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INTRODUCTION

Un drone, syttme que le monde militaire a commencé a utiliser il y a un siecle et que le
monde civil a commencé a utiliser il y a une décennie, est un objet qui attire toutes les

attentions en 2015.

Un drone est un aéronef sans pilote. Cette caractéristique lui permet d’avoir un nombre
d’applications trés varié. Avoir un drone fonctionnel demande plusieurs étapes de
fabrication. Les différentes étapes de la fabrication (figure 0.1) sont 1’aérodynamisme, la

motorisation, le controle, et la modélisation.

Modélisation

Aérodynamisme

Motorisation

Figure 0.1 Différentes étapes pour la fabrication d’un drone

Les performances d’un drone peuvent étre améliorées en travaillant sur la modélisation, la

motorisation, les commandes de vol et I’aérodynamisme.



Ce mémoire traite de la commande de vol d’un drone a voilure fixe. Pour contréler un drone,
il faut avoir une bonne connaissance de la modélisation de celui-ci. Un drone est modélisé
par un systéme non linéaire régi par des équations mathématiques. Contréler le drone
demande de résoudre ces équations en actionnant les parametres des ailerons, de la gouverne
de profondeur et de la gouverne de direction. Il s’agit des trois entrées (ou actionneurs) qui
influencent le vol du drone. La manette des gaz est une autre entrée, elle est maintenue

constante dans ce mémoire.

La complexité de la commande de vol réside dans le fait que pour des positions d’actionneurs
identiques, un drone se comporte différement selon I’altitude, la vitesse, le centrage, la
température, etc. Par exemple, considérant deux drones identiques avec les mémes positions
d’actionneurs et de manette des gaz, la seule différence d’altitude entre les deux drones
implique deux comportements différents. En effet, plus ’altitude est élevée, plus faible est
I’écoulement de 1’air, plus faible sont les frictions sur 1’aile, plus faible est la trainée, et donc
plus faible est la vitesse indiquée (plus grande est la vitesse au sol). Ainsi, I’angle de montée,
I’angle de cap, et I’angle de dérapage seront différents puisqu’ils dépendent directement de la

vitesse indiquée.

Quelle technique utiliser pour contrdler le modeéle non linéaire d’un drone ?

De nombreuses techniques de controle existent. Une bonne technique doit éliminer tout
risque d’instabilité et améliorer les performances du drone afin d’obtenir la convergence la

plus rapide possible.

Ce mémoire est divisé en quatre chapitres. Le chapitre 1 traite de la revue de littérature, le
chapitre 2 introduit la modélisation du drone, le chapitre 3 présente la méthode de

backstepping, tandis que le chapitre 4 porte sur les résultats obtenus.



CHAPITRE 1

REVUE DE LITTERATURE

Le chapitre 1 porte sur la revue de littérature. Ce chapitre définit ce qu’est un drone, décrit la

modélisation d’un drone et compare les techniques de contréle linéaires et non linéaires.

1.1 Drone-UAV

1.1.1 Définition
Un drone est un aéronef sans pilote, télécommandé ou bien programmé. Il existe une
multitude de drones. La taille, la masse, I’autonomie sont autant de parametres qui différeront
selon I’application que doit réaliser un drone. Il faut distinguer drone a voilure fixe et drone
a voilure tournante.

- Un drone hélicoptere est a voilure tournante. Il assure sa poussée et sa portance
par ses moteurs. Il a ’avantage de pouvoir voler a de faibles vitesses ou bien de
rester immobile.

- Un drone avion est a voilure fixe. Il assure sa poussée par son moteur et sa
portance par son moteur et ses ailes. Cela lui permet de couvrir de longues
distances ou bien d’atteindre de hautes altitudes.

Dans ce mémoire, 1’auteur travaille avec un drone a voilure fixe.

1.1.2 Etymologie
En francais, le mot drone peut s’appliquer a un engin aérien, terrestre ou bien sous-marin.
En anglais, le mot drone signifie littéralement « faux-bourdon» . Cette détermination ne
s’applique qu’a un engin aérien. Une autre traduction anglaise trés connue est UAV
(Unmanned Aerial Vehicle). Par ailleurs, le terme UAS (Unmanned Aerial System) est de
plus en plus répandu. La Federal Aviation Administration tend a employer les termes UA et

UAS et n’utilise plus le terme UAV.



1.1.3 Historique
L’origine du drone remonte a la fin du X/X® siécle. Les premiers acronefs utilisés comme
drone étaient des ballons gonflables. Par la suite, la volonté¢ de développer des drones vient
sous I’impulsion des Etats Unis lors de la premicre guerre mondiale qui s’est déroulée entre
1914 et 1918. Par la suite, I’Allemagne développe le bombardier « V-1 » pendant la seconde
guerre mondiale qui s’est déroulée entre 1939 et 1945. Pendant la guerre froide, les
Americains ont trouvé un intérét a envoyer des drones au plus proche des essais nucléaires,
un lieu ou I’homme ne peut pas se rendre. La fin du XX¢ siécle est marquée par la mise en
service du drone américain, le « Predator » pour des missions de reconnaissance. Le début
des années 2000 voit I’émergence du « Global Hawk » qui est utilis¢ comme support lors

d’opérations militaires.

1.14 Classification
Il existe de nombreux critéres pour classifier un drone. Ils différent par leur altitude
maximale, leur autonomie, leur taille, ou encore leur charge utile. Dans ce mémoire, un mini-

drone est utilisé. Le tableau 1.1 recense les différents drones commerciaux et militaires (de

Fatima Bento, 2008).

Tableau 1.1 Classification des drones
Tiré de (de Fatima Bento, 2008)

Altitude
Poids
de vol Endurance
Catégorie | Acronyme | maximum au Exemple
maximale (h)
décollage (kg)
(km)
Micro/Mini MAV 0.10 0.25 1 Microbat
drones Mini <30 0.15-0.3 <2 Aladin




Altitude
Poids
de vol Endurance
Catégorie | Acronyme | maximum au Exemple
maximale (h)
décollage (kg)
(km)
CR 150 3 2-4 R-Max
SR 200 3 3-6 Phantom
Drones MR 150 - 500 3-5 6-10 Hunter B
tactiques LR - 5 6-13 Vigilante 502
EN 500 -1 500 5-8 12 -24 Aerosonde
MALE 1 000 —1 500 5-8 24 -48 Predator-IT
Drones 2500 —
HALE 15-20 24 - 48 Global Hawk
Stratégiques 12 500
LET 250 3-4 3-4 Harpy
DEC 250 0.05-5 <4 Nulka
Drones
1 STRATO | A déterminer 20 - 30 > 48 Pegasus
spécialisés
‘ A
EXO A déterminer >30 ‘ MarsFlyer
déterminer

1.1.5 Applications

La plupart des drones sont utilisés au niveau des forces militaires ou bien de sécurité.
Au niveau militaire, un UAV peut étre utilis¢é comme une arme, un relais, ou bien un
collecteur d’informations. Au coeur de la guerre €lectronique, il peut servir de brouilleur ou

bien d’intercepteur de communication.

Au niveau de la sécurité, il peut avoir comme application le controle du traffic routier, la

surveillance maritime, ou bien la recherche aérienne.



Au niveau civil, il peut étre trés utile dans des environnements difficiles, pour la prévision

météorologique et la livraison du matériel.

Plusieurs auteurs (Pestana et al., 2013) ont proposé d’intégrer des caméras sur leurs drones
tout en effectuant des suivis de trajectoire. Par ailleurs, un drone est un engin a faible coft,

qui permet de tester de nombreux essais et qui ne mettra jamais en danger la vie d’un pilote.

1.2 Modélisation du drone

Un drone est un systéme non linéaire. Les tourbillons d’une aile d’avion, la saturation des
actionneurs en sont des causes. L’identification est le processus qui permet d’obtenir un
modele a partir d’un systéme (HAMEL, 2014). L’identification du drone utilisé dans ce

mémoire a été réalis¢ par Mario Landry (2012) et Samuel Courchesne (2013).

Un avion sans pilote est un systéme a plusieurs entrées et plusieurs sorties (MIMO)
(HAMEL, 2014). Un drone est un corps rigide a six degrés de liberté, trois en translation et
trois en rotation. Afin de contrdler ces six degrés de liberté, il est possible d’agir sur quatre
commandes, la gouverne de profondeur, les ailerons, la gouverne de direction, et la manette

des gaz du moteur. Ces notions sont trés bien expliquées par (Oland et Kristiansen, 2013).

