présentons
pour cela, les différents composants utilisés. Les étapes de construction ainsi que les résultats
obtenus en pratique. intitulé modélisation dynamique du quadrotor porte sur la modélisation
mathématique de la dynamique du quadrotor en se basant sur les équations de mouvement de
Newton.
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Dans Le deuxiéme chapitre intitulé résultats et discussions, présente et discute les
résultats obtenus apres 1’application d’un la commande PID,

Dans Le troisiéme chapitre intitulé résultats et discussions, présente et discute les résultats
obtenus apres ’application d’un commande par logique floue

Dans Le quatrieme chapitre intitulé résultats et discussions, la commande adaptation des gains
par logique floue les résultats obtenus en pratique.

Nous terminons ainsi ce mémoire par une conclusion générale avec des perspectives.
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Chapitre |
Réalisation et modélisation du quadrirotor

1.1 Introduction

Dans ce chapitre, nous intéressons a la conception, la réalisation et la modélisation
dynamiques d'un quadrirotor et sa commande via une carte Arduino. Nous allons présenter
également tous les éléments indispensables a la réalisation pratique de ce systeme et son
implémentation dans la carte de commande.

1.2 Description generale du quadrirotor

Un quadrirotor est un robot mobile aérien a quatre rotors définit dans I’espace par 6
DDL [8] [9]. Ces 4 rotors sont généralement placés aux extrémités d'une croix, et I'électronique de
contréle est habituellement placée au centre de la croix. Afin d'éviter a I'appareil de tourner sur lui
méme sur son axe de lacet, il est nécessaire que deux hélices tournent dans un sens, et les deux autres
dans l'autre sens. Pour pouvoir diriger l'appareil, il est nécessaire que chaque couple d'hélice tournant
dans le méme sens soit placé aux extrémités opposées d'une branche de la croix.

Le fonctionnement d’un quadrirotor est assez particulier. En faisant varier
astucieusement la puissance des moteurs, il est possible de le faire monter/descendre, de
I'incliner a gauche/droite (roulis) ou en avant/arriere (tangage) ou encore de le faire pivoter
sur lui-méme (lacet) [10], le quadrirotor a six degrés de libertés, trois mouvements de rotation
et trois mouvements de translation, ces six degrés doivent étre commandés a l'aide de quatre
déclencheurs seulement donc c'est un systéeme sous actionné (le nombre des entrées inférieure
au nombre des sorties).

Figure 1.1 Structure générale d’un quadrirotor
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1.2.1 Principe de vol d’un quadrirotor

Dans les hélicoptéeres classiques, quand le rotor principal tourne, il produit un
coupleréactif qui inciterait le corps de 1’hélicoptére a tourner dans la direction opposée si ce
couple n’est pas contrarié. Ceci est habituellement fait en ajoutant un rotor de queue qui
produit une poussée dans une direction latérale. Cependant, ce rotor avecson alimentation
électrique associée ne fait aucune contribution a la poussée. Par contre, en cas de quadrirotor,
le rotor droit et le rotor gauche tournent dans le sens des aiguilles d'une montre et dans la
direction opposée les rotors avant et arriére, ceci neutralise effectivement le couple réactif non
désiré et permet au véhicule de planer sans tourner hors de la commande. D'illeurs,
difféeremment aux hélicoptéres classiques, toute I'énergie dépensée pour contrecarrer le
mouvement de rotation contribuea la force de poussée [11].

Les mouvements de base de quadrirotor sont realises en variant la vitesse de chaque rotor
changeant de ce fait la poussée produite. Le quadrirotor incline vers la direction du rotor plus
lent, qui tient compte alors de la translation le long de cet axe. Par conséquent, comme a un
hélicoptere classique, les mouvements sont couplés, signifiant que le quadrirotor ne peut pas
réaliser la translation sans roulement ou tangage, ce qui signifie qu'un changement de la
vitesse d'un rotorse traduit dans un mouvement en au moins trois degrés de liberté. Par
exemple, augmentant la vitesse de propulseur gauche aura comme conséguence un
mouvement de roulis (le quadrirotor incline vers le rotor plus lent, vers la droite), un
mouvement de lacet(l'équilibre entres les rotors qui tourne dans le sens des aiguilles d'une
montre et les rotors qui tourne dans le sens inverse est perturbé ayant pour résultat un
mouvement de rotation horizontal), et une translation (le mouvement de roulis incline
I'armature et avec lui, l'orientation de la force de poussée). Cet accouplement est la raison
pour laquelle nous pouvons commander les six degrés de liberté de quadrirotor avec
seulement quatre commandes (le couple appliqué par les moteurs sur chaque propulseur).Le
quadrirotor a cinqg mouvements principaux(figurel.2):

Mouvement vertical
Mouvement de roulis
Mouvement de tangage
Mouvement de lacet
Translations horizontales

ASANE VRN
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(a) Mouvement vertical (b) Mouvement de tangage et translation
suivant l'axe x

(c) Mouvement de roulis et translation (d) Mouvement de lacet
suivant lI'axe y

Figure 1.2 Mouvements du quadrirotor

1.2.2 Mouvement vertical

Afin de prendre, la force de portance devrait seulement étre le long de I'axe z avec
une grandeur exactement opposeée a la force de pesanteur[12]. Dailleurs, la force de portance
crée par chaque rotor doit étre égale pour empécher le véhicule de renverser plus. Par
conséquent, la poussée produite par chaque rotor doit étre identique.

Le mouvement ascendant et descendant est obtenu par la variation de la vitesse de
rotation des moteurs (par conséquence la poussée produite), si la force de portance est
supérieure au poids du quadrirotor le mouvement est ascendant, et si la force de portance est
inférieure au poids du quadrirotor le mouvement est descendant.
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'

Descente

Figure 1.3 lustrations du mouvement vertical

1.2.3 Mouvement de roulis

La figure 1.4 montre comment un mouvement de roulis est obtenu. Dans ce cas, on
applique un couple autour de I'axe x, c'est-a-dire en appliquant une différence de poussée
entre le rotor 2 et le rotor 4. Ce mouvement (rotation autour de I'axe x) est couplé avec un

mouvement de translation selon lI'axe y.

5

Figure 1.4 Illustration du mouvement de roulis
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1.2.4 Mouvement de tangage

La figure 1.5 montre comment un mouvement de tangage est obtenu. Dans ce cas, on
applique un couple autour de l'axe y, c'est-a-dire en appliquant une différence de poussee
entre le rotor 1 et le rotor 3. Ce mouvement (rotation autour dey) est couplé avec un
mouvement de translation selon I'axe x.

Figure L.5 lllustration du mouvement de tangage.

1.2.5 Mouvement de lacet

La figure 1.6 montre comment le mouvement de lacet est obtenu. Dans ce cas, nous
voulons appliquer un couple autour de I'axe z, qui est fait en appliquant une différence de
vitesse entre les rotors {1,3} et {2,4}. Ce mouvement n'est pas un résultat direct de la poussee
produit par les propulseurs mais par les couples réactifs produits par la rotation des rotors. La
direction de Laforce de poussée ne décale pas pendant le mouvement, mais l'augmentation de
la force de portance dans une paire de rotors doit étre égale a la diminution des autres paires
pour s'assurer que toute la force de poussée demeure méme.
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Figure 1.6 Hllustration du mouvement de lacet

1.2.6 Mouvements de translation

La figure 1.7 montre comment la translation horizontale est réalisée. Dans ce cas, nous
voulons appliquer une force le long de x Ou de y qui est. fait en inclinant le corps (par le
tangage Ou le roulement) et en augmentant tout la poussée produite pour garder I'importance
du composant de z de la poussée égale a la force de pesanteur.

Figure 1.7 Illustration du mouvement de translation.

1.3 Les composants d’un quadrirotor

On va donner et définir tout éléments d’un drone, les roles qu’ils vont jouer dans la
dynamique de ces systeémes d’appareil, leurs caractéristiques respectifs et les choix de
combinaison possibles entre eux.



CHAPITRE I Réalisation et modélisation du quadrirotor

1.3.1 Le Chaéssis (Frame)

Le chassis est la structure du drone sur lequel on peut monter les différents composants du
drone. Le Quad-copter est doté de quatre bras, chacun d’eux est connecté a un moteur. La face
avant du drone est généralement placée entre deux bras (configuration en x), mais peut aussi
se trouver le long d’un bras (configuration en X).

Le type de matériaux de construction d’un chassis est important, car le poids et la rigidité du
chassis est un facteur trés important. Dans ce travail, nous avons utilisé un chassis fabriqué en
aluminium & la longueur de 30 cm avec un poids léger d'environ 200g seulement figurel.8.

Figure 1.8 Le Chassis (Frame)

1.3.2 Les moteurs sans balais (Brushless)

Un moteur a balais fait tourner la bobine a I’intérieur d’un boitier doté d’aimants fixes
montes sur le pourtour extérieur du boitier. Les moteurs sans balais font I’inverse ; les bobines
sont fixées soit a I’extérieure soit a I’intérieur du boitier tandis que les aimants tournent, Le
rendement de ces moteurs est nettement supérieur a celui d’un moteur avec charbons [13][14].

Figure 1.9: Motor brushless 1400KV

9
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Chaque moteur a un Coefficient de vélocité « Kv » qui correspond au nombre de tour /min.
Kv= Rpm /U (IV .1)

Ou Kv est le coefficient de vélocité ;Rpm : nombre de tour/min ; U : Tension appliquée.

Dans notre travail nous avons utilisé 4 moteurs de 1400 kV. Pour un fonctionnement correct
de notre drone, il faut que deux moteurs tournent dans un sens et les deux autres tournent dans

I’autre sens.

Ua!'z m B Us
| 2

! T B— Y =
1;; /-l!;h /1:1 z,

\ CQD ‘ ‘ ‘
( 1 1 ( 1 &

Ye Iir:

g/ C

| systeme logique
de commutation

Informations capteurs

Commande des transistors

Figure 1.10 Fonctionnement de lI'onduleur et du moteur brushless

1.3.3 Les variateurs de vitesse €lectronique (ESC)

Ce sont de petites cartes électroniques qui permettant de commander la vitesse des moteurs
brushless. ESC est I’acronyme de « Electronique Speed Contréler », traduit en Frangais par «
Contrdleur de Vitesse Electronique ». lls ont pour fonction de transformer les tensions
d’entrées en signaux électriques, ils gerent le flux de courant maximal absorbé par les moteurs
toute en préservant la tension adéquate. Le nombre de ESC est équivalent au nombre de
moteurs car chaque ESC doit étre branché entre le moteur et la batterie Figure 1.11 [15].

