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CONTROLE NON LINEAIRE PAR BACKSTEPPING D’UN HELICOPTERE DE
TYPE QUADROTOR POUR DES APPLICATIONS AUTONOMES

Guillaume CHARLAND-ARCAND

RESUME

Le quadrotor est un aéronef faisant partie de la famille des hélicopteres, plus particuliérement
de la famille des multirotors. Le quadrotor possede plusieurs caractéristiques (simplicité
mécanique, décollage/atterrissage vertical, vol stationnaire, agilit¢) qui lui procurent
plusieurs avantages opérationnels par rapport a d’autres types d’appareils. Cependant, ces
caractéristiques proviennent de la dynamique hautement non linéaire, couplée et sous-
actionnée du quadrotor, ce qui le rend impossible & commander sans 1’action d’un contrdleur.
Ce mémoire propose donc de concevoir un contrdleur permettant d’asservir précisément la
position du quadrotor dans I’espace. Ce contréleur pourra ensuite étre utilisé pour effectuer
des missions autonomes a 1’aide d’un quadrotor.

L’application qui nous intéresse dans ce mémoire provient de la problématique de recherche
du projet « Launch and Forget : Aerial Relay Node » de I’Ecole de technologie supérieure
(ETS) en collaboration avec la compagnie Ultra-Electronics. Celle-ci cherche a concevoir et
implémenter une loi d’autonavigation innovatrice permettant d’utiliser un drone comme un
relais de télécommunication.

L’objectif général du projet de recherche présent¢ dans ce mémoire est de concevoir un
controleur non linéaire de type backstepping pour permettre la navigation du quadrotor selon
des points de contrdle prédéfinis et d’offrir les fonctionnalités nécessaires pour implémenter
la loi d’autonavigation développée dans le cadre du projet « Launch and Forget ». Pour ce
faire, une modélisation mathématique du quadrotor a été effectuée. Par la suite, la conception
du contréleur backstepping a été effectuée a partir du modele. Sa stabilit¢ a ensuite été
validée a ’aide de la théorie de stabilité de Lyapunov et a I’aide de la théorie de la stabilité
entrées a états (Input to State Stability - ISS). Un estimateur exact de dérivée basé sur un
algorithme de mode glissant d’ordre 2 est utilisé lors de la conception du contréleur qui
permet d’évaluer les variations des commandes virtuelles d’ordre élevé.

L’approche de commande choisie est validée en simulation a I’aide du mod¢le théorique et
en pratique a I’aide d’un quadrotor de type Pelican fabriqué par la compagnie Ascending
Technologies.

Mots clés : Contrdle non linéaire, stabilité¢ de Lyapunov, backstepping, mode glissant d’ordre
2, stabilité entrées a états, quadrotor, drone






CONTROLE NON LINEAIRE PAR BACKSTEPPING D’UN HELICOPTERE DE
TYPE QUADROTOR POUR DES APPLICATIONS AUTONOMES

Guillaume CHARLAND-ARCAND

ABSTRACT

The quadrotor aircraft is a class of helicopter, more specifically of multirotors. The quadrotor
has several characteristics (mechanically simple, vertical takeoff and landing, hovering
capacities, agile) that give it several operational advantages over other types of aircraft. But
its beneficts come at a cost : the quadrotor has a highly nonlinear dynamics, coupled and
underactuated which makes it impossible to operate without a feedback controller action.
This thesis proposes to design a nonlinear backstepping control law to control the exact
position of the quadrotor in space. This controller can then be used to perform autonomous
missions with a quadrotor.

The application we are interested in this thesis comes from the research project « Launch and
Forget : Aerial Relay Node » of the Ecole de technologie supérieure (ETS) in partnership
with the company Ultra-Electronics. It seeks to develop and implement an innovative
autonavigation law allowing the use of a drone as a telecommunication link.

The overall objective of the research project presented in the thesis is to design a
backstepping controller for the navigation of a quadrotor according to predefined waypoints
and provide the features necessary to implement the autonavigation law developped in the
project « Launch and Forget : Aerial Relay Node ». To do this, a nonlinear model of the
quadrotor is developped. A backstepping control based on this model is design and its
stability is validated using Lyapunov theory and Input State Stability (ISS). An exact
derivative estimator based on a second order sliding mode is used in the design of the
controller to calculate the virtual control high order derivative.

The controller is validated by simulation and by practical flight tests using the Pelican

quadrotor manufactured by the company Ascending Technologies.

Keywords : Nonlinear control, Lyapunov stability, backstepping, second order sliding mode,
input output stability, quadrotor, unmanned aerial vehicle.
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INTRODUCTION

Le domaine des drones (Unmanned Aerial Vehicule - UAV) est en constante évolution
depuis les débuts de l’aviation. A I’origine, les recherches dans ce domaine étaient
principalement motivées par des applications militaires (Valavanis, 2007). En effet, les
drones étaient, et demeurent aujourd’hui, la meilleure solution pour éviter la perte de pilotes
lors de missions dangereuses. Cependant, compte tenu des complexités additionnelles
inhérentes aux drones, le développement de ce domaine s’est effectué plus lentement que
pour les systémes avec pilote. L’apparition de capteurs de plus en plus précis, ’augmentation
constante de la puissance de calcul des processeurs ainsi que I’avancement des connaissances
dans le domaine de 1’aéronautique ont permis a cette tendance de s’inverser. En effet, le
domaine des drones croit de maniére exponentielle depuis le début des années 80 (Newcome,
2004). L’utilisation de drones est désormais monnaie courante dans plusieurs domaines
d’applications telles que 1’arpentage, la surveillance de pipeline et la photographie aérienne
(Austin, 2010). Aussi, les drones sont désormais trés connus du public spécialement depuis
I’intensification de 1’utilisation de drones militaires, tels que le désormais célébre Predator,

par I’armée américaine.