« [A] typical UAV contains three actuators for rotational control, namely aileron,
elevator and rudder, that produce deflection angles which result in angular
moments that changes the orientation of the UAV. For translational control, an
UAYV has usually only thrust in one direction, which means that it has six states
that must be controlled using four actuators. This constitutes an interesting control
problem as it falls in under the category of underactuated control where the
number of actuators are lower than the number of states to be controlled. » (Oland

et Kristiansen, 2013)

Le but de la modélisation est d’identifier un modéle mathématique qui représentera au mieux

le systéme non linéaire. Ainsi, a un systéme peut correspondre plusieurs modeles. Samuel



Courchesne (Courchesne, 2013) a utilisé plusieurs méthodes d’identification et a ainsi trouvé
plusieurs mode¢les possibles pour le systéme drone. Son objectif a été de choisir le modele le
plus représentatif du systéme drone. La modélisation d’un drone est le mode¢le mathématique
décrivant son comportement dans ’espace. L’origine de la modélisation d’un drone est régie
par ses équations différentielles qui découlent de la deuxiéme loi de Newton. Les modeles
sont obtenus par des essais en soufflerie ou bien par des essais en vol. Les différents éléments

d’un drone a modéliser sont donnés dans la figure 1.1. (Chahbani, 2015)

Modélisation

Estimation
des masses

Fuselage

Tenseurs
d'inertie

Figure 1.1 Différentes parties a modéliser dans un drone

De nombreuses méthodes existent pour 1’identification des paramétres d’un drone (HAMEL,

2014), (Courchesne, 2013). Elles sont résumées dans la figure 1.2.

La technique des réseaux de neurones est trés répandue dans 1’identification du modéle d’un
avion. Cette méthode s’inspire des neurones biologiques. Les réseaux de neurones artificiels
sont un ensemble de neurones artificiels qui forment des petites fonctions mathématiques.
Montés en réseau, ils permettent de former des fonctions complexes trés utiles. Cela permet

d’approximer des fonctions mathématiques. Anne Girard (2007) utilise cette méthode pour



I’identification des coefficients aérodynamiques d’un avion. Elle précise que cette technique
convient particulierement a ce genre de systtme dynamique variant dans le temps. Mario
Landry (2012) utilise la méthode des moindres carrés (cas particulier de la somme des erreurs
au carré) qui est tres facile d’utilisation mais qui nécessite des mesures tres précises. Samuel
Courchesne (2013) utilise la méthode d’erreur de sortie qui se base sur un traitement
statistique de I’erreur. Clément Hamel (2014) utilise les méthodes des sous-espaces et de
I’erreur de prédiction. L’erreur des sous-espaces permet de travailler directement avec une

représentation d’état tandis que I’erreur de prédiction minimise la somme des erreurs au

carré.
Réseau de
tourbillon
I Moindres
de i
carrés
neurones _
Méthodes
Sous- Erreur de
espaces sortie
Erreur de
prédiction
Figure 1.2 Différentes méthodes de modélisation
1.3 Commande de vol

Le controle d’un drone nécessite une bonne connaissance de son systeme. Une bonne
modélisation est donc trés importante. Un drone est un systéme non linéaire. Il est possible
de le controler de fagons linéaire ou bien non linéaire. De nombreuses techniques de controle

existent. Une bonne technique doit ¢liminer tout risque d’instabilité (décrochage) et



améliorer les performances (minimiser les erreurs en régime permanent, atténuer les
oscillations) du drone afin d’obtenir la convergence la plus rapide possible (GHAZI, 2014).
Le tableau 1.2 montre les différentes techniques linéaires et non linéaires qui sont décrites

dans cette revue de littérature.

Tableau 1.2 Techniques de controle linéaire et non linéaire

Techniques de contrdle linéaire

PID

Echelonnement de gains (Gain scheduling)

LQR (Linear quadratic regulator)

SAS (System Augmentation System)

CAS (Control Augmentation System)

Saturation imbriquée (Nested saturation)

Techniques de controle non linéaire

Inversion de la dynamique (Dynamic inversion)

Backstepping

Mode glissant (Sliding mode control)

1.3.1 Technique de controéle linéaire
La commande de vol classique linéarise un systéme non-linéaire. Cela consiste a discrétiser
une enveloppe de vol par un ensemble de points de fonctionnement, et a concevoir des
controleurs linéaires locaux pour chacun de ces points (Girard, 2007). La litérature est riche
en ouvrages, théses et articles a ce sujet (Nelson, 1998), (Tournes et Johnson, 1998).
L’enveloppe de vol est discrétisée selon I’altitude, la vitesse, le centrage et la température.
Cela permet de simplifier le mod¢le non lineaire de I’avion en plusieurs modeles linéaires au
voisinage de chacun des points de fonctionnement. Cette technique utilise une approche par
plusieurs modeles. Cela signifie que plusieurs controleurs sont créés pour plusieurs points

d’équilibre sur I’enveloppe de vol. La principale limite de cette approche réside dans
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I’hypothéese de linéarité. Cette hypothése ne garantit ni la stabilité ni la performance hors du

domaine de linéarité, le systéme peut devenir instable hors de ce domaine.

Dans la figure 1.3, le principe du contrdle linéaire est présenté. Le mod¢le non linéaire est de

la forme :
x=fx)+gx)u (1.1)
Ou:
=X est le vecteur d’état ;
=y est le vecteur d’entrée ;
" f,.9 sont des fonctions non linéaires par rapport a x.

Le modeéle controlé est de la forme :

Ax = AAx + BAu (1.2)
Ou:
» Ax=x—Xx est le vecteur d’état linéarisé ;
» Au=u-—u est ’entrée linéarisée ;
= A est la matrice d’état ;
= B est la matrice de commande ;
" X, est un point de fonctionnement du vecteur d’état ;

" U est un point de fonctionnement de 1’entrée.
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Linéaire

Non Linéaire

Contréleur

Figure 1.3 Controle linéaire

Le controle d’un avion peut se décomposer en deux mouvements :
e Le contréle du mouvement longitudinal doit maintenir 1’altitude et la vitesse désirée.
Il agit sur la commande des gaz ainsi que sur la gouverne de profondeur.
e Le controle du mouvement latéral doit maintenir le cap de ’avion. Il agira sur

’aileron ainsi que sur la gouverne de direction.

Une technique de contrdle classique est celle du controleur LQR (Rodriguez et al., 2014). Cet
article utilise du placement de pdles avec calcul de gains. Il est intéressant de créer une
technique avec des gains variables. Georges Ghazi (2014) a utilisé ce genre de technique en
¢chelonnant des gains pour commander un avion d’affaire. Il utilise cette technique pour le
controle de la boucle interne. Dans cette boucle, il utilise un CAS (Control Augmentation
System) pour controler les angles d’Euler de 1’avion et un SAS (Stability Augmentation
System) pour améliorer les qualités de vol. Sa méthode est complétée par une boucle externe
pour le pilotage automatique qui controle le cap et I’altitude de 1’avion. Une autre technique
de contrdle linéaire consisterait a diviser le controleur en trois éléments : la vitesse, 1’altitude,
et le cap (Tennakoon et Munasinghe, 2009). Dans ce systéme, les auteurs ont placé un SAS
(Stability Augmentation System) a la sortie. Ces méthodes de contrdle linéaire peuvent étre
complétées avec une technique de réseau de neurones (Puttige, Anavatti et Samal, 2009). Un
autre auteur, (Kang et Hedrick, 2009) a proposé un controleur non linéaire pour un modele
prédictif. La commande prédictive a I’intérét de prédire précisement le comportement futur

du systéme. Cela permet de prendre en compte et surtout de compenser certaines contraintes.
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Le controle de I’altitude est généralement effectué par un PID. Une étude a montré qu’il était
possible de le réaliser par un compensateur en avance de phase (Ahsan et al., 2013). Il s’agit
de minimiser le dépassement pour ne pas affecter la performance du transport de la charge
utile. Bien que le systeme en boucle fermée aient des réponses lentes, cela peut étre une

bonne réponse. En effet, le compensateur a avance de phase a une meilleure réponse

transitoire.