Figure 1.11 Variateur de vitesse électronique
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1.3.4 Les hélices

L'hélice d'un drone EST formée de deux pales. Elle est disposée autour d'un axe qui
lorsqu'il se met a tourner permet au drone de décoller figure 1.12

Figure 1.12 Les hélices Carbone (10.2cm, 23g)
1.3.5 L'Alimentation électrique (batterie)

Les batteries utilisées sur un quadricoptére sont essentiellement des « Lithium
Polymére » (Li-Po). Elles sont issues d’une technologie qui permet d’avoir un trés bon
rapport poids/puissance. Un élément Li-Po (1S) fournit une tension de 3,7v. Sur un drone, on
utilise en général des batteries a 3 ou 4 éléments (3S ou 4S). L’intensité est aussi un critére de
choix. Un chargeur spécifique est a prévoir ainsi que des regles de sécurité tres strictes car ces
batteries peuvent exploser en cas de mauvaise manipulation. A noter que ces batteries doivent
étre stockées, en cas de non utilisation, a des températures relativement basses de 1’ordre de
5°C [16].

Figure 1.13 Batteries LiPo 330mah 11.1v 35C°

11



CHAPITRE I Réalisation et modélisation du quadrirotor

1.3.5.1 Caractéristiques électriques des batteries LiPo

La tension nominale d'un élément LiPo est de 3.7 V. (C'est la tension a vide d'un élément
chargé a 50%).

X/
L X4

La capacité : elle s'exprime en Ah (Ampere x heure). Une batterie de 1500 mAh a la

capacité de débiter 1.5 A pendant 1 h ou 15 A pendant 6 mn.

¢ Le facteur de décharge : une batterie 1500 mAh de 20 C a une intensité maximale de
décharge de 20 fois sa capacité soit 20 x 1.5 A =30 A.

¢+ Tension minimale de décharge : les batteries Li-Po ne doivent jamais étre déchargées
en-dessous de 2,5 V par élément. La valeur recommandée si vous voulez faire durer
vos batteries est de 3.3 V par élément et personnellement je m'arréte a 3.6V.

¢+ Tension de charge maximale : les batteries Li-Po ne doivent jamais étre chargées au-
dessus de 4.2 V par élément. 1l est obligatoire d'utiliser un "égaliseur" dans le circuit
de charge (circuit de balance).

¢+ Tension de stockage recommandée : Pour prolonger la durée de vie des batteries Li-Po,

il vaut mieux les stocker au froid et seulement a 3.7 V par cellule.

Pour évaluer le pourcentage de charge d’une batterie Li-Po en fonction du nombre de cellules
(éléments) il suffit de mesurer sa tension a vide et de se référer au tableau suivant :

1 el 2 el 3 el 4 el 5 el

0%o 3,00V 6,00V 9,00V 12,00V 15,00V

59%b6 3,30V 6,60V 9,90V 13,20V 16,50V
10%bo 3,60V 7,20V 10,80V 14,40V 18,00V
20%b0 3,70V 7,40V 11,10V 14,80V 18,50V
30%o 3,75V 7,50V 11,25V 15,00V 18,75V
40%b0 3,79v | 7,58V 11,37V 15,16V 18,95V
50%b0 3,83¥y | 7,66¥ 11,49V 15,32V 19,15V
60%0 3,87V 7,74V 11,61V 15,48V 19,35V
700%0 3,92V | 7,84V 11,76V 15,68V 19,60V
80%b0 3,97V | 7,94V 11,91V 15,88V 19,85V
90%b0 4,10V | 8,20¥V 12,30V 16,40V 20,50V
100%b0 4,20V | 8,40V 12,60V 16,80V 21,00V

Tableau 1.1 Pourcentage de charge d’une batterie Li-Po

1.3.6 Les Capteurs

Pour assurer la stabilité et la robustesse du drone durant ses vols, il est essentiel de
recourir au calcul des vitesses linéaires et des vitesses angulaires ainsi que les positions
angulaires. Ces grandeurs physiques sont mesurées a 1’aide d’un accélérométre et un
gyroscope. Dans notre cas ces capteurs sont inclus dans un seul module (MPU-6055), c’est la
partie acquisitions des données du drone.

12
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Figure 1.14 Module (MPU-6055) accélérométre et gyroscope utilisé
1.3.7 La Radio-commande (RC)

Pour piloter le quadricoptere, il faut un émetteur radio pour le pilote et un récepteur
dans le drone. Il existe plusieurs technologies pour les radio-commande : les radios FM en
41MHz de moins en moins utilisées et les radios en 2.4 GHz, souvent programmables pour
s’adapter a chaque appareil radio-commandé. Une radio-commande doit idéalement
comporter 6 voies pour piloter un quadricoptére. Ces 8 voies se répartissent comme suit :

4 voies sur les manettes et 2 voies sur des interrupteurs pour actionner certaines fonctions. Il
existe deux modes de configuration des manettes, le premier mode dans lequel les gaz sont a
droite et le deuxiéme mode ou les gaz sont a gauche. Certaines radios fonctionnent dans les
deux sens, c’est-a-dire qu’elles peuvent envoyer des ordres a 1’émetteur mais aussi recevoir
des informations. Sur la plus part des récepteurs il est possible de choisir la répartition des
commandes (lacet, roulis et tangage) sur les sticks de droite et de gauche. Il existe en tout 4
modes, les plus utilisés sont le 1 et le 2. Pour le pilotage de quadricoptere, le mode 2 est le
plus adapté car toute ’assiette est contrélée par une méme manche (ce qui se rapproche le
plus d’un vrai hélico). [17] .

13
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Figure 1.15 La Radio-commande (RC) Radio Link

1.3.7.1 Caractéristiques de la radiocommande RC

Radio "fs-i6" 6 voies, 2.40-2.48 GHz
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Bande passante: 500kHz

Puissance RF: moins de 20dBm

Systeme 2.4ghz : afhds 2a et afhds

Type de code: GFSK

Sensibilité: 1024

Avertissement de basse tension : moins de 4.2 V
Port dsc: ps2 - sortie: ppm

Port du chargeur: aucune

Longueur: 26mm * 2 (double antenna)

poids de I'émetteur : 3929

Poids du paquet : 6769

Emetteur taille : 174 x 89 x 190 mm

Taille de la boite : 23.5 x 21.2 x 10.6 cm
Puissance: 6v 1.5aa * 4

Mode d’affichage : STN type positif translatif, 128 * 64 dot matrix va73 * 39mm,
rétro-éclairage Blanc.

Mises a jour : oui

Couleur : noir

Certificat: ce0678. FCC

Plage de contrdle : 2400m
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1.3.8Le récepteurT8FB

Ce récepteur T dispose de six (6) voies et fonctionnera parfaitement avec les
radiocommandes RADOLINK comme les FS-i4, FS-i6, FS-i10 ...etc. Il a une portée de plus
de 2400 meétres grace a ses deux antennes, il reste trés compact et ses connecteurs permettent
une installation propre. Le FS-iA6B fonctionne en PWM, PPM ET iBus.

{ RadioLink
RS8EF ..,

&?GHZ 5
| R PPM/CH2-RT ===
CE F€ RoHS ).“.* s BUS/CH1- (e =

Figure 1.16 Récepteur RBEF

1.3.8.1 Caractéristiques

% Taille: 41,5*215*11,5mm (1,63" *0,85" *0,45")

% Poids: 7 g (0, 250z.)

¢ Nombre de canaux : 8 canaux

¢ Signaux : SBUS/PPM&PWM

% Tension de fonctionnement : 3 ~ 12 V

¢+ Courant de fonctionnement : 38-45mA@5V

+¢+ Précision de section : 4096, 0,25us par section

+ Distance de controle : 2000 métres (1,24 miles) dans les airs (portée maximale
testée dans des zones dégagées sans interférences et pouvant varier en fonction

< Emetteur compatible : T8S/T8FB/RC6GS V2/RC4GS V2/RC6GS/RC4GS

1.3.9Le Contrdéleur

Le controleur est le cerveau du drone qui va récupeérer les informations via les
capteurs, faire le calcule nécessaire et donner des commandes aux moteurs afin de pouvoir
piloter le drone. C’est lui qui va stabiliser le systéme et effectuer également différentes taches
plus ou moins complexes comme suivre un plan de vol, atterrir automatiquement, etc. Il existe
de nombreux controleurs cependant dans notre travail nous avons utilisé un controleur PID
implémenté dans une carte Arduino UNO (Figure Il .10). Cette carte est choisie pour sa
disponibilité, son prix qui trés faible (par rapport a ces équivalents), sa vitesse de calcule et de
traitement assez suffisante et aussi pour le nombre d’entrée et sortic qui permet relier les
liaisons de modules nécessaires. Le traitement de fusion de données des différents capteurs est
traité par un programme développé en langage C de programmation du processeur ATMEGA
intégré sur ARDUINO.
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2-13 broches
Prise terre d'entrées/sorties

digitales Sortie série (TX)

Broche analogique de
référence

Entrée sénie (RX)

Port USB —— Bouton Reset

, Bl PorticsP
g : t' ; - : )
= Processeur
- = iR ATmega328
Connectique J 7 ) B G 5 o
dalimentation | m— ol BEEE A E
Broche Reset 0-5 broches

Broche33V analogiques

Broche 5V Entrée

d'alimentation

Prises terre

Figure 1.17 Arduino UNO

I.4 Réalisation de quadrirotor

Lors de la réalisation de notre drone quadrirotor, nous avons suivie plusieurs étapes
gue nous résumons comme suit:

Au début, nous avons accroché les moteurs aux extrémités de chaque bras puis nous les avons
reliés aux variateurs de vitesse ESC. Pour cela, nous devons veiller a ce que deux moteurs
tournent dans un sens horaire et deux autres tournent dans le sens contraire. Si apres
branchement il s’avére qu’un des moteurs tourne dans le mauvais sens, il suffit d’inverser
deux des trois fils le reliant @ son ESC Figure 1 .18

Figure 1.18 Installation du moteur avec chassis et ESC 30A
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La Figure 1.19, montre le schéma global de branchement de lI'alimentation (batterie), des
capteurs et des ESC avec la carte Arduino.

No connection Cannacted (dot
Battery Connector
Lipo battery
3 cell 111V only! ’
20C or higher
Low current wiring [0,14mm2 / 26AWE] 2200mAh or 3800mAh
R34 h A
High current wiring 1.5k
R2;
Tk
o . -
ofl s ﬂ ESC 1 1
o A | 5
- Hs noH right frant ‘ i TN
Receiver s o 2 H counterclockwise 1 M1
g5 = A
g 2 o f—
i e Vin + EsC 2 —
5 G0 [—— right rear K TN
£t 6o [ |
h i aHL clockwise {2
$222 7 <t 33v
s ‘ <fH RST [
0000000 | ] OREF i EsC 3
ho [} AREF d — .
0000009 ?;u Elsda = left rear /2N
gt counterclockwise 1 M3
LED O
00006000 O ——JESC 4 —
| | ZBASEREA left front N2
tlockwise |
MPU-5050 [o] | M
*h

Figure 1.19 Schéma globale de branchement

L'étape suivante consisté a connecter les composants de la carte Arduino et attacher le tout au
centre du chassis (en particulier le gyroscope) pour obtenir la plus grande précision possible
Figure 1 ..20.