Compte tenu du potentiel énorme des drones pour des applications civiles, un trés grand
nombre de compagnies concevant des drones civils sont apparues depuis les années 90 telles
que, par exemple, Aeryon Labs et Aerodreams. En effet, pour la méme application, les
drones civils sont typiquement beaucoup moins volumineux que des véhicules avec pilote.
Ceci permet de réduire drastiquement le colit de carburant, de fabrication, d’opération ainsi
que de maintenance des appareils. Par ailleurs, 1’apparition de capteurs bon marché, la
multiplication de communautés hébergées sur internet portant sur les drones 1égers ainsi que
I’apparition de projets a code libre sont des facteurs qui ont rendu accessible le domaine des

drones a une trés grande partie de la population.

De ce fait, il existe désormais une trés grande variété de drones de différentes classes. Les

UAV sont typiquement classés selon plusieurs critéres tels que leur poids, leur taille, leur



rayon d’action, leur altitude de vol et leur endurance. La Figure 1.1 présente quelques

modeles de drone connus sur le marché et classés par poids.

Figure 1.1 Différents modéles de drones classés par poids

Adaptée de Wikipédia (2014)

Le quadrotor, dont le controle fait I’objet de ce mémoire, fait partic de la famille des
hélicoptéres, plus particulierement de la famille des appareils multirotors. Comme son nom
I’indique, il s’agit d’un appareil qui posseéde quatre moteurs construits en forme de croix. La
Figure 1.2 présente un prototype de quadrotor construit par le club scientifique Dronolab de

1’Ecole de technologie supérieure (ETS).

Figure 1.2 Quadrotor du club étudiant Dronolab de I’ETS en vol
Tirée de Dronolab (2014)



Comparativement a 1’hélicopteére conventionnel ou le contrdle de I’appareil est effectué en
changeant I’angle d’incidence du rotor principal, le quadrotor est controlé par la variation de
vitesse entre les différents moteurs. Ceci simplifie grandement la fabrication de ce type
d’appareil en éliminant les pieéces mécaniquement complexes constituant notamment le
systéme de propulsion. Malgré ces différences mécaniques, le quadrotor conserve toutes les
caractéristiques d’un hélicoptére conventionnel, ce qui lui permet d’€tre rapidement et
facilement déployé¢ sur une multitude de terrains. Il peut également effectuer des vols dans
des environnements restreints tels que des batiments et maintenir un vol stationnaire. Les

avantages et les désavantages du quadrotor sont résumés par le Tableau 1.1".

Tableau 1.1 Résumé des avantages et des désavantages du quadrotor

Avantages Désavantages
Décollage/Atterrissage vertical Naturellement instable
Vol stationnaire Dynamique couplée
Simple mécaniquement Systéme sous-actionné
Agile Petit rayon d’action (= 1 a 3 km)
Petite taille Faible autonomie (= 10 a 30 min)
Faible charge utile (= 0.1 a 1 kg)

Une multitude de taches peuvent étre envisageables pour un appareil ayant les

caractéristiques précédentes, telles que :

. I’inspection de batiments, plantations, structures, lignes électrique, pipelines...;
. opération de déminage;

. exploration de lieux difficiles d’acces ou dangereux;

L arpentage;

' Les données du tableau 1.1 sont approximatives et dépendent du modéle du quadrotor




° localisation de feux de forét;
. photographie aérienne.
Problématique

Pour I’ensemble de ces applications, le quadrotor doit étre asservi pour étre en mesure de
demeurer en vol. En effet, un contréleur robuste doit étre concu afin d’éliminer les
principaux désavantages liés a la dynamique du quadrotor, dont principalement sa dynamique
instable. Une telle tiche est complexe, car la dynamique du quadrotor offre de nombreux

défis compte tenu de sa nature hautement non linéaire, couplée et sous-actionnée.

Objectifs

Le premier objectif de ce mémoire est de développer et d’implanter un contréleur non
linéaire de type backstepping permettant a un quadrotor d’effectuer des déplacements précis
dans I’espace a partir de points de contrdle, pourvu qu’ils soient dans le domaine d’opération
de I’appareil. Le backstepping a été choisi car il s’agit d’un contrdleur moderne, performant
et bien adapté pour répondre aux problémes inhérents a la dynamique sous-actionnée du

quadrotor.

Ce projet de maitrise a été développé dans le cadre du projet de recherche nommé « Launch
and Forget: Aerial Relay Node» de I’ETS en partenariat avec la compagnie Ultra-
Electronics et appuyé par le Conseil de recherches en science naturelle et en génie du Canada
(CRSNG). L’objectif de «Launch and Forget» est de concevoir un relais de
télécommunication aérien et autonome qui assure une bonne qualité de service et une
augmentation de la portée pour des communications tactiques. Pour ce faire, une loi
d’autonavigation innovatrice a ét¢ développée, utilisant seulement la puissance ainsi que
I’angle d’incidence des signaux regus, pour diriger un drone vers la position optimale au sens

des télécommunications. La Figure 1.3 illustre le fonctionnement de la loi d’autonavigation.



Figure 1.3 Schéma de principe de loi d’autonavigation

Le second objectif de ce mémoire est de concevoir le contréleur backstepping dans 1’optique
d’assurer les déplacements demandés par 1’algorithme d’autonavigation. Pour ce faire, une
attention particuliére est donnée aux aspects pratiques lors de la conception du contréleur
pour qu’il soit déployable sur un appareil pour effectuer des tests expérimentaux de la loi

d’autonavigation.

Dans le cadre du projet « Launch and Forget », le quadrotor Asctec Pelican, développé par la
compagnie Ascending Technologies, a été choisi comme appareil de test. Il s’agit d’un

quadrotor de classe « mini », pesant 1kg et possédant une charge utile de 650g.

La Figure 1.4 illustre les principaux systemes nécessaires pour réaliser 1’objectif du projet.

La partie encadrée est le sujet de ce mémoire.