Un article de (Tadeo, Alejandro et Miguel, 2013) propose une comparaison de six techniques
de controle linéaire et non linéaire. Il s'agit de contréleurs PD, PID, Mode glissant, saturation
imbriquée, Backstepping, et logique floue. L'analyse est faite sur les trois degrés de liberté de
l'avion, le tangage, le roulis, et le lacet. La conclusion de ces auteurs est qu’il n’y a pas une
méthode meilleure que les autres. En revanche, certaines méthodes ont de meilleurs résultats

en fonction des angles a contrdler.

Une technique de contrdle linéaire ne garantit ni la stabilité ni les performances hors du
domaine de linéarité. De plus, cette méthode demande un effort de conception important
(Girard, 2007). Dans ce mémoire, 1’auteur s’est donc interess¢ aux techniques de controle

non linéaire.

1.3.2 Technique de contréle non linéaire
La commande de vol moderne consiste a concevoir des lois de commande non linéaires
basées sur un modele d’avion non linéaire. Cette technique ne fait aucune approximation sur
les non linéarités du modele. Il s’agit de faire un changement des variables d’état et d’entrée
afin de travailler avec le modéle non linéaire. Une technique de contrdle non linéaire
implique 'utilisation d’un contréleur unique qui permet au drone des manceuvres hors des
régions ou la dynamique est linéaire. Dans cette méthode, le drone est stabilisé
indépendament de son altitude, de sa vitesse, de son centrage ou de la température. Les
techniques les plus répandues sont I’inversion dynamique, le backstepping et le mode

glissant (Landry, 2012),(Tadeo, Alejandro et Miguel, 2013).
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Le modéle non linéaire est de la forme :

x=f(x)+gxu (1.3)
Ou:
= X est le vecteur d’état ;
=y est le vecteur d’entrée.

Le modéle contrdlé est de la forme :

X = f(x) + g(xu’ (14)
Ou:
= Xx* est le vecteur d’état non linéaire ;
" Xyer est le vecteur d’état non linéaire de référence ;
=y est ’entrée non linéaire.

La figure 1.4 montre la vision non linéaire de cette approche. Le mod¢le et le contréleur sont

non linéaires.

/ \ Non Linéaire
u

* u X

5
x,,ef 74 . Changement .
> Algorithme [y Entrée x=f+gu >

Controleur
x*

Changement

Variable Etat /

Figure 1.4 Vision non linéaire

La figure 1.5 montre la vision linéaire. Aprés un changement d’entrée et de variable du

modele non linéaire, il devient possible d’utiliser un algorithme linéaire.
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Linéaire
*
X —_—> Changement u X
ref : g . _
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Changement
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Figure 1.5 Vision linéaire

Pour contrdler le NexSTAR ARF de Hobbico®, Mario Landry a utilisé¢ I’inversion de la
dynamique (Landry, 2012). Dans les années 80, cela a été I’'une des premieres méthodes de
controle non lin€aire. Il s’agit de transformer un systéme initialement non linéaire en un
systtme dynamiquement linéaire. Cette méthode posséde différentes variantes. Une

définition intéressante peut étre :

« [D]ynamics inversion which instead of linearizing the whole system uses full
state feedback to globally linearize selected states, which then can easily be
controlled. More recently, nonlinear control using backstepping has been

proposed in several papers. » (Oland et Kristiansen, 2013)

Mario Landry avait choisi de diviser la dynamique de vol en deux ensembles : la dynamique
lente et la dynamique rapide. Dans cette méthode, une boucle externe contrdle les états lents
en utilisant les états rapides comme entrées tandis qu’une boucle interne contrdle les états
rapides a partir des entrées réelles du systéme. Les défauts de cette méthode sont qu’elle
n’assure pas une véritable stabilit¢ en boucle fermée et qu’elle nécessite une bonne
connaissance du modéle de la dynamique de I’avion. Un autre exemple d’utilisation de
I’inversion de la dynamique a ét¢ donné par Anne Girard (Girard, 2007). L’objectif est de
contrdler un avion en angle d’attaque, en angle de dérapage, et en angle de roulis. Cette
méthode a comme inconvénients d’avoir un temps de calcul assez long et une matrice a

inverser qui pourrait étre singuliere. Un autre papier présente des essais en vol en demandant
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au drone de suivre une boucle de navigation (Maki, Takei et Ishikawa, 2009). Un autre article
publié (Zhang et al.) critique I’inversion de la dynamique. En effet, cette méthode nécessite
une trés bonne connaissance du modéle de 1'avion. Les auteurs de 1’article soulignent qu’il est
tres difficile de determiner avec une grande précision les coefficients aérodynamiques de
l'avion. Par ailleurs, le gain de la boucle interne doit étre trés grand afin que la dynamique
transitoire des variables d'état soit trés grande pour qu'elle n'ait pas d'influence sur la

dynamique lente.

Une autre technique de controle non linéaire est celle des modes glissants. Elle est trés bien

présentée par Hassan K. Khalil :

« [T]rajectories are forced to reach a sliding manifold in finite time and to stay on
the manifold for all future time. Motion of the manifold is independent of matched
uncertainties. By using a lower order model, the sliding manifold is designed to

achieve the control objective. » (Khalil et Grizzle, 1996)

De la méme fagon que la méthode de Lyapunov, la méthode des modes glissants produit des
controleurs discontinus (Khalil et Grizzle, 1996). Azeddine Ghodbane (A. Ghodbane, 2014)
a implémenté cette méthode pour controler les angles d’Euler. Sa méthode prend en compte
le possible défaut de I’'un des actionneurs. Le mode glissant a été utilisé pour contrdler le
mouvement latéral (Shah, Samar et Bhatti, 2012). Les auteurs ont développé une loi de

contrdle robuste pour garder les erreurs proches de zéro.

Jiaming Zhang (Zhang et al.) qui critiquait I’inversion de la dynamique propose une autre
technique de controle, la technique de Backstepping. Elle est basée sur la théorie de
Lyapunov et évite de décomposer le mouvement en deux boucles. Il s'agit d'une méthode pas
a pas qui transforme des variables d'état intermédiaires en des entrées virtuelles pour
contrdler d'autres variables d'état. Cette méthode combine la recherche d'une loi de controle

avec une loi d'actualisation des parametres. La méthode de Lyapunov permet de déterminer
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la stabilit¢ d’un systéme non linéaire. La méthode de Lyapunov et la technique de
backstepping sont présentées par Hassan K. Khalil :
« [T]his technique uses a Lyapunov function of a nominal system to design an
additional control component that makes the design robust to large matched
uncertainties... [Blackstepping is a recursive procedure that interlaces the choice
of a Lyapunov function with the design of feedback control. It breaks a design
problem for the full system into a sequence of design problems for lower order

(evens scalar) subsystems. » (Khalil et Grizzle, 1996)

La méthode permet d’obtenir une loi de controle ainsi qu’une preuve de stabilité. Cette
méthode n’essaye pas d’annuler ou bien de linéariser les non linéarités. Borra (Borra,
2012) met en avant le fait que cette méthode minimise I’effort de commande. Cette
méthode a été utilisée pour contrdler les angles d’Euler: I’angle de roulis, I’angle de
tangage et I’angle de lacet (Lungu, 2012). Une méthode adaptative par backstepping fut
utilisée pour la phase d’atterrisssage d’un avion dont la dynamique était non linéaire
(Seungho, 2012). La méthode adaptative se base sur I’état du processus commandé pour
agir en temps réel sur les paramétres du systéme. Le systéme adaptatif permet ainsi de
réguler les erreurs de modélisation de la dynamique de ’avion et des perturbations
externes. La combinaison d’une méthode adaptative de Backstepping et de réseau de
neurones a ét¢ implémentée pour un drone (Cao et al., 2011) et un ‘ducted fan’ UAV
(Aruneshwaran et al., 2012). Le controle par Backstepping découple les dynamiques
non linéaires en créant une fonction de stabilisation virtuelle tandis que le réseau de
neurones est utilisé pour approximer les non linéarités et les incertitudes. La stabilité est
pourvue par la méthode de Lyapunov. Le tableau 1.3 tiré¢ de (Borra, 2012) propose une

comparaison des quatre techniques de controle non linéaires.