Figure 1.20 Teste de branchement des pieces

17



CHAPITRE I Réalisation et modélisation du quadrirotor

Afin de simplifier le circuit utilisé pour connecter les élements de base, nous utilisons le
circuit imprimé PCB Figure | .21.

°0

X/
*

X/
*

Figure I .21 Circuit imprimé PCB

A noter que les ESC disposent de fils d’alimentation de 5V et de GND (la masse) qui
servent a alimenter la carte programmable. La carte gyroscope et le récepteur sont
alimentés grace a I’alimentation 5V de la carte Arduino et enfin nous alimentons tous
les ESC par la batterie Li-Po.

Le circuit diode protégera le port USB de l'ordinateur lorsque I'Arduino est connecté
ace dernier. Ce circuit a une fonction de sécurit importante etilne peut étre exclu.

La LED s'allume lorsque la tension de la batterie est faible et la vitesse de rotation du
moteur augmente pour compenser la tension de la batterie chute pendant le vol

La phase de programmation : 1’utilisation de la carte Arduino est relativement simple
au début on doit connecter la carte a I’ordinateur qui contient le programme (via le
cable USB, en général), puis on lance l'interface de développement « Arduino IDE »
(outils logiciel qui permet de programmer la carte) puis on code le programme et
enfin, on le charge sur la carte grace au bouton téléviser. Alors notre programme
transferé et prét a étre exécuté.

Dans notre travail, il y a 3 programmes en paralléle pour obtenir un résultat efficace,
nous schématisons cette partie parle schéma ci-dessous Figure 1.22.
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connecter la radio
c-ommande

calibrage de
ESCs

control de vol

Figure | .22 Etapes de programmation

1.5 Organigramme de programmation du quadrirotor

Notre programme se fait par «Arduino», I’interface de programmation Arduino se
compose d’au moins deux parties :

Void setup : quiet chargée de I’initialisation soft et hard tel que : les déclarations, des modes
des broches (entrée /sorties), initialisationMpu6050, les déclarations et Tx reliés aux deux
modules HC-12 et GPS, etc..., et elle ne sera exécuté qu’une seule fois.

Void loop : c’est la partie de fonctionnement, elle sera exécutée en boucle fermée pour
effectuer des taches bien déterminées afin de gérer le systeme a travers les broches
d’entées/sorties du module arduino (lire 1’état du systéme a travers les broches programmées
en entée, et selon ses donnée les algorithmes programmés d’avance rendent les résultats a
travers les broches programmeées en sortie).

Cet organigramme Figure | .23 présente les grandes lignes de fonctionnement du programme
du quadrirotor :

1l commence par I’initialisation du systéme (soft et hard)

s Test si le signal de commande est présent, si c’est le cas allumer le flash light
(indicateur de présence du signal RC), activer le flag signal (rendre ture)

¢+ Sélectionner les données regues de la commande (throttle, pitch, roll, yaw)
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X/
°

X/
L X4

X/
L X4

X/
L X4

X/
L X4

X/
L X4

*

Test le signal de départ (throttle recue = 0, pitch =0 et flag® ‘demar’’= false ) dans ce
cas démarrer les moteurs en régime ralenti et aussi le reste du systeme, déverrouiller la
commande et utiliser immédiatement les données regues par le récepteur)

Ajouter les valeurs calculées par le régulateur PID

Envoyer les informations du drone a I’afficheur de commande.

Si le signal RC est perdu exécuter la procédure de sécurité.

Sino continuer

Si la commande d’arrét moteurs (th = 0, roll =0, demar = ture) rendre le flag’ ‘demar =
false’’ et arréter les moteurs et le systéme et retour a la réception des données.

Sinon continuer a mettre a jour les données selon les valeurs recues et poursuivre le
fonctionnement de I’appareil.

. 2

Inmialisation des vanables flottantes -
Boucle temps, timer_ch |, timer_c¢h 2,
timer_ch 3, timer_ch 4,
esc boucle temps

le TIMER microseconde Micros ( ) est utilisé pour

On attend jusqu'a 4000 us
Sont écoulés.

Calculer le temps écoulé.

Stocker le temps actuel du compteur
pour la prochaine boucle -
Cela signifie que les ESCs ont besoin de leur Boucle_temps = muicros ( )

Impulsions toutes les 4ms. !

Mert a la fois les sorties numéngues
D4, D5, D6 et D7 haut :
PORTD |= B111100600

La frégquence du contrdleur de vol est de 250Hz.

Tmmer ch 1= esc | + Boucle temps
Timer ¢h 2= csc 2 + Boucle temps
Timer ¢h 3= esc_ 3 + Boucle 1emps
Timer _ch 4= csc 4 + Boucle _temps Foumir pour les ESCs.

Calcule des largeurs d impulsions &

Restez dans cetie boucle jusqu'a ce que D4, DS, D6 ¢t D7 soient zéro.

Stocker Ie temps actuel du compteur
Esc boucle temps = micros ()

¥

Chaque fois que la boucle est exdécutée.

Si(umer ch | < esc bowkle temps) PORTD &= Bl11101111 Rendre 1a sortie numériquc
Si (timer_ch 2 = osc_boucle_temps) PORTD &= B11011111 I =1
Si (timer_ch 3 = csc_boucle_temps) PORTD &~ BI10111111 A zéro pour chaque ESC si
Ss(timer_ch 4 < csc_boucle_temps) PORTD &-BO1111111 Le délai de temps de

L’impulsion cst expirée.

Fin de la boucle principale void loop.

Figure 1 .23 Organigramme de programmation
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1.6 Organigramme du programme de commande

Le programme de commande est concu pour gérer la commande et afficher les
informations nécessaires pour mieux contréler le drone, donc il doit étre compatible avec
celui du drone. Son fonctionnement est comme suit :

X/
°
X/
°
X/
°
X/

L X4

2
L X4

2
L X4

X/
L X4

X/
L X4

L X4

X/
L X4
X/

L X4

X/
L X4

*

Lire les données de commandes a travers les broches analogiques désignées

Reduire les intervalles des données

Convertir les types de données du numérique vers string.

Construire la trame de données a transmettre.

Envoi des données.

S’il n’y a pas de données a recevoir : calculer le niveau de batterie et afficher les
informations

Si oui, chercher I’octet (byte Start)

Si le bytees apparu, procéder a I’ajout des bytes aux données regues jusqu’a atteindre
le byte de fin de trame.

Selections des données.

Conversion du type des données vers le type numérique.

Calculer le niveau de la batterie.

Afficher les information.

Retour au début.

Initialiser les vanables flottantes a
ZEro 1 £  Epyscé Sortie_1_roll
pid sortie roll

¥

Calcul de Merrcur statique £ pour Roll :
£ = Angle _roll_entrée — Pid_Roll_consigne

. =

Intégral de 1"erreur statique £ pour Roll:
Sortie_ i _roll = Sortie i _roll + (K; x &)

La sortie Intégrale Oui

400 c’est la valeur max du PID

Non 7 — 400 c’est la valeur min du PID
Limiter [ Sortie i roll = 4

| Sortic i roll= — 400 | Limiter la sortic

Intégrale

| Pid_sortie_roll = (K, x £) + (Sortie_i_roll) + K5 X (£ — Epp500) I

Calcul du Sortie PID

Pour I"'axe Roll

Limiater la sortie PID globale
@.
Non
<
[ Pid sortie roll = 400 J Non

Oui
[ Pid sortie_roll = — 400 ]

Epréce = &

Figure 1 .24 Organigramme du programme de commande
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Figure | .26 Tests et mise en marche du drone réalisé
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1.7 Modele dynamique du quadrirotor

Les quadrirotor sont des systémes mécaniques assez complexes. Leurs mouvements sont
régis par plusieurs effets que ce soit mécaniques ou aérodynamiques. Le modele du quadrotor
doit prendre en considération touts les effets qui affectent son mouvement entre autres les
effets gyroscopiques. La modélisation des robots aériens est une tache délicate puisque la
dynamique du systéme est fortement non linéaire et pleinement couplée. Afin de pouvoir
comprendre au mieux le modele dynamique développé ci-dessous, voila les différentes
hypothéses de travail :

v’ La structure du quadrirotor est supposée rigide et symétrique, ce qui induit que la
matrice d’inertie sera supposée diagonale,

v" Les hélices sont supposées rigides pour pouvoir négliger I’effet de leur de formation
lorsdela rotation.

v Le Centre de masse et I’origine du repére lié & la structure coincident.

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

rotation des rotors, ce qui est une approximation tres porche du comportement

aérodynamique.

Pour décrire la position et I’orientation du quadrotor, nous avons recours a deux repéres.
Le premier est nommé le repére inertiel. 11 s’agit d’un référentiel Ri = {Oi, i, Ji, ki} orthogonal
fixe de type galiléen, dans le sens que celui-ci n’accélére pas et ne tourne pas par rapport a un
observateur. On utilise souvent le repére (« North, East, Down »), I’axe ii pointe vers le nord,
I’axe ji pointe vers 1’est et ki pointe vers le centre de la Terre. Nous considérerons ici que la
surface de la Terre est plate, donc ii et ji sont paralléles au sol et k; est perpendiculaire au sol.
Le second repere est absolument nécessaire pour décrire 1’orientation du quadrotor. En effet,
ce référentiel est lié au chassis du quadrotor Celui-ci est identifié par Ri= {Op, bi, jb, Ko} On
suppose que 1’origine coincide avec le centre de gravité du quadrotor, bi pointe vers 1’avant, jb
pointe vers le bras droit et ky pointe vers le bas du quadrotor.

Pour évaluer le modéle mathématique du quadrirotor on utilise deux reperes, un repére
fixe lié & la terre RP et un autre mobile R™. Le passage entre le repére mobile et le repére fixe
est donné par une matrice dite matrice de transformation T qui contient 1’orientation et la
position de repere mobile par rapport au repere fixe On choisit la convention d’axes suivants :

T=|§ i (1. 1)
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¥ i ‘ Y R
Tangage™._ ~ 4 . %
%;05 2 |

Figure 1.27 La structure du quadrotor et des systemes de coordonnées relatives

Avec R la matrice de rotation (décrit I’orientation de I’objet mobile),{ = [x,y, z]T estle
vecteur de position. Pour déterminer les éléments de la matrice de rotation R, on utilise les
angles d’Euler.

