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RESUME

Les multicopteres sont utilisés a toutes sortes de fins, mais limités par ce que permet la tech-
nologie actuelle. Il incombe alors de développer des solutions qui vont permettre de repousser
ces limites. Une des plus grandes limites a I’heure actuelle est le vent. Les drones sont souvent
appelés a opérer dans des milieux extérieurs, pour I'inspection de structures notamment. Leur
vulnérabilité face aux perturbations occasionnées par un environnement venteux en réduit
toutefois les performances et limite leur spectre d’utilisation. Dans cet optique, on présente
dans ce projet une solution pour améliorer la résistance d'un quadricopteére a ce type de
perturbations et ainsi rendre 1'utilisateur moins dépendant de son environnement lors de ses

activités.

L’approche suggérée vise a améliorer la résistance du quadricopteére au vent via une loi de
commande plus robuste. Pour ce faire, on établit d’abord les équations non linéaires caractéri-
sant la dynamique d’un quadricoptére dans le vent. A partir de ces équations, on peut établir
I'expression du modele d’état linéaire invariant dans le temps (Linear Time Invariant (LTT))

en fonction des valeurs d’équilibre du drone.

On synthétise ensuite une loi de commande efficace en maintien de position. On compare
alors deux techniques de synthese différentes ; la synthese Linear Quadratic Regulator (LQR)
et la synthese H, structurée. On conclut que la synthese H, structurée est plus appropriée,
puisqu’elle permet de traiter les problématiques de stabilité et de robustesse aux perturba-
tions directement lors de la synthese alors que la synthése LQR ne le permet pas. Elle a aussi

lavantage d’offrir plus de flexibilité au niveau de 'architecture de la loi de commande.

On étend finalement les performances de la synthese H., structurée, non seulement pour une
position d’équilibre en vol stationnaire, mais pour un ensemble de points d’équilibre. En gar-
dant la méme technique, on développe, pour chacun de ces points d’équilibre, le modele LTT
associé et on cherche a faire en sorte que les performances soient rencontrées pour chacun des
points. La dynamique du quadricoptere étant non linéaire, les modeles peuvent grandement

varier et il devient difficile de rencontrer les performances sur ’ensemble avec des gains fixes.

Pour pallier a ce probleme, on utilise un séquencement des gains de la loi de commande
(gain-scheduling). Les gains dépendent alors des variables d’état caractérisant I'attitude du
quadricoptere. En augmentant ainsi les degrés de liberté du contréleur, on arrive a imposer
de meilleures performances sur un ensemble plus grand de points d’équilibre. Un probleme
survient toutefois en utilisant cette technique. En effet, la fonction de séquencement introduit

une non linéarité dans la loi de commande qui prend la forme de termes de couplage cachés
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(TCC). 11 faut alors explicitement les considérer dans le modele linéarisé lors de la synthese
pour favoriser I'intégration de la loi de commande sur le systeme non linéaire et ainsi réduire

les instabilités.
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ABSTRACT

Multicopters are used for all kinds of purposes, but limited by what current technology
allows. New solutions must be developped in order to push these limits. One of the biggest
limitations at the moment is the wind. Drones are often called upon to operate in external
environments, particularly for the inspection of structures. However, their vulnerability to
disturbances caused by a windy environment reduces their performance and limits their
range of use. With this in mind, this project presents a solution to improve the resistance
of a quadricopter to this type of disturbance and thus make the user less dependent on his

environment during his activities.

The suggested approach aims to improve the wind resistance of the quadricopter’s through a
more robust control law. To do this, we first establish the non-linear equations characterizing
the dynamics of a quadricopter in the wind. From these equations, we can establish the
expression of the time-invariant linear state model (LTI) as a function of the equilibrium

values of the drone.

An effective control law is then synthesized to hold position. We compare two different
synthesis techniques ; the synthesis LQR and the structured synthesis H.,. We conclude
that the structured synthesis H, is more appropriate, since it allows to treat the problems of
stability and robustness to disturbances directly during the synthesis while the LQR synthesis
does not allow it. It also has the advantage of offering more flexibility in the architecture of

the control law.

Finally, the performance of the structured synthesis H, is extended, not only for hovering,
but for a set of equilibrium points. By keeping the same technique, we develop, for each of
these equilibrium points, the associated LTI model and we try to ensure that the performances
are met for each of the points. The dynamics of the quadricopter being non-linear, models
can vary greatly and it becomes difficult to meet the performance on the whole set with fixed

gains.

To overcome this problem, we use a scheduling of the control law gains. The gains depend
on the state variables characterizing the quadricopter’s attitude. By increasing the con-
troller’s degrees of freedom in this way, better performance can be imposed on a larger set
of equilibrium points. However, a problem arises when using this technique. Indeed, the
scheduling function introduces a non-linearity into the control law, which takes the form of
hidden coupling terms. They must then be explicitly considered in the linearized model dur-

ing synthesis to ensure the adequate integration of the control law on the non-linear system
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and thus reduce instabilities.
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CHAPITRE 1 INTRODUCTION

1.1 Contexte

Au cours de la derniere décennie, I'industrie des drones a connu une énorme expansion. Du
consommateur-amateur au chercheur chevronné, tout le monde y trouve son compte avec ces
engins mécaniques. Encore aujourd’hui, le spectre d’utilisation des drones ainsi que la clientele
ne cessent de s’accroitre. Comme le magasine scientifique Sciences & Vie le mentionnait dans
son édition de Mai 2014 : « US authorities estimate that more than ten thousand civil drones
will be flying the US sky by 2020 ». Cette statistique démontre clairement la croissance de
I'industrie ces derniéres années, ce qui a notamment déja permis a plusieurs compagnies de
fabrication de drones de se positionner comme chef de file mondial. La compagnie francaise

Parrot et son compétiteur chinois DJI en sont deux exemples.

Ces engins volants sans pilote prennent de nombreuses formes. Pour les drones de type mul-
ticoptéres, on peut en trouver a trois, quatre, six ou huit hélices, mais il en existe bien
d’autres moins conventionnels. A titre d’exemples, on peut mentionner les multicoptéres
équipés d’hélices a inclinaison variable qui permettent d’augmenter le nombre de degrés de
liberté commandables par rapport aux multicopteéres classiques, les tailsitters qui combinent
les avantages du vol d’avancement et du vol stationnaire, ’aile volante, et il en existe bien
d’autres encore. Comme il I’a été mentionné ci-dessus, la recherche et le développement ne
cessent de croitre dans ce domaine et il est fréquent de voir apparaitre de nouvelles configura-

tions sur le marché emportant avec elles un éventail de nouvelles perspectives d’applications.

Les drones les plus communs demeurent les multicopteres, en particulier les quadricopteres,
qui sont désormais omniprésents dans plusieurs secteurs : agriculture, divertissement, en-
vironnement, média, secours, sécurité et transport. Ainsi, les quadricopteres sont souvent
appelés a opérer en milieu extérieur pouvant présenter des perturbations de toutes sortes.
On compte parmi celles-ci la présence d’obstacles, la variation de luminosité qui influence
les images prises par une caméra, les interférences magnétiques qui perturbent les magné-
tometres, les distorsions atmosphériques, etc. Toutefois, la perturbation dominante demeure
la présence de vent. Il est donc primordial de développer une solution stable face a cette

perturbation.

Bien que les drones haut de gamme operent tres bien dans des milieux venteux, la majorité
de ceux disponibles sur le marché va voir ses performances diminuées avec I'augmentation de

la vitesse du vent. L’utilisation prédominante de controleurs PID sur les multicopteres bas de



gamme provoquent une vulnérabilité aux fortes rafales en raison de ’action proportionnelle
de la loi de commande. L’utilisateur devient ainsi directement dépendant des conditions
atmosphériques, souvent imprévisibles, ce qui provoque des soucis surtout logistiques au
niveau de la planification des activités. Pour contrer ces problemes, on propose dans ce
travail d’explorer une solution simple, a architecture fixe, facile d’'implantation et destinée a

améliorer les performances générales du drone en milieu venteux.

Ainsi, au lieu d’utiliser des approches telles que la commande modale ou la commande opti-
male pour synthétiser une loi de commande, la synthese H., structurée sera favorisée. Cette
approche issue de la théorie de la commande robuste se distingue des autres en rendant
possible I'imposition de contraintes tant au niveau de la robustesse que des performances dé-
sirées, et ce, directement dans le domaine fréquentiel. Ce type de commande a ’avantage de
montrer une amélioration en robustesse sur un large spectre de perturbations tout en main-
tenant de stricts criteres de performances, et ce, pour plusieurs scénarios de perturbations

différents tels qu'un vent constant ou des rafales de vent.

1.2 Objectifs de recherche

Ce projet s’inscrit dans 'amélioration des performances d’'un quadricoptere dans un envi-
ronnement venteux. L’objectif général consiste ainsi a concevoir un systeme de commande

robuste pour la commande en position d'un quadricoptere soumis a de grands vents.

A partir de cet objectif, il est possible d’établir les trois objectifs spécifiques suivants qui

permettent de préciser I'objectif général :

1. Etablir le modele dynamique du quadricoptére. Il est composé de la dynamique du

drone et de celle des forces et moments perturbateurs;

2. Synthétiser les lois de commande du multicoptere de facon a limiter I'influence des
perturbations sur le drone et valider par simulation leurs performances pour plusieurs

scénarios de perturbations;

3. Etendre les performances du controleur synthétisé pour ’ensemble de enveloppe de

vol.

1.3 Plan du mémoire

Le chapitre 2 présente un survol de la théorie utilisée pour la modélisation d’un corps solide,

ainsi que des travaux effectués dans le domaine de la commande de systémes dynamiques.

On aborde ensuite la modélisation du quadricoptere au chapitre 3. On y présente les équations



dynamiques qui en traduisent le mouvement. A partir de ces relations, on exprime le modele
d’état linéaire invariant dans le temps (LTI) en fonction des valeurs a ’équilibre des angles
de roulis ¢ et de tangage 6. Dans ce méme chapitre, on présente également la modélisation

des forces et des moments aérodynamiques subis par un quadricoptere en présence de vent.

Au chapitre 4, on cherche a commander le quadricoptére en position et en direction. Pour
ce faire, on utilise deux techniques de synthese de loi de commande, soit la synthese LQR
par retour d’état et la synthese H., structurée par retour de sortie. Les deux techniques
sont appliquées au modele LTI précédemment obtenu pour une position d’équilibre en vol

stationnaire. Les résultats des deux syntheses sont ensuite comparés.

Au chapitre 5, on reprend la technique de synthese H., structurée et on I’étend a ’ensemble
de I'enveloppe de vol via un séquencement des gains qui se traduit par une loi de commande
non linéaire fonction de variables endogenes du systeme. Afin de considérer la variation de
la dynamique proche de 1’équilibre provoquée par la non linéarité de la commande vis-a-vis
des variables endogenes, les termes de couplage cachés (TTC) sont considérés dans le modele
LTI. Cela permet d’éviter I'instabilité de la loi de commande lorsqu’implantée sur le systeme
non linéaire. Finalement, on termine au chapitre 6 par une conclusion qui résume le travail

présenté dans ce mémoire et propose des pistes d’améliorations possible.



CHAPITRE 2 REVUE DE LITTERATURE

Ce chapitre se veut un état de I'art sur la modélisation et la commande des drones. On y
présente d’abord les techniques de modélisation de la dynamique d’un multicoptere, ainsi
que les forces et les moments intervenant dans le contexte de la commande en position d’un
tel systeme. On poursuit en présentant différentes techniques de commande linéaire, plus
précisément, la synthese LQR et la synthese H,,. On termine en présentant la technique de

séquencement des gains et le probleme des termes de couplage cachés qui en découle.

2.1 Modélisation d’un multicoptére

2.1.1 Dynamique du corps solide

L’efficacité des techniques de commande classiques par opposition aux techniques de com-
mande sans modele est intrinsequement liée & une modélisation adéquate de la dynamique du
systeme. Il incombe alors de déterminer précisément les équations différentielles caractérisant
le mouvement du systeme. Lorsque 1'on parle d’équations du mouvement d’un corps rigide,
plusieurs approches sont envisageables dont :

e |'approche newtonienne ;

e la conservation de 1’énergie ;

e les équations de d’Alembert ;

e 'approche lagrangienne.

Parmi celles-ci, les plus utilisées demeurent les approches newtonienne et lagrangienne.

Newton a d’abord établi les bases de la dynamique du corps rigide en posant ses lois du
mouvement. Sa deuxieéme loi du mouvement en translation, et son corollaire en rotation
mieux connu comme la théorie du moment cinétique, permettent d’évaluer les six équations
scalaires décrivant le mouvement d’'un corps solide en trois dimensions (Greenwood, 2006).
Cette approche intuitive est surtout employée pour les systémes simples, puisqu’elle a le
désavantage de vite devenir laborieuse avec les systémes plus complexes, comme les systemes
multicorps. En effet, pour les systémes a plusieurs corps/membrures, cette méthode nécessite
une connaissance des forces de réaction au niveau des jonctions, ce qui n’est pas toujours aisé

& évaluer.

Une méthode qui pallie a ce probleme a été développée cent ans plus tard par Lagrange
sous la forme des équations d’Euler-Lagrange. Celles-ci sont une reformulation des lois de

Newton basée sur le principe de moindre action. Cette formulation permet de travailler



avec un systeme en tant qu’entité unique sans avoir a le démembrer pour en connaitre les
efforts internes. Ainsi, cette approche définie le Lagrangien comme la différence entre I’énergie
cinétique et I’énergie potentielle du systeme. Les équations du mouvement sont obtenues par
la dérivation de cette grandeur par rapport aux variables généralisées du systeme et leurs
dérivées (Greenwood, 2006). Cette méthode a l'avantage de travailler avec des grandeurs
scalaires, soit les énergies, et sa résolution peut étre faite en fonction de n’importe quel choix

de variables généralisées.

Pour la modélisation d’un multicoptere, les deux techniques sont valides : (Altug et al., 2002)
pour Iapproche newtonienne et (Bouabdallah et al., 2004; Raffo et al., 2010) pour 'approche

lagrangienne. Dans ce mémoire, les équations de Newton ont toutefois été favorisées.

2.1.2 Application au multicoptere

A des fins de commande, il est souvent essentiel de connaitre la position en coordonnées
cartésiennes et l'attitude du drone dans un repére dit inertiel. Ces variables ou leurs dérivées
n’interviennent cependant pas explicitement dans la forme de base des équations de Newton
telle qu’utilisées dans le présent travail. Celles-ci sont évaluées dans un repére propre au corps

solide et son orientation varie avec 'attitude du drone.

Pour relier I'expression des vitesses en translation dans ces deux repeéres, I’équation de na-
vigation est le plus souvent utilisée. Celle-ci est basée sur la définition des angles d’Euler
P = [gb 0 wr, soit trois rotations successives d’angle ¢, 6 et 1 autour de certains axes
particuliers de fagon a exprimer un vecteur initialement dans le repere propre au corps en un

vecteur inertiel comme Raffo et al. (2010).