Figure 1.4 Schéma de principe de I’application du quadrotor

Méthodologie

Pour parvenir a notre objectif, nous devons effectuer les étapes suivantes :

. la modélisation de la dynamique du quadrotor;

. la conception d’un contréleur non linéaire de type backstepping;

o le développement d’un modéle de simulation de la dynamique du quadrotor;
. la simulation de la dynamique du quadrotor et du contrdleur;

. I’implémentation du controleur au niveau du quadrotor Asctec Pelican;

. la validation expérimentale du contrdleur.

Contributions scientifiques et techniques

Les travaux réalisés dans le cadre de ce mémoire ont apporté plusieurs contributions d’ordre
scientifique. En effet, la preuve mathématique de stabilit¢ du contréleur backstepping se
distingue de plusieurs auteurs, notamment (Bouabdallah, 2007), par une modélisation
complete de la dynamique; c’est-a-dire sans 1’application de simplifications aux équations de

base de la dynamique. Par ailleurs, la conception du contrdleur considere I’effet de 1’erreur



de position angulaire sur la stabilit¢ de la dynamique du quadrotor comparativement a
d’autres travaux utilisant la dynamique compléte, dont ceux de (Madani, Tarek et al., 2006-
2007; Huang, Xian et al. 2010)*. D’autre part, une majorité d’auteurs utilisent une forme
d’estimation’ pour calculer certaines dérivées de contrdleur virtuel ce qui est également le
cas dans ce mémoire. Comparativement aux autres travaux, nous étudions en détail les effets

des erreurs d’estimation sur la stabilité¢ du systéme.

Il est également pertinent de noter que 1’expérimentation pratique d’un contréleur de vol est
une tache extrémement complexe. En effet, la plupart des travaux portant sur les contrdleurs
backstepping possedent peu ou pas d’expérimentations pratiques (Madani, Tarek et al., 2006-
2007; Huang, Xian et al. 2010; Bouabdallah, 2007)*. Dans le cas ou des expérimentations
pratiques sont menées, celles-ci sont typiquement effectuées en laboratoires a 1’aide de
caméra a capture de mouvement mesurant la position du quadrotor avec une précision
millimétrique. Le projet MAST du laboratoire GRAPS, le projet « Flying Machine Arena »
du professeur Raffeallo D’ Andrea et les travaux de (Wang, Raffler et al., 2012) utilisent cette
approche.

Plusieurs réalisations d’ordre technique ont été réalisées, dans le cadre de ce mémoire, pour
réussir les démonstrations pratiques du contréleur backstepping ainsi que de la loi
d’autonavigation. En effet, comparativement a plusieurs travaux menant leurs essais en
environnement contrdlé, nous avons effectué¢ nos tests expérimentaux a 1’extérieur. Ceci
ajoute plusieurs ¢éléments perturbateurs lors des vols, notamment le vent, et démontre la
robustesse de notre approche. De plus, le capteur utilis€ pour mesurer la position du

quadrotor lors des expérimentations possede une précision significativement inférieure aux

2 L’erreur de position angulaire a un effet direct sur la stabilité du quadrotor. Celle-ci est représentée dans ce
mémoire par le terme %Q(@e, ag)k tel que présenter a la section 4.4.2 et par nos travaux (Ghommam,
Charland-Arcand et al., 2014).

3 Par exemple, un estimateur sliding mode d’ordre deux (Madani, Tarek et al., 2006), une dérivée numérique
(Madani, Tarek et al., 2007) ou I’utilisation d’un filtre numérique (Wang, Raffler et al., 2012).

* Certains de ses travaux ont des résultats expérimentaux, mais seulement concernant le contrdle de I’orientation
du quadrotor.



caméras a capture de mouvement typiquement utilisées. Egalement, 1’implémentation
numérique et la calibration des gains du controleur backstepping ainsi que de ’estimateur de
dérivé sont des taches complexes. En effet, ’optimisation du code implémenté et les choix
architecturaux se distinguent notamment par 1’utilisation de plusieurs unités de calcul et par

sa modularité.

Les travaux générés par ce mémoire et par le projet « Launch and Forget » ont généré
plusieurs publications dont: (Ghommam, Charland-Arcand et al., 2014), (Chamseddine,
Charland-Arcand, Akhrif et.al, 2014) et (Charland-Arcand, Akhrif et.al, 2014).

Ce mémoire est divisé en 6 parties :

Le CHAPITRE 1 porte sur la revue de littérature des projets importants portant sur la

modé¢lisation et le contrdle de quadrotors.

Le CHAPITRE 2 porte sur la modélisation de la dynamique du quadrotor. Celle-ci est
effectuée en utilisant les lois de mouvement de Newton. On y présente aussi les principales

forces et les principaux moments appliqués sur le quadrotor.

Le CHAPITRE 3 effectue un résumé des concepts de commande non linéaire nécessaire
pour effectuer la conception du controleur. On y présente la méthodologie de conception du
backstepping. On y aborde aussi le concept de stabilité entrées a états ainsi que le
fonctionnement d’un estimateur de dérivé basé sur un algorithme par mode glissant d’ordre

2.

Le CHAPITRE 4 porte sur la conception du controleur backstepping. Le contréleur est
divisé en deux étapes, soit la conception du controleur de position et le controleur d’attitude.
La preuve de la stabilité asymptotique du systéme est effectuée en se basant sur la théorie de

Lyapunov.



Le CHAPITRE 5 porte sur I’implémentation du contrdleur ainsi que du systéme de vol. Il
présente les caractéristiques du quadrotor Asctec Pelican, les capteurs utilisés ainsi que

I’architecture logicielle utilisée.

Le CHAPITRE 6 porte sur les expérimentations du contréleur. Dans un premier temps, nous
présentons les résultats obtenus a I’aide du modele de simulation pour plusieurs scénarios.
Dans un deuxiéme temps, nous présentons les résultats obtenus a partir des essais de vol

expérimentaux.

Nous finissons le mémoire avec une conclusion et des recommandations pour les projets

futurs.