Parmi les différentes techniques de contréle, le backstepping a de nombreux avantages.
Le modéle du drone est non linéaire a cause de la saturation des actionneurs, du
changement de la température, de 1’altitude, du centre de gravité et de la vitesse; le

backstepping permet de conserver ces non linéarités. Les équations non linéaires du
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mouvement sont complexes, le backstepping permet de transformer ce systéme d’ordre
¢levé en plusieurs systemes d’ordres inférieur. La stabilit¢ en commande de vol est
primordiale, le backstepping assure un controleur globalement asymptotiquement stable.
Cette technique ne nécessite pas une connaissance parfaite du modele. Par ailleurs, le
backstepping demande de nombreux calculs de dérivés; Le logiciel Matlab/Simulink est
trés utile pour ce genre de calcul. Par rapport aux autres techniques de contréle non
linéaire, le backstepping a I’avantage de présenter un effort de commande assez faible.

La technique du backstepping a donc été retenue.

Tableau 1.3 Méthode pour le contréle non linéaire
Tiré de (Borra, 2012)

Method

Trial and Error

Advantage

* Visual stability analysis via

phase portraits

Disadvantage

s Applicable only to simple

systems up to second order

Small Singular
Linearization /

Gain Scheduling

Good closed-loop performance
for a equilibrium point (SSL).
Good closed-loop performance
over many equilibrium points

(GS).

Accurate only in a
neighborhood around
operating point(s)
Controller parameters fixed
online

A lot of offline validation
required

Feedback
Linearization

Globally stable with
exponential tracking error
Linear in modeled domain

* Bandwidth theoretically

infinite for input signal
tracking

Lack of controllability at
singularities

Requires exact knowledge and
special class of system

More control effort is required
Not robust to uncertainties

Backstepping /
Robust /
Adaptive

* Globally asymptotically stable
* Maodel uncertainties well

handled
Systematic procedures

¢ Potential reduction in

development time
Useful nonlinearities retained

* Analytic derivative calculation

* Feedback control algorithm

complex, especially for high
order systems

Ce chapitre donne la définition d’un drone. Dans ce mémoire, un drone a voilure fixe est

utilisé. Il s’agit d’un aéronef sans pilote, t¢lécommandé ou bien programmé. Ce systéme est
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modélisé par un modele constitué d’équations mathématiques. Ce chapitre a présenté les

méthodes de contrdle linéaire et non linéaire. Dans ce mémoire, la méthode choisie est le

backstepping pour contrdler non linéairement le drone.



CHAPITRE 2

MODELE DU DRONE

Ce chapitre détaille le modele du drone utilisé dans ce mémoire. Il s’agit d’'un NexSTAR
ARF de Hobbico®. Il est présenté par les référentiels, la mécanique de vol et les équations du

mouvement.

2.1 Les référentiels
Dans ce mémoire, 1’auteur s’est intéressé a trois types de référentiels. Ces trois référentiels
sont :

- Le référentiel du Corps du Drone

- Le référentiel Vecteur Vitesse / Stabilité

- Le référentiel terrestre (NED)

2.1.1 Le référentiel du Corps du Drone (X, Yp, Z5)
L’avion est un corps rigide. L’axe Xp pointe vers le nez de I’avion, I’axe Yy est
perpendiculaire a ’axe X et est confondu avec 1’aile droite, I’axe Z pointe vers le bas. Le

plan XzZp constitue un axe de symétrie de 1’avion. Ces trois axes sont représentés a la figure

2.1.
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Zp

Figure 2.1 Référentiel du corps du drone.

2.1.2 Le référentiel du Vecteur Vitesse / Stabilité (X, Yy, Zy)
L’axe Xy, pointe en direction du vecteur vitesse de 1’avion, I’axe Y}, est orthogonal a Xy, et
pointe vers 1’aile droite. L’axe Z;, est orthogonales aux axes Xy, et Yj,. Ces trois axes sont

représentés a la figure 2.2.
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Figure 2.2 Référentiel du Vecteur Vitesse / Stabilité.

2.1.3 Le référentiel Terrestre (NED) (Xg, Y, Zf)

Avant de présenter le référentiel terrestre, il est important de présenter le référentiel ECEF.
Ce référentiel a pour origine le centre de masse de la terre. Ce référentiel tourne avec la
Terre. Ainsi, un point a la surface de la Terre demeure toujours aux mémes coordonnées.
L’axe Xpcgr coupe la surface de la Terre a I’intersection de 1’équateur et du 1° méridien
(Greenwich). L’axe Ygcgr coupe la surface de la Terre a I’intersection de 1’équateur et du 90¢

méridien. L’axe Zg g est I’axe de rotation de la Terre, il pointe vers le nord.

Le référentiel NED (North East Down) peut également étre appelé référentiel local tangent.
L’axe Xy pointe vers le nord, I’axe Yy pointe vers ’est, et I’axe Zy pointe vers le bas. Ces

trois axes sont représentés a la figure 2.3.
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ZECEF

Figure 2.3 Référentiel local Terrestre.

Tirée de (Landry, 2012, p. 26)

Ces trois référentiels ont été présentés afin de mieux présenter les différents angles mis en jeu
dans un avion. Les principaux sont illustrés sur le tableau 2.1 et les figures 2.4, 2.5 et 2.6.
Tous les angles présents dans le tableau sont illustrés dans trois figures en annexe II. A noter

que dans ce mémoire, les angles d’Euler ne sont pas directement controlés.

Tableau 2.1 Trois référentiels

Référentiel

Roulis (Euler)

Angle d’inclinaison

Tangage (Euler) 6 | Angle d’attaque a | Angle de montée y

Lacet (Euler) Y | Angle de dérapage | B | Angle de cap X




Référentiel du Corps du Drone

Référentiel Terrestre

Figure 2.4 Référentiels d’une vue de face
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Réferentiel du Corps du Drone

Référentiel du Vecteur Vitesse

) Référentiel Terrestre

Figure 2.5 Référentiels d’une vue de profil

Référentiel Terrestre

) Référentiel du Corps du Drone

Référentiel du Vecteur Vitesse

Figure 2.6 Référentiels d’une vue de dessus
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2.2 Mécanique de vol

Le drone utilisé dans ce mémoire est le NexSTAR ARF de Hobbico®. Il est décomposé par
son fuselage, ses ailes et ses surfaces de portance mobile. Le fuselage contient la charge utile,
I’aile permet d’assurer la force de portance de ’avion tandis que les surfaces de portance

mobiles assurent sa stabilité.

2.2.1 Aile
Les éléments importants d’une aile sont son envergure, sa surface et sa corde. Ces

caractéristiques du NexSTAR ARF de Hobbico® sont données en annexe .

Le profil de I’aile du drone est présenté a la figure 2.7. Il s’agit du profil U.S.A.-35A dont les
caractéristiques sont tirées de(Munk et Miller, 1927). Ce profil est trés proche de celui du
NexSTAR ARF de Hobbico®. Le profil utilisé est donc celui du U.S.A.-35A ajusté par des
tests en vol (Landry, 2012).

L’extrados est la partie supérieure de 1’aile. Lorsque la vitesse augmente et la pression
diminue, il y a dépression. A ’inverse, I’intrados est la partie inférieure de 1’aile. Lorsque la

vitesse diminue et la pression augmente, il y a surpression.

Extrados

Corde
Bord d'attaque Bord de fuite

Intrados

Figure 2.7 Extrados et Intrados d’une aile

Dans la figure 2.8, I’écoulement de 1’air sur 1’aile est présenté. Cet écoulement est laminaire
au niveau du bord d’attaque, devient turbulent puis tourbillonnaire en se rapprochant du bord

de fuite.
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Ecoulement

Laminaire Turbulent Tourbillonnaire

Figure 2.8 Ecoulement de ’air sur une aile

2.2.2 Surfaces de portance

Dans le cas du drone, les surfaces de portance mobiles sont les ailerons, la gouverne de
profondeur, et la gouverne de direction (figure 2.9). Les ailerons influencent un mouvement
de roulis, la gouverne de profondeur un mouvement de tangage, et la gouverne de direction

un mouvement de lacet.

Gouverne de direction

Gouverne de profondeur —3

Ailerons

Figure 2.9 Actionneurs

2.2.3 Les Forces
Un avion en vol subit quatre forces : le poids, la portance, la trainée, et la poussée (figure

2.10).
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Portance

\ L —gt)
Trainée — ( _ “‘ m ) Poussée

\ 4

Poids

Figure 2.10 Forces subies par I’avion

2.2.3.1 Le poids
Le poids est la force dirigée verticalement vers le bas. Dans ce mémoire, les positions du
centre de masse et du centre aérodynamique sont considérées constantes et confondues.