Pour relier I'expression des vitesses angulaires dans ces deux reperes, trois approches basées
sur différentes représentations de la matrice de rotation sont envisageables. En fonction de
la représentation choisie, on trouve :

e |'équation cinématique d’Euler ;

e I’équation cinématique de Poisson ;

e |’équation cinématique du quaternion.
L’utilisation de I’équation cinématique d’Euler et de ’équation cinématique du quaternion
est prédominante dans la littérature. D’abord, I'utilisation de 1’équation cinématique d’Euler
est intuitive et facile. Basée sur la représentation de l'attitude par les angles d’Euler, elle
fait cependant apparaitre une singularité mathématique si 'angle 6 = +90°. Elle demeure
toutefois valide et largement utilisée pour la plupart des mutlicopteres ceuvrant dans un
domaine loin de ces points critiques (Raffo et al., 2010). Ensuite, 1’équation du quaternion

est également largement utilisée (Tayebi and McGilvray, 2004). Cette technique ne présente



pas de singularité et introduit seulement quatre équations différentielles (contrairement a
trois pour I'équation d’Euler), ce qui justifie son utilisation surtout pour des applications en

vol acrobatique ou pour des manceuvres agressives.

Jusqu’ici ont été présentées les différentes approches pour modéliser la dynamique d’un corps
libre a six degrés de liberté. Un multicoptere en vol est par contre soumis a des forces et des
moments dus aux actionneurs, aux effets inertiels, aux effets aérodynamiques, etc. Il s’agit
donc de déterminer et de quantifier le plus fidelement possible ces forces et ces moments

externes.

Notons d’abord les forces et les moments aérodynamiques générés par la rotation des hélices,
soit la poussée et la trainée induite. Il est possible d’exprimer ces forces et ces moments
en fonction de la vitesse de rotation pour une géométrie d’hélice donnée (McCormick, 1995;
Leishman, 2006). Cette relation dépend donc des coefficients de poussée (thrust) et de trainée
(drag) associés & cette géométrie. Ces parametres peuvent étre obtenus expérimentalement ;
on retrouve d’ailleurs sur le marché des bancs de tests destinés a cet effet. Il est sinon possible
de trouver en libre acces ces parametres en fonction des dimensions d’une hélice, par exemple,
la base de données (Brandt et al., 2005) issue des travaux de (Brandt and Selig, 2011) et
(Deters et al., 2014) pour lesquels des essais plus poussés ont été effectués en soufflerie pour
un large éventail d’hélices différentes. On note également 'effet d’autres moments comme les
moments gyroscopiques et les forces inertielles dues a la rotation des hélices (Meriam and
Kraige, 2012).

La réponse d’'un moteur a une commande n’est pas instantanée et dépend des différents
parametres du moteur, notamment l'inductance, la résistance, I'inertie et les frottements
(Bouabdallah et al., 2004). Il est donc pertinent d’inclure dans le modele du multicoptere
la dynamique des moteurs généralement définie par les équations des moteurs DC (Bolton,
2003). L’intérét d’'un tel modele apparait surtout pour les drones de grande envergure uti-
lisant des moteurs plus puissants. Pour ceux-ci, le temps de réponse devient plus long et
affecte considérablement la performance de la loi de commande. On peut alors considérer la
dynamique des moteurs lors de la synthese de la loi de commande et imposer des contraintes

fréquentielles supplémentaires.

2.2 Modélisation du vent

Pour un drone évoluant dans un environnement venteux, des forces aérodynamiques non

négligeables doivent étre considérées au niveau de la modélisation.

Généralement, on prend pour acquis un coefficient de trainée Cy constant peu importe 1'angle



d’incidence de la vitesse aérodynamique. Il en découle une force de trainée appliquée au centre
de masse (CM) du drone. L’hypothése d’un centre de pression confondu au centre de masse
donne un moment de force nul. Ainsi la force aérodynamique appliquée sur le drone est
modélisée par I'équation générale de la trainée D = qCy A avec q la pression dynamique, Cy

le coefficient de trainée et A la surface exposée (Anderson, 2010).

Certains modeles plus avancés permettent d’évaluer plus précisément et localement 'effet
de ce vent. Khan and Nahon (2015) proposent ainsi un modeéle qui permet de modéliser
I'interaction entre un vent oblique et une hélice en rotation. Il utilise la Blade FElement
Momentum Theory (BEMT) attribuable a Glauert (1935) qui représente une combinaison
de la Momentum Theory et de la Blade Element Theory de William Froude émises a la fin du
19¢ siecle. Il s’agit d'une méthode numérique qui itere sur la valeur des parametres inconnus

jusqu’a 'obtention d’un modele satisfaisant les deux théories.

Cette modélisation s’avere utile pour reproduire de facon réaliste I'interaction entre le drone
et un vent en simulation. Elle est toutefois inefficace telle que présentée au niveau de la
synthese de loi de commande avec les techniques classiques. En effet, il s’agit d’une résolution

numérique pour laquelle il n’y a pas de solution analytique.

De plus, le vent n’est pas une quantité stable. En effet pour une vitesse du vent nominale, la
valeur réelle de la vitesse du vent oscille. La modélisation la plus acceptée de cette oscillation

est celle développée par Dryden (Dod, 1997).

2.3 Lois de commande

Afin de pouvoir commander ’état du multicoptere, on cherche a trouver une loi de commande
qui en assure la stabilité en boucle fermée. Les solutions les plus populaires pour atteindre
cet objectif sont I'utilisation de controleurs proportionnel, intégral, dérivé (PID). Ainsi, par
bouclages successifs, on arrive, en choisissant judicieusement la valeur des gains des différentes

boucles, a assurer cette stabilité.

Il existe plusieurs méthodes de synthese qui permettent d’évaluer ces valeurs de fagon a, non
seulement assurer la stabilité, mais a garantir un certain niveau de performance du systeme.

On en présente quelques unes a la section suivante.

2.3.1 Meéthodes de synthese

Parmi les techniques de synthese de loi de commande les plus connues, on compte la com-

mande LQR (Anderson, 2010) et le placement de poles ou de structures propres (Liu and



Patton, 1998). Ces deux techniques de commande linéaire sont largement utilisées dans 1'in-

dustrie notamment en raison de leur facilité d’utilisation et d’implantation.

La commande LQR se veut une application de la théorie de la commande optimale aux
systemes (LTI). Celle-ci permet de trouver une solution par retour d’état minimisant un
certain critere quadratique qui pondere les états et la commande. La synthese LQR consiste
en la résolution d’une équation de Riccati. Cette derniére peut étre résolue efficacement de
maniére numérique (Bouabdallah et al., 2004). La théorie de la commande LQR peut aussi
étre étendue a une commande par retour de sortie. Contrairement au retour d’état, il s’agit
pour le retour de sortie de trouver une solution qui rencontre trois conditions nécessaires pour
satisfaire le critere d’optimalité. Un tel probleme n’est cependant pas aussi simple a résoudre
et passe par un processus itératif. Différentes approches on été développées pour arriver a
résoudre ce probléeme comme les algorithmes d’optimisation décrits dans (Nelder and Mead,
1965; Moerder and Calise, 1985; Davidon, 1991).

Les techniques de synthese classique comme la commande LQR ont le désavantage de n’étre
applicables qu’aux systémes linéaires. Quand on parle de drones, la dynamique traduisant
leur mouvement est hautement non linéaire. La synthese demeure toutefois possible sur une
linéarisation du systeme autour d’un point d’équilibre. On peut alors considérer que pres
de ce point, le systeme non linéaire a un comportement s’approchant du systéme linéarisé.

Celui-ci peut cependant devenir imprévisible ou méme instable quand le drone s’en éloigne.

Dans cette optique, il existe différentes techniques de commande non linéaire qui attaquent
directement le probleme sur ’ensemble de la plage d’opération du systeme. On pense entre
autres au sliding mode control (L’ Afflitto et al., 2018; Lee et al., 2009), ou au backstepping (Lee
et al., 2010; Bouabdallah and Siegwart, 2007; Azinheira and Moutinho, 2008). Ces techniques
dont la stabilité est basée sur une analyse du modeéle ont par contre le désavantage de ne
pas pouvoir garantir la robustesse face aux incertitudes paramétriques et aux perturbations;

celles-ci ne peuvent pas toujours étre modélisées précisément.

En ce qui a trait au probleme de robustesse d'un drone face au vent, ces méthodes ne sont pas
véritablement adaptées. L’approche générale pour contourner cette lacune vise a ajouter un
terme de compensation dans la loi de commande (Waslander and Wang, 2009; Mokhtari and
Benallegue, 2004). Ainsi, faute de modele, on peut estimer a I’aide d’un observateur l'effet de
la perturbation sur le drone. L’obtention d’une estimation décente du vent n’est cependant
pas triviale, d’ou l'intérét de la commande robuste qui, elle, attaque la problématique de la

robustesse sans avoir a changer I'architecture de la loi de commande.

Dans (Tran et al., 2015), Iauteur attaque le probleme de robustesse au vent sans utiliser un

terme de compensation. Il utilise la technique de synthese LQR en pondérant fortement la



position et 'erreur en position de facon a maintenir un vol stationnaire malgré la présence
de vent. Il présente ensuite les performances en simulation de la loi de commande synthétisée
dans un environnement venteux en la comparant avec une loi de commande nominale PID.
Il est a noter que d’autres articles abordant aussi spécifiquement cette problématique n’ont

pas été trouvés.

2.3.2 Commande robuste

La commande robuste prend racine avec les travaux de Zames (1981) pour la syntheése H,
suivi des travaux de Doyle (1982) pour la u-synthese et correspond & une approche applicable
aux systemes linéaires basée sur une analyse fréquentielle de la sensibilité des états vis-
a-vis des incertitudes. Elle permet ainsi d’imposer des contraintes sous forme de gabarits
fréquentiels entre certaines entrées et certaines sorties du systeme. Les résultats d’une telle
synthese se résument en I'obtention d’une loi de commande sous forme de modele d’état dont
I'ordre peut étre aussi grand que 'ordre du systéme additionné des filtres de performance.

Pour les systemes d’ordre élevé, cela peut représenter un défi d’'implantation considérable.

La synthese H,, structurée (Gahinet and Apkarian, 2011) se veut une amélioration de la
synthese H, classique en permettant d’imposer une structure a prior: a la loi de commande
et ainsi garder minimal 'ordre du controleur. Elle permet aussi d’imposer des contraintes,
outre les gabarits fréquentiels, comme une restriction sur le placement des pdles ou des
marges de gain et de phase minimales. Cette technique a déja su montrer son efficacité
sur des applications comme la commande d’un avion (Lhachemi et al., 2014), la commande

d’engins spatiaux (Dubanchet et al., 2015) et la commande de multicopteres (Nguyen et al.,

2017).

Parmi les outils de synthése robuste disponibles dans le Robust Control Toolbox de MATLAB®,
on trouve la fonction systune qui est une implantation de la syntheése Ho, structurée. Elle
utilise les algorithmes d’optimisation non lisse décrits dans (Apkarian and Noll, 2006, 2007)
et 'algorithme de Bruinsma and Steinbuch (1990) pour calculer la norme H.. Les possibilités

de la fonction systune sont, elles, décrites dans (Apkarian et al., 2014, 2015)

L’avantage de la syntheése H., structurée est la possibilité d’attaquer le probleme directe-
ment dans le domaine fréquentiel comme Nguyen et al. (2017). Cette méthode peut prendre
en compte différents types de contraintes qui sont fixées a priori, des contraintes qui ne
pourraient pas étre traitées autrement aussi aisément. Dans le contexte de la commande
d’un drone évoluant dans un environnement venteux, cette technique est fort avantageuse.
En effet, on connait le comportement fréquentiel du vent, mais en modéliser précisément la

dynamique est plus difficile.
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2.4 Séquencement des gains

Pour étendre la stabilité et les performances du drone, non seulement autour d’un point
d’opération unique, mais sur toute son enveloppe de vol, une approche par séquencement de
gains peut étre utilisée (Lawrence and Rugh, 1995; Rugh and Shamma, 2000). Celle-ci consiste
en la synthese d’un ensemble de lois de commande associé a un ensemble de points d’équilibre.
Il est alors possible d’évaluer une loi de commande en fonction du point d’opération par
interpolation des gains synthétisés a priori (Rugh and Shamma, 2000; Leith and Leithead,
2000). On note l'application d’une telle technique a la commande en tangage d’un missile
(Nichols et al., 1993). Cette technique n’offre par contre aucune garantie quant a la stabilité
du bouclage entre deux points d’opération. C’est pour cette raison qu’il est nécessaire d’en
valider la stabilité a posteriori expérimentalement (Shamma and Athans, 1992). (Lawrence
and Rugh, 1990) et (Shamma and Athans, 1991) arrivent a prouver la stabilité entre les
points d’opération pour certains systémes, mais cette stabilité n’est toutefois assurée que

pour des variations suffisamment lentes du point d’opération.

Comme on vient de le mentionner, la stabilité n’est pas nécessairement garantie entre deux
points de synthese (Stilwell and Rugh, 2000) et I’évolution des gains peut également présenter
des discontinuités. Aussi, pour la commande de systeme d’ordre plus élevé, considérant que les
gains sont obtenus par interpolation dans des tables de référence, le calcul peut vite devenir

lourd et présenter des problemes d’implantation.

Pour palier a ces problemes, des solutions ont été développées pour fixer a priori la structure
de la fonction de séquencement des gains (Lhachemi et al., 2017). En choisissant judicieu-
sement les parameétres de cette fonction, il est possible de grandement simplifier la loi de
commande a une simple équation non linéaire plutot que d’avoir a interpoler entre des ma-

trices.

2.5 Termes de couplage cachés

Bien que le Robust Control Toolbox de MATLAB® fournisse une solution sous la forme de la
fonction tunableSurface pour évaluer les matrices de gains en fonction d'un séquencement
fixé a priori, un probleme demeure quand on ’applique pour une architecture de commande
non linéaire fonction de variables endogenes au systeme. Cette méthode ne considere pas les
termes différentiels issus de la linéarisation de la loi de commande par rapport aux variables
endogenes ; ce sont les termes de couplage cachés (TCC). En effet, la linéarisation du modele
en boucle fermée fait apparaitre ces termes parasites qui modifient alors les propriétés locales

obtenues lors de la synthese initiale du contréleur. Une telle différence mene a une perte
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d’efficacité et possiblement a l'instabilité quand la loi de commande est implantée sur le

systeme non linéaire (Rugh and Shamma (2000)).

Plusieurs techniques peuvent étre employées pour considérer ces TCC. On recense deux types
d’approches pour gérer leurs effets. La premiere est de ne considérer les TCC qu’a posteriori.
Ainsi, le dynamical gain-scheduling se veut une relaxation du critere sur la variation des
variables de séquencement permettant ainsi 'interpolation des gains pour une variation ra-
pide de la dynamique (Yang et al., 2010, 2015). Il est également possible de considérer les
TCC directement lors de la synthese de la loi de commande. En choisissant judicieusement
I’architecture de commande, on peut faire en sorte d’éviter 'apparition de ces termes différen-
tiels (Lawrence and Rugh, 1995; Rugh and Shamma, 2000; Lawrence, 2001). Ces techniques
reposent sur la résolution d’'un systéme d’équations aux dérivées partielles qui a cependant
I'effet d’ajouter de fortes contraintes sur I'architecture de commande ou le choix des fonctions
de séquencement. Le deuxieme type d’approches consiste en une implantation générique qui
évite 'apparition des TCC ce qui permet 'utilisation des techniques de synthese classiques.

11 s’agit du velocity-based algorithm (Kaminer et al., 1995).