CHAPITRE 1

REVUE DE LITTERATURE

L’avancement technologique, notamment dans le domaine des centrales inertielles a faible
cout basées sur la technologie des microsystémes électromécaniques (MEMS — Micro
Electronic Mechanical System), a permis au début des années 2000 a plusieurs laboratoires,
de concevoir leur prototype de quadrotor. Compte tenu de son faible colit, de sa simplicité
mécanique ainsi que de sa dynamique non linéaire complexe, sous-actionnée et couplée, le
quadrotor est rapidement devenu un sujet de recherche populaire dans le domaine de la
robotique ainsi que de la commande. L’apparition de compagnies telles que Ascending
Technologies et Draganfly spécialisées dans la fabrication de quadrotors dédiés a la

recherche n’a fait qu’accroitre cet engouement.

Cette popularité fait en sorte que la littérature sur le sujet est vaste et ¢laborée. En effet,
presque toutes les stratégies de commandes ont été appliquées par divers auteurs pour
controler ce type d’appareil. Cependant, un grand nombre de travaux se base sur des modeles
théoriques et ne présentent que des résultats de simulation. Dans un premier temps, nous
présenterons ici une liste de projets qui nous paraissent les plus significatifs dans le domaine.
(Bouabdallah, 2007), (Bresciani, 2008) ainsi que (Costa de Oliveira, 2011) présentent, dans
leur ouvrage respectif, une liste détaillée exhaustive. Les projets sont présentés en ordre
chronologique et comportent autant des résultats sur I’implémentation de lois de commande
que sur la modélisation et la fabrication d’un quadrotor. De plus, la plupart présente des
expérimentations pratiques. Le reste de la revue de littérature se consacre aux différentes

méthodes de contrdle linéaire et non linéaire appliquées au quadrotor.
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1.1 Projets importants

1.1.1 Mesicopter (1999-2001)

Le projet Mesicopter de 'université de Stanford s’est échelonné de 1999 a 2001 sous la
supervision de M.Ilan Kroo. Ce projet, financé par la National Aeronautics and Space
Administration (NASA), avait comme thématique principale la conception de quadrotor de
trés faible taille, ayant environ 10 cm de diametre. Les objectifs du projet étaient d’analyser
les problématiques liées a la conception et la faisabilité de systemes volants miniatures, de
développer des méthodes de fabrication et d’améliorer les connaissances aérodynamiques ou

la valeur du nombre de Reynolds est petite.

Plusieurs prototypes d’hélices et d’appareils ont été produits durant le projet, cependant
aucun n’était capable de soulever le poids de sa source d’énergie. La plupart des prototypes
¢tant plutot des preuves de concepts (Kroo er al., 2000). Par contre, plusieurs résultats
intéressants sur I’analyse des effets aérodynamiques générés par I’hélice, résumés par (Fay,

2001), ont été utilisés par plusieurs auteurs tels que (Bouabdallah, 2007).

1.1.2 X4-flyer MARK (2002-)

Le projet MARK de I’université nationale d’ Australie (UNA), dirigé par P. Pounds et Robert
Manhony a débuté en 2002. Celui-ci consiste en la conception d’un quadrotor de 4kg
pouvant soulever jusqu’a lkg d’équipement. Celui-ci était trés lourd comparativement aux
autres quadrotors de sa génération. Les objectifs principaux du projet étaient, premi¢rement,
de générer suffisamment de force de portance, a 1’aide du groupe de propulsion, pour

soulever I’appareil et, deuxiemement, de stabiliser celui-ci en vol.

Pour réaliser ces objectifs, 1’équipe de 'UNA a choisi, comme dans le cas du projet
Mesicopter, de concevoir un prototype de chassis et d’hélice. Ces recherches, basées sur les

théories de commandes linéaires, leur ont permis de tirer plusieurs conclusions, notamment
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que l’utilisation d’hélices rigides devrait étre privilégiée (Pounds et al., 2002). En effet,
celles-ci avancent que la dynamique du quadrotor en déplacement latéral a moyenne et haute
vitesse est affectée par un effet appelé de battement d’hélice modélisé par (Prouty, 2002). De
plus, les auteurs concluent que la position du centre de gravité de I’appareil a un effet
important sur la stabilité. Ils recommandent de le positionner dans le plan formé par les
hélices pour augmenter la stabilité tout en éliminant les effets du « blade flapping » (Pounds

etal.,2010).

Un contrdleur proportionnel intégral dérivé (PID) est proposé pour contrdler 1’attitude dans
des conditions prés du vol stationnaire. Ils soulignent que ce type de contrdleur est
intéressant compte tenu de sa simplicité et de sa robustesse face aux variations de parametres.
Ils obtiennent de bons résultats en régime stationnaire ou quasi stationnaire avec des erreurs
de £1°. Il est noté par les auteurs que I’é¢lément limitant le plus la dynamique du prototype est

la performance des moteurs (Pounds et al., 2010).

Le projet a été le sujet de plusieurs publications. Le projet est toujours actif comme en fait foi

la conception de leur 3e prototype, le MARK III.

1.1.3 0S4 (2004-2007)

Le projet OS4 de Samir Bouabdallah porte sur la conception et le contrdle de quadrotors. Ce
projet est documenté par plusieurs articles rédigés pendant le projet ainsi que par la thése de
doctorat de M. Bouabdallah présentés & 1’Ecole Polytechnique de Lausanne. Celle-ci présente
la méthodologie de conception d’un quadrotor en utilisant les informations provenant du
poids total voulu, de la poussée générée par les moteurs ainsi que la capacité de la batterie.

Ce projet se concentre exclusivement sur le contréle du quadrotor a I’intérieur, dans un
environnement controlé et a basse vitesse. Ceci lui permet de négliger les effets
aéronautiques au niveau du mode¢le. Bouabdallah simplifie le mode¢le a 1’aide de 1’hypothése
des petits angles d’attitude. Celle-ci est vérifiée par différents travaux, incluant le sien. Cette

approximation permet de découpler le modéle du quadrotor pour obtenir une forme bien
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adaptée pour appliquer plusieurs méthodes de contréle. Ce modele fut largement utilisé dans

la littérature par la suite.