La formule du poids est :

Py, =mg (2.1)

Lors du vol du drone, la gravité est constante, g = 9.807m/s* et la valeur du poids est :

Py = 4.14 ¥+ 9.807

(22)
P, = 40.601N

2.2.3.2 La portance
Lorsque I’air s’écoule sur I’aile, il y a création de forces aérodynamiques. La portance est la
distribution de la pression sur la surface. La portance s’applique sur toute 1’aile. Sa résultante

est une force verticale vers le haut (figure 2.11). Elle est donnée par la relation suivante:



FL = QSCLife = %pVZSCLift (2.3)
Ou:
= F est la portance ;
"p est la masse volumique de I’air ;
=V est la vitesse de 1’avion ;
= S est la surface de ’aile ;

= Q= % pV? est la pression dynamique ;

* Crit est le coefficient de portance qui dépend de la caractéristique de I’aile.

Les caractéristiques de 1’aile sont sa forme, son épaisseur et sa voilure.

Portance
A

Trainée

Figure 2.11 Forces de portance et de trainée
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2.2.3.3 La trainée
La trainée est la force qui s’oppose au mouvement de I’avion dans 1’air. C’est une force qui

s’applique sur toute 1’aile. Sa résultante est une force verticale vers ’arriere (figure 2.11). Sa

formule est :
1

Fp = QSCprag = 5PV*SChrag (24)
Ou:
= Fp est la trainée ;
" p est la masse volumique de I’air ;
=V est la vitesse de 1’avion ;
= S est la surface de laile ;

Q= % pV? est la pression dynamique ;

Corag est le coefficient de trainée qui dépend de la caractéristique de I’aile.

Les caractéristiques de 1’aile sont sa forme, son épaisseur et sa voilure.

2.2.3.4 La poussée
La force de poussée est la force dirigée le long de I’axe X5. Sa formule est la

suivante (Landry, 2012):

Fy = m(g Sin(ZB):(’;B;/AR)"'FD (2.5)
Ou:
" m est la masse du drone ;
" g est I’accélération gravitationnelle;
=y est ’angle de montée ;
VB /ag est la dérivée de la vitesse du drone par rapport a la masse d’air ;

 Fp est la trainée ;
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L4 est ’angle d’attaque.

2.3 Equations du Mouvement

Le modele est décrit par les différentes équations du mouvement. La méthode de
backstepping, illustrée dans le chapitre suivant, est utilisée pour controler 1’angle de montée,
I’angle de cap et I’angle de dérapage. Le tableau 2.2 montre les différentes variables utilisées

pour les contrdler.
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Tableau 2.2 Variables mises en jeu lors du backstepping

Angle de montée y
Angles de
navigation Angle de cap X
Angle d’inclinaison
Angle d’attaque a
Angles
Angle de dérapage
Vitesse de roulis
Vitesses Vitesse de tangage
angulaires Vitesse de lacet R
Moment de roulis L
Moment de tangage M
Moments
Moment de lacet N
Coefficient de roulis C,
Coefficients Coefficient de tangage Cy
Aérodynamiques | Coefficient de lacet Cy
Ailerons O,
Angles de
' Gouverne de profondeur Se
déflection
Gouverne de direction 6y

2.3.1 Angle de montée et angle de cap

Les angles mis en jeu sont donnés dans le tableau 2.3:
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Tableau 2.3 Angle de cap et Angle de montée

Angle de cap X

Angle de montée 14

e [’angle de montée y est I’angle que forme le vecteur vitesse avec I’horizontal dans le
plan Xz Zg. Pour un vol en palier, cet angle est nul.
e L’angle de trajectoire y est I’angle que forme le vecteur vitesse avec I’horizontal

XpYs.

Les dérivées des angles sont (Borra, 2012):

X = mi/ocs(iy (Fpsinf + YcospB) + mVcosy (=Tcosasinficosu) + m?/l:;lsy (F (2.6)
+ Tsina)
y = % (—FpsinB — Ycosp) + % (Tcosasinfsinu — mgcosy) + % (F, (2.7)
+ Tsina)
Ou
"= u est I’angle d’inclinaison ;
" est I’angle d’attaque ;
= B est I’angle de dérapage ;
» est la vitesse ;
= F est la portance ;
= Fp est la trainée ;
=Y est la force latérale ;
= T est la poussée ;
" m est la masse.
2.3.2 Angle d’inclinaison, angle d’attaque, et angle de dérapage

Les angles mis en jeu sont donnés dans le tableau 2.4:
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Tableau 2.4 Angle d’inclinaison, Angle d’attaque
et Angle de dérapage

Angle d’inclinaison U

Angle d’attaque

Angle de dérapage

e L’angle d’inclinaison est I’angle que forme le nez de I’avion avec le vecteur vitesse

dans le plan Yz Z5.

e [’angle d’attaque est ’angle que forme le nez de 1’avion avec le vecteur vitesse dans

le plan XpZp.

e [’angle de dérapage est I’angle que forme le nez de I’avion avec le vecteur vitesse

dans le plan X5Y5.

Les dérivées des angles sont :

1
= — (Fpsinftanycosu + YcosBtanycosu + F,(tanf + tanysinu))

1
+ - (T (sinatanysinu + sinatanf — cosasinftanycosi)

tang )+ Pcosa + Rsina
mgtanficosycosu cosp
—F; 1

. _ +
* mVcosf mVcosf

(=Tsina + mgcosycosu) + Q — tanB (Pcosa + Rsina)

. 1 1
B = — (Fpsinf + YcospB) + - (=TsinBcosa + mgcosysiny) + Psina — Rcosa

Ou:

= P est la vitesse angulaire de roulis ;

= Q est la vitesse angulaire de tangage ;
= R est la vitesse angulaire de lacet ;

=g est I’accélération gravitationnelle.

(2.8)

(2.9)

(2.10)
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2.3.3 Vitesses angulaires de roulis, tangage, et lacet

Les angles mis en jeu sont donnés dans le tableau 2.5:

Tableau 2.5 Vitesse de roulis, Vitesse de tangage

et Vitesse de lacet

Vitesse de roulis

Vitesse de tangage

Vitesse de lacet R

Les dérivées des vitesses angulaires sont :

P = (c1R + 3P + c4Mryrpine)Q + c3L + c4N (2.11)
Q = (csP — csMryrpine)R — cg(P? — R*) + ¢;M (2.12)
R = (cgP — c3R + coMpyrpine)Q + c4L + coN (2.13)
Ou:
= ] est le moment de roulis ;
= M est le moment de tangage ;
= N est le moment de lacet ;

My pine €St le moment de turbine ;

¢;, i =19 sont les termes d’inertie.

Les termes d’inertie sont :

Uy —I)l; — I3, (2.14)
Cl = 2
Ixlz; — Iy,
_Ux =1y +1p)Ixz (2.15)
cy = >
Ixl; — Iy,
1
o z (2.16)

Il — 12,
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Le(Ix — Iy) + 1%,

Ixl; — Ig,

C8=

Ix
Cg =75
Ixl; = I§,

= Iy est le moment d’inertie autour de X5 ;
= Iy est le moment d’inertie autour de Y3 ;
= I, est le moment d’inertie autour de Zj ;

Ixz est le moment d’inertie autour de XzZ5.

234 Moments de roulis, tangage, et lacet

Les moments mis en jeu sont donnés dans le tableau 2.6:

Tableau 2.6 Moment de roulis, Moment de tangage

et Moment de lacet

Moment de roulis L
Moment de tangage M
Moment de lacet N

(2.17)

(2.18)

(2.19)

(2.20)

(2.21)

(2.22)

Les ailerons produisent un moment de roulis, la gouverne de profondeur produit un moment

de tangage, et la gouverne de direction produit un moment de lacet (figure 2.12).
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Mouvement de lacet

Mouvement de tangage Mouvement de roulis

Figure 2.12 Mouvements de roulis, tangage et lacet

Les moments de roulis, de tangage, et de lacet sont récupérés du mémoire de Mario Landry :

L =qSbC, + L (2.23)
M = qScCy (2.24)
N = gSbCy (2.25)
Ou
" g = %sz est la pression dynamique ;
= S est la surface de I’aile ;
" b est I’envergure de ’aile ;

C., Cy, Cy sont les coefficients de moment de roulis, tangage, et lacet ;

" Lr est le moment de 1’hélice.