Comme dans Lhachemi et al. (2016a,b, 2017), il est possible de créer un modele linéaire qui
reproduit fidelement la dynamique linéarisée du systeme non linéaire en boucle fermée en
considérant explicitement les TCC. Il est ensuite possible d’appliquer les techniques de com-
mande de la méme fagon que pour n’importe quel autre systeme linéaire. Ainsi, on considere

I'effet de la variation de la dynamique directement au niveau de la synthese.

2.6 Conclusion de la revue de littérature

Le spectre toujours grandissant de possibilités qu’offrent les multicopteres ne vient pas sans
une évolution conjointe de la technologie qui s’y rattache, celle-ci leur permettant d’étre
toujours plus performants, plus versatiles et plus efficaces. Dans cet optique, on cherche
dans ce mémoire a appliquer les récentes avancées dans le domaine de la commande a un

quadricoptere et d’en approfondir les enjeux.
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CHAPITRE 3 MODELISATION

Dans ce chapitre sont présentées les équations décrivant la dynamique d’un quadricoptére. On
y présente également la définition d’un point d’équilibre et la linéarisation du systeme autour
de celui-ci de fagon a obtenir une représentation par modele d’état LTI. Cette représentation

est utilisée dans les chapitres subséquents pour la synthese des lois de commande.

3.1 Modele dynamique du multicoptere

Deux référentiels sont utilisés pour décrire le mouvement du multicoptere, soit le repere
inertiel F; = {O;,X;,¥:,2;} et le repere objet F, = {Oy, Xy, ¥, 2}, ou O; est situé au point
de référence local et O, au CM du multicoptere que 'on considére confondu avec le centre
de gravité. Ces reperes respectent pour le premier la convention Norht West Up (NWU) et
le second la convention Front Left Up (FLU) comme illustré dans la figure 3.1. Les équations
cinématiques de navigation et d’Euler permettent d’établir une relation entre les deux reperes.
Les équations dynamiques du multicoptere sont présentées subséquemment. Les notations des

vecteurs sont définies dans la Nomenclature de ce mémoire.

3.1.1 Equations cinématiques

Pour relier un repére cartésien quelconque a un second repere, on effectue trois rotations
successives d’angle ¥, 0 et ¢ (les angles d’Euler) respectivement selon les axes z, y et x de

repéeres intermédiaires tel que présentés dans cette section.

Dans ce mémoire, on utilise cette définition pour passer du repere inertiel F; vers le repere
objet F,. Ainsi, une premiere rotation d’angle v est effectuée selon 'axe z; en utilisant
la matrice de rotation R, (1). Une seconde rotation est effectuée selon 1'axe y; du repere
intermédiaire F; avec la matrice de rotation Ry, (6), puis une troisieme selon l'axe x, du
repére intermédiaire Fy avec la matrice de rotation Ry,(¢). Ce qui nous donne les trois

matrices de rotation :

Cy Sqp 0 Cg 0 —Sg 1 0 0
R, (w) =|=sy ¢y 0 ) Ry, (8) =10 1 0 ) R, (w) =10 ¢y sy
0 0 1 so 0 ¢ 0 —sy ¢y
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On obtient ainsi la matrice de rotation d’Euler (matrice des cosinus directeur (MCD))

E = Ry, (¢) Ry, (0) Ry, (1))

CoCy CoSy —8S
E = S¢SeCy — CpSyy  S¢pSeSy + CypCy  S¢pCh (31)
CySeCy T SeSy  CpSeSy — SpCy CpCoh
ol c, :=cosx et s, :=sinz.

En se basant sur cette définition, on peut exprimer un vecteur quelconque v initialement

dans le repére inertiel dans le repere object, et vice versa :
vVi=Evietvi=E"V’

en rappelant que E7' = ET| car les matrices de rotation sont orthogonales.

L’équation cinématique de navigation permet ainsi d’exprimer la dérivée de la position du

CM dans F;, p,, /i = {x y z] , en fonction de son expression dans Fy, v /i = {u v w} :

De fagon similaire, I’équation cinématique d’Euler permet quant a elle d’exprimer la dérivée

: .. T
des angles d’Euler ® = {qﬁ 0 z/;} en fonction du vecteur vitesse de rotation de JF;, par
T

rapport a JF;, wé’/i = [p q r] , exprimé dans Fj, :
® = Huwy), (3.3)

avec
1 S¢t9 C¢t9

H=10 ¢, —sp
0 S¢/C@ C¢/C9

ou t, :=tanzx

3.1.2 Equations de forces

On considere le quadricoptere comme un corps rigide. On peut donc négliger les déformations
et traiter le drone comme une seule entité. Les équations de Newton permettent alors de
décrire la dynamique du quadricoptere en translation par une somme des forces, et en rotation

par une somme des moments. Ainsi, 'application de la deuxiéme loi de Newton permet de
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relier la force totale appliquée au drone a son accélération linéaire a et sa masse m :

F=ma

Dans le cas du quadricoptere que 1’on peut considérer comme un corps rigide, l'accélération
linéaire (de fagon équivalente, celle du CM) est donnée par la dérivée de la vitesse par rapport
au repere inertiel (repére fixe) :
a = Zch/z

L’accélération peut aussi étre exprimée par rapport a la vitesse linéaire dérivée par rapport
a Jyp; il est alors nécessaire de considérer la formule de Coriolis qui relie les dérivées dans
différents reperes grace a la vitesse de rotation instantanée wy);. Celle-ci peut alors étre
exprimée comme :

b
a = Vem/i + Wy/i X Vem/i

Cela permet donc de poser I'équation de la force projetée dans F;

cem/i

-
ou F’ = |F, F, F,| représente la force totale agissant sur le drone en Oy et correspond

a la somme des forces gravitationnelle Fg, de poussée aérodynamique F?, et aérodynamique
b .
F. :
b b b b
FP=F, +F/ +F,

La définition de ces forces est donnée subséquemment. Comme pour la vitesse linéaire, on

peut exprimer la force gravitationnelle dans F; avec :
Fl=mBEg ., g=[00 —gl
y=mEg ., g=[00 —g

ou go est I'accélération gravitationnelle.

Selon Leishman (2006), on peut modéliser les forces de poussées en fonction de &y, la constante

de poussée des hélices, et w;, la vitesse de rotation de I'hélice i. Son expression est alors :
b N b b T
F/=Y"F,, . Fl,=[0 0 ko?|
i=1

On définit la force aérodynamique comme la résultante de la trainée générée par le corps du

quadricoptere Fl(’img, et des forces générées par l'interaction entre le vent et la rotation des
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hélices F?

orop- Ces dernieres sont décrites plus en détail a la section 3.2.2.

F)=F +F!

prop drag

La trainée, quant a elle, est donnée par I’équation générale (Anderson, 2010) en fonction de

la vitesse aérodynamique v, de norme V, = ||v,]|2 :
b b 1 A
deg = kq Va V;l,e ) ko = 5,00 C'd

ou les constantes pg, la masse volumique de I'air au niveau de la mer (NLM), Cy, le coefficient
de trainée aérodynamique et A, l'aire effective peuvent étre regroupées en une constante k,
que 'on nomme la constante de trainée. Les valeurs Cy et A sont fonction de la géométrie

du quadricoptere. On note :

_ T b b
Vo = |Ua Ug Wq =Vy ch/z'

la vitesse du drone par rapport a la masse d’air et
-

la vitesse du vent dans F;. Cette derniere est définie a la Section 3.2.1.

Il existe plusieurs méthodes pour évaluer expérimentalement ou théoriquement ces para-
metres. On choisit ici d’utiliser les résultats de Tran (2015) obtenus expérimentalement
pour le drone Pelican de AscTec (2017). Les résultats ont été grossierement validés avec
une analyse par éléments finis sur le modele de conception assistée par ordinateur (CAO) de
de Athayde Guimaraes (2014) effectuée a 'aide du logiciel Solidworks 2017.

3.1.3 Equations de moments

A partir de la deuxiéme loi de Newton, on déduit le théoréme du moment cinétique qui,
projeté dans F, permet de relier le moment total appliqué au CM du drone MP?, en fonction

de l'accélération angulaire de ce dernier :
M’ =T "Gy, + wp)y x Dy, (3.5)

-
avec M? = [Mx M, MZ} et I = diag (I,z, Iy, I..) le tenseur d’inertie du corps dans F.

Ce dernier est considéré comme une matrice diagonale en raison de la double symétrie du
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quadricoptere selon les plans x, — z, et y;, — 2. Le vecteur M? est donné par :
M’ = M; + M, + M? + M + M},

ott M? représente le moment dii aux forces de poussée F¢. et au bras de levier [, MZ le moment
di a la trainée des hélices, M;’ le moment résultant des moments inertiels des pieces rotatives
des moteurs, Mg le moment dii aux effets gyroscopique et M? la résultante des moments

aérodynamiques générés par le vent. La définition de ces moments est donnée subséquemment.

Le couple de réaction di aux forces de poussée correspond aux moments de forces générés

par la poussée Fy; et la position r? de chaque hélice :

A {
Mb _ Z rb > Fb b b b b| — 0 0
t = i ti rp Iy Iy Iyl =
i=1 L

P

ou les grandeurs [ et h, sont illustrées a la figure 3.1.

Selon (Leishman, 2006), on peut modéliser le moment induit di la trainée des hélices en
fonction de kg, la constante de trainée des hélices et w;, la vitesse de rotation de I'hélice <.

Son expression est alors :
Mb = E Tb Tb =10 0 —sk w?
i ’ 4 Si Rq W;

ou s; désigne le sens de rotation de 1’hélice ¢ par rapport a l’axe z, i.e., +1 pour une rotation

antihoraire ou —1 pour une rotation horaire.

Le moment inertiel qui s’oppose a la rotation des pieces des moteurs (rotor, arbre et hélice

d’inertie totale J,,) et des hélices est donné par :

Le moment gyroscopique qui s’oppose a la variation de ’axe de rotation d’un corps est donné

par :

4
MZ = Z; a‘f X wg/i ; 0'? = [0 0 s; mel}T
P

Enfin, le moment aérodynamicque M? sera réduit au moment Mgmp généré par l'interaction

entre le vent et la rotation des hélices, soit M? = Mgmp. Ce dernier est décrit plus en détail
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a la Section 3.2.2.

3.1.4 Dynamique des moteurs

Une modélisation possible de la dynamique de chacun des moteurs j € {1,2,3,4} est obtenue

de (Bolton, 2003) en utilisant les équations électrique et mécanique suivantes :

di;
Lﬁ = V} —l{iew]' —RZJ

o 2 (3.6)
= kmi; — bpw; — kqw;

ou L désigne l'inductance, k. la constante de force électromagnétique, R la résistance, k,,
la constante de moment des moteurs, et b, la constante de frottement visqueux. Les états
1; et w; sont respectivement le courant du circuit et la vitesse de rotation du moteur j. La

commande envoyée au moteur j correspond au voltage V;.

3.2 Modéle de vent

Cette section présente la modélisation des forces et des moments aérodynamiques F® et M?
causés par le déplacement du quadricoptere dans une masse d’air de masse volumique pg et de
la présence de vent. Ces deux phénomenes sont considérés comme des entrées perturbatrices.
Les résultats obtenus dans cette section servent a reproduire un environnement de vent
réaliste lors des simulations. Cet objectif est atteint en deux étapes : la premiere consiste en
la génération d’'un vecteur vitesse variant de fagon aléatoire autour de conditions nominales et
la seconde consiste en la traduction des vitesses aérodynamiques percues par le quadricoptere

en forces et moments perturbateurs.

3.2.1 Génération du vent

Le modele de vent de Dryden est utilisé pour générer une représentation réaliste de la vitesse
du vent. Le comportement du vent est caractérisé par une variation aléatoire de la vitesse

)

autour d’une vitesse nominale. Il s’agit donc de déterminer la composante aléatoire v

w,rand
associée a une vitesse nominale du vent v, . de fagon a former le vecteur vent v, exprimé
dans F; :
VZ _ Vi 4 VZ
w — Yw,nom w,rand
T (3.7)

T
= Uy Uy ww} + [uw Uy Wy
w,nom w,rand

Ce modele est principalement constitué d’un filtre ayant pour entrée un bruit blanc gaussien
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(White Gaussian Noise (WGN)) de fagon a générer un bruit coloré pour les trois composantes
de v,, (Tran, 2015). On utilise finalement la matrice d’Euler telle que définie par (3.1) afin
d’exprimer le vecteur v,, dans F :

b _ Rt
v, =Ev,

3.2.2 Forces et moments aérodynamiques

On cherche ici & quantifier les forces F® et les moments M® ressentis par le drone soumis
a un vent v’. La méthode présentée dans cette section permet d’obtenir les forces et les
moments induits par I’écoulement d’air agissant sur les hélices. Ces forces sont fonction de
la vitesse aérodynamique v? du drone et de la vitesse de rotation des hélices w;. La vitesse

aérodynamique ainsi obtenue représente la vitesse de I’écoulement pergu par le drone.

Afin de pouvoir appliquer la méthode pour chacune des hélices, on utilise la vitesse aérody-

namique projetée dans le repere hélice F,; = {O,, X5, Ypj» Zp;} (Fig. 3.1) :

vh =Ty vb (3.8)
avec
0 0 1
T, =10 —1 0
1 0 0

T
P — p P P
et v = {ua vy wa} .

Interaction vent/hélice

La méthode utilisée pour calculer les forces et les moments additionnels issus de l'interaction
entre un vent oblique et les hélices en rotation est basée sur la BEMT. Pour plus de détails,
on peut se référer a (Khan and Nahon, 2015). La résolution peut par contre s’avérer longue
et lourde mathématiquement. Des tables de références sont donc générées a priori pour des
vitesses du vent et de rotation des hélices données. En procédant ainsi, on diminue le temps
de simulation. En effet, pour une vitesse du vent et une vitesse de rotation des hélices, il ne
suffit alors que d’interpoler dans les tables pour trouver les forces et les moments résultants.
Il est important de noter qu’on consideére ici une rotation antihoraire des hélices (positive
selon x,, ;), les forces et les moments dans le cas d’une rotation horaire peuvent étre obtenus

a partir des mémes résultats.

La géométrie des hélices n’est pas constante et varie radialement. Cette variation de géométrie
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a une influence concrete sur la force et le moment résultant ; il est donc nécessaire d’en tenir
compte. Pour se faire, on discrétise les parametres de cette géométrie en fonction de la
distance radiale (r) par rapport a O, ; faute d’en avoir 'expression analytique. On reprend
donc la technique utilisée par Khan and Nahon (2013) pour le méme modele d’hélice, Electrifly

Powerflow 10x4.5, ce qui permet d’obtenir les parametres discrétisés suivants :

r = {5,20,40, 60,80, 100, 127} (mm)
c = {12.37,16.23,22.85, 28.22, 28.90, 26.31, 13.07} (mm)

¥ = {25,26.5,21.89,14.39,9.8,4.75,6.59} (°) (3.9)
ap = {0,0,9.66,8.7,7.4,10.7,8.4} (°)
N =2

avec la distance radiale r, la corde ¢, 'angle de tangage ¢, ’angle d’attaque de portance nulle

ap et le nombre de pales de I’hélice N. La méthode de mesure de la géométrie est illustrée a

la figure 3.2.

dTE]7

Reference line
(a) Coupes de I'hélice (gauche) vue de coupe (b) Mesure de la ligne de corde (c¢) et de I'angle
(droite) de tangage (# dans 'image ou ¢ dans ce
mémoire) selon les distances de référence du
bord d’attaque (drg) et du bord de fuite (drg).