La thése de Bouabdallah se concentre plus spécifiquement sur la comparaison de la

performance de différentes méthodologies de commande appliquées au quadrotor.

Dans un premier temps, la performance de deux contréleurs lin€aires, soit le PID et LQ, est
analysée. Il note que le contrdleur et la linéarisation du modele fonctionnent grace a la boucle
interne controlant la vitesse des moteurs. Ceci permet a 1’auteur de conclure qu’une
dynamique rapide des moteurs est nécessaire au bon fonctionnement du quadrotor. Il note
que le PID fonctionne bien autour du point d’équilibre, mais réagit mal en présence de
perturbation. Pour ce qui est du contréleur LQ, il indique que celui-ci donne des résultats
moyens et qu’il est moins performant que le PID. Cependant, il note que Hoffman obtient de

meilleurs résultats avec ce type de contréleur (Hoffman et al., 2004).

Dans un deuxieme temps, Bouabdallah se penche sur la conception de contréleurs non
linéaires. Il en choisit trois : soit la méthode « Lyapunov Redesign », le controle en mode
glissant et le backstepping. La méthode de « Lyapunov Redesign » est testée sur un banc
d’essai ou il obtient de bons résultats, principalement pour le controle du lacet. Malgré de
bons résultats, les performances du contréleur en mode glissant sont affectées par 1’effet de
commutation typiquement reli¢ a ce type de contrdleur. Pour finir, il obtient d’excellents
résultats a 1’aide du backstepping, et cela, méme pour des conditions initiales critiques. Il

note aussi que le contrdleur effectue un trés bon rejet des perturbations.

Suite a I’analyse de toutes ces méthodes, Bouabdallah conclut que la robustesse de I’action
intégrale du PID face aux incertitudes du modele et la capacité du controleur backstepping
d’éliminer les perturbations sont les deux éléments essentiels pour obtenir un bon controle. 11
propose donc de combiner les deux méthodes pour obtenir un contréleur de type
backstepping intégral. Les résultats obtenus sont bons, ce qui lui permet d’implémenter le

contréleur pour tous les degrés de liberté (Bouabdallah, 2007). Le contrdle de position selon
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les axes x et y ne fut expérimenté qu’en simulation seulement. Cependant, des sonars ont été
installés aux quatre extrémités des bras, permettant d’implémenter un algorithme d’évitement
d’obstacle. L’auteur souligne qu’a sa connaissance, il s’agissait du premier quadrotor avec

cette capacité.

1.14 STARMAC (2004-2012)

Le projet STARMAC de I'universit¢ de Stanford, dirigé par M.Hoffmann, a comme but
I’analyse et le contrdle de quadrotor a I’extérieur dans une enveloppe de vol plus large que le
vol stationnaire. L’équipe de M.Hoffmann a elle-méme fabriqué un prototype multiagent,
trés flexible pouvant transporter une multitude de capteurs. Etant notamment équipé d’un
Differential Global Positioning System (DGPS), ce quadrotor a permis au projet
d’expérimenter sur le contrdle de la position ainsi que sur la génération et la poursuite de

trajectoire (Hoffmann et al., 2007, 2009).

Les premicres publications de I’équipe STARMAC (Hoffmann et al., 2004, 2007, 2009)
portent principalement sur la modélisation et la conception du quadrotor. Celles-ci concluent
tout comme (P.Pounds ef al., 2010) que le battement d’hélice (« blade flapping ») a des effets
importants sur la dynamique de I’attitude du quadrotor lorsqu’il se déplace a haute vitesse.
Comme premicre approche, un controleur PID est proposé pour stabiliser 1’attitude avec une
marge d’erreur d’environ £2 a 3°. Un controleur PID est aussi proposé pour stabiliser la
position. Cependant, les auteurs indiquent que les controleurs ne sont fonctionnels que dans

des conditions ou les effets aérodynamiques sont négligeables.

Les articles suivants portent sur la correction du précédent controleur pour le rendre plus
robuste. L’ajout des effets aérodynamiques ainsi que la combinaison d’une stratégie
d’inversion de dynamique avec le controleur PID sont utilisés pour augmenter la
performance. Le nouveau contrdleur a été testé en soumettant le quadrotor a des manceuvres
agressives telles que des changements de direction brusques (Hoffmann et al., 2009). Un

contréleur en mode glissant couplé avec une action intégrale est proposé dans un autre article
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pour contrdler 1’altitude, car les auteurs notent que celle-ci est la plus sujette aux incertitudes

de paramétres ainsi qu’aux perturbations (Waslander et al., 2005).

Le quadrotor de STARMAC a aussi été utilisé pour effectuer des recherches plus avancées
sur la planification de trajectoire, 1’évitement d’obstacles ainsi que la coopération

multidrones (Hoffmann et al., 2008) et des vrilles (Gillula ef al., 2011).

1.1.5 « Flying Machine Arena » (2008-)

Le « Flying Machine Arena » est un projet de I’Institut des technologies fédéral suisse (ETH)
mené par Raffeallo D’ Andrea. Ce projet est une référence en termes d’équipement et de salle
de test pour les expérimentations de drones miniatures. Ceux-ci utilisent des quadrotors
commerciaux de type Hummingbird concu par la compagnie Ascending Technologies. La
chambre de test, d’une dimension de 10x10x10m’, est entourée par des filets et son plancher
est constitué d’immenses coussins pour permettre de protéger les appareils en cas de chute.
Le laboratoire est équipé de caméras a capture de mouvement de la compagnie Vicon, ayant
une fréquence d’acquisition d’environ 250Hz et ayant une précision de quelques millimétres

pour mesurer la position des appareils en vol.

Ce type d’installation a permis le développement de plusieurs projets. Voici quelques
exemples : la poursuite de trajectoires complexes et agressives telles que le passage a travers
des ouvertures, le vol coopératif coordonné par de la musique, I’exécution de vrilles,
I’échange d’une balle de ping-pong entre deux quadrotors et la stabilisation d’un pendule
inversé installé sur le quadrotor pour en nommer que quelques un. Chacun des projets de

recherche utilise des controleurs non linéaires modernes.