2.3.1 Coefficients aérodynamiques de roulis, tangage, et lacet

Les coefficients mis en jeu sont donnés dans le tableau 2.7:
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Tableau 2.7 Coefficient de roulis, Coefficient de tangage

et Coefficient de lacet

Coefficient de roulis C,
Coefficient de tangage Cy
Coefficient de lacet Cy

Les coefficients aérodynamiques proviennent du mémoire de Mario Landry (2012). Les
interpolations des coefficients aérodynamiques sont tirés du rapport (Munk et Miller, 1927).
Dans ce rapport, le profil d’aile utilisé est le U.S.A.-35A. Les interpolations sont complétées

par des ajustements suite a des tests effectués par Mario Landry.

€, = Cy(@ B) + 5= (Cup(@P + Cpr(@)R) + Cpy ()84 + Cuy ()5, (2.26)
Cu = Cyy(@, B) + Cy,, (a’)%Q + Cuy, (@) (2.27)

Cy = Cy,(a,B) + %(CNP(a)P + Cyr(@)R) + Cy, ()8, + Cyy ()5, (2.28)

Ou:

" J, sont les ailerons (entrée) ;

" 5, est la gouverne de profondeur (entrée) ;
" 4, est la gouverne de direction (entrée) ;

* (Cp,(a,pB) estle coefficient de roulis constant ;
" Cpp(a) est le coefficient de roulis dépendant du moment de roulis ;
» C(a) est le coefficient de roulis dépendant du moment de lacet ;
" 5 (a)  estle coefficient de roulis dépendant des ailerons ;
= Cu, (a) estle coefficient de roulis dépendant de la gouverne de
direction ;
* Cy,(a,p) estle coefficient de tangage constant ;
= C M, () est le coefficient de tangage dépendant de du moment de tangage ;

" Cy 50 (a) estle coefficient de tangage dépendant de la gouverne de profondeur ;
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* Cy,(a,p) estle coefficient de lacet constant ;
" Cyp(a) est le coefficient de lacet dépendant du moment de roulis ;
» Cyr() est le coefficient de lacet dépendant du moment de lacet ;

" Cy 5 (a) estle coefficient de lacet dépendant des ailerons ;

= Cy 5 (a) estle coefficient de lacet dépendant de la gouverne de direction ;

Ce chapitre a donc détaillé les référentiels et la mécanique de vol afin de présenter les
différentes équations du mouvement. Ces €quations permettent de créer le controleur qui est

décrit dans le prochain chapitre.






CHAPITRE 3

COMMANDE PAR BACKSTEPPING

Ce chapitre présente la théorie de stabilit¢ de Lyapunov, le principe du backstepping et le
backstepping appliqué au drone. Le backstepping appliqué au drone se divise en trois

controleurs pour I’angle de cap, I’angle de montée, et I’angle de dérapage.

3.1 Fonction de Lyapunov
Dans ce mémoire, I’auteur travaille avec un systéme non linéaire. La théorie de stabilité¢ de

Lyapunov permet de déterminer la stabilité d’un systéme non linéaire.

Une fonction scalaire V (x) est :
e Définie positive si V(0) = 0etV(x) > 0,x # 0
e Définie négativesiV(0) =0etV(x) <0, x #0

e Définie semi-négative si V(0) = 0etV(x) <0, x # 0

Un systeme non linéaire autonome est de la forme :

x=f(x) (3.1)

Si la fonction V (x) est définie positive et que sa dérivée en fonction du temps V(x) est semi-
définie négative alors V(x) est une fonction de Lyapunov du systéme et le point d’équilibre
x = 0 est stable. De plus, si V(x) est définie négative alors x = 0 est asymptotiquement

stable.
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3.2 Backstepping

Le backstepping est une technique de contréle non-linéaire qui combine le choix d’une
fonction de Lyapunov avec une boucle de rétroaction. La méthode consiste a transformer des
variables d’état intermédiaire en des entrées virtuelles qui vont commander d’autres variables
d’états. Les avantages de cette technique sont sa récursivité, son effort de commande
minimum et sa structure en cascade qui permet de diviser un systéme d’ordre élevé en

plusieurs systémes plus simples d’ordre inférieur.

3.2.1 Principe du Backstepping

Soit un systéme non linéaire de la forme (Khalil et Grizzle, 1996) :

Xo = fo(xo) + go(x0)x;
X1 = f1(x0,x1) + g1(x0, X1) %3

Xy = fo(x0, %1, %) + g2(x0, X1, X2)X3 (32)

X = fi(x0, X1, X2, o)y X)) + G (X0, X1, X2, ey X )U

Ou:
"X sont les variables d’état du systéeme. (i = 0,1,2, ..., k) ;
= u est ’entrée du systéme.

Lors du backstepping, ce systéme va étre transformé pour donner :

Xo = fo(xo) + go(x0)es
é; = fi(xp,e1) + g1(x0,€1)e;
€, = fo(xp,e1,€) + g2(x0, €1, €3)e3 (3.3)

€x = fix(x0,€1,€2, .., €x) + i (X0, €1, €2, ., Zi)U

Ou:
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" g sont les variables virtuelles du systéme. (i = 0,1,2, ..., k) ;

" u est ’entrée du systéme.

L’ordre i du systéme dépend du nombre de fois qu’il a fallu dériver une variable virtuelle

jusqu’a obtenir I’entrée du systéme.

Le principe du backstepping est illustré par ce systéme d’ordre 2 :

Xo = fo(%0) + go(%0)x1

' (34)
X;=u
Xo = (fo(xo) + go(xo)x1des)xo + gO(xO)(xl - x1des) (3.5)
X1 =u .
Xo = (fo(xo) + gO(xO)xldeS)xO + go(xo)eq (3.6)

el=u—x1des

Ces trois équations sont représentées dans la figure 3.1 (Borra, 2012).
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J.C X + XO xO
U ——> J ——> 9o(x0) > |
fuo) fe—1 @
Equation 3.4 0
X X X x
u _1> f 713 : >l 90(x0) 3 . > f -
fo(x) € b)
Equation 3.5 X1des + GoX1des
> e X X
u 3 = N ) 3 0y 0
fo(x) c)
X1des t JoX1des
Equation 3.6

Figure 3.1 Principe Backstepping : a) Systéme d’ordre 2, b) Introduction du terme

La démarche est donc de créer une entrée virtuelle e; afin d’avoir une équation linéaire. La

méthode du « Backstepping » tient son nom du passage de 1’étape b) a I’étape c) lorsque la

X1,4,¢ ©) Systéme Backstepping

variable virtuelle x; , _ fait un « step back » par rapport a I’intégrateur.

Afin de faire converger les variables virtuelles vers zéro, le principe mathématique est de

s’assurer que la dérivée de la variable virtuelle est toujours égale a une constante multipliée

par la valeur négative de la variable virtuelle. Ce principe est illustré par I’équation :

e = —ke

(3.7)
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Ou:
"k est un gain positif. k > 0 ;
Ce principe mathématique est illustré a la figure 3.2.
e Lorsque I’erreur est positive, il faut que la dérivée de I’erreur soit négative.

e Lorsque I’erreur est négative, il faut que la dérivée de I’erreur soit positive.

Figure 3.2 Convergence de ’erreur vers zéro

3.2.2 Exemple d’un systéme du second ordre
Un exemple de systéme d’ordre 2 est donné dans 1’équation 3.8. Le but est de faire converger

X vers la valeur donnée dans I’équation 3.12:

351=6u

xb == _koxo + koxo + 3 + 7x1 (3.9)
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951 - 6u
éO =.X:0 = —k0x0+6’1 (310)
él = 6u - dees
€0 = Xo — Xo
des (3.11)
eq =70 — xldes)
xodes =
ey~ 3 (3.12)
xldes = 7
ko = 1

Ce systéme a été implémenté sous Matlab/Simulink. La figure 3.3 montre les valeurs de x, et

Xodes- La variable X, suit parfaitement la valeur désirée x(4es- Cela est réalisé par I’entrée u

qui est présentée a la figure 3.4.