Figure 3.2 Méthode de mesure de la géométrie des hélices (Khan and Nahon, 2013).

En supposant que le profil des pales n’a pas d’effet considérable sur les forces et les moments
aérodynamiques, on utilise la théorie des plaques planes et les simplifications qui en découlent.
Ainsi, la pente du coefficient aérodynamique de portance selon l'angle d’attaque « et le

coefficient de trainée sont constants et valent : Cj, = 27 et Cp, = 0.02.

La méthode est utilisée pour générer des tables de référence des forces et des moments

résultants pour différentes vitesses de vent v2 et différentes vitesses de rotation des moteurs
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w; dans les intervalles suivants :

w; = [0,8600] (RPM)
v = —ul = [-12,12] (m/s)

L= [0.20] (m/s)

Comme on peut le voir, seulement deux composantes de la vitesse aérodynamique sont utili-

= |[{oP wP
v = o7 wt]

sées, soit la vitesse perpendiculaire au plan de I’hélice (v,) et la vitesse dans le plan de I'hélice

(vy,). Ces vitesses sont représentées en noir dans la figure 3.3.

A des fins de simplicité, on définit un nouveau repere Fopr = {Oy, Xor, Yar, Zor } 011 Oy coincide
, . , , . o

avec O,, 'axe x,/ coincide avec I'axe x,,, 'axe y, est orienté dans la direction de la composante

vy, de I’écoulement et I'axe z, complete la base directe tel que présenté a la figure 3.3.

Figure 3.3 Définition du repere F,/

La vitesse 2D résultante de I’écoulement percu par 1’hélice est donnée par :
T 2
vV, = [(vm + Vi) (wjr+ vyz,l)} eR

ol v;, représente la vitesse axiale induite et vy, | correspond a la composante de I’écoulement
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perpendiculaire a la pale de I'hélice. L’amplitude de v, est donnée par :
vr = [[vell2

et son angle par rapport au plan de I’hélice par :

(%% + Viq
p = arctan | ———
WiT 4 Vyz 1

. T
ou ¢ € {—2
rotation avec ’écoulement :

T
,2}. La vitesse vy, | est fonction de I'angle ¥ que fait la pale de I'hélice en

Vyz | = Uy, Sin W,

La vitesse axiale induite est définie par :

15
Vig = Vig,0 (1 + 3—; tan <>2<> }; cos \If>

avec

v
Y = arctan | —2—
(% + Via,0

ou R, est la distance extréme de la pale par rapport au centre de I’hélice alors que la vi-
tesse axiale induite a la base de I'hélice v;, o reste indéterminée pour le moment. On définit
également I'angle d’attaque efficace oy qui correspond a l’angle de I’écoulement pergu par
I’hélice :

e =0 —ap — ¢

En supposant un effet négligeable du profil de I’hélice, on peut alors utiliser la théorie des
plaques planes pour définir I’expression des coefficients aérodynamiques en fonctions de o
(Hoerner and Borst, 1975; Lindenburg, 2000). Ainsi, pour un angle d’attaque efficace entre
-10° et 13° les coefficients aérodynamiques de portance Cj, trainée Cy et moment C), sont

définis comme suit :

Cr = Clatey
Cy = Cpsin(aeg) + Cy cos(aeg) (3.10)
2
C = —C, [0.25 0175 <1 - O‘eﬁ)]
T

ot les coefficients normal C,, et tangentiel C; sont :
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O+ Cysinaggy)
B cos(ep)

Cr = Cypcos(ae)

Ch

Aux limites de 'intervalle [—10, 13}0, on considere que ’écoulement commence a décrocher.
Entre 20° et 160°, on considere que 1’écoulement a completement décroché. Dans ce dernier

intervalle, les coefficients aérodynamiques sont définis comme suit :

C) = Cy, cos(aep) — Cysin(oey)
Cy = Cysin(aeg) + Cy cos(aep) (3.11)
Gn:—QJQ%—OJ%(l—QaW”

™

ot les coefficients normal C,, et tangentiel C; sont :

Cy = 0.5Cyp cos(ap)

sin(aep)
C,=C
“90.56 + 0.44 sin(aey)

Remarque : Entre les deux plages, ’écoulement est partiellement décroché et les valeurs des
coefficients Cy, Cy et C,, sont obtenues en interpolant les réponses données par (3.10) et

(3.11) en fonction de l'angle a.4.

Selon la théorie de Froude (momentum theory), la poussée générée par I'hélice en fonction

de I'écoulement est donnée par :

R, 2w
T = 2p7“vz-a\/(v$ + v40)* + 02, dWdr (3.12)
R, Jo

ou Ry représente la distance radiale a la jonction entre la pale et la base.

Selon la blade element theory, cette méme poussée est donnée par :

Ry, r2m N
T = —pcv? (Creos o — Cysin ) dWdr (3.13)

R, Jo A4m

On rappelle que ¢, ¥ et ap sont fonction de r, la variable d’intégration de (3.12) et (3.13).

Les équations sont donc résolues numériquement pour r tel que défini dans (3.9) et ¥ = {0 :
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T
6 27}. Les équations deviennent :

6 12 B — —
T =53 207 via (7, )\ (02 + via (i, U3))2 + 0,(;)2 AT, Arg (3.14)
i=1j=1
6 12 N _ _ _
T=3> EP@‘ v (7, ;) (Cl cos (7, ¥;) — Casin (7, ‘I’J)) AW;Ar; (3.15)
i=1j=1

On définit les parametres d’intégration en fonction de r selon ¢ comme suit :

Tiv1 + T4 _ Oyl t+ Qo
=y Qi = 5
Ar; =mrip — 1
[ i+ ) 3 L Cit1 +Ci ) 9_ B ‘9i+1 _|_‘91
T Ty T2

et la variable d’intégration ¥ selon j comme suit :

\Ifj_H + \I’j

On désire maintenant trouver la valeur v, pour laquelle les équations (3.14) et (3.15) sont
satisfaites. On itere alors sur la valeur de v;, jusqu’a ce que 'on obtienne une valeur de AT

en-dega d’un certain seuil de tolérance (tol) :
AT = |Tmomentum - Tbladel < tol

Une fois la valeur de v;, obtenue, il est possible d’évaluer les forces générées par 1’hélice dans
Fo

R, 2 N
Fy, :/ / “—pcv? (Cycos o — Cgsin ) dW dr
@ Ry, 0 47T

Ry r2m N
Fy, 2/ / chvf (Cysinp + Cycos ) sin U AW dr
Ry, Jo 4w

Ry, r2m N
— “——pcv? (Cysin g + Cycos @) cos U AW dr
R, Jo 4w

$
I
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et les moments générés par I’hélice dans F, :

a

R, 2n N
MX,:—/ —pcv? (Cysing + Cycos @) dU rdr
Ry 0 47T

Ry r2m N
M, , = / —pcv2[(Crcosp — Cysinp) rsin ¥ + C,, ¢ cos U] dW dr
“ R, Jo 4w
Ry, r2m N

M, , =— —pcv?[(Crcosp — Cysing)rcos ¥ — C,, ¢ sin U] dW dr
¢ Ry, Jo 4m

Dans le cas d’une rotation horaire de I'hélice, il est possible d’obtenir les forces et les moments

par symétrie selon le plan x, — y. . Les forces générées sont alors :

Py, 10 0]|F,
Fya/ =101 O Fya,
Za’ | horaire 00 -1 an, antihoraire
et les moments :
M., -1 0 0] [M,,
My, =0 —1 0]|M,,
2, . 0 0 1| [ M,| .
a horaire a antihoraire

Il reste a effectuer une rotation selon ’axe x, ; (ou x,/) pour obtenir les forces dans F, . :
Pp.J a p.j

FXPJ an’

F ypi| — tvp/d F, Yal

FZPJ an/
et les moments dans F, ; :

Mxp’j an/

Mpr — p/a’ Mya,

M,,, M,,,

ou la matrice de rotation de F, a F, ; est donnée par :

1 0 O
Rp/a/: 0 Cs —S§

0 S§ Cs
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L’angle 0 est tel que défini a la figure 3.3 et est donné par :

4

w
§ = arctan —%
'Ua

Forces et moments efficaces

Dans la Section 3.2.2, on a établi la méthode permettant de trouver les forces Fgrjop

les moments MPJ  pour une hélice selon un vent incident que I'on considére étre le vent
percu par le quadricoptere. En réalité, ce ne sont pas toutes les hélices qui percoivent le
méme écoulement, et ce, en raison de la présence du corps du quadricoptére qui vient altérer
I’écoulement. Pour tenir compte de la présence du corps, on définit un vecteur d’ajustement
qui pondere l'influence des forces et des moments pour chaque hélice selon l'orientation du
vent. Les coefficients d’ajustement c; sont ainsi fonction de la direction ¢ du vent dans le

plan x;, — y,. Ces coefficients peuvent étre interpolés par rapport aux cas limites d’angles :

37w wm wm _wmw 3m
o = {_W7_4a_27_4707472a47ﬂ-} (rad)

Les coefficients limites associés sont :

1 1
c1 25{2,2,1,0,0,0,1,2,2} , 0225{1,2,2,2,1,0,0,0,1}

1 1
0325{0,0,1,2,2,2,1,0,0} , 0425{1,0,0,0,1,2,2,2,1}

A i P.j P.j 6 4 bcé i
A partir des forces F2J et des moments MPJ = dans Fp,; évalués précédemment, il est

possible, en utilisant les coefficients d’ajustement c;, d’obtenir les forces et moments efficaces

agissant sur chaque hélice :

D] _ D,J
Fprop,eﬁ G5 Fprop
D>J _ 2]
Mprop,eﬁ Cj Mp’rop

Une transformation est alors requise pour obtenir les forces et les moments aérodynamiques

b b .
résultants, F) et M o, dans Fy :

p,J
pmp Z Tp/b Fpmp,

pmp Z [r X Tp/b Fpmp eff + Tp/b Mgf;pyeﬁ]
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ou r? est le vecteur position de O, ; par rapport au CM du quadricoptére dans Fy.

3.3 Equilibrage et linéarisation

Le modele dynamique étant établi, il s’agit a présent d’équilibrer et de linéariser le quadri-

coptere autour de conditions de vol, et ce, afin de pouvoir synthétiser les lois de commande.

3.3.1 Modele d’état non linéaire complet

A T’aide des équations développées dans ce chapitre, il est possible d’exprimer la dynamique

complete du quadricoptere couplée a celle des moteurs. On obtient alors I’équation d’état :
x=f (X, um,vfu,w) (3.16)

ol f est obtenu a partir de (3.2), (3.3), (3.4), (3.5) et (3.6). Le vecteur d’état x € R?® est

donné par :

T
— [T T T T T
X = {xq Xy Xy Xms X 4]

avec X, le vecteur d’état du quadricoptere, et x,,,; le vecteur d’état du moteur j :
T
Xq:[uvaqrxyqu@ﬂ
T
ij = [Zj w]}
Le vecteur d’entrée u,, rassemble les quatre tensions d’entrée des moteurs :
T
w,= Vi Va Vi Vi

b b
orop €0 les moments My

générés par I'écoulement d’air au niveau des hélices sont considérés comme des perturbations

La vitesse du vent v® agit aussi comme entrée, et les forces F

w dans le modele d’état. Ces perturbations prennent la forme suivante :

w=|(E,) ()"

Les deux sous-sections suivantes présentent indépendamment la linéarisation séparée des

: (3.17)

modeles d’état du quadricoptere et des moteurs qui forment par leur action couplée le modele

linéarisé complet.
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3.3.2 Modele d’état linéarisé du multicoptere

Le modele d’état représentant seulement la dynamique du quadricoptere est :

(3.18)

ou f, est obtenu a partir de (3.2), (3.3), (3.4) et (3.5), et les vecteurs d’entrée u et de sortie
y sont donnés par :

u:[wl Wy W3 w;l}T
.
y=lt 9 ¢parazyzo 0y

Remarque : On définit dans cette section le vecteur de sortie y qui sera utilisé dans les
prochains chapitres lors de la synthese des lois de commande. Puisqu’on désire commander
le drone en position dans le repére inertiel, ce sont donc les vitesses inertielles @, ¥ et 2 que

I’on va utiliser dans le retour de sortie plutot que u, v, w.

Les valeurs d’équilibre x, ., u. et vb _ sont données par la résolution du systéme suivant :

Xge = fQ(Xl],evueavb w ) =0 (3.19)

w,e? Ve

avec

On considére la force FY et le moment MY~ mnuls pour la linéarisation, i.e., we = 0. A
I'équilibre, les accélérations linéaires et angulaires sont nulles. L’équation de force (3.4) et

I'équation de moment (3.5) donnent alors :

0=F.+F,+F,
0 =M} + M) + M)+ M + M,
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En résolvant I’équation de moments a I’équilibre on obtient le systeme d’équations suivants :

0 = ky(wi —wd)l
0 = ky(w] — w3)l
0 = ky(—w? + wi — w3 + wi)

On trouve ainsi que la vitesse de chaque moteur doit étre égale pour un quadricoptere :

We = Wie (3.20)

)

et le systeme d’équations peut étre réécrit comme :

0= 5.1 go + kaua,e‘/a,e
0= —8¢.Co.Mm go + KaVa,eVae
0= —cg.Co.m go + kgWq,eVae — 4ky wz

Il existe une infinité de solutions au probleme précédent. En posant trois contraintes sup-
plémentaires (i.e., qu'on impose g, Vge €t W) le systéme comporte une solution unique.
La résolution permet finalement d’obtenir 'attitude du quadricoptere a 1’équilibre pour une

vitesse aérodynamique v, . donnée :

§, = — arcsin <M> (3.21)

mgo

= arcsin KaVaeVae (3.22)
\/m290 (kaUa,eVae)?

et la commande w, a I’équilibre est :

$ 208 = (ka Voo P2 4 02,) + Vi

3.23
% (3.23)

Il est aussi important de mentionner que le choix des positions d’équilibre x., y., z. et 1.
est totalement arbitraire, puisqu’elles n’ont aucune influence sur la dynamique du systeme
étudié.