1.1.6 GRAPS Labs : MAST (2009-)

L’approche du projet Micro Autonomous System Technologies (MAST) du laboratoire

GRAPS de I'université de la Pennsylvanie est similaire a celle du projet « Flying Machine
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Arena ». En effet, ceux-ci utilisent le méme type d’équipement, soit des quadrotors de type
Hummingbird ainsi que des caméras Vicon pour obtenir la position du quadrotor. Le MAST
dirigé par M.Vijay Kumar se spécialise dans la génération de trajectoires agressives
réalisables, ainsi que dans la coopération multiquadrotor. Leurs travaux ont fait I’objet d’une
multitude de publications et de vidéos ou plusieurs quadrotors effectuent des taches
complexes en équipe, tels que des vols en formation, des passages a travers obstacles ainsi
que de jouer dans un orchestre. Le controleur congu pour effectuer les travaux est un

contrdleur basé sur la géométrie différentielle.

1.2 Littérature portant sur les controleurs linéaires

La plupart des contrdleurs linéaires développés pour les quadrotors ainsi que pour les
hélicoptéres miniatures sont obtenus par la linéarisation d’un modéele simplifié. La
linéarisation est habituellement effectuée pour le point d’opération correspondant au vol

stationnaire.

Les controleurs les plus employés sont le contréleur PID (Kim H. et Shim D., 2003;
Bouabdallah et al.,2004; Sadeghzadeh, Ankit et al,2012), le contrdéleur LQR (Shin J,
Fujiwara et al., 2005; Orsag, Popopat et al, 2010) et le controleur H, (La Civita,
Papageorgiou et al., 2006).

La plupart des travaux obtiennent de bonnes performances soit une erreur d’environ +1°.

Cependant celles-ci se dégradent au fur et a mesure que I’on s’¢loigne du point d’opération.

1.3 Littérature portant sur les controleurs non linéaires

Plusieurs types de contréleurs non linéaires ont été utilisés dans la littérature pour contrdler
un appareil de type quadrotor. Nous présenterons ici quatre méthodologies de controle
nonlinéaires soit : le contrdle par mode glissant, la linéarisation au sens entrées-sorties, le

contrdle géométrique et le backstepping.
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1.3.1 Controéleur par mode glissant

Plusieurs auteurs ont réussi a développer un contréleur par mode glissant (« Sliding mode
control ») pour le quadrotor (Xu et Ozgiiner, 2006; Waslander, Hoffmann et al., 2005;
Sharifi, Mirzaei et al. 2010; Bouabdallah et al., 2007). Les auteurs utilisent, soit la
dynamique compléte du quadrotor ou optent pour un modele simplifié. Dans tous les cas
cependant, la présence de I’effet de commutation inhérente au contréleur par mode glissant
affecte la dynamique générale du quadrotor. La stratégie des différents auteurs est de
diminuer cet effet nuisible a I’implémentation du contrdleur en utilisant des variances de la

fonction signe, telles qu’une fonction de forme sigmoide ou une fonction de type saturation.

1.3.2 Linéarisation au sens entrées-sorties

Une linéarisation au sens entrées-sorties de la dynamique simplifiée du quadrotor est possible
si celle-ci est appliquée en deux boucles distinctes, I’une contrdlant I’attitude du quadrotor
tandis que la seconde contréle la position du quadrotor (Das, Subbarao et al. 2008; Zhou et
Zhang, 2010; Benallegue, Mokhtari et al. 2007). Celle-ci est ensuite combinée a un
contrdleur PID pour assurer la stabilité du systéme linéaris¢ ainsi que la stabilit¢ de la

dynamique interne.

1.3.3 Controle géométrique

Le contrdle géométrique se base sur la géométrie différentielle et la topologie pour concevoir
des contrdleurs. La dynamique du quadrotor est membre d’une famille de systémes nommée
groupe euclidien spécial noté SE(3). Cette propriété du systéme peut étre exploitée pour

concevoir un controleur non linéaire (Lee, Leok et al. 2011).
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Aussi, en choisissant judicieusement les entrées et les sorties du systéme on peut démontrer
que la dynamique du quadrotor est plate (« differentially flat »). Cette propriété permet un

changement de variable qui facilite la conception du contréleur (Mellinger et Kumar, 2011)°.

1.34 Backstepping

Le backstepping est une méthode bien adaptée pour la dynamique du quadrotor, car celle-ci
peut directement étre exprimée sous une forme permettant la conception de ce type de

controleur. Cette particularité rend le backstepping trés populaire dans la littérature.

Outre (Bouabdallah et Siegwart, 2007) qui utilisent un modé¢le simplifié pour concevoir un
controleur backstepping avec une action intégrale, la plupart des auteurs utilisent le modele
complet. (Madani et Benallegue, 2006, 2007), ont publié¢ une série d’articles ou la dynamique
du quadrotor est décomposée en trois sous-systémes interconnectés de telle sorte que le
contréleur développé est de type multientrées multisorties (Multiple Input Multiple Output -
MIMO). (Huang, Xian et al. 2010) utilisent la méme modélisation que (Madani et
Benallegue, 2006, 2007) pour concevoir un contréleur backstepping adaptatif. Le contrdleur
est congu sans connaitre la masse du quadrotor. (Colorado, Barrientos et al., 2010) proposent
quant a eux un contrdleur backstepping couplé a la théorie de Serret-Frenet pour améliorer le
rejet des perturbations. (Jian, Thomas et al., 2012) utilisent les quaternions unitaires pour

exprimer la dynamique du quadrotor et concevoir le contréleur backstepping.