1.7.1 Angles d’Euler

Au début le repere mobile est coincide avec le repere fixe, apres le repere mobile fait
un mouvement de rotation autour de I’axe x d’un angle de roulis (—g <¢p< g ) suivi d’une

rotation autour de I’axe y d’un angle de tangage(—g <0< g) suivi d’une rotation autour de

I’axe z d’angle de lacet (—z< 1 <z) Donc on a la formule de la matrice de rotation R :

R = Rot,()*Rot,(6)*Rot,($) (1.2)

cy -SSP 0][ce o0 sy 0 0O
R=[sy ¢y o0[]] 0 1 0[]0 Cp —S¢ (1.3)
o0 o0 1ll-s6 o cello S¢ Co¢
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CYCO SPHpSOCY — SYCo
R=|SYCO SpSOSY + CHCH
—S6 SpCo

Avec : S =sin et C = cos.

»
A v\
o Y
= i ._\‘“
L P
«0 %4
Z, A
>
Y
'_\':
- @
- : >
- . .
X, =X

CPHSOCY + SHSP
CPSOSY — SPC (1.4)
CHpCh

Figure 1.28 Par métrisation de I’orientation du quadrirotor dans 1’espace.
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1.7.2 Vitesses angulaires

Les vitesses de rotations Q1, Q2, Q3 dans le repére fixe sont exprimées en fonction
des vitesses de rotations i, 8, ¢ dans le repére mobile, on a:

Q1] [ 0 0
Q=[a2|= o ]+ Rotx(cp)'l[ 0 ]+(Roty(9)1!201:%(@)'l H (1.5)
a3l Lo 0 Y

En effet, la rotation en roulis a lieu lors que les repéres sont encore confondus. Puis,
en ce qui concerne le tangage, le vecteur représentant la rotation doit étre exprimé dans le
repere fixe : il est donc multiplié par Rot,(¢)*. De méme, le vecteur représentant la rotation
en lacet doit étre exprimé dans le repére fixe qui a déja subites deux rotations. On arrive ainsi
a:

a=[o2l=| o ]+ Co 9. +HYSpco|l=| CpbO +ySpco| (1.6)
3l Lol [-Spo | lycecal |-spé +copce

o=l0 cop secol| o (1.7)

1 0 —S6 1[ ¢
0 —S¢ c¢ce] "

Quand le quadrirotor fait des petites rotations, on peut faire les approximations suivantes :
cp=cO0=cyY=1ET s¢p=50=s1p=0

Donc la vitesse angulaire sera :

a=[¢p 6 yI" (1.8)
1.7.3Vitesses linéaires

Les vitesses linéaires vy; v); v2 dans le repére fixe en fonction des vitesses linéaires

vy vy vytdans le repere mobile sont données par :
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vl v
X
v=|v)|=Rx|v (1.9)
m
va Uz

1.7.4 Effets physiques agissant sur le quadrotor

Pour notre cas, on va considérer uniquement les forces et les moments appliqués au
quadrotor générés par les effets aérodynamiques, la rotation des hélices et de la précession
gyroscopique. On détaillera par la suite chacun des effets séparément, ensuite ces forces et
moments seront appliqués au modele du quadrotor. Finalement on ajoutera ces résultantes a
I’équation de la dynamique .Face a la complexité d’étude et d’analyse de certaines équations,
qui nécessite le recours a plusieurs notions de mécanique des fluides, dépassant le cadre de
cette these, nous présenterons une vulgarisation des principes ainsi que les résultats

nécessaires a notre travail. Pour plus d’information sur le sujet, on se réfere a [18] [19].
1.7.5 Les forces agissantes

Les forces agissant sur le systéme sont :

++ La force de pesanteur
Qui est donnée par la loi suivante :

P=mxXg (1.10)
Ou : m est la masse totale de quadrotor et g, la gravité.

¢ Les forces de poussée :
Ces forces sont provoqueées par la rotation des moteurs, elles sont perpendiculaires au plan des
hélices, et proportionnelles au carrée de la vitesse de rotation des moteurs :

Fi = bw? (1.11)

Avec : i le nombre des moteurs ; il varie de 1 jusqu’a 4, b le coefficient de portance qui
dépend de la forme et du nombre des pales ainsi que de la densité de I’air et wi la vitesse
de rotation du rotor en question.

% Les forces de trainée
La trainée est la force qui s’oppose au mouvement d’un corps dans un fluide et agit comme un
frottement. En d’autres termes c¢’est est le couplage entre une force de pression et la force de
frottement visqueux. Donc, il existe deux forces de trainée agissant sur le systeme a savoir :
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% Latrainée dans les hélices
Elle agit sur les pales, elle est proportionnelle a la densité de 1’air, a la forme des pales et au
carré de la vitesse de rotation de I’hélice, elle est donnée par :

T, = dw? (1.12)

Avec : d est le coefficient de drag qui dépend de la confection de 1’hélice.

% Latrainée selon les axes (X, y, z) : elle est due au mouvement du quadrotor
F = K¢V (1.13)

Avec : Kyle coefficient de trainée de translation et V la vitesse lingaire.

1.7.6 Moments

Il'y a plusieurs moments agissant sur le quadrotor, ces moments sont dus aux forces de
poussée et de trainée et aux effets gyroscopiques.

a) Moments dus aux forces de poussée

¢+ La rotation autour de P’axe x : due au moment créé par la différence entre les
forces de portance des rotors droit et gauche, ce moment est donné par la relation
suivante :
M, = I(F, — F,) = Ib(w} — w?) (1.14)

Avec : I la longueur du bras entre le rotor et le centre de gravité du quadrotor.

+¢ La rotation autour de I’axe y : due au moment créé par la différence entre les forces
de portance des rotors avant et arriere, ce moment est donné par la relation suivante :

M, = I(F; — F;) = Ib(0} — 0?) (1.15)

X/

*%* La rotation autour de I’axe z : due a un couple réactif provoqué par les couples
de trainée dans chaque hélice, ce moment est donné par la relation suivante :

M, = d(w? — w3 + w3 — w?) (1.16)

+* Moment résultant des frottements aérodynamiques :
il est donné par la relation suivante :

M, = K;,Q? .17
a fa
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Avec : K¢, Le coefficient des frottements aérodynamiques et Q est la vitesse angulaire.

1.7.7 Effets gyroscopiques

L’effet gyroscopique est la difficulté de modifier la position ou 1’orientation du plan
de rotation d’une masse tournante, il est tir¢ du mode de fonctionnement du gyroscope,
appareil de contréle de mouvement utilisé dans 1’aviation. Ce mot d’origine grec est composé
de gyro qui signifie rotation et scope qui a le sens d’observer.

Physiquement, I’effet gyroscopique est une conséquence directe de 1’énergie cinétique de
rotation, cette grandeur étant proportionnelle a la masse, au carré de son rayon et au carré de
sa vitesse de rotation. Pour mieux comprendre, on peut comparer 1’énergie cinétique d’une
masse en rotation avec 1’énergie cinétique d’une masse en translation et la difficulté de
modifier 'orientation du plan de rotation avec la difficult¢é d’arréter une masse en
mouvement. Dans notre cas il y a deux moments gyroscopiques, le premier est le moment
gyroscopique des hélices, I’autre est le moment gyroscopique dii aux mouvements du
quadrotor.

1.7.8 Moment gyroscopique des hélices

Il est décrit comme suit :

0
Mgp = i1 QAJy 0 (1.18)
(D" + w;

Avec : [,.est Iinertie des rotors.

1.7.8.1 Moment gyroscopique di aux mouvements du quadrotor

Il est donné par la relation suivante :

My = QAJQ (1.19)

1.7.9 Développement du Modeéle mathématique selon Newton-Euler

Aprés avoir decrit les differentes équations, on peut maintenant développer le modeéle
mathématique selon la formulation de Newton-Euler, les équations ainsi obtenues sont

présentées sous la forme suivante :
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(§=V
Jmé=Ff+Ft+Eg

R = RS(Q)
LIQ=—Q/\]Q+Mf—Ma—Mgh

(1.20)

Avec :
€ : est le vecteur de position du quadrotor € =[x y z]T.

m : la masse totale du quadrotor.
Q : la vitesse angulaire exprimée dans le repére fixe.
R : la matrice de rotation.

A : le produit vectoriel.

J: La matrice d’inertie symétrique de dimension (3x3), elle est donnée par :

Ie 0 0
j=|0 1L, o (1.21)
0 0 I

(Q) : est la matrice antisymétrique ; pour un vecteur de vélocité O = [ Q1 Q2 Q3]7elle est
donnéepar :

O _Q3 QZ
S)=(Q 0 =0 (1.22)
_QZ Ql 0

Ff: est la force totale généree par les quatre rotors, elle est donnee par :

4
0 0 Z F,
i=1

F;: La force de trainée selon les axes (x, y, z), elle est donnée par :

T

Fr = R X (1.23)
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[ 2 2],
Fe=| 0 —Kpy 0 |¢ (1.24)
I 0 0 _Kftz"

Koy K fy, K, Les coefficients de trainée de translation.

F

- est la force de pesanteur, elle est donnée par :

0
0 ] (1.25)

M s+ est le moment provoqué par les forces de poussee et de trainée.

L(Fy — F)
M, = [(F; — Fy) (1.26)
d(w? — w5 + w3 — w2)

M ,: est le moment résultant des frottements aérodynamiques, il est donné par :

Kfax(ﬁ2
M, = [Kfqy 62 (1.27)

Kfazl.[)2

KfaxKray, Krq,: Les coefficients des frottements aérodynamiques.