La linéarisation du systéme (3.18) autour de la position d’équilibre {x,uc, v, .} donne le
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systeme LTI suivant :

{qu = A,Ax, + B,Au + B AV’ + ByAw (3.24)

Ay = CAx,
avec les définitions suivantes pour les variables d’état, d’entrée et de sortie :

Ax, = :Au Av Aw Ap Agq Ar Az Ay Az A¢p A6 Awr
T
Au = [Awl Awy Aws Awd
) - T
AV, = [Au, Av, Aw,]

Ay=|Ai Ay A: Ap Ag Ar Az Ay Az Ag Ad Alpf

et les définitions suivantes pour les matrices du modele d’état :

b 12x12
AQ(XQ7€7 V'w,e) axq - S R af
9,€)-e Btv _ g c RIQXG
B,(u,) = % R12x4 aa‘;’l
du |, C(x,.) = - R12x12
. b of, 12x3 X4 lxg.e
Bw(xq7€7vw,e) = avb R
w xq,e,vi’ﬂ’e

ou les variables précédées par A représentent la déviation de la variable par rapport a sa
valeur a l’équilibre, i.e., v = z. + Axz. Les matrices A,, B,, B} et B, sont les matrices
jacobiennes de la fonction vectorielle f; et C est la matrice jacobienne de h. Ces matrices

sont données par :

3 0 —we v, 3 3 0 cy, O
~L(vi.)  |we 0 —uc|| O3 |go|—CsCo 545 O
v e 0|, | S¢.Co. Cp.80, 0
| | |
7777777 r—-r——---"-"-"-"-" -~ -~ r—-—"~"-"—"=""/"~>"~""~>"~>"="=~"=~"“=~" =~~~/ =/ °
Aq(Xq,eaVlZu,e) = 03 i 03 i 03 i 03
7777777 |
BT@) | 0 0 Gyl
fffffff
03 i H<¢eaee) 303 i 03




avec

G(®., v’

cm/i,e

)= 4,

1 I:dF?,l dF?q
m [ dwy dwy
. p—1 ([dM dmb dmb dmb
Bq(ue) =1 ({ dwtl1 dwﬂ { dwjl dw(ffD
O6 x4
_ ; ;
LT3 0y
L(v.,) e
Bju(xq,wva,e) = |-~ -~ ) Bzv = 05 : Ib_1
|
093 e
06><6
i
ET(®,) ' 03,9
Clge) = [-=- === 1=~

dETv?

cm/i

(®evl i)

cm/i,e
(C(besoecwe + S¢eswe>ve + (_S¢eseec7/)e + C¢€S¢€)we

(C¢e See Swe - Sd)e Cwe )Ue - (S¢e See Swe + C¢e Cwe )we
C¢e Cae /Ue - S¢'e Cee we

_See Cwe Ue + S¢e Cee qu/)e Ve + C¢e Cee Cwe We
—8g Sy Ue T S Co. Sy Ve + Cg, Ch, Sy, We

—Cg,Ue — S¢,50.Ve — C, 50, We

(S(Zsesees'l//% + Cd)ecwe)ve + (_C¢eseeswc + S¢ec¢e)we
€0, Cop, Ue + (86,50, Cy, — Co, Sy, JVe + (C,80,Cyp, + 80,8y, ) We
0

—Cp.Sep Ue —
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0 0
0 — =1 X —~ —_— =
dw; T dw; ti dw, = dw;
2 k’t Wi e -2 S5 kq Wie

A partir de (3.21) et (3.22), les fonctions trigonométriques peuvent s’exprimer directement

selon la vitesse aérodynamique a 1’équilibre :

Sy = ko Va,e Vae hou Ve
Pe \/ngg — (kg Uge Vae) Sp. = _W
Co, = \/ m2g2 — (ko Vo) 2(u2, +02,) Y \/mz G — (ko ttae Vo)? (3.25)
e V268 — (ko tae Vie)? ‘ o

3.3.3 Modele d’état linéarisé du moteur

Le modele d’état du moteur j est :
Xy, = fon, (X, V)

.
avec X, = {z’j wj} Vi € {1,2,3,4} et f,, obtenu a partir de (3.6). La résolution de

fmj (ij,e, Vi e) = 0 permet d’obtenir les valeurs a 1’équilibre suivantes :

)

Z.e = ij,e = Zj—e (bm + kqwe) .
m , VJ
Ve = ‘/j,e - kewe + Rie

pour lesquelles la vitesse de rotation a 1’équilibre w, est donnée par (3.23). La représentation

LTI d’'un moteur j est donnée par :

AXyy, = Apy (X e) DXy, + By, AV (3.26)
avec -

AX,, = [Ai; Aw|

- R/ —ke /L

k‘m/Jm — (bm + quwe)/Jm

Amj <ijve) ) vj

B, = [l 0]T



L’équation d’état LTI rassemblant les quatre moteurs est alors donnée par :

Ax,, =
Au, =

A, (Xpe) A%, + B, Auy,

Cm Xm

ou les vecteurs d’état Ax,, et d’entrée Au,, sont définis par :

- T
AiT Awﬂ

- T

Ai, Aiy Aig Au}

- T
_Awl sz AW3 AW4}

- T
AV AV, AV AVJ

et ou les matrices sont obtenues en utilisant le produit de Kronecker ® :

Am(Xm,e> = Amj ® I

Bm = ij ®I4

3.3.4 Modele d’état linéarisé complet
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(3.27)

A partir des modeles d’état du quadricoptére (3.24) et des moteurs (3.27), le modele d’état

linéarisé complet est donné par :

{Ax = AAx + BAu,, + B,AV®, + B,Aw

Ay = CAx

(3.28)
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T T
ou Ax = [AXT AX; et Au,, = [AVl AV, AVs AV}J . Les matrices sont données

q

par :
A_ | A BC.+B,
| Osx12 A,
019,04] B* B
B — 12x4 ’ Bw — w 7 BW — W
| B | Osx3 Osx6
] Osxs .
B* — | pt [aMh, dmb,  dM?, dMg’,A}
m diy diy dwy dwy
L 06><8
C,= [04 14}
avec
dMe dMb

di; dw;

S0 0 —sika] et S =0 0 s+ 2]

Ici, B}, représente l'effet du moment d’inertie des hélices M? sur la dynamique complete

du systeme. En effet, en utilisant (3.6) il est possible d’exprimer I'accélération angulaire des

hélices w; comme une fonction de I'état des moteurs x,, ;.
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CHAPITRE 4 COMPARAISON DES TECHNIQUES DE SYNTHESE LQR

ET H., EN MAINTIEN DE POSITION DANS UN ENVIRONNEMENT
VENTEUX

Dans ce chapitre on attaque le probleme du maintien de position du quadricoptere lorsque

soumis a des perturbations externes. Les résultats obtenus ont été présentés a 1’ International

Conference on Unmanned Aircraft Systems (ICUAS) qui s’est tenu en juin 2018 & Dallas au

Texas (Massé et al., 2018).

On souhaite commander le quadricoptere en position x, y et z et en direction . Pour ce

faire, on utilise d’une part, la technique de commande optimale classique LQR, puis d’autre

part, la synthese H,, structurée. On y présente séquentiellement la méthode utilisée et la

loi de commande obtenue pour chacune des synthéses, puis on termine en fournissant une

analyse comparative en simulation. Les valeurs numériques du quadricoptere et des moteurs

sont présentées respectivement dans les tableaux 4.1 et 4.2.

Tableau 4.1 Parametres dynamiques du quadricoptere

Parametres Description Valeur Unité
m masse 1.7 kg
Ly =1, moment d’inertie 0.0364 kg.m?
I, moment d’inertie 0.0486 kg.m?
[ longueur du bras 0.2 m
Ky coefficient de poussée 1.5e-5 | N.s?/rad?
kg coefficient de trainée 2e-7 | N.m.s?/rad?
90 accélération gravitationnelle 9.80665 m/s?
00 masse volumique de I'air (NLM) | 1.225 kg/m?
hy position verticale des hélices 0.05 m
C A surface de trainée de corps 0.08 m?

4.1 Commande optimale LQR

L’architecture de commande utilisée pour la synthese LQR correspond a un retour d’état avec

action intégrale sur Uerreur de suivi des sorties z, y, z et 1. Celle-ci est inspirée de (Tran

et al., 2015). La figure 4.1 illustre cette architecture ainsi que la nomenclature utilisée.

Il est & noter que seul le modele d’état du quadricoptere (3.18) (i.e., sans considérer la dyna-



Tableau 4.2 Motor Parameters

Parametres Description Valeur Unité
Im moment d’inertie 1.25e-5 kg.m?
L inductance 0.5e-3 H
R résistance 0.05 Q
ke counter EMF constant 4.19¢-3 | V.s/rad
o, constante de moment 4.19e-3 | N.m/A
b, coefficient de friction visqueuse 0 N.m.s/rad
vl,w
| n,
r + Ae | 1 | A ‘ . " Xq + é
;®‘ . ’ K; Xq = fy(xqu,v), w)

Figure 4.1 Architecture de commande utilisée pour la synthese LQR
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mique des moteurs (3.6)) est utilisé pour cette synthese. En effet, les états de la dynamique
des moteurs ne sont pas facilement mesurables, et ne peuvent donc étre utilisés pour un

retour d’état optimal.

On introduit de plus la matrice de transformation Y telle que Au = YAT qui permet de
relier le vecteur d’entrée Au des variations de vitesse des moteur Aw; a un vecteur d’entrée

AT des variations normalisées commandées de force en z, et des moments appliqués :

Ar_ | AF AM,  AM,  AM, !
T 8wk dwlky Awlk, 8wk,
1 0 -1 1
1 0 1 -1
Y =
1 1 0 1
1 -1 0 -1

Cette transformation a I’avantage de découpler les entrées du systeme, et de simplifier par la

suite la structure des matrices de gains.

Les vecteurs d’entrée Ar € R*, de sortie régulée Az € R* et d’erreur de suivi Ae € R* sont

définis comme suit :

Ar = {Amd Ayg Az Awdr
Az=[Az Ay Az Ay +n,
Ae = Ar — Az

avec n, le vecteur d’entrée du bruit de mesure sur z.

L’objectif de la commande LQR consiste a calculer les matrices de gains K, et K; qui

minimisent un critere quadratique donné. On travaille sur le modele d’état linéarisé issu de
(3.24) avec :

Ax, = A, Ax,+ B, TAT

{ q q q q (41)

Ay = CAx,

A des fins de résolution, le modele d’état est augmenté de la dynamique de Perreur Ae =
A¢ afin de garantir une erreur de suivi nulle en régime permanent. Les états associés a
la dynamique de cette erreur et les états du quadricoptere forment alors le vecteur d’état
augmenté Ax, :

A%, = A,Ax, + B,AT (4.2)
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-
ou Ax, = {quT Aﬁq et les matrices sont données par :

A — A, 0Op2x4 B — B, Y
¢ —Cq 04 ¢ 04
avec C, la matrice telle que Az = C,Ay :
| | |
03 | 03 | Iy ! 03
| | |

Les matrices de gains K, et K; sont obtenues en minimisant le critere :
Lo oo T
J=5 /0 Ax! Q.Ax, + AT R AT dt
avec la loi de commande suivante :

AT = -K,Ax, + K,AE = -K,Ax, ., K,=[K; K|

La solution au probleme posé ici a été trouvée par Kalman et correspond a la solution de

I’équation de Riccati suivante :

0=K,A+A'K, - K,BR,'B'K, +Q,

Les matrices de pondération Q, et R, utilisées sont :
Q, = diag ([102, 10%,10%,1,1,1,10% 10%,10%, 1,1, 1,103,103, 103, 103])

R, = 10% - diag ([1,1,1,1])

Ces matrices pondeérent fortement la position {Agg Ay AZ}T et 'intégrale de l'erreur de
suivi des sorties régulées AE = [ Ae dt. On rappelle que I'on désire une loi de commande
performante en maintien de position. Le choix de ces matrices provient d’un processus itératif
lors duquel différentes pondérations ont été testées. Ces pondérations-ci offraient les meilleurs
résultats en maintien de position tout en conservant une bonne stabilité du contréleur associé

lorsqu’appliqué au systéme non linéaire.

La résolution du probléeme LQR est implantée dans MATLAB® sous la forme de la fonction
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1gr. Avec A,, B,, Q, et R, comme argument de la fonction 1qr, on obtient les matrices de

gains suivantes :

0 0 3.16 0

0 =316 0 0
3.16 0 0 0

0 0 0 3.16

0 0 304 0 0 0 0 0 171 0 0 0

0 =153 0 310 O 0 0 —-140 0 84 0 0
15.3 0 0 0 310 0 14.0 0 0 0 84 0

0 0 0 0 0 437 0 0 0 0 0 16.6

K, =

Les réponses temporelles du systeme linéarisé avec cette loi de commande sont montrées a la
figure 4.2.

4.2 Commande robuste

A moins d’indications contraires, les notations utilisées pour la synthése LQR et détaillées
dans la section 4.1 sont aussi applicables pour la synthese H, structurée. L’architecture est,
quant a elle, différente et la dynamique des moteurs n’est plus négligée. Ces changement
peuvent facilement étre pris en compte pour ce type de syntheése en raison de la flexibilité et
de la simplicité d’utilisation de la fonction systune développée par Gahinet and Apkarian
(2011) du Robust Control Toolbox de MATLAB. La nouvelle architecture de commande est
définie dans la figure 4.3 et est motivée par le découplage naturel du mouvement dun corps

solide.

Toujours dans l'optique de découpler les entrées du systeme, on définit le vecteur d’entrée

virtuelle de la force et des moments commandés Au, tel que :
Au,, = YAu,

avec la matrice de transformation Y définie précédemment et Au,, le vecteur d’entrée des

variations normalisées de tension des moteurs.

Cette nouvelle architecture meéne a une définition légerement différente des sorties. On a
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Figure 4.2 Réponses temporelles attendues pour la synthese LQR
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Vi, W
I Y [ n
Auv All,,+ u x = f(x,upy, v|’4’,, w) Lé
R y =h@®
z Y2,e
Ay, é y2
Y1 e
Ay, Y1
Kd1

Figure 4.3 Architecture de commande utilisée pour la syntheése H,, structurée
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donc :

ylz{y' Ty x]T+n1

-
Y2={qurz¢9w}+ng

avec n, et n, les vecteurs d’entrée du bruit de mesure sur y; et y,. De cela, découle la loi

de commande suivante :

Aul = K,Ae + K;A¢ — K,y Ay,
Au’ = Ry <A¢) Au
Au, = Au’ — K4, Ay,

Comme l'illustre la figure 4.3, on commande les états x, y, z et @ dans le repere inertiel

alors que les actionneurs sont fixes par rapport repere objet et agissent dans ce dernier.
b

v

Une transformation de la commande inertielle u’, vers la commande dans F, u?, est donc
nécessaire. En faisant 'hypothese de petits angles A¢ et A#, cette transformation se résume
en une rotation d’'un angle ¥ autour de 'axe z; (celui-ci est confondu a 'axe z;, en raison de

I'hypothése que 1'on vient de poser) pour les moments commandés selon les axes x;, et y;, :

1 0 0 0

% 0 CAw _SAd) 0

Rb/i(A¢) = 0 s 0
Ay CAy

0 O 0 1

La fonction systune permet de déterminer les gains dans le cadre de la synthese H., struc-

turée pour le modele d’état linéarisé du systéme complet donné par (3.28) :

Ax = AAx + BYAu, + B,AV’ + B,Aw
Ay = CAx,

L’avantage de cette technique est de pouvoir attaquer le probleme directement dans le do-
maine fréquentiel. Ainsi, il est possible d’imposer des contraintes a priori en utilisant la
fonction frd(gain, frequency) de MATLAB et limiter le gain d’une fonction de transfert spé-
cifique selon un gabarit fréquentiel choisi. Cela représente un avantage puisqu’on ne connait
pas précisément le comportement du vent, mais on en connailt le comportement fréquentiel.

De cette fagon, on peut imposer un gabarit fréquentiel de facon a limiter le gain a basse
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fréquence entre 'entrée perturbatrice w et la position du quadricoptere.