L’ensemble des contrdleurs backstepping proposés dans la littérature fait face a la méme
problématique qui lui est inhérente. En effet, puisque la dynamique du quadrotor est
complexe, il existe toujours une étape ou la dérivation des contrdles virtuels devient
analytiquement trop complexe. Les principales solutions pour résoudre ce probléme sont soit

de calculer numériquement la dérivée (Madani et Benallegue, 2006), 1’estimer a I’aide d’un

> Le choix de Mellinger est de considérer comme entrées la poussée totale ainsi que les trois moments
principaux et comme sortie la position ainsi que le lacet du quadrotor.
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algorithme basé sur un mode glissant d’ordre 2 (Madani et Benallegue, 2006, 2007) ou

d’utiliser un filtre numérique (Jian, Thomas et al., 2012).

Cette revue de littérature nous a permis de présenter une grande variété de projets portant sur
les quadrotors ainsi que la majorité des techniques de controle utilisée pour asservir ce type
d’appareil. Celle-ci nous a également permis d’identifier la méthode de contréle choisie pour

ce mémoire : soit le backstepping.



CHAPITRE 2

MODELISATION DE LA DYNAMIQUE

Ce chapitre porte sur la modélisation mathématique de la dynamique du quadrotor en se
basant sur les équations de mouvement de Newton. Dans un premier temps, nous présentons
les reperes de référence nécessaires pour exprimer 1’orientation du quadrotor. Dans un
deuxieme temps nous donnons la définition de toutes les grandeurs physiques nécessaires a la
modélisation. Pour finir, nous identifions toutes les forces et les moments ayant un impact sur

le modéle du quadrotor.

2.1 Définition des repéres

Pour décrire la position et I’orientation du quadrotor, nous avons besoin de deux repéres. Le
premier est nommé le repere inertiel. Il s’agit d’un référentiel orthogonal fixe de type
galiléen, au sens que celui-ci n’accélére pas et ne tourne pas par rapport a un observateur
¢tant dans un repere inertiel. Ainsi, il s’agit d’un repére dans lequel les lois de Newton
s’appliquent (Arnol’d, 1978). Il est identifié par 1’indice I, soit F; = {0,,i;,j;, k;}. Une
convention typiquement utilisée en aéronautique est le repére North, East, Down (NED)°, tel
que I; pointe vers le nord géographique, j; pointe vers 1’est et k; pointe vers le centre de la
Terre. Nous considérerons ici que la surface de la Terre est plate’, donc i; et j, sont paralléles
au sol et k; est perpendiculaire au sol. Le repére inertiel est de type main droite, tel que
i; X j; = k;. La position de I’origine O; est arbitraire. Typiquement, celle-ci est choisie

comme étant la position initiale du quadrotor.

® Voir la norme iso : ISO 1151-2 :1985
7 Hypothése qui peut étre validée facilement compte tenu du faible déplacement du quadrotor dans nos
applications par rapport au rayon de la Terre.
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La définition d’un deuxiéme repére est nécessaire pour décrire I'orientation du quadrotor®.
Celui-ci est attaché au chassis du quadrotor et se déplace donc avec celui-ci. Il est dénommé
le repére du quadrotor. Celui-ci est identifié par I’indice b, soit F, = {0y, ip, jp, Kp}-
L’origine O, coincide avec le centre de gravité du quadrotor, i}, pointe vers 1’avant, j, pointe
vers le bras droit et k;, pointe vers le bas. Le repére du quadrotor est de type main droite,

telle que iy, X j, = k.

2.2 Décomposition de vecteur selon un repére

Un repére sert de base pour décomposer ou exprimer un vecteur. Les composantes du vecteur
sont définies a partir des vecteurs unitaires constituant le repére de référence. Un vecteur peut
donc avoir des composantes complétement différentes dépendamment du repere dans lequel
celui-ci est exprimé. Puisque la valeur d’un vecteur peut changer d’un repére a 1’autre, il est
important d’utiliser une notation rigoureuse. Nous identifions un vecteur exprimé dans un
repere a I’aide d’un exposant représentant le nom du repere. Par exemple, un vecteur u est
exprimé dans le repére inertiel comme u! = [ul u} u}]T ou dans le repére du quadrotor
comme u? = [u? ud ul]". 1l est important de constater que les composantes des deux
vecteurs ne sont habituellement pas égales (u’ # u®). Malgré cela, les deux vecteurs, u’ et

ub

, représentent la méme grandeur physique. Pour ne pas alourdir la notation, certains
vecteurs, €tant toujours exprimés par rapport au méme repere, ne seront pas notés avec un
exposant. Le lecteur peut alors se référer a la liste des symboles ou a la définition du vecteur

pour connaitre le repére dans lequel il est décomposé.

23 Définition du vecteur de position, de force et de moment

La position du quadrotor est définie par un vecteur allant de O; a O, et celui-ci est toujours
exprimé dans le repére inertiel. Ce vecteur est noté §n = [X¥ ¥ Z]T. La vitesse linéaire

exprimée dans le repére inertiel estnotée ) =[x y Z]T.

8 Cette notion est abordée a la section 2.4
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Figure 2.1 Repere Fj, et F;

En suivant les notations du domaine de I’aérospatial, la vitesse linéaire exprimée dans le

repére du quadrotor est notée, quantaelle, v=[u v w]’.

L’ensemble des forces et des moments appliqués au centre du quadrotor, exprimée dans le
repére du quadrotor, sont respectivement f = [fx f, fz]Tett=[T¢ To Ty]T. Le sens
positif des moments est défini par la régle de la main droite, aussi appelée « sens

. L, . 9
trigonometrique » .