1.7.10 Dynamique de translation

Ona:

mé = F; + F, + F, (1.28)
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En remplacant chaque force par son expression, on obtient :

¥1  [CPCYSO + SHSW Kpexx 0
m y] = [CquHSz/) +SPCY X, Fi — |Kreyy —[ 0 ] (1.29)
y ChpCo K¢,z mg

On obtient alors les équations différentielles qui définissent le mouvement de translation :

(# == (CoCPso + SpSW)(The, F) — L2 x

j = - (CHSOSY + SpC) (B F) — L2y (1.30)

.. 1 Kfez .
|7 = (CoCOITis F)— 122~
1.7.11 Dynamique de rotation
Ona:
JO=—-QAJQ+ My — M, — Mgy, (1.31)

En remplagant chaque force par son expression, on obtient :

Ly 0 0][e Sl [Lx O O][¢ I(F, — F,)

0 Ly Oflg|=—(e[Ar]|0 Ly Of|g|+ L(F; — Fy) ] +
[0 0 I,y W 0 0 Ig||ly] |dw?—wi+w?-ow])
Kfaxﬁ{’2 1,0,6

Kray 6% | — —],.Q,¢ (1.32)
_Kfazl»[)2 0

On obtient alors les équations différentielles qui définissent le mouvement de rotation :

32



CHAPITRE I Réalisation et modélisation du quadrirotor

Ixxd; = —9.1/.}(12 - Iy) + lb(wf - w% - Kfaxq.52 _]rﬁré
Iyye = ¢'~/}(Iz - Ix) + lb(wg - w%) - Kfaye2 +]r'Qr¢ (|-33)
Izzlp = —(1)9(13, - Ix) + d((‘)% - (‘)% + w% - wf) - Kfazl/)2

AVec :

r = (0] — Wy + w3 — wy) (1.34)

En conséquence le modéle dynamique complet qui régit le quadrotor est le suivant :

(- Iy—I;) » : Jr= Kfax ; [
¢=(y1 )glp_aﬂrg_;_xd)z_l_al]z

X

§ =Y gy 1 oy g — KL g2 4 Ly,
Ly Iy Iy Iy

)= (Ix—ly)e'qs_@lpz +iU4

1 K (1.35)
= —LE% 4~ U,
m

y = K;‘yy+ U, U,

LZ _ _ %Z —g n cos(¢3:os(9) U1

Avec :

{Ux = (CpCyYSO + SPpSVYP) (1.36)
Uy = (CopSOSY — SPpCy) '

A signaler que U4,U, U5 et U, sont les entrées de commande du systéme et qui s’écrivent
en fonction des vitesses angulaires des quatre rotors comme suit :

1.7.12 Contraintes non holonomes

Le développement des contraintes non holonomes pour notre systéme est d’une importance
majeure car elles permettent d’expliciter le couplage entre les différents états du systeme et
imposent le respect des lois de la physique.

A partir des équations de la dynamique de translation (I.7) on peut extraire les expressions
des contraintes non holonomes :
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K K
(J‘C’—ﬂx)cos 1/)+(3‘i—%y)sin Y

tanf = = 7
i+g——1L2;
—(X—%X)sin¢+(ji—%y)cosw (1.38)
sing =

K 2 K 2 K 2
. ftx . . fty. . ftz .
J(x——x) +(y——y) +(Z+g——z>

1.7.13 Représentation d’état du systéme

Le modele (I.12) développé précédemment peut étre réécris dans 1’espace d’état sous
la forme
x = F(x) + G(x, U)En considérant que X = [x; ... x;,]7 comme vecteur d’étatdu systéme.

Soit :
X=[¢p ¢ 6 6 v v x x y vy z 2z

= [x 1X2X3%X4X5 X 6X7Xg Xg X1 oX 11X12]T (1.39)

De (1.35) et (1.39) on obtient la représentation d’état suivante :

(X1 = X3
Xy = A1 X4Xg + QX3 + a3x,Q, + b U,
X3 = Xy
X4 = AuXpXg + Asxi + agx,Q, + byUs
X5 = Xg
Xg = A7X;X, + agxZ + b3U,
%, = x, (11.40)

. U : . .
Xg = QoXg + ﬁ(cos X1COS XSin x5 + sin x; sin xg)
X9 = X10

. Uy : : :

X190 = @19%10 +— (cos x;sin x3sin xs — sin x; cos xs)
X11 = X12

\X12 = A11X1p +

COS X1COS X3
—_—— - U1 —

g

{Ux = CO0S X1 COS XSin x5 + sin x; sin x5 (1.41)

Uy = cos x;Sin x3sin x5 — sin x; COS X5

(1.42)

34



CHAPITRE I Réalisation et modélisation du quadrirotor
( _ (Iy_Iz) _ Kfax _ Jr
al - yUpy — — ) a3 = ——
Iy Iy Iy
(Iz_lx) Kfay Jr
Qe == =77 " =
y y y
(Ix—1y) Kfaz
< a, = ,ag = ————
IZ IZ
Ky Kfrty Kftz
Qg = ——, Qg = ———,A41 = —
9 m 10 m 11 m
l l 1
b1 :—,b2 :—,b3 = —
\ L L, I,

1.8 Parametres du quadrotor

Les parametres physiques utilisés au cours des différentes simulations sont reportés

dans le Tableau 1.2

Parameters

Kp

Kd

Designations

Coefficient de portance

Coefficient de trainee

Masse du quadrotor

35

Valeurs

2.9842x10°N.m /rad /s

3.2320%x10'N.m/rad /s

1.184kg
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Distance entre le centre de

d masse du systéme et I’axe 0.19m
de
rotation des moteurs
] Matrice d’inertie du diag(3.8;3.8288;7.6566)x10
quadrotor N.m/ rad / s
Kfa Coefficients des frottements | diag(5.5670;5.5670;6.3540)x10 ~*
Aérodynamiques N /m/s
Coefficients des forces de | diag (5.5670 ; 5.5670 ; 6.3540) x10°3
Kft trainées selon (X, Y, Z) N/m/s
Jr L’inertie du rotor 2.8385x10° N.m/rad / s?
Ke Constant du couple
électrique 0.0216
Cs Frottement sec 5.3826x10°°
Kr Constant du couple de 3.4629x10

charge

Tableau 1.2 Paramétres physiques du modéle du quadrotor
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Remarque :

Les conditions initiales dans toutes les simulations effectuées ont été prises

égales a zéro que ce soit pour les dépassements (X, Y, Z) ou les angles d’orientation (¥, ¢
et 9).

1.9 Conclusion

Dans ce chapitre nous avons pris comme objectifs d’effectuer la réalisation de notre
quadrotor, ainsi nous avons presenté tous les composants nécessaires a cette realisation.
Ensuite, nous avons développé le modele mathématique et écrit les eéquations des
mouvements qui caractérisent la mécanique de leurs vols, nous avons aussi effectué une
simulation sous Matlab Simulink en implémentant un correcteur classique.
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CHAPITRE II Commande classique type PID d’'un quadrirotor

Chapitre Il

Commande classique type PID d’un quadrirotor

I1. 1 Introduction

Dans ce chapitre, nous allons introduire des rappels théoriques sur le contrbleur
classique PID et I’application de la commande PID pour note de systeme quadrirotor, ainsi des
résultats de simulation sont inclus dans ce chapitre pour illustrer les performances des stratégies
de commande.

11.2 Description de la commande PID

Les régulateurs les plus utilisés dans les applications industrielles sont les correcteurs
de type PID (proportionnelle, intégrale, dérivée), car ce correcteur possede une structure simple
et que les exigences de performances ne sont pas €levées. La version classique de 1’algorithme
peut s’écrire sous la forme II.1 :

upip(t) = kpe(t) + k; [ e()dt + kg = (11.1)

Ou u est la variable de commande, e représente 1’erreur définie par :

e(t)= yq — ¥ (1.2)
yq Et y sont respectivement la valeur désirée de la sortie et la valeur réelle.

Le diagramme fonctionnel pour ce type de commande est représenté par la figure 11.1

| régulateur PID |
I I
| _ I
| » Proportionnel |
I |
| ul
référence 4 erreur | + | mesure
—O | » Intégral Systéme 5
A | |
- | + |
I I
: — Dérivé |
I
| I
b o e e e e e e e e o ——— =

Figure 11.1 Schéma fonctionnel de la commande PID
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Les paramétres de la commande sont fixés durant I’opération du controle. Ces paramétres sont
choisis d’une fagon optimale par des méthodes connues telles que 1’imposition des péles, la
méthode de Ziegler-Nichols qui est I’une des méthodes les plus utilisées pour déterminer les
gains d’un régulateur a parameétre fixe. Cette méthode a été abordée dans de nombreuses
recherches [20]. Ces correcteurs sont simples, mais leurs inconvénients sont : ils sont linéaires
et ne peuvent pas contréler les systémes ayant des changements de paramétres et une grande
non linéarité.

I1.2.1 Application d’un régulateur PID a un quadrirotor

Pour la commande d’un simulateur quadrirotor, nous avons considéré un régulateur PID
représenté par I’équation (IL.1).

Le choix des parameétres du PID va nous permettre d’obtenir les réponses désirées.

Ce commande peut étre adapté aux quadrirotor, il permet ainsi de les contrbler en position
(X, Y, Z) et en rotation (¢, 8, V) par rapport a ’entrée de référence.

Dans ce qui suit on se fixe comme objectif de suivre 1’évolution de X, Y, Z, ¢, 6 et ¢ dans le
temps par rapport aux trajectoires désirées.

11.2.2 Schéma de régulation et parametres de régulateurs

La structure de régulation choisie se compose de deux boucles de régulation simples
pour commander les variables Z et y et de deux doubles boucles servant a commander les
positions X et Y a I’aide des angles 6 et ¢. Le schéma de cette régulation est montré sur la
Figurell.2.

—{ PID

o R
O . D © PID 0 gm
Y Phu ' _
«» E <D

e
( xa ] © PID - PID o c €

X Theta .9;
e |

| | _PD |

o m o

Figure 11.2 Schéma de régulation PID
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Donc, nous avons au total six régulateurs PID, ce qui fait 18 parametres (Kp, Ki, Kd) a definir.
On les a déterminés par la méthode d’erreur d'essai (trial erreurs en anglais). Les valeurs ainsi
trouvées sont résumées dans le Tableau I1.1

Gains
Ke Ki Kd
PID
PID X 0.35 0.25 0.35
PIDY 0.35 0.25 1
PID Z 5.88 0 5.05
PID Théta 4.5 0 0
PID Phi 4.5 0 0
PID Psi 10 0 0

Tableau I1.1 Paramétres de la commande PID

11.3 Schéma bloc de commande PID avec le systeme dune Simulink une
Matlab

=

=l

X desired

¥ Psi_out

» X out

Y out
Translational Position 51 desired Attitudel/Altitude

Angular Rate
PID Cantroller PID Caniroller FID Controller

HED

Quadrofor System

Figure 11.3 Schéma bloc de la commande PID avec le systéme de quadrirotor
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11.3.1 Schémas blocs de commande PID pour un quadrirotor

Z desired *
z
Figure I1. 4 schéma bloc de la commande PID _Z
C— 4'®—
Y desired Kp
g - Cfes] 1] . D)
Y Error - i f J @ Phi
Ki " Desired
Y Kd
Figure 11.5 schéma bloc de la commande PID _Y
CO— g
X desired Kp
Ly ]
) Ll | D)
B Theta
X Error Ki > Desired
Au
S
Kd