La région colorée dans le coin haut-gauche de la figure 4.4 représente un exemple de gabarit
fréquentiel imposé de telle sorte a atténuer l'effet des perturbations dues au vent sur la
position du drone a basse fréquente. La contrainte est parfaitement rencontrée quand les
courbes en fréquence restent en dehors de cette région. Cela correspond & une valeur de v (une
mesure de satisfaction de la contrainte) inférieure ou égale a 1. Les contraintes fréquentielles
et structurées suivantes sont posées de fagon a obtenir de bonnes performances en boucle

fermée et une loi de commande robuste :

e Rejet des perturbations dues au vent a basse fréquence par rapport a la position du
drone et son orientation (Figs. 4.4a et 4.4b) : gabarit fréquentiel £rd([0.05 0.05 0.5],[0
0.2 20]) entre Aw et Az, Ay et Az et £rd([0.1 0.1 10],[0 0.1 10]) entre Aw et Az ;

e Restrictions sur les poles en boucle fermée (Fig. 4.4c) : amortissement > 0.4 et fré-
quence € [0.2,100];

e Bonnes marges de stabilité (Fig. 4.4d) : marge de gain de 4 dB et marge de phase de
30° au niveau de 'entrée Au,, ;

e Suivi de trajectoire (Fig. 4.4e) : moins de 2% de différence entre Az et le modele de

référence G(s) = e
e Découplage (Fig. 4.4e) : une entrée régulée Ar(i) ne devrait affecter que la sortie

régulée correspondante Az(i) Vi € {1,2,3,4}.

Pour faciliter d’une part, la convergence de I’algorithme systune et, d’autre part, la stabilité
au niveau de l'implantation sur le modele non linéaire, les degrés de libertés des matrices de
gains K;, K, Ky, et K;, ont été réduits de telle sorte a reproduire le découplage naturel de

la commande Au,, par rappotr a I’état Ax. Les gains ainsi calculés avec systune sont :

0 0 252 0 0 0 0161 0
|0 -878 0 0 o —0.123 0 0
“876 0 0 0 TP 10110 0 0 0
0 0 0 7.16 0 0 0  0.366
0 0 0 0
—850 —14.
K, — 8.50 0 0 0
0 0 849 14.0

0 0 0 0
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278 394 0 0 0 0 0 0
0 0 1.01 97 0 0 0 0
0 0 0 0 1.00 974 O 0
0 0 0 0 0 0 7.80 11.2

K, =

2

Le critére de satisfaction des contraintes H., structurée résultant est v = 1.08 avec MATLAB®
R2016b. On peut alors considérer que les contraintes ne sont complétement satisfaites. Re-
marque : On considere qu’'une contrainte H,, structurée est entierement respectée si le critere

de satisfaction associé est tel que v < 1.

Les figures 4.5 et 4.6 montrent les résultats de la synthese H., structurée obtenus pour les
cingq contraintes imposées. On remarque que les contraintes ne sont pas entierement ren-
contrées, mais qu’elles s’approchent du modele désiré. En effet, on remarque que la valeur
de v est pres de 1. Les figures 4.5a et 4.5b montrent que les gabarits fréquentiels pour le
rejet des perturbations sont sensiblement respectés. La figure 4.5¢ montre que la restriction
sur le positionnement des poles en boucle fermée est aussi pres de ce qui était recherché.
La figure 4.5d révele que la marge de phase n’est pas tout a fait rencontrée, mais demeure
acceptable. Finalement, la figure 4.6 montre que le modele de référence G(s) est étroitement

suivi pour toutes les sorties régulées et que le découplage est respecté.

4.3 Simulations

Dans cette section, on simule la réponse temporelle du systeme pour chacune des deux lois
de commande précédemment synthétisées, et ce, a partir des modeles Simulink reproduisant
I’architecture de commande des figures 4.1 et 4.3. L’objectif de ces simulations est de valider
que le quadricoptere peut maintenir sa position ou suivre une trajectoire circulaire lorsqu’il
est soumis a un vent constant de 7 m/s suivi d'une rafale de vent de 14 m/s orientés nord-ouest

, T
(i.e., une entrée échelon vi, .= 14/v2 [1 1 O] m/s).

Pour les simulations, on ajoute également au controleur des saturations sur l'attitude (¢q, 04)
et la vitesse de rotation des moteurs (w;) de fagon a reproduire les limitations physiques du
quadricoptere et de ses moteurs (Tab. 4.3). L’angle o* est défini comme 'angle de roulis et
de tangage maximum théorique auquel le quadricoptere peut maintenir sa position statique

divisé par un facteur de sécurité de 1.5 pour tenir compte des forces perturbatrices :

* Urnax

7 T 5
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Figure 4.5 Réponses fréquentielles et poles en boucle fermée avec le controleur ‘H., structurée
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Figure 4.6 Réponses temporelles avec le controleur H,, structurée
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ou la poussée maximale F},.x provient des limitations du Pelican AscTec (2017) (9 N par

moteur).

Tableau 4.3 Saturations

Minimum | Variable | Maximum
—o* ba +o*
—o* 04 +o*
RPM w; 8600 RPM

Les parametres de simulation sont présentés dans les tableaux 4.1 et 4.2. Elles sont conduites

en utilisant le modeéle non linéaire de (3.16).

Un bruit blanc gaussien possédant une densité spectrale de 0.1 m?/s et une fréquence de

10 Hz est aussi utilisée dans le modele de vent de Dryden afin de générer une composante de

vent aléatoire pour le vecteur vent (3.7). L’entrée de vent est présentée a la figure 4.7.

Vitesse du vent (m/s)

12

Figure 4.7 Entrée de vent

‘_ u —v w ‘
’J/\A'\ w w w
__,_/"’ -
| | | | | | | | |
15 20 25 30 35 40 45 50 55
Temps (s)

60
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4.3.1 Scénario de vol en maintien de position

Les réponses temporelles et spatiales du quadricopteére pour le premier scénario sont données
aux figures 4.8 et 4.9. La figure 4.8 montre la réponse en position du quadricoptere suite a
une rafale de vent (selon les axes x;, y; et z;) sur une période de 60 secondes pour les deux
méthodes de synthese étudiées. La figure 4.9 montre ces mémes résultats en termes de position
dans le plan horizontal et en trois dimensions. On peut y voir la réponse transitoire (suite
a une perturbation a 30 secondes sur 3 secondes) ainsi que la réponse en régime permanent
(t — o0). Les résultats montrent que le contrdleur congu avec la technique H,, structurée
offre de meilleurs résultats : I'erreur maximale sur la position est plus petite et le temps de
réponse est plus rapide. Ceci s’explique par la forte contrainte imposée pour atténuer les
effets du vent sur la réponse temporelle et les contraintes structurées au niveau du suivi de
position qui imposait une constante de temps rapide (7 = 1). La figure 4.8 montre également

que le quadricoptere reste plus pres de l'origine avec le controleur H,, que le controleur LQR.

La figure 4.10 montre ’évolution de la commande envoyée aux moteurs pour les deux lois de
commande étudiées. On y voit que la commande pour le controleur H,, structuré présente
de plus grands dépassements, ce qui était a prévoir. Effectivement, les réponses temporelles

montrent un systeme en boucle fermée plus rapide pour le contréleur H,, structuré.

Une analyse statistique réalisée sur les réponses en position (z, y et z) et orientation () de
50 simulations avec le méme profil nominal de vent permet d’obtenir les résultats moyens
présentés au tableau 4.4 et confirme que le contréleur H., structurée présente de meilleurs

résultats.

Tableau 4.4 Analyse statistique

LQR Hoostructurée
écart type | moyenne | écart type | moyenne
T mm 66.3 6.35 37.0 1.86
y mm 76.4 6.40 42.1 1.87
Z mm 58.4 1.15 12.1 0.12
P ° 68.6 -0.01 36.4 0

Les équations (4.3.1) a (4.3.1) montrent le détail du calcul de I’écart type et de la moyenne

en prenant ’exemple de la position z pour la 7¢ réponse.
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Figure 4.8 Position du quadricoptére pour un vol stationnaire lorsque soumis a une rafale

Pour le calcul de la moyenne, on utilise :

avec x; la position x au temps t;.

Pour le calcul de I’écart type pour la réponse j on utilise :

VI (s — 7;)2

S; =
J n—1

On fait ensuite la moyenne des résultats obtenus pour les 50 réponses et on trouve 1’écart
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Figure 4.9 Position du quadricoptére en 2D et 3D pour un vol stationnaire lorsque soumis a
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Figure 4.10 Vitesse de rotation w; des moteurs pour un vol stationnaire lorsque soumis a une

rafale de vent
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4.3.2 Scénario de vol en suivi de trajectoire

On simule dans cette section la réponse du quadricoptere en suivi de trajectoire sous les
mémes conditions de vent que pour le scénario précédent. On montre donc a la figure 4.11 la

position dans le plan horizontal et en trois dimensions.

La trajectoire de référence ici consiste en un cercle de 1 m de rayon avec une période de 20
secondes. On voit que la loi de commande H . structurée est largement plus performante. En
effet, un des avantages principaux de cette technique est de pouvoir optimiser les performances
pour un large spectre d’utilisation. Le controleur LQR ayant été cong¢u pour des conditions
de maintien de position montre ainsi une dégradation des performances ot le controleur H.,

structuré les maintient.

1000 -
800
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400

y (mm)
;

1000 2000 00k

-600

-800

-1000

I I I I I I |
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
-1000 0 X (mm)

(a) Position en 3D (b) Position dans le plan horizontal x; — y;

X (mm) y (mm)

Figure 4.11 Position du quadricoptere en 2D et 3D pour un suivi de trajectoire circulaire
lorsque soumis a une rafale de vent

4.3.3 Analyse des méthodes de synthese LQR et H

Apres avoir utilisé les deux techniques, on peut établir les avantages et désavantages de
chacune. D’un co6té, la méthode LQR est trés simple d’utilisation et présente une solution
directe permettant de trouver rapidement des matrices de pondérations Q et R pour atteindre
des performances acceptables. D'un autre c6té, il s’agit d’un processus itératif qui doit étre fait
manuellement et qui peut vite devenir fastidieux mathématiquement pour des architectures
de commande plus complexes. La synthese H, structurée quant a elle, a ’avantage d’étre une
solution compréhensible permettant de tenir compte de différents types de contraintes qui ne

pourraient pas étre imposées avec d’autres méthodes. Aussi, il est aisé d’utiliser n’importe
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quelle architecture de commande sans faire varier le degré de complexité de la résolution.
C’est toutefois une méthode plus difficile a utiliser surtout au niveau de l'imposition des
contraintes et des compromis devant étre faits entre performance et stabilité. Considérant
qu’il s’agit d’une solution numérique, la résolution est aussi plus longue et la convergence

n’est pas toujours assurée.
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CHAPITRE 5 SYNTHESE %, STRUCTUREE MULTI-MODELES AVEC
SEQUENCEMENT DES GAINS

Dans le cadre de ce projet, I'application de la synthese H., structurée se fait sur le modele
linéarisé du systeme autour d’'un point d’équilibre défini. Naturellement, 1'utilisation de la
loi de commande ainsi obtenue sur le systéme non linéaire tendra a perdre en stabilité et
en robustesse pour un état s’éloignant de cet équilibre. Afin d’obtenir une loi robuste sur
I’ensemble de I'enveloppe de vol du quadricoptere, on applique cette technique de synthese,
non pas sur un seul modele linéarisé comme au chapitre 4, mais sur un ensemble de modeles

linéarisés de fagon a ce que les performances désirées soient globalement optimisées.

On commence d’abord par présenter I'architecture de commande utilisée ainsi que la défini-
tion de I'ensemble des modeles d’état linéarisés en fonction des points d’équilibre définis. On
présente ensuite le processus de synthese de la loi de commande. On verra qu’une considé-
ration explicite des termes de couplage cachés doit étre faite pour assurer la stabilité de la
commande sur le systéme non linéaire réel. On terminera en présentant les résultats d'une

synthese avec cette considération.

Dans ce chapitre, on approxime la réponse temporelle des moteurs par une fonction de trans-

fert d’ordre 1 de constante de temps 7, qui peut étre obtenue expérimentalement :
TmWj + Wj = Wja

ol w; 4 est la vitesse de rotation désirée. On utilise une constante de temps 7, = 0.0125 sec.
Ce choix a été fait dans le but de pouvoir plus facilement implanter la loi de commande
synthétisée sur le Pelican étant donné que 'on connait approximativement les parametres

des moteurs.

Le modele d’état linéarisé des moteurs devient alors :

Ax,, = A,,Ax,, + B,,Au,,
Ay, = C,,Ax,,

T T
avec AXx,, = {Awl Awy Aws Awd , Au, = {Ade Aws g Awsg Aw4,d} et Ay, =

AXx,,. Les matrices A,,, B,,, C,, sont données par :

Am = _1/'rm 14, Bm = 1/7'm 14, Cm = I4
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Cela entraine une modification au niveau du modele linéarisé (3.28). On redéfinit alors les

matrices B}, et B comme :

[ i 0354
,,,,,,,, O34 S
0 0 0 0 0 0 0 0
—meIil 0 0 0 0
B, =| /L0 0 0 0f |,B= frndy 51)

B;, et B de (3.28).

On remarque ici que le gain statique du modele d’état des moteurs est de 1. On ne controle

plus ici un voltage, mais la vitesse angulaire des moteurs d’ou la redéfinition de u,,.

5.1 Architecture du contrdleur

L’architecture non linéaire de commande est telle que présentée a la figure 5.1 et se base
sur le découplage naturel de la dynamique du systeme complet. Les valeurs numériques des
parameétres du quadricoptére sont présentées au chapitre précédent dans le tableau 4.1. A

moins d’indications contraire, les définitions sont les mémes qu’a la section 4.2.

Vio

x=f(x,uv)) y
y =h(x)

Y1

Ka,

Figure 5.1 Architecture non linéaire du contréleur pour la synthese H., structurée multi-
modeles

Puisqu’on désire étendre la stabilité du quadricoptere a toute ’enveloppe de vol, I’hypothese

de petits angles ¢ et 0 n’est plus tout a fait valide. On redéfinit donc la matrice Rj,; comme
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suit :

Ri(®)= |- - (52)

Le systeme en boucle ouverte peut donc étre représenté par :

¢ = f(x,u,, v’
Sz{x_f( o V) (5.3)

y =h(x;) +n

et la loi de commande par :

E=r—z
C= (5.4)
u, =Ry, [K,(r—2z) +Ki§ - Ky y1] — Kg, y2

La linéarisation de S autour de I’ensemble des points d’équilibre définis par ¢, et 6, permet

d’obtenir un ensemble (noté S;) de modeles d’état tel que :

Ax = A; ;Ax + B, ;TAu, + B, AV’
1= (5.5)

Ay = CAx,

ou les matrices A, ;, B;; et Y sont définies dans (3.28) et (5.1) tandis que C représente la
matrice de sortie obtenue par la linéarisation de (5.3). L’ensemble des points d’équilibre est

défini a la section 5.2.

On utilisera également la forme linéaire de C suivante :

{ Af = Ar— Az
C = (5.6)

Au, =Ry, K,.(Ar — Az) + K, A — Ky, Ay, — Ky, LAy,
5.2 Systeme multi-modeles et points d’équilibre

A des fins de simplicité, on pose 'hypothése d'un vol dans le plan x; —y; avec une orientation
en 1 nulle (1, = 0). Il devient alors possible de définir 'équilibre en posant ¢, et 6. A partir
des équations (3.21) a (3.23), on peut alors exprimer la vitesse aérodynamique a ’équilibre

dans Fy.