2.4 Matrice de rotation

Une fagon d’exprimer 1’orientation d’un repére Fy par rapport a un repere F, est de
décomposer les vecteurs unitaires formant Fp par rapport a F4. La décomposition s’effectue
a I’aide d’une projection des vecteurs unitaires de Fp sur ceux de F, a I’aide d’un produit

scalaire. Puisque le produit scalaire est basé sur un cosinus, la matrice de rotation est parfois

? Lorsque ’axe de rotation pointe vers I’observateur, un moment positif autour de celui-ci est défini par une
rotation dans le sens antihoraire.
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appelée la matrice des cosinus de direction (Craig, 2005). En organisant les vecteurs

, . . 1
résultants comme formant les colonnes d’une matrice, on obtient'® :

=|ja'lg Jja'Js Ja'ks
ky-ip ky-jp ky-kg (2.1)

T1n Tz T3 ip-ip ig-jp ly- kg
RB = [7"21 T22 r23l

Il existe trois interprétations physiques de la matrice de rotation R4 (DeSantis, 2011; Craig,

2005; Spong, Hutchinson et Vidyasagar 2005; Murray, Li et Sastry, 1994)

. orientation de Fp par rapport a Fy;
. la rotation que F4 doit subir pour étre orienté comme Fp;
. la matrice qui permet de transformer un vecteur exprimé par rapport a Fg dans F,.

La derniére interprétation peut s’écrire mathématiquement ainsi :

u? = Rju® (2.2)
La rotation inverse est obtenue a partir de I’inverse de la matrice de rotation, telle que :

uP = RA™'uA = REuA (2.3)
Les matrices de rotation ont plusieurs caractéristiques intéressantes tel que :

. elles sont orthogonales. RRT =1 & RT = R™;

. det(R) = 1;

1" La base de décomposition des vecteurs unitaires (i, jakyigjp kg) est omise pour la clarté. La matrice Rg
peut-étre obtenue en décomposant ceux-ci soit par rapport a F4 ou Fy tant que la décomposition est cohérente
pour I’ensemble des vecteurs unitaires.
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. chaque colonne ou ligne est un vecteur unitaire;

. toutes les colonnes et toutes les lignes sont mutuellement orthogonales.

Toute matrice qui respecte ces propriétés est considérée comme étant une matrice de rotation
et fait partie d’un ensemble de matrices nommé « groupe spécial orthogonal », noté SO(n).
Dans notre cas, puisque nous travaillons dans R3, R € SO(3) (Bullo et Lewis, 2005; Spong,
Hutchinson et Vidyasagar 2005, Murray, Li et Sastry, 1994).

11 existe trois matrices décrivant les rotations élémentaires autour d’un seul axe de rotation.

Pour alléger la notation, nous noterons dans ce mémoire : c.y = cos(*), s¢) = sin() et

t(.) = tan(-).

1 O 0

Rx(¢) =10 Cp —Sp
0 sp Co
[ Co 0 Sp

R,0)=|0 1 0]
| —Sp 0 Co
-Clﬂ —Sw 0

Rz(lp) = Sw Cw 0
Lo 0 1 (2.4)

La combinaison de ces trois rotations permet d’obtenir la matrice de rotation R} pouvant
décrire I’orientation du quadrotor dans R3. Il existe 12 combinaisons de ces matrices pour
décrire une orientation. Dans le cadre de ce projet, nous utiliserons le standard utilisé¢ en

I . 11
aéronautique  tel que :

R, ($,6,%) = R,(Y)R,(6)R,(9) (2.5)

"' Voir la norme iso : ISO 1151-2 :1985
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CQCU) 5¢59C1p - C¢Slp C¢SQC¢ + S¢Slp
R £ Ré((l), 9,1/)) = |CoSy S¢pSoSy + CopCy CopSoSy — SpCy
—Sp S¢C9 C¢C9 (26)

Les trois angles, qui sont les parametres de la matrice R, sont appelés les angles d’Euler et
seront notés @ = [¢ 6 P]T. Ce triplet est utile, car ils ont un sens physique. En effet, ils

permettent d’exprimer 1’orientation du quadrotor dans I’espace.

Figure 2.2 Les angles d’Euler

o le roulis (¢p) représente une rotation du quadrotor autour de 1’axe iy;

. le tangage () représente une rotation du quadrotor autour de 1’axe jj;
. le lacet (1) représente une rotation du quadrotor autour de I’axe k.
2.5 Vitesse angulaire

Tout comme la vitesse linéaire, la vitesse angulaire est représentée par un vecteur.

Cependant, contrairement a la vitesse linéaire, la vitesse angulaire ne peut s’appliquer qu’a
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un repére'>. Tout comme D’orientation, la vitesse angulaire d’un repére est exprimée par
rapport a un repere de référence. La vitesse angulaire du repére Fp par rapport au repere F,
exprimée dans Fp est notée w5p. Celle-ci est reliée a la dérivée en fonction du temps de la
matrice de rotation liant 1’orientation des deux reperes tels que (Craig, 2005; Spong,

Hutchinson et. al, 2006; Murray, Li et.al 1994),

R5 = R5S(wjp) 2.7)

Ou S(w45) est la matrice antisymétrique de la vitesse angulaire du repére w4g exprimé dans
F4. Nous introduisons ici ’opérateur S(+) qui transforme un vecteur défini dans R™ en une
matrice antisymétrique membre de la famille des matrices antisymétriques notée so(n) telle
que pour tout vecteur A,B € R", S(A) B = A x B. Dans notre application, S(w45) €
s0(3).

Pour simplifier la notation, nous noterons la vitesse angulaire du quadrotor par rapport au
repére inertiel F, exprimé dans le repére du quadrotor F, par w 2 w? =[P q 7]7. Ainsi,

nous pouvons réécrire 1’équation (2.7), comme :

R = RS(w) (2.8)

2.6 Matrice de propagation des angles d’Euler

Maintenant que nous avons défini la vitesse angulaire et sa relation avec la dérivée par
rapport au temps de la matrice de rotation, il nous intéresse de connaitre la relation entre la
vitesse angulaire et la variation des parameétres de la matrice de rotation; c’est-a-dire avec la
variation des angles d’Euler. En effet, tel que nous le verrons dans le CHAPITRE 4 portant

sur la conception du contrdleur, I’état qui nous intéresse n’est pas la vitesse angulaire

12 En effet, un point dans I’espace effectuant une rotation n’a pas beaucoup de signification.
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exprimée dans le repere du quadrotor, mais bien la position angulaire du quadrotor ainsi que

sa variation dans le temps.

Tel que définis a la section 2.4, les angles d’Eul