Figure 11.6 schéma bloc de la commande PID _X
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CHAPITRE 11
22— g
Theta desired Kp
»
g 1
. b d > s P -K- > :
Theta Error Ki q deslrad
Au
-» o & e
Kd

Theta
)

Figure 11.7 schéma bloc de la commande PID _théta

2 r—— >
Phi desired Kp
P+

L +
1 » D

- L g P -K- L L 1 :

Psi Error Ki P+ p desired
Au
o 2 i
Kd

Phi

Figure 11.8 schéma bloc de la commande PID _phi

C2)y— ’y
Kp

Psi desired
R

P! +
._>,

Psi Error

Psi
Kd

h 4

r desired

0 |—=

Figure 11.9 schéma bloc de la commande PID _psi
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CHAPITRE I1

11.3.2 Résultats de simulation PID (X, Y, Z) et le commande U

-9
15 U1} 2 X10 —u2-
S r\ S
=1 50
10 ‘ ‘ ‘ ‘ 2 ‘ ‘ ‘ ‘
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
Temps (sec) Temps (sec)
(a) (b)
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| i 1=——U4
S0 — 04
1t | | | | Al | | | |
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
Temps (sec) Temps (sec)
(c) (d)
Figure 11.10 Résultats des commandes U1, U2, U3 et U4
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04 1 |
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Figure 11.11 Résultats des positions (X, Y, z)
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11.3.3 Résultats de simulation pour des angles (¢, 8 et )

_Z°9t, ’ 10" —Phiout
— Zdesirée 5 — Phidésirée
~05 ~
£ 80
0 S — R
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
Temps (sec) Temps (sec)
(a) (b)
0™
01 —ThetaOut , —Psiout
R —Thetadésirée 9 ——Psidésirée
N’ V-2 V
0.1 e e
0 2 4 6 8 10 0 2 4 6 8 10
Temps (sec) Temps (sec)

(c) (d)
Figure 11.12 Résultats de la commande PID avec une consigne

1.4 Teste de robustesse

La stabilité et les bonnes performances des systemes multi variables en boucle fermée
sont les priorités pour la commande robuste. Afin de connaitre si une loi de commandes est
robuste, des contraintes sur la stabilité et sur les performances sont introduites, ceci engendre
la vérification de conditions, dites de robustesse sur la stabilité et sur les performances. Pour
rappels, les considérations pour la synthese de commandes robuste sont les suivantes [21] :

®,

% poursuite des grandeurs de sorties

% rejet de ’effet des perturbations

¢ sensibilité aux incertitudes de modéles
+¢+ bonnes marges de stabilité

«» sensibilité aux bruits de mesures
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1.5 Les résultats de simulation Teste robustesse commande PID

R T T

06 002 |
g [ T
027
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O I I I I I I I I
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(c) (d)

Figure 11.13 Teste de robustesse pour commande PID

I1 .6 Conclusion

Dans ce chapitre nous avons donné une idée générale sur les régulateurs classiques type
PID. En effet, nous avons effectué une régulation classique pour un systeme de quadrirotor en
présence des perturbations externes. Les résultats de simulation montrent que la commande PID
est robuste pour la stabilisation de quadrirotor. Ce régulateur bien qu’ayant des avantages,
possedent aussi des inconvénients, portent principalement sur 1’effet des paramétres de réglage
sur le comportement de la commande sur un systéeme perturbé et dans un univers perturbé afin
d’atteindre des objectifs optimaux.
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Chapitre 111

Commande intelligente basée sur la logique floue d’un quadrirotor

I11.1 Introduction

Dans ce chapitre, nous allons voir les concepts de la théorie de la logique floue, et aussi
I’application de cette commande sur un systéme d’hélicoptére type quadrirotor. Des résultats
de simulation de la commande de ce systéme seront présenteés.

I11.2 Théorie de la logique floue

La logique floue est de grande actualité aujourd’hui. En réalité elle existait déja depuis
longtemps et nous pouvons diviser son histoire de développement en trois étapes [22]. Ce sont
les paradoxes logiques et les principes de D’incertitude d’Heisenberg qui ont conduit au
développement de la « logique & valeurs multiples » ou « logique floue » dans les années 1920
et 1930. En 1937, le philosophe Max Black a appliqué la logique continue, qui se base sur
I’échelle des valeurs vraies {0,1/2,1}, pour classer les éléments ou symboles. Les bases
théoriques de la logique floue ont été établies en 1965 par le professeur Lotfi Zadeh dans son
article « Fuzzy Set » [23]. A cette époque, la théorie de la logique floue n’a pas été prise au
sérieux. En effet, les ordinateurs, avec leur fonctionnement exact par tout ou rien (1 ou 0), ont
commencé a se répandre sur une grande échelle. Par contre, la logique floue permettait de traiter
des variables non-exactes dont la valeur peut varier entre 1 et 0.

Initialement, cette théorie a été appliquée dans des domaines non-techniques, comme le
commerce, la jurisprudence ou la médecine, dans le but de compléter les systemes experts et
afin de leur donner I’aptitude de prise de décision.

Dés 1975, on trouve les premiéres applications au niveau des systémes de réglage. A
partir de 1985 environ, ce sont les Japonais qui ont commencé a utiliser la logique floue dans
des produits industriels pour résoudre des problémes de réglage et de commande. Tout
récemment, en Europe et en Amérigue du nord, une intense activité de recherche a débuté afin
d’introduire le principe du réglage par la logique floue [24] [25].

111.3 Les ensembles floues

En logique binaire, la fonction d’appartenance caractérisant 1’appartenance d’un élément
X, de I'univers de discours X a un ensemble classique A, prend uniquement les valeurs 0 et 1

palx): X — {01}

x—= gl =1 sixEA (I11.1)

palx)=0 sinon

Un sous ensemble floue peut étre vu comme une généralisation du concept

d’ensemble classique. Dans la théorie des sous ensembles floues, les valeurs de la fonction
o

x)

d’appartenance Halx) gont comprises dans l'intervalle [0,1].
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¥ —=[0.1]

X —= _.'.-!,;'L::X}

Un ensemble flou A est défini par 'ensemble de paires ordonnées Walxd, x)
Tel que:

A={{ps(x),x) /x EX) (I11.2)

La figure I1.14 présente la différence qui existe entre la logique binaire et la logique
floue ou une variable ne peut prendre que 0 ou 1 dans le cas de la logique binaire, par
contre dans la logique floue, une variable peut prendre une infinité de valeurs, mais qui
sont comprises dans l'intervalle [0 1] :

A A

v

v

20 40 Age 20 25 3540 Age

(a) (b)
Figure I111.1 Fonctions d’appartenance (a) logique binaire (b) logique flou

II1.4 Caractéristiques d’'un sous-ensemble floue

Les fonctions d’appartenance utilisées pour les sous-ensembles floues possedent quatre
caractéristiques [24].

@

« Le type : elles peuvent étre par exemple triangulaires, trapézoidales, gaussiennes, sigmoides
ou des singletons.

A

Figure II1.2 Types de fonctions d’appartenance.

7

¢ Lenoyau : c’est la valeur qui satisfait entie¢rement la propriété décrite par A. Quand le
noyau est réduit a un point, celui-ci est appelé valeur modale. Il est donné par :
NA) ={xeX | ux)= 1} (I11.4)

«» Le support : la propriété est vérifiée, au moins partiellement. Il est donné par :
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SA ={xeX / ux)> 1} (111.5)
« Lahauteur : c’est la valeur maximale de la fonction d’appartenance qui est généralement égale
aun.
H(A) = maxyex (pa(x)) (111.6)
H (x) A
e : 7'y
o H (W)
i A 4 >
) N(4) ] . e
S (4)

Figure 111.3 Caractéristiques d’un sous-ensemble floue.

I11.5 Opeérations de base

La logique floue est donc une logique de gestion de ces ensembles flous qui utilise les
opérateurs qui se définissent comme suit :

Soient Aet B deux sous-ensembles floues définis sur le méme ensemble, ayant respectivement
Ma et ps comme fonctions d’appartenance.

0,

% Egalité : A et B sont égaux si et seulement si :

Vx €X, pus(x) = ugx) (17

« Inclusion : A estinclus dans B si et seulement si :
Vx €X, us(x) < pp(x) (111.8)

0,

% Intersection :
Il existe plusieurs définitions, mais la plus utilisée est celle donnée par Zadeh :

Vx € X, pang(x) = min(pu,(x), ug(x)) (111.9)
% Union : La plus utilisée est I’opérateur max :
Vx € X, paup(x) = max(py(x), up(x)) (111.10)

< Complément : Le complément de A , noté A , est défini par :
Vx€X, uzg(x)=1-— puyu(x) (I11.11)
111.6 Notion de regle linguistique

Les systemes basés sur la logique floue utilisent genéralement la connaissance humaine
sous forme de régles du type (Si...Alors....) La prémisse de la régle (I’antécédent) est
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constituée des conditions qu’il faut satisfaire afin de réaliser la conclusion de la régle (la
conséquence).

II1.7 Les différents systéemes d’inférence floue

Le systéme d’inférence floue est composé de la base des regles, de la base de donneées (les
paramétres des fonctions d’appartenance) et du raisonnement floue. Il existe deux types de
systémes d’inférence floue :

% Type Mamdani

C’est un mode¢le linguistique qui permet une description linguistique du systéme par une
base de regles floues pour modéliser les relations Entrée/sortie. Il utilise 1’opérateur minimum
pour la conjonction, I’implication et le maximum pour I’agrégation des régles floues [25].

% Type Takagi-Sugeno

Ce modéle possede la particularité de ne pas avoir une conclusion floue mais plutét une
fonction des entrées. La régle R, pour un vecteur d’entrée x de dimension n est de la forme.

R;:Six, est X! et ...et Si x, est X} alors y' = G;(x)

Si G;(x) est linéaire d’ordre un, elle sera de la forme :
Gi(x) = ¥} ajx; + b (II1.12)
111.8 Conception d’un commande floue

La conception d’une commande classique (par exemple un PID) préconise la

connaissance précise du modele du systeme a contrller. Les valeurs d’entrée doivent étre
mesurées avec exactitude afin d’éviter les erreurs, contrairement au commande floue qui ne
demande aucune de ces deux spécifications.
La connaissance du modéle mathématique du processus n’est pas nécessaire. C’est I’expérience
des opérateurs du procédé ou les connaissances des experts, qui sont prises en compte pour
établir la commande floue. Les algorithmes de réglage conventionnels sont alors remplacés par
une série de régles linguistiques.