0
6 /\ —X0des
A
\V/

Degres (°)
2

[\v
v

1
0 5 10 15 20 25 30
Temps (s)

Figure 3.3 Courbe X et Xgges
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Degres (°)
(=)

2 i

-6F il

_ ! ! ! ! !
80 5 10 15 20 25 30

Temps (s)

Figure 3.4 Courbe u

33 Backstepping appliqué au drone

Afin de contrdler le drone, I’article de (Lungu, 2012) est une bonne initiation pour le controle
par backstepping pour des angles d’Euler. Ce mémoire ne se limite pas au contrdle des angles
d’Euler. Le mémoire de (Borra, 2012) est un bon exemple de contréleur par backstepping
pour ’angle de cap, 1’angle de montée et I’angle de dérapage. Ce sont les mémes angles qui
sont contrdlés dans mon mémoire. La résolution des équations différe du mémoire de Brian
Borra pour I’angle de cap et I’angle de montée. En effet, I’auteur de ce mémoire ne fait
aucune approximation concernant la résolution des équations. En revanche, le controle de
I’angle de dérapage est treés similaire dans les deux mémoires. Le systetme du drone a

contrdler est du troisiéme ordre :

Xyy = fry (xxy) + Gy Ky ) Xpap
Xuap = fuap (xxw xuaﬁ) + Juap Kyy) Xuap)Xpor (3.13)

XpQr = fPQR (x)(y' Xuap: xPQR) + 9por (x)(y' Xuap: xPQR)u
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x 0 P 8a
= Q=g <[} o= )

R

Le contrdle est illustré dans le tableau 3.1.
e [’angle de montée est controlé par I’angle d’attaque qui est contrdlé par la vitesse de
tangage qui est contrdlée par la gouverne de profondeur
e [’angle de cap est controlé par ’angle d’inclinaison qui est contrdlé par la vitesse de

roulis qui est controlée par les ailerons.

e [’angle de dérapage est controlé par la vitesse de lacet qui est controlée par la

gouverne de direction

Tableau 3.1 Classification des drones

Angle de cap Angle de montée

Angle d’inclinaison Angle d’attaque Angle de dérapage

Vitesse de roulis Vitesse de tangage Vitesse de lacet

Ailerons Gouverne de profondeur Gouverne de direction

La démarche est de créer des erreurs entre les valeurs réelles et les valeurs désirées :

exy = fxv(em/) + Gxy (exy)euap
euap = fuap (exw euaﬁ’) + Guap(€xyr €uap)epror (3.14)

epgr = fPQR(e)(y' €uap, ePQR) + 9gpror (e)(yr €uap, epor)U
Ou:

U — Uges P — Pdes 6a
X~ Xd
Cyy = ()’ _ yd:), Cuap = (a - ades), €por = (Q - Qdes); u= <6€> 5
ﬁ - Bdes R — Rdes



47

).( .u - .l.fdes P - Pdes
. e)'a, = ()./), eu'aﬁ =|a-— _Ofdes , €por = Q — Qdes
B R — Ry

Comme I’équation 3.14 le met en valeur, le processus est de dériver ’erreur e, afin de faire
apparaitre ’erreur e, ,p, puis de dériver cette erreur e,,p pour faire apparaitre epgg, puis de
dériver cette erreur epgg pour faire apparaitre I’entrée u. Une fois, que ’entrée apparait dans

les équations, il est possible de résoudre le systéme. La figure 3.5 illustre le schéma bloc

utilisé pour le contréleur.

Figure 3.5 Schéma bloc du Backstepping

3.3.1 Controleur pour I’angle de montée
Le processus du controle de I’angle de montée (figure 3.6) est de dériver I’angle de montée y
afin de faire apparaitre 1’angle d’attaque a puis de dériver cette angle a afin de faire
apparaitre la vitesse de tangage q puis de dériver cette vitesse g afin de faire apparaitre
I’actionneur §,. Une fois, que 1’actionneur &, apparait dans les équations, il est possible de

résoudre le systéme. Toutes ces variables sont présentées a la figure 3.7.

Vdeé Y adeg « Qdeé ) Oe

Controller Controller Controller

Y aT Q’l‘

UAV
> Model >




48

Figure 3.6 Schéma bloc angle de montée

¥ : Angle de montée

« : Angle d’attaque

@ : Vitesse de tangage

4

) 8, : Gouverne de profondeur

Figure 3.7 Angle de montée et angle d’attaque

Les équations utilisées ont été¢ développées dans le chapitre 2. Pour 1’angle de montée,

systéme a controler est :

. —sinu(Fpsinp + YcosB) — mgcosy + cosuF;, N TsinBsinu cosuT
y = cos

le

uT
3.15

mv — @ +— = sina ( )
. —F 1 ) . (3.16)

a= mVcosB + mVcosp (=Tsina + mgcosycosu) + Q — tanB (Pcosa + Rsina)
Q = (csP — c;Mryrpine)R — C6(P2 - RZ) +c;M ( 3.17 )
M = qScCy (3.18)

c

Cu = Cy (@, B) + Cuy (@) 57 Q + Cu, (@) (3.19)

Afin d’éclaircir les calculs, le systéeme du troisiéme ordre est simplifié. Les détails sont donnés dans

I’annexe III:

Yy = fy(y) + gyc()’)cosa + gys(y)Sina (3.20)
a=foy,@) + ga(y,@)Q (3.21)
Q.zfQ(yra'Q)-i_gQ(Y»a'Q)ge (322)

Premiérement, il s’agit d’étudier le systeme 3.20. L’erreur dynamique est :




e'y = fy(y) + gyc(y)cosa + gys(y)Sina
e, = —kye, + ke, + fy(y) + gyc(y)cosa + gys(V)Sina

Si a était I’entrée du systeme 3.26, il suffirait de choisir a de la forme :

kye, + f,(¥) + g,c(¥)cosa + g,s(y)sina = 0

9y + ngc D)2 + ke, f,(1)? — gys(1)?
kyeyfy 0+ Gys )

a = 2 atan

Cela donnerait une relation linéaire pour le systeme 3.26 :

ey = —kye,

Afin de stabiliser ce systeme, il faut définir une fonction de Lyapunov :

1 2
V,(ey) = 26
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(3.23)
(3.24)
(3.25)
(3.26)

(3.27)
(3.28)

(3.29)

(3.30)

Désormais, il faut s’assurer que la dérivée de cette fonction de Lyapunov V}',(ey) est négative :

V;,(ey) =ey,.€

V,=—k,e2<0 k,>0

(3.31)

La dérivée de la fonction de Lyapunov Vy(ey) est définie négative. Le systeme

3.26 est donc asymptotiquement stable.

Si a était 'entrée du systeme 3.26, il suffirait de choisir la valeur désirée de I’angle

d’attaque a4ps:
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) + ng(y)z e, f, ()2 — gys(1)?
kyeyfy () + gys(y)

(3.32)

Qges = 2 atan

Cependant, a n’est pas une entrée de ce systeéme, ag.s est donc utilisée pour définir une

nouvelle variable d’état :

€q = A — Ages (3.33)

Avec cette nouvelle variable d’¢état, le systeme 3.26 devient :

e, = —kye, + e, (3.34)

Deuxiemement, il s’agit d’étudier cette nouvelle variable en utilisant 1’équation 3.21.

L’erreur dynamique de ce systéme est :

g = A — Ages (3.35)

€, = & — (ges (3.36)

€a = fa(y, @) + 9o (¥, @)Q — dges (3.37)

€y = —Kaeq — ey +kaeq + e, + fo(y,0) + ga(y, @)Q — dges (3.38)

Si Q était ’entrée du systeme 3.38, il suffirait de choisir Q de la forme :

kqeq + ey + fav,a) + go (v, @)Q — dc;es =0

_ dd'es_kaea_fa()/, Cl) — e ( 3.39 )

9oy, @)

Cela donnerait une relation linéaire pour le systeme 3.38:

€y, = —kgeq (3.40)
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Afin de stabiliser ce systéme, il faut définir une fonction de Lyapunov :
1
Vo(ey eq) = ey += ea (3.41)

Désormais, il faut s’assurer que la dérivée de cette fonction de Lyapunov Va(ey, ea) est

négative :

Va(ey,ea) =ey.€, teq. €y
Va(ey ) = e,(—kye, +e,) + eq.€y — kel + kye’ (3.42)

Vo(ey, eq) = —kye2 —kge2 + e (€y + koeg +€,) <0 kg >0

La dérivée de la fonction de Lyapunov V;{(ey, e,) est définie négative. Le systéme 3.38 est

donc asymptotiquement stable.