Pour un vol horizontal, la force de poussée requise pour assurer 1’équilibre des forces verticales
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est :
b mgo
S - 5.7
te cos ¢, cos b, (5.7)
celle-ci est obtenue si V j € {1,2,3,4} :
Ftbe
R il 5.8
w.]v w nkt ( )

Il est alors possible, en utilisant les relations trigonométriques (3.25), d’évaluer les compo-

santes de v? . soit :

a,e’

m go sin? 6,

Uqge = _Sign(ee) B (59>
b
ka \/sin2 0, + sin? ¢, cos? 0, + (:}% + cos ¢, cos 6’e>
) 2 9
Vae = sign(ge) M go SN Pe €5 e - (5.10)
b
ko \/sin2 0, + sin? ¢, cos? 0, + (i}g@ + cos ¢, cos 06>
F? 2
m go (mtg‘z + cos ¢, cos 96)
S : _ (5.11)
k., \/sin2 0, + sin? ¢, cos? 0, + <£tg; + cos ¢, cos 96>

Pour la synthese multi-modeles, on définit les angles 6. et ¢. de séquencage du quadricoptere

en fonction de I'angle extréme o = 25°. On a ainsi :

qbee{—o -5 0 3 o—} (5.12)
086{—0 —% 0 % a} (5.13)

La vitesse v? _ dans F;, pour chacune des combinaisons est présentée dans le tableau 5.1 et

la vitesse de rotation des moteurs w, est présentée dans le tableau 5.2.

5.2.1 Paramétrisation des matrices de gains

Comme a la section 4.2, on cherche a imposer des contraintes autant en stabilité qu’en per-
formance et robustesse, mais sur un ensemble de modeles d’état S; défini a la section 5.2.

Pour ce faire, il est possible d’utiliser une fonction de séquencement nommée f pour paramé-
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Tableau 5.1 Vitesses aérodynamique v/, , & I'équilibre dans F, en m/s

9@,?e’i —0 0 o

—o | 04 -85 —8.8]T 115 0 —5.3]T 0.4 85 —8.8]T

0 0 115 —5.3}T 0 0 O}T 0 115 —5.3]T

o | [-94 -85 —8.8]T [~11.5 0 —5.3]T (9.4 85 —S.S}T

Tableau 5.2 Vitesse de rotation a I’équilibre des moteurs w, en rad/s

9e,?6’i —0 0 o

—0 o985 | 556 | 585

0 956 | 530 | 556

o o985 | 556 | 585

trer les matrices de gains K;, K,, K4, et Kg4, selon des variables d’état comme dans (Rugh

and Shamma, 2000). En augmentant ainsi les degrés de liberté de la loi de commande, il

devient plus aisé de rencontrer les contraintes de robustesse imposées, et ce, pres de chacun

des points d’équilibre utilisés pour la synthese. Puisque I'ensemble des modeles d’état utilisés

a été évalué en fonction des variables ¢ et 8 a I’équilibre, ce seront ces deux variables qui

seront utilisées pour paramétrer la fonction de séquencement, f(¢,6).

La méthodologie suivante est employée pour évaluer les gains de f :

1.
2.

Etablissement des contraintes a respecter ;

Syntheése Ho, structurée a gains fixes (f = fi; = K) sur le modele LTT en équilibre

stationnaire (x,. = 0) pour des valeurs initiales aléatoires des gains;
Validation des contraintes : est-ce que v < 17 Si non, retour a 1;

Synthése H, structurée a gains fixes (f = f; = K) sur 'ensemble S en utilisant

comme valeurs initiales les gains obtenus en 2. ;

. Syntheése H,, structurée avec fonction de séquencement f = fy(¢, #) sur 'ensemble S
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en utilisant comme valeurs initiales les gains obtenus en 4. ;

6. Syntheése H., structurée avec fonction de séquencement f = f3(¢,6) sur ’ensemble S

en utilisant comme valeurs initiales les gains obtenus en 5. ;
7. etc.

Le choix de cette méthode repose sur le fait que la fonction systune correspond a un al-
gorithme d’optimisation qui tend a trouver une solution optimale localement. Les résultats
obtenus sont donc intrinsequement liés aux valeurs initiales des gains et la convergence n’est

pas toujours assurée.

En faisant une premiere synthese a gains fixes sur le modele LTI en équilibre stationnaire, on
obtient une solution rapidement (peu de parametres a optimiser par rapport a la synthese
avec séquencement, et ce, pour un modele unique). On s’assure ainsi d’avoir une solution
stable pour un vol stationnaire. Cela permet aussi de valider que les contraintes imposées
sont réalistes et atteignables, i.e., que v < 1. Si les contraintes ne sont pas rencontrées pour le
vol stationnaire, ¢ = 0 et # = 0, il serait illusoire de croire qu’elles le seraient pour I’ensemble
de ’enveloppe de vol. Une fois la validation faite, pour étendre les performances, on augmente
graduellement la complexité de la fonction de séquencement. On guide ainsi la résolution en

augmentant d'une part, la rapidité de synthese et, d’autre part, les chances de convergence.

De plus, pour s’assurer d’avoir une solution physiquement réaliste et stable, on bloque certains
degrés de liberté des matrices de gains en forcant des coefficients a 0, par exemple : ¢ et r
ne devraient jamais affecter F., puisque F, est en tout temps orthogonal a v et r. Une

description plus exhaustive du blocage de ces degrés de liberté est donnée a la section 5.2.2.

5.2.2 Synthese H,, structurée multi-modéles

En suivant la méthodologie de la section 5.2.1, on commence par établir les contraintes a
respecter, soit :

e Emplacement des pdles en boucle fermée : amortissement supérieur a 0.4 et fréquence

€ [80,0.2];

e Bonne marges de stabilité : marge de gain de 6 dB et marge de phase de 40° au niveau
de Au,,;

e Temps de réponse de 4 secondes pour les sorties Az (7 = 1) et un dépassement
d=2%;

e Suivi par z du modele de référence G(s) = (1/7)%/(s2 + 2(¢/)s + (1/7)2) avec = cos(atan(™/—logd)) ;
e Saturation des moteurs : un gain maximal de 600 dB de la fonction de transfert entre
Ay et Au;

Ces contraintes sont présentées dans le tableau 5.3.
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Tableau 5.3 Requis pour la synthese H, structurée

Requis Objectif
amortissement > 0.4
0.2 < fréquence < 80
marge de gain > 6 dB
marge de phase > 40°

constante de temps 7 =15

dépassement < 2%

Pdles en boucle fermée

Stabilité de Au,,, en boucle ouverte

Suivi de trajectoire

Saturation des moteurs Gains maximal de 600dB

En appliquant ces contraintes au modele LTI pour un équilibre en vol stationnaire (¢, = 0, =
0), on obtient un critere de satisfaction des contraintes Ho, structurées v = 0.9925 < 1 en
5.1 secondes. On peut donc passer a 1'étape suivante qui consiste en la synthese séquentielle
des gains pour les fonctions de séquencement :

e /1 =Ko

e L=Ki+K;p+Ky0;

o f3=Ko+K;¢+Ky0+Ks¢®+ K, 0%
Pour avoir une solution physiquement réaliste et stable, on bloque, tel que mentionné pré-
cédemment, certains degrés de liberté des matrices de gains en forcant des coefficients a 0.
Une synthese LQR est préalablement faite pour ¢. = 6. = 0. Le choix des coefficients forcés
a 0 pour les matrices Ky est donc tel a reproduire la forme de la matrice LQR obtenue et

naturellement découplée! :

00 x 0 0000 xx 000000
0 x 00 x x 00 0 0xx 0 O0O0TU O
KZ': 7K1: 7K2:
PO 000 "™ oo x x| ™ 0000 xx 00
000 x 0000 000000 x x

Le méme principe est utilisé pour ¢, # 0 et 6, = 0. Le choix des coefficient forcé a 0 pour les

1. La valeur 0 représente les coefficients bloqués et x, les coefficients libres.
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matrices K ; et Ky 3 est donc :

0 x x 0 x x 00 x x xx 00 0O
0 x x 0 x x 00 x x xx 00 0O
Ki - 9 K 1 = 9 K 2 =
/pl/3 x 0 0 x 178 0 0 x x 42,1/8 0000 x x x X
x 0 0 x 0 0 x x 0 0 0 0 x x x X

Finalement, pour ¢, = 0 et . # 0, le choix des coefficients forcés a 0 pour les matrices K »
et K4 est:

x 0 0 0 x x x x 00 xx 00
0 x x x 0 0 0 0 x x 00 x x
K; = , K = , K =
/p:2/4 x 0 d,2/4 0 0 x x d2,2/4 x x 00 xx 00
0 x 0 x x x 00 0 0x x 00 x x

Le critere de satisfaction v obtenu pour les différentes syntheses est présenté dans le ta-
bleau 5.4.

La fonction tunableSurface de MATLAB® est utilisée pour synthétiser les gains. Celle-ci
permet de définir une surface de gain en fonction de valeurs initiales, d'un domaine et d’une

fonction de séquencement. Le domaine est obtenu grace a la fonction ndgrid avec en entrées
o, et 0.

Tableau 5.4 Critere de satisfaction H., structurée selon la fonction de gains f;

Fonction de gains f ~ Durée (sec)
7 4.4999 18.7
A 1.3444 46.9
fs 0.9971 2.5

Bien que la présente synthese rencontre les contraintes imposées pour la structure de la
fonction de séquencement f3, la stabilité et la robustesse n’est pas du tout garantie sur le
systeme non linéaire. On remarque que les poles en boucle fermée obtenus lors de la synthese
sur le systeme linéaire ne sont pas les mémes que ceux obtenus en linéarisant le systeme
non linéaire en boucle fermée. La figure 5.2 montre la différence entre les podles attendus
(systéme linéaire avec controleur) et les poles réels (systéme non linéaire en boucle fermée
linéarisé) pour la fonction de séquencement f3 si ¢ = 0. = —o. On voit d’ailleurs que la

dynamique du systeme non linéaire a ce point d’équilibre présente des poles instables. On
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en conclut que la loi de commande linéaire C; de (5.6) est une représentation erronée de
la linéarisation de la loi de commande non linéaire C de (5.4). En effet, cette derniere est
fonction des variables endogenes ¢, 6 et b du systeme. Il faut donc en tenir compte dans le
modele LTI. Cette considération que I'on appelle les termes de couplage cachés est présentée

a la section suivante.

Poles: Closed-loop pole location

.0.76 0.64 0.5 0.34 0.16

Pbles attendus
0.86 F X  Poles réels
60
0.94
40
a X x
20 0.985
1)
=}
<
=}
2 E
2oy 100 80 ux 60! 40 20 »
o % » X 3
3 X
< s
2
[
£
&
£ 20 0985
x X
-40
0:94
-60
0.86
‘0,76 0:64 0.5 0:34 0.16
-80
-120 -100 -80 -60 -40 -20 0 20 40

Real Axis (seconds '1)

Figure 5.2 Comparaison des poles des modeles linéaire et non linéaire

Remarque : Les poles réels du systéme ont été obtenus avec la fonction 1inmod de MATLAB®
appliquée au schéma Simulink du modele non linéaire complet alors que les poles du modele

linéaire correspondent aux valeurs propres de la matrice A, (-0, —0).

5.2.3 Termes de couplage cachés

En linéarisant le systéme non linéaire en boucle fermée avec le controleur séquencé C, on
devrait théoriquement retrouver le systéme linéarisé en boucle fermée avec le controleur
C; synthétisé. On remarque cependant que ce n’est pas le cas. Le controleur C dépendant
explicitement des variables endogenes du systemes ¢, 6 et 1, sa linéarisation en fonction de

I’état x provoque l'apparition de termes parasites que l'on appelle les termes de couplage



62

cachés. 1l est donc essentiel d’en tenir compte de fagon a avoir un modele LTT qui représente

adéquatement la linéarisation du systeme complet en boucle fermée.

Puisque les matrices K;, K,, Kq,, Kg, et R} /; sont explicitement fonction de variables endo-
genes du systéme ¢, 0 et 1, la linéarisation doit en tenir compte. On obtient ainsi :

Aé = Ar — Az
Au, = R}, [Kp,e(m ~ Az)
oK, 0K,
K,. A ‘ . A ’ AN,
BT N
0Ky, 0Ky,
_Kch,e AY1 - a; Yie Agb - 6; Yie AQ]
<I>e (I)e
= oK oK 5.14
CTCC - Kd2,€ AyQ - 852 y2,e A(b - aedQ y2,e Ae ( )
P, P
8R;§/i
99 Kiee — Ka, eyi1,e] Ao
<I)e
OR;),
80 [Ki,ese - Kd1,6y1,e] AQ
(I)e
OR;);
a¢ [Ki,eée - Kdl,eyl,e] A?ﬂ
De
A Téquilibre, on a :
uv,e = Rg/i7e [Ki,e Se - Kdl,e yl,e] - Kdg,e Y2,e (515)

d’ou

Ki,eée - Kdl,e Yie = (R;)k/i7e)_1 [uv,e + Kdz,e y2,e} (516)
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La loi de commande linéarisée peut finalement étre simplifiée :

Af = Ar— Az

Au, =Ry, . {Kw(Ar — Az)
0K,
| & Ad+

¢ o,
OK,,

¢
OK,, OK,,

96 |y 0
+ R(;S [uv,e + Kdg,e y2,e} Aﬁb + R0 [uv,e + Kdg,e y2,e] A@
+ Rw [uv,e + Kdg,e y2,e] Ad)

0K,
00

N €00

(I:'e
0Ky,
00

Crcc = —Kg Ay, —

Yie A¢ -

De

Yie Ae] (517)

®e

- Kd2 ,GAYZ -

YQ,e A¢ -

Yo AQ

e

ou

€= (Kio) ' [(Rys) e + Ko vae] + Kay o ¥l (5.18)

ty, 0 0 0

IR}, 00 0 0

/1 * -1

R = R i.e — 5.19
(] agb o, ( b/, ) 0 0 0 1 ( )

0 0 -1 0

aRZ i « _ 0 0 —S¢  —Cy
o= g | R = O (5.20)
o, [
0 cg O 0
0 0 0 0
oR;), 0 0  cgcp —s4C
_ /i . N-1 #Co —S¢Co
R‘@/’ - a¢ o (R‘b/i,e) - 0 —cyco 0 —sp (521>
0 sech S 0

A la section 5.2.2, on a utilisé la fonction tunableSurface. Comme on a pu le voir, celle-ci
n’est pas valide, car elle ne tient pas compte des TCC. On choisit donc de ne pas utiliser cette
fonction, mais plutét construire le modele LTT adéquat du systeme en boucle fermée. Cette
construction peut prendre différentes formes : un modele Simulink modifié, I'utilisation de

la fonction connect ou une construction algébrique des matrices d’état.

En raison de sa simplicité d’utilisation pour une synthese multi-modeles, on favorise 1'utilisa-
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tion de la fonction connect pour la suite. Les modeles d’état en boucle fermée ainsi obtenus
sont, directement utilisés comme arguments de I'algorithme d’optimisation systune. Afin de
pouvoir utiliser ce dernier, les gains doivent toutefois étre constants. Il faut donc en réarranger

la formulation. Celle-ci prend la forme générale suivante :

Kx,e = Kx,c Fp(¢ea 0@)
0K,
0

= Ki,c F¢,P(¢ea ‘96)

®e

ou p représente le nombre d’entrées de la matrice constante Ky . et :
Kx,c = |:Kx,0 Kx,l e Kx,n}

avec n le nombre de termes de la fonction de séquencement.