La commande par logique floue peut s’appliquer a tout domaine de la commande
traditionnelle. De plus, elle peut opérer lorsque les procédés a commander sont mal connus ou
difficiles a decrire précisément, ou lorsque les variables sont évaluées subjectivement et
exprimées en langage naturel et non numériquement. Elle est simple a réaliser, flexible et donc
facilement adaptable aux conditions de fonctionnement du processus. Les regles sont faciles a
comprendre et a modifier puisqu’elles sont exprimées par des termes du langage naturel [26].
L’architecture interne d’un commande floue est représentée par la figure 111.4.Un commande
floue est composé de trois blocs :
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Variables
D’entrées réelles l
4 ¥
[ FUZZIFICATION

Fonction
D’appartenance d’entrée

AN

Entrée floue
A 4 \ 4
| NFERENCE Les régles de conditions 1, ALORS opération 1, OU
floue conditions 2, ALORS opération 2, OU.
Sortie floue conditions M, ALORS opération M, OU

A\ 4

[ DEFUZZIFICATION

Variable de sortie
réelle

Fonction
D’appartenance de sortie

A

Figure 111.4 Architecture interne d’un contréleur floue.

& Fuzzification

Habituellement, les données observées sont physiques (réelles), leur traitement est basé sur
la logique floue d’ou la nécessité d’un bloc de fuzzification. La fuzzification représente donc le
passage de grandeurs réelles en valeurs floues et cela, en déterminant les différents univers de
discours correspondant aux domaines de variation des variables d’entrée et sortie. Ensuite, on
définit pour chacune des variables, ses sous-ensembles flous ainsi que leurs fonctions
d’appartenance associées.

< Inférence

Dans ce bloc, les valeurs des variables linguistiques d’entrée et sortie sont liées par une
table de regles qui doivent tenir compte du comportement statique et dynamique du systeme a
contrdler. C’est un mécanisme de décision qui, en manipulant les régles floues, établit une
décision. Il existe plusieurs méthodes d’inférence : Maximum-Minimum, Max-Produit, Somme-
Produit. Le nom de la méthode désigne les opérateurs utilisés respectivement pour 1’agrégation
des régles floues et I’implication floue.

«» Défuzzification

Elle consiste a définir précisément quelle doit étre I’action sur le processus. En effet, le
procédé ne peut pas interpréter des ordres linguistiques fournis par les méthodes d’inférences.
L'opération de défuzzification permet de calculer a partir de la fonction d’appartenance
résultante, la valeur réelle de la variable de sortie a appliquer au processus. Il existe plusieurs
méthodes de défuzzification : méthode du maxima, méthode du centre de gravité, méthode de
la moyenne des maximas. Il est toutefois reconnu que la méthode de centre de gravité donne
les meilleurs résultats.

50



CHAPITRE III Commande intelligente basée sur la logique floue d’'un quadrirotor

Notons que des blocs de normalisation et de dé normalisation sont ajoutés respectivement en entrée et
en sortie du commande floue afin qu’il soit transportable et adaptable méme avec des paramétres
différents.

[11.9 Caractéristiques d’un systeme d’inférence floue

Il existe deux caractéristiques principales d’un SIF structurelles et paramétriques :

a. Caractéristiques structurelles
Elles spécifient tous les éléments du SIF qui influent sur sa structure.
Ces éléments sont constitués par :

1. Définition des variables d’entrée et sortie

2. Le type de fonction d'appartenance utilisé (triangle, trapéze, sigmoide...etc.) pour
chaque terme linguistique.

Le nombre de termes linguistiques pour chaque variable.

Le nombre optimal de regles.

Les variables participant a ces regles, et

6. Les opérateurs de conjonction, de disjonction et d’implication...etc.

ok~ w

b. Caractéristiques paramétriques

Une fois la structure du SIF choisie, le probleme ensuite sera le placement optimal des
fonctions d'appartenance d'entrées et de sorties ou des singletons de sorties. Les caractéristiques
paramétriques se situent au plus bas niveau de spécification d'un SIF. Elles représentent en fait
I'aspect purement numérique du systeme flou et définissent les sous-ensembles qui le
constituent :

1. Les parameétres des fonctions d'appartenance des variables d'entrée (point modal, base,
écart type...).

2. Les parameétres des fonctions d'appartenance des variables de sortie, ou les paramétres
de la fonction pour les SIF de type Takagi-Sugeno.

111.10 Application de la commande floue avec structure PID

Nous allons remplacer le régulateur PID classique par un régulateur floue a deux entrées
caractérisant ainsi I’erreur et sa variation et une sortie qui caractérise la commande floue
proportionnelle dérivée qui doit étre ajoutée a une commande intégrale conventionnelle pour
construire un régulateur floue avec une structure PID. Une commande floue possede de
nombreux parametres de réglage (Gp, Gi, Gd et Gf) comme est indiqué sur la figure 111.5 qui
représentent des gains ou facteur d’échelle (effet global sur le comportement du systeme) [27].
La commande floue utilisée est de type Mamdani.
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Régles de

Controle

_.{Gi

Processus <

Inférence

v

\ 4

{

Figure II1.5 Structure de base d'un contréleur floue

I11.11 Fonctions d’appartenance

a) Forme des fonctions d’appartenance
Pour le choix de la forme des fonctions d’appartenance, nous avons procédé par essai et
observation. Les trois formes principales (triangulaires, trapézoidales et gaussiennes) ont été
essayées. Les résultats obtenus pour les formes trapézoidales et triangulaires n’ont pas été assez
satisfaisants. En revanche, le choix de formes gaussiennes s’est avére le plus approprié.

b) Distribution des fonctions d’appartenance
Aprés plusieurs essais de diverses distributions, celle qui a donné lieu a plus de satisfaction est
simplement la distribution uniforme ou équidistante avec des formes symétriques ce qui donne
un chevauchement de 50 % entre les sous ensembles floue adjacents.

¢) Nombre de classes ou sous-ensembles floues
Plusieurs combinaisons des nombres impairs (3, 5, 7, 9) pour les sous-ensembles floues
représentant les trois variables du commande floue (e, Ae et u) ont été essayées. Les résultats
étaient meilleurs en utilisant les sept sous- ensembles floues.

Nous choisissons les différents termes linguistiques des variables d’entrées et se sorties par :
NG (negatif grand), NM (négatif moyen), NP (négatif petit), EZ (environ zéro), PP (positif
petit), PM (positif moyen), PG (positif grand).

Les fonctions d’appartenance des trois variables €, Ae et u, sont illustrées par la figure 111.18.
On définit des fonctions d’appartenance de forme gaussienne pour ’erreur (e), variation
d’erreur (Ae) et pour la commande (u).
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Figure 111.6 Fonctions d’appartenance pour les variables d’entrées/sorties €, Ae et u.

La surface généreée est illustrée dans la figure I11.7

output1

Figure 111.7 La surface de régulateur floue

111.12 Tableau des regles floues

Le tableau de décision adoptée pour notre commande floue est universelle, celle de Mac
Vicar-Whelan [28] illustrée par le tableau I1.2. Elle est organisée sous forme d’une table diagonale
symeétrique de 49 régles décisionnelles composées par les paires situation/action de la forme : si e est A
et Ae est B, alors u est C.
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Ae |ng | N NP EZ PP PM PG
e
NG | NG |NG NG NM |NM |NP EZ
NM|NG [NG NG NP NP EZ PP
NP NG |NG NM | EZ EZ PP PM
EZ | NG |NP NP PP PP PM PG
PP|NM | NP EZ PM PM PG PG
PM | NP EZ PP PG PG PG PG
PG | EZ PP PM PG PG PG PG

Tableau I11. 1 Tableau de décision de Mac Vicar-Whelan (7x7=49 regles) [28].

111.13 Méthode d’inférence

Pour ce qui est de la méthode d’inférence, notre choix s’est porté sur la méthode Max-
Min de Zadeh.

11.14 Méthode de défuzification

La méthode de défuzification adoptée est celle qui est la plus utilisée en commande, a
savoir la méthode du centre de gravité.

111.15 Schémas blocs de commande floue pour un quadrirotor

D

u

Figure 111.8 Schéma bloc de la commande floue _Z
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Phi desired .’
- Kp1 /XX\ ‘{} -

p desired

Psi Emor Ka3

Figure 111.9 Schéma bloc de la commande floue _phi

Theta desired » >
. Kpl
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Theta Error 2 qdesired
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A

Figure 111.10 Schéma bloc de la commande floue _théta

1
rdesired

Psi Error

Figure 111.11 Schéma bloc de la commande floue _psi
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111.16 Les Résultats des simulations angles (¢, 8 et ) et Z et la commande
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Figure 111.12 Résultats de la commande floue avec une consigne
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Figure 111.13 Résultats des commandes U1, U2, U3 et U4
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111.17 Les Résultats des simulations Teste robustesse commande logique
floue
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Figure 111.14 Teste de robustesse commande floue

111.18 Conclusion

Dans ce chapitre nous avons vus les notions de base de commande floue, cette
commande a 1’avantage de ne pas avoir besoin le modele mathématique pour la synthese, elle
se caractérise par la simplicité de synthese de la loi de commande qui basé sur le raisonnement
d’étre humain. Les résultats de simulation montrent que la commande par logique floue
synthétisée pour un quadrirotor est donne des trés bons résultats au point de vue de la
stabilisation, robustesse et un temps de réponse important.
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Chapitre IV
Commande PID-Flou Adaptative (PIDAF) d’un quadrirotor

IV.1 Introduction

Dans ce chapitre, nous allons améliorer les inconvénients du régulateur PID en adoptant
des techniques de commande floue pour optimiser les parametres du régulateur PID est
appliquée sur le quadrirotor ainsi que des résultats de simulation et de robustesse seront
présentés. Enfin nous terminons cette étude par une comparaison des différentes techniques de
commandes existantes dans la littérature.

IV.2 Commande adaptative

La commande adaptative est une approche utilisée pour les systémes ayant des
parametres incertains provenant des incertitudes dans les paramétres du systéme (incertitudes
structurées) ou des simplifications dans la dynamique du systéme (incertitudes non structurées)
; elle est basée sur le concept d’estimation en ligne des parametres pour 1’ajustement d’une loi
de commande.

Cette commande a été développée vers les débuts des années 1950, pour la conception
des autopilotes assurant de hautes performances des avions travaillant avec une grande vitesse
et de grandes altitudes [29] [30] [31]. Les automaticiens se sont vite apercus en effet qu'une
commande avec des parameétres fixes n’était pas toujours capable d’assurer les performances
voulues, par exemple dans le cas ou les paramétres du systéme varieraient avec le temps. En
1958, Whittaker, Yamron et Kezeront élaboré la régle du MIT basée sur 1’algorithme du
gradient afin de trouver la loi de d’adaptation du régulateur.