Si Q était 'entrée du systeme 3.38, il suffirait de choisir la valeur désirée de I’angle de

tangage Qges :

dd.es_kaea_fa(yv a) — ey

7.0, (3.43)

Qdes =

Cependant, Q n’est pas une entrée de ce systéme, Q .5 est donc utilisée pour définir une

nouvelle variable d’état :

€Q = Q — Qqes (344)

Avec cette nouvelle variable d’¢état, le systéme 3.38 devient :

= —kgeq +eg — e (3.45)
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Troisitmement, il s’agit d’étudier cette nouvelle variable en utilisant I’équation 3.22.

L’erreur dynamique de ce systéme est :

eq = Q = Qqes (3.46)
éQ = Q - Qdes (3.47)
o= for, @, Q) + go(v, @, Q)8 — Ques (3.48)

Afin de stabiliser ce systeéme, il faut définir une fonction de Lyapunov :

1 1 1
Vo(ey eq €q) =Ee)§+ze§+§e§ (3.49)

Désormais, il faut s’assurer que la dérivée de cette fonction de Lyapunov VQ (ey, € eQ) est

négative :
VQ(ey,ea,eQ) =ey.€, +eq. e+ eg.€
Vo (ey, € €g) = ey(—kyey +eq) + e (—koeq +ep — ey) +eqg.€g + koes —koes (3.50)

Vo(ey eqreq) = —kyef — koed — kgel + eq(eq + koeg +€5) kg >0

Afin que VQ (ey, € eQ) < 0, il faut que :

eq +koeg t+ep =0 (3.51)
11 faut donc que :
eq +koeq + fo(r, @, Q) + go(v, @, Q)8 — Qges = 0 (3.52)
3.3.2 Controéleur pour ’angle de cap

Le processus du contrdle de I’angle de cap (figure 3.8) est de dériver I’angle de cap y afin de

faire apparaitre 1’angle d’inclinaison p puis de dériver cet angle u afin de faire apparaitre la
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vitesse de roulis p et la vitesse de lacet r puis de dériver ces vitesses p et r afin de faire
apparaitre 1’actionneur &, et I’actionneur §,.. Une fois, que les actionneurs §, et §, apparait

dans les équations, il est possible de résoudre le systéme. Toutes ces variables sont présentées

dans les figures 3.9 et 3.10.

)(de§ X ludeé m de% Iz O y[ UAV >

Controller Controller Controller Model

X uT pe

Figure 3.8 Schéma bloc Angle de cap

x - Angle de cap

R : Vitesse de lacet

) &, : Gouverne de direction

Figure 3.9 Angle de cap

w1: Angle d’inclinaison
P : Vitesse de roulis

04 : Ailerons

Figure 3.10 Angle d’inclinaison
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Les équations utilisées ont été développées dans le chapitre 2. Pour I’angle de cap, le

systéme a controler est :

. Fpsinf 4+ YcospB — Tcosasinf F, + Tsina .
¥ = co ————sinu

mVcosy mVcosy

1
0= — (FDsinBtanycosu + YcosBtanycosu + F,(tanfS + tanysiny))

1
+ — (T (sinatanysinu + sinatanfl — cosasinfitanycosu)

; )+ Pcosa + Rsina
mgtanficosycosy cosp

P = (ClR + CzP + C4MTurbine)Q + C3L + C4N
L = quCL + LT

b
C,=Cp(a,p) + oV (CLp(@P + Cr(@)R) + Cre, (@8 + Cpy ()6,

b
Cy = Cyy(a, B) + v (Cwp(@)P + Cyy(0)R) + Cng, (@)6q + Cyy (@)6

(3.53)

(3.54)

(3.55)
(3.56)
(3.57)
(3.58)

(3.59)

Afin d’éclaircir les calculs, le systéme du troisieme ordre est simplifié. Les détails sont donnés dans

I’annexe I1I:

X = f)(()() + gXC(X)COS‘Ll + ng(X) sinu
p= fu()(:.u) + gu(X:M)P
P = fo(Px,it,) + gpa (X, 11, P)8q + gpr (X, 11, P) 6,

Premiérement, il s’agit d’étudier le systéme 3.60. L’erreur dynamique est :

e.)( = f)(()() + gxc()()cosu + g)(sO() siny
€y = —kye, +kye, + f)(()() + gxc()()cosu + g){s()() sinu

(3.60)
(3.61)
(3.62)

(3.63)
(3.64)
(3.65)
(3.66)
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Si p était 'entrée du systéme 3.66, il suffirait de choisir u de la forme :

kyey + f,(0) + gyc()cosu + gy (x) sinu =0 (3.67)
/g)(cO() * \/g)(c()()z + kxe)(f)(()()z - g){s()()z 368
u = 2atan \ Kper o0 T s (3.68)

Cela donnerait une relation lin€aire pour le systeme 3.66 :
ey, = —kye, (3.69)
Afin de stabiliser ce systéme, il faut définir une fonction de Lyapunov :

1
Vy(ey) = 5872‘ (3.70)

Désormais, il faut s’assurer que la dérivée de cette fonction de Lyapunov V'X(ex) est

négative :

Vo(ey) = ey.€, (3.71)
Vy(ey) = —kye2 <0 k, >0 (3.72)

La dérivée de la fonction de Lyapunov Vx(ex) est définie négative. Le systeme 3.66 est donc

asymptotiquement stable.

Si p était entrée du systeme 3 .66, il suffirait de choisir la valeur désirée de 1’angle

e e _
d’inclinaison u ,:
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Gye) + ngc 2 + kye, £, (1) — gys(1)?

(3.73)
kyeyfy(y) + Gys 62)

Udges = 2 atan

Cependant, u n’est pas une entrée de ce systeme, p,,. est donc utilisée pour définir une

nouvelle variable d’état :

€y = U — Udes (3.74)

Avec cette nouvelle variable d’¢état, le systeme 3.66 devient :

e, = —kye, +e, (3.75)

Deuxiémement, il s’agit d’étudier cette nouvelle variable en utilisant 1’équation 3.61.

L’erreur dynamique de ce systéme est :

€y = 1 — Haes (3.76)

€y = [ — flges (3.77)

ey = fuC ) + 9,Q0 WP — figes (3.78)

ey = —kuey — ey + ke, + ey + f,00 1) + 9,06 P — figes (3.79)

Si P était I’entrée du systeme 3.79, il suffirait de choisir P de la forme :

kueu + fu()(rﬂ) + gu(Xrﬂ)P — Uges = 0 (3.80)
Hdes — kueu - qu(: ) (3.81)
p=
9uCto 1)

Cela donnerait une relation linéaire pour le systeme 3.79 :

e, = —kye, (3.82)
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Afin de stabiliser ce systéme, il faut définir une fonction de Lyapunov :

1 1
V(e e,) =§e)2(+§eﬁ (3.83)

Désormais, il faut s’assurer que la dérivée de cette fonction de Lyapunov V;l(ex, eﬂ) est

négative :
Vi(eyen) =ey.€,+e,.6€, (3.84)
Vi(eyey) = e (—kye, +e,)+e,.€,—k,e?+kyel (3.85)
Vi(ey e) = —kyei —kyeZ +e,(e, +kye, +e,) <0 k, >0 (3.86)

La dérivée de la fonction de Lyapunov V#(ex, eu) est définie négative. Le systeme 3.79 est

donc asymptotiquement stable.

Si P était ’entrée du systeme 3.79, il suffirait de choisir la valeur désirée de I’angle de

tangage Py :

p =.ades_kue,u_f,u0(:ﬂ)_ex
des gu()(»ﬂ)

(3.87)

Cependant, P n’est pas une entrée de ce systéme, P;. est donc utilisée pour définir une

nouvelle variable d’état :
ep =P — Py (3.88)
Avec cette nouvelle variable d’état, le systéme 3.79 devient :

e, = —kye, +ep—e, (3.89)

Rapport- gratuit.com @
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Troisiémement, il s’agit d’étudier cette nouvelle variable en utilisant 1’équation 3.62. La

dynamique de la nouvelle variable d’état est :

ép =P — Py, (3.90)
éP = fP(qulP) +gPO(!.u1P)6a +gPO(:#1P)6R _Pdes (391 )

Afin de stabiliser ce systeéme, il faut définir une fonction de Lyapunov :

1 1 1
Vo(ey euep) =Ee§+zeﬁ+ze§ (3.92)

Désormais, il faut s’