A titre d’exemple, si la fonction de gains est :
Ko+ Ko+ K0+ Ks¢® + K, 6°
les fonctions F' prennent la forme suivante :

Fp(¢79):[1 ¢ 0 ¢ 92}T®Ip

OF T
F¢,p(¢,9):a—(g’=[o 10 2¢ 0] @I,
OF
Fup(6,0)= 52 =[0 0 10 20 o1,

Ceci permet de réécrire (5.17) comme :

Af = Ar — Az
Au, = Rj),, [K, Fi (Ar — Az)
+ Ko (FiAE +Fy & A+ Fou€ AD). ..
Crcc = —Kic(F4Ay, —Fouy1.A¢ —Foayie AH)} (5.22)
— K, e (Fs Ay, —Fgsy2.A¢ — Fogys. Af)
+ Ry e + Ko, c Fsyoe] Ad 4+ Ry [uy e + Ky, c Fsya ] A
+ Ry [wy e + Ko,  Fy ya .| At
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On obtient ainsi le modeéle d’état en boucle fermée :

S Axg = Ay jAXq + Ba jAr + sz,jAVIZU
cl =
Az = Ccli,j; AX
.
ou Ax, = {AxT AéT} correspond au vecteur d’état en boucle fermée qui contient les
états du systeme S et de la loi de commande C. Les matrices d’état de ce systeme complet

en boucle fermée sont :

A O20><4] n

O4x20 Oaxs

,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,

avec

064
_(Rék/z‘KpF4(:,1:3))T
TCC" = |Ry(upe + Ko, Fsyae) + Ry i(KiFga€e — Kay Foayie) — Ka, Fos yae)
Ro(upe + Ko, Fsyae) + Ry (KiFg1 & — Ko, Foayie) — Ka, Fosyae)
Ry(u,. + Ky,Fsyae) — Ry KpFa( )

Pour simplifier la notation, on définit également les matrices C, suivantes :

Ci(4><12) (Z, [7 89 12]) = I4
Cl (4x12) (Z, [2 8 1 7]) = 14
Cg(gxlg) (I, [3 94105116 12]) = Ig

La figure 5.3 montre le schéma du systeme en boucle fermée S, en considérant explicitement
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les TCC. Ce modele est utilisé pour la synthese H, structurée.

Ry (uye + Ko, Fy)

Ro(uy. +Kg,Fy)

AvE,
Ry (uye +Kg,Fy) v

: {8}7 IRZ/i

Ax = AAX + BAu,, + B,, AV, Ay

Ay = CAx
Az
Ay,
Fe,ai A
F¢'8I Ap
+ | Ay,
Kdll F, I
+ |
Fg,;l A6
F‘MI A¢p

Figure 5.3 Architecture de commande linéarisé pour la synthése multi-modeles avec fonction
de séquencement et TCC

5.2.4 Synthese H. multi-modeles avec TCC

En reprenant la méthodologie de synthese de la section 5.2.2 et les contraintes du tableau 5.3,
puis en les appliquant au modele d’état pour un équilibre en vol stationnaire (¢, = 6. = 0),

on obtient les gains présentés a I'annexe A.

On obtient v = 0.9972 < 1, et on peut donc passer a l’étape suivante qui consiste en la
synthese séquentielle des gains de commande pour les mémes fonctions de gains qu’a la
section 5.2.2, soit :

e 1=K

o L=Ko+Ki¢p+Ky0;

o 1=Ko+K;o+Ky0+K;z¢*>+K,0%;
Le critere de satisfaction des contraintes H, structurées obtenue pour les différentes syntheses

est présentée dans le tableau 5.5 et les valeurs des gains sont présentées a 'annexe A.
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Tableau 5.5 Norme H, selon la fonction de gains

Fonction de gains f ~ Durée (sec)
7 40129 18.9
fa 1.3624 60.2
I 0.9957 26.5

5.2.5 Simulations

Le tableau 5.6 montre les résultats de la synthese H,, structurée obtenus pour les quatre
contraintes imposées. De la méme facon qu’a la section 4.3, on voit que les contraintes H.,

imposées ont été respectées tel que le traduit v < 1.

Tableau 5.6 Niveau de satisfaction des contraintes H., structurées

Contrainte H,., structurée ~
Placement des poles 0.9905
Marges de stabilité 0.9907
Suivi de trajectoire 0.9957

Saturation des actionneurs | 0.9909

Dans cette section, on simule les réponses temporelles du systéme en comparant le controleur
a gains fixes synthétisé pour un équilibre en vol stationnaire (i.e., le controleur nominal),
et le contréleur avec séquencement des gains. Les simulations sont réalisées dans Simulink.
On compare ainsi les réponses temporelles pour deux scénarios différents : un premier dans
lequel le quadricoptere est en vol stationnaire et un second ot il doit suivre une trajectoire en
forme d’infini co. Dans les deux scénarios, le quadricoptéres est soumis a différents échelons

de vent orientés nord-sud.

L’objectif de ces simulations est de valider que I'utilisation de la loi de commande avec sé-
quencement des gains améliore les performances pour des points d’opération du quadricoptere
présentant une forte inclinaison en ¢ et 6. Les parametres de simulation sont les mémes qu’a

la section 4.3. Ceux-ci sont présentés dans les tableaux 4.1 et 4.2.
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5.2.6 Stabilité stationnaire du quadricoptére dans un environnement de vents

changeant

On simule dans cette section le comportement du quadricoptére en maintien de position
lorsque soumis a différents échelons de vent. Pour générer un tel vent, un WGN possédant
une densité spectrale de 0.1 m?/s et une fréquence de 10 Hz sont utilisés dans le modele de

vent de Dryden. L’entrée de vent est présentée a la figure 5.4.

15
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Temps (s)
Figure 5.4 Entrée de vent

Les réponses temporelles et spatiales du quadricoptere pour le premier scénario sont donnés
aux figures 5.5 et 5.6. La figure 5.5 montre la réponse en position du quadricoptere (selon les
axes X;, ¥; et z;) sur une période de 100 secondes pour le controleur avec séquencement des
gains (gs) et le controleur nominal (nom). La figure 5.6 montre ces mémes résultats d'un point
de vue spatial en montrant, d’une part, la position dans le plan horizontal et, d’autre part,
la position en trois dimensions. On remarque que les performances en maintien de position
et orientation (voir Fig. 5.7¢) dans le plan horizontal sont améliorées avec le séquencement
des gains (I’erreur maximale sur la position est plus petite et le temps de réponse est plus
rapide) alors que c’est Iinverse pour la position verticale. Le séquencement ayant été fait
pour un équilibre dans le plan horizontal, cela pourrait expliquer ces pietres performances

dans le plan vertical. Il serait peut-étre possible d’améliorer les performances en considérant
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également la vitesse verticale comme variable de séquencement.

—GS - - nom - Ref. —GS - - nom - Ref.

4000 150
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2000 -

10001~ J—\; N
/\_.;:‘\ ~ o — .[\_ AT
0 \V ,/,X\/—‘/ I
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Figure 5.5 Position du quadricoptere pour un vol stationnaire lorsque soumis a différentes
rafales

La figure 5.7 montre la réponse temporelle de 'attitude du quadricoptere. On remarque que
le drone est surtout affecté en tangage en raison de l'axe selon lequel est orienté le vent,
soit parallele a x;. On remarque aussi sur cette figure que pour un vent d’environ 15m/s,
le quadricoptere est incliné d’environ 40° ce qui s’approche de la limite a laquelle il peut
maintenir son altitude (opax = cosfl(%) = 39.2°). De plus, on voit que les dépassements
pour le controleur séquencé sont plus grands que pour le contréleur nominal ce qui pourrait

résulter en des instabilités lors d’'une éventuelle intégration au systéme réel.

La figure 5.8 montre 1’évolution de la commande envoyée aux moteurs pour les deux contro-

leurs. Un peu comme pour l'angle en tangage, la commande pour le contréleur séquencé
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Figure 5.6 Position du quadricoptere en 2D et 3D pour un vol stationnaire lorsque soumis a
différentes rafales

présente de plus grands dépassements; un compromis est a faire pour un temps de réponse

plus rapide.

5.2.7 Scénario de vol en suivi de trajectoire

On simule dans cette section la réponse du quadricoptére lorsqu’on lui commande de suivre
une trajectoire en forme de oo d’amplitude de 2 x 1 m avec une période de 20 secondes.
On montre donc a la figure 5.9 la position dans le plan horizontal et la position en trois
dimensions. On voit que la loi de commande séquencée est meilleure, ce qui est consistant
avec les résultats précédents voulant que la position du drone avec le controleur séquencé soit

moins affectée qu’avec le controleur nominal.

5.2.8 Analyse de 'amélioration de la loi de commande avec le séquencement

des gains

Bien qu’on observe une dégradation des performance en ce qui a trait au maintien de po-
sition selon l'axe vertical, on constate une nette amélioration de la réponse dans le plan
horizontal, un temps de réponse plus rapide et une plus faible erreur. Ce sont pourtant les
mémes contraintes qui ont été imposées au systeme pour chacune des deux syntheses. Les
performances se voient par contre dégradées pour la loi de commande nominale puisque la
dynamique non linéaire du systeme tend a s’éloigner de la dynamique linéarisée utilisée lors

de la synthese des que le drone est trop incliné.
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CHAPITRE 6 CONCLUSION

On conclut ici en rappelant brievement ce qui a été présenté dans ce mémoire, on en pré-
sente les limitations et on termine en abordant les possibilités d’améliorations de la solution

proposée et les domaines d’application.

6.1 Synthese des travaux

L’objectif principal de ce travail consistait en la synthese d’une loi de commande permettant
d’améliorer la robustesse d'un quadricoptere face au vent et ses performances en milieux
venteux. Pour y arriver, on a d’abord développé le modele dynamique du quadricoptere.
A partir des équations dynamiques de Newton, on a caractérisé son mouvement. Afin de
pouvoir appliquer les techniques de synthese linéaires au cas du quadricoptere, on a linéarisé
les équations non linéaires et ainsi obtenu une expression du modele d’état en fonction des

valeurs d’équilibre d’'un quadricoptere en vol de croisiere.

En appliquant au modele linéaire pour un vol stationnaire deux techniques de synthese d’un
contrdleur, soit la technique de synthese classique LQR et la technique de syntheése H.,
structurée, on a conclut que la synthese H, structurée était plus adaptée a la problématique
ici étudiée. En effet, celle-ci permet de traiter la problématique de stabilité et de robustesse
aux perturbations lors de la synthese et offre plus de flexibilité au niveau de ’architecture de

la loi de commande.

On a finalement modifié I'architecture de la loi de commande en utilisant des matrices de
gains séquencés en fonction de l'attitude du quadricoptére. On a ainsi réussi a étendre les
performances de la synthese H., structurée sur une plus grande portion de 'enveloppe de
vol que ce que le permettait la synthése nominale. A cet effet, on a dii considérer les termes
de couplage cachés dans le modele linéarisé utilisé pour la synthese. Ceux-ci issus d’une
linéarisation adéquate de la loi de commande doivent étre considérés, car ils changent les

propriétés dynamiques d'un modele a son point d’équilibre.

6.2 Limitations de la solution proposée

La solution proposée est directement dépendante de la modélisation du systéme. On peut par
contre se rendre compte que pour la majorité des quadricopteéres sur le marché, les parametres
dynamiques comme les inerties, les parametre des moteurs ou les coefficients aérodynamiques,

ne sont pas connus. La loi de commande synthétisée pour un modele théorique voit alors ses
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performances se dégrader lorsqu’implanté sur le systeme réel.

6.3 Ameéliorations futures

Pour la suite, il serait intéressant d’adapter la loi de commande pour commander le quadri-
coptere en suivi de trajectoire. Bien que le sujet ait été vaguement abordé dans ce mémoire
lors du suivi d'une trajectoire circulaire, la problématique n’a pas été attaquée rigoureuse-
ment et il y aurait une possibilité d’amélioration des performances d'un quadricoptere se
déplacant a haute vitesse et devant exécuter des manceuvres agressives de facon a suivre un
parcours imposé. On a aussi remarqué que la réponse verticale du quadricoptere se dégrade
avec le séquencement des gains. Un nouveau séquencement des gains en fonction d’autres va-
riables d’état comme la vitesse verticale serait envisageable pour améliorer les performances

du controleur.

« Times and conditions change so rapidly that we must keep our aim constantly focused on

the future. »

Walt Disney
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ANNEXE A MATRICES DE GAINS MULTI-MODELES AVEC
SEQUENCEMENT

Dans cette annexe sont présentées les matrices de gains issues de la synthese H,, structurée
pour la loi de commande nominale et la loi de commande avec séquencement effectuée au

chapitre 5.

Les gains pour la loi de commande nominale sont :

[0 0 579 0 |
0 —161 0 0
Kic
CT 439 0 0 0
0 0 0 50.2]
[0 0 22 0]
0 —441 0 0
K,.
215 0 0 0
0 0 0 625
[0 0 0 0
891 —250 0 0
Kdl,c
0 0 400 7.03
0 0 0 0
(468 903 0 0 0O 0 0 0
0 0 623 451 0 0 0 0
Kdg,c:
0 0 0 0 425 229 0 0
0 0 0 0 0 0 149 785



Les gains pour la loi de commande avec séquencement sont :

o 0 212 0 0 117 309 0 131 0  —452 0
0 —106 0 0 0 815 —695 0 0 -371 0 139
501 0 0 0 —673 0 0 —786 —432 0 —755 0
0 0 0 235 905 0 0 -08 0 938 0 —089
K;. =
0 -103 —528 0 669 0 —101 0O
0 212 660 0 0 109 0 819
352 0 0 -825 —581 0 021 0
_ 052 0 0 -1.06 0 —481 0 —468
[0 0 160 0 0 613 —072 0 281 0 463 0 ]
0 —348 0 0 0 121 —424 0 0 052 0 346
420 0 0 0 224 0 0 -352 538 0 —47.7 0
0 0 0 565 —132 0 0 478 0 441 0  1.63
K, =
0 -617 178 0 —371 0 —37.9 0
0 —269 —6.06 0 0 39 0 —527
807 0 0 336 652 0 016 0
1.67 0 0 —450 0 096 0 583

¢8



0 0 0 0 250 193 0 0 0 0 —43.0 209

—159 —168 0 0 732 12.6 0 0 0.39 —-5.09 0 0
0 0 123 924 0 0 —-1.11 -10.8 0 0 0.96 —5.70
0 0 0 0 0 0 43.2 141 157 146 0 0

—-26.1 —14.1 0 0 0 0 —12.3 7.61

202 11.2 0 0 304 21.0 0 0

0 0 —11.9 —-3.43 0 0 125 —9.88

0 0 —-154 574 —-0.99 -3.23 0 0

€8



—3.64
34.1

—1.65

—29.7

—26.4
—1.00
0
0

10.7
0
4.32
0

—10.4
—101

—7.59

—127

19.8
12.7
0
0

20.5
0
—1.61
0

0
402

13.6
2.69

—1.01

3.30

21.9
1.75

0
—-19.4
0
—8.90

0
0
72.8

334
—20.6
0
10.6

0
19.6
0
79.4

—38.4
—42.9
0
—16.0

0
—48.2
0
27.8

0
0
405

0

0
—5.41
—284

26.8
0
0.58
0

0
0
14.2
—26.2

—-20.9
0
—63.3
0

4.78
11.1

208

12.1
0

0
0
—6.63
13.3

21.6
0
—16.6
0

0
0
0
363
0 0
0 0
124 236
—5.26 0
0 0
—-33.0 —143
0 0
1.12 0.55
0 0
0 0
232 —-17.0
—52.8 0
0 0
412 124
0 0
217 =214
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