Deux approches existent, une commande adaptative indirecte, dite ¢également
commande adaptative explicite, dans laquelle les paramétres du systéme sont estimés en ligne
pour le calcul des paramétres du commande et une approche directe, dite aussi approche
implicite, qui repose sur I’estimation en ligne des paramétres de commande afin de les utiliser
dans la paramétrisation du systéme, a travers une relation étroite liant les parametres du
commande et les paramétres du systéme. [32] Deux principaux schémas peuvent étre cités pour
la commande adaptative :

+¢ La commande adaptative a modele de référence
¢ La commande auto-ajustable.

Le principe d’un systéme de commande adaptative peut étre illustré par la Figure IV.1
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Figure IV.1 Structure de base d’une commande adaptative [33]

IV.3 Développement d’une commande hybride intelligent PID-Floue

Les contrdleurs PID classiques constituent un mécanisme de rétroaction de boucle de
contrdle générique (controleur) largement utilisé dans les systémes de controles industriels. Ils
sont simples et faciles a utiliser. Mais I’un des principaux inconvénients de ces controleurs est
qu’il n’existe aucun moyen sir le choix des paramétres de controle qui garantissent de bonnes
performances. Par conséquent, dans les applications réelles, ces gains doivent tre ajustés pour
conserver les performances requises. Pour remédier a ce probléme, la commande floue est en
conséquence utilisée pour déterminer les parametres de controle (Kp, Ki et Kd) [34] [35].

La conception du commande PID adaptatif (PIDFA) a ’aide de la logique floue est
étudiée, il est nécessaire de développer commande PID flous adaptatifs : un pour ’altitude (z)
et l'autre pour angles (¢, 6 et Y) Ensuite, la logique floue est utilisée pour mettre a jour les
paramétres de ces contrdleurs PID. La structure du systéme de commande PID flou adaptatif
(PIDFA) est illustrée dans la Figure IV.2
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Figure IV.2 Schéma fonctionnel de la commande PIDFA pour le quadrirotor

IV.4 Détermination des gains du régulateur PID

Les parametres du commande PID utilisés tels que k,, k; et kg, sont normalisés, dans la
plage comprise entre zéro et un, en utilisant les transformations lin€aires suivantes [36] [37] :

krl) = (kp - kpmin)/(kpmax - kpmin)
kl{ = (ki - kimin)/(kimax - kimin) (IV-I)
kél = (kd - kdmin)/(kdmax - kdmin)

Aveckymin.Kpmax-Kimin> Kimax €Kamin> Kamax sont les bornes des variations des gains
obtenus par simulation. Les parametresk,,, k; et k; sont déterminés par un ensemble de regles

linguistiques de la structure du commande PIDFA, comme suit :
Si e (k) est Ai, et de (k) est Bi, alors kp est Ci, ki est Di et ’d est Ei.

Ou : Ai, Bi, Ci, Di et Ei sont des ensembles flous correspondant a e(k), de(k),k,.k; et kg,
respectivement. L'application du contrdle PIDFA au systéme quadriroto correspond a
l'adaptation des différents gainsk,,, k; et ky pour les sous-systémes la position X et I’ongle
théta.

Le schéma fonctionnel du PIDFA appliqué au systéme quadriroto est présenté dans la figure
IV.2. Lorsquek’y, k'; et k'zsont obtenus par un systéme d’inférence floue pour chaque sous-
systéme position et angle, et sachant que les gainsk,, k; et kg du régulateur PID pour chaque
sous-systeme sont déterminés par 1’équation IV.2
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kp = (kpmax - kpjmin)k,p + kpmin
ki = (Kimax — Kijmin)K'i + Kimin (Iv.2)
kg = (kgmax — kdjmin)k,d + Kamin

IV.5 Fonctions d’appartenance

Les fonctions d'appartenance pour les entrées e et de sont définies dans la plage [-1, 1]
et choisies pour étre de formes identiques triangulaires, comme indiqué sur les Figure IV.3 et
Figure IV.4 Les signaux sont quantifiés en sept niveaux représentés par un ensemble de
variables linguistiques définies comme :
NB (Negative Big), NM (Negative Medium), NS (Negative Small), ZO (Zero), PS (Positive
Small),), PM (Positive Medium), PB (Positive Big).
Les fonctions d’appartenance des variables e, de etk,,, k; et k; sont illustrées par les figures
IV3etIV4.
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Figure IV.3 fonctions d’appartenance des entrées e et de et des sortiesk’y, et k'

61



CHAPITRE IV

Commande PID-Flou Adaptative (PIDAF) d’'un quadrirotor

% ,[NB NM_ | NS ZD ps PM | PB
5 N | g
805
&
e 1 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
o e
3
< 1NB NM NS ZD PS PM | PB
S ~ [ L~
=
S
2 05
o©
©
| |
(8: -1 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
de
1 5 E

8

o 3

(]

=

[0]

©

8 4

Q

LA

©

Q5

O

8 o 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

k,p,k,d

Figure IV.4 fonctions d’appartenance des entrees e et de et des sortiesk’,, et k'

IV.6 Reégles de décision (Table de décision)

Les Tableau IV.1, Tableau IV.2 et Tableau IV.3 présentent les régles d’inférences pour
lesky,, ket kg utilisés dans la commande IDFA [28]. IIs sont organisés sous forme de table

diagonale de 49 régles décisionnelles composées par les paires situation/action de la forme :

Si e (k) est Ai, et Ae (k) est Bi, alors k'yest C;, k'iest Diet k'qest E;.

de
e

NB
NM
NS
YAV
PS
PM
PB

NB NM NS ZO PS PM

TEnSnEW
WEEnEEW
WWEEZEWW
P W E W W w
THEEE®W
WEEnNEEW

Tableau IV.1 Régles d’inférence pour les
gains k';.

PB

TEnSnEW

62

de
e

NB
NM
NS
Z0
PS
PM
PB

NB

WE®S nZw

NM NS ZO PS PM PB

TEENEEW

W EES W

eclieelicellosl el ee I
HHWEEE R W
TEERNREEW
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de
e

NB
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PS
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Tableau IV.3 Régles d’inférence pour les gainsk’,,.

IV.7 Résultats des simulations
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Figure I'V.5 Résultats de la commande PIDAF avec une consigne
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Figure IV.6 Résultats des commandes U1, U2, U3 et U4

IV.8 Les Résultats des simulations Teste robustesse commande PIDAF
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Figure IV.7 Teste de robustesse commande PIDAF
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La Figure IV.8 présente le suivi de la trajectoire 3D (X, y, z)

posistion 3D

Figure I'V.8 Trajectoire globale du Quadrirotor 3D

IV.9 Etude comparative (PIDFA, Flou et PID)

Pour comparer les trois commandes différentes donc nous calculons I’erreur des
positions, des angles et 1’énergie du commande de notre systéme de quadrirotor, tell que :

Erreur quadratique = %* fot le(t)|?dt (IT.1)

'/ Lot )
L'énergie = - INTIG]RE: (I1.2)
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COMMANDE

Ez

eThéta
ePsi
ePhi

ADPATIVE

2.6412

LOGIQUE FLOUE

4.8992

Commande PID-Flou Adaptative (PIDAF) d’'un quadrirotor

4.2311

0.0393 0.0534 0.0733
1.1404e-29 2.2156e-16 9.5045 e-20
3.9631e-25 7.2265e-12 1.4875e-14

Tableau 1V.4 Les Résultats de I’erreur quadratique

ADPATIVE LOGIQUE FLOUE

I’énergie

Uz 4.6439¢+04 5.0382e+04 22.8771
UThéta 0.7957 5.3369 1.8269
UPsi 1.1404 e-27 2.6255 e-14 2.2638 e-15
UPhi 8.0252 e-24 9.6386 e-11 1.6272 e-06

Tableau IV.5 Les Résultats de I’énergie

IV.10 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons effectu¢ une commande hybride intelligente constituée
d’un contréleur PID-Flou avec gain adaptative pour un systéme de quadrirotor en présence des
perturbations externes, les résultats de simulations montrent que la commande (PIDFA) est tres
satisfaisante pour la stabilisation de notre systéme. En outre, I’étude comparative réalisée avec
d’autres techniques de commandes développées dans la littérature a montré I’efficacité de
I’approche du controleur PID-Flou avec gain adaptative (PIDFA).
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Conclusion générale

Le quadrirotor est un systeme complexe non linéaire, multi-variables, instable
notamment en mode de vol quasi-stationnaire, et présente une dynamique fortement couplée,
son asservissement nécessite I’emploi d’une technique de commande a la fois puissante et
facile & implémenter telle que la commande PID. Notre objectif est le passage a la commande
PIDFA qui permet d’améliorer les résultats obtenus par le régulateur classique PID surtout
lors des grandes variations de consigne et de perturbations extérieures.

Les résultats obtenus ont montré le bon fonctionnement des lois de commande
développées a travers les performances enregistrées, aussi bien pour des simulations
effectuées sur le quadrirotor.

La commande PIDFA nous permet d’ajuster en temps réel les paramétres du
régulateur PID a 1’aide d’un superviseur flou qui conduit a de bonnes performances avec une
robustesse contre les perturbations extérieures.

A T’issue des travaux réalisés, cette mémoire ouvre de nouvelles perspectives de recherche
parmi lesquelles nous citons :

e Mise en ceuvre expérimentale des lois de commande développées sur le d’autres types
d’avions sans pilote.

e (Généralisation de 1I’é¢tude des lois de commande proposées pour le cas discret.

e Utilisation des algorithmes d’optimisation pour la détermination des différents
paramétres de la loi de commande.
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Résumé :

Les travaux présentés dans ce mémoire portent sur la description, réalisation et la
modélisation d'un quadrirotor. Nous avons appliqué la commande PID, la logique floue et le
PID flou adaptative (PIDFA) sur une plate forme a quatre rotors pour la stabilisation, les
parameétres du régulateur PID ayant été améliorés a l'aide d'un systéeme d'inférence floue. Les
résultats de simulation montrent le bon fonctionnement de la commande PIDFA proposée et
elle a approuvé une grande efficacité et une bonne robustesse de poursuite de trajectoire en
présence des variations paramétriques et les perturbations externes.

Mots clés : quadrirotor, systéme non linéaire, régulateur PID, commande par logique floue,
commande adaptative.

Abstract:

The works presented in this thesis focuses on the description, installation and modeling of a
quadcopter. We applied PID control, fuzzy logic control and PID adaptive control (PIDFA) to
a quadcopter for stability, where PID regulator transactions were improved using the blurry
inference system. PIDFA monitor simulation results showed high efficiency and good
robustness in the presence of parametric variation and external disturbances.

Key words: quadcopter— Nonlinear system—PID control-Fuzzy logic control - Adaptive
control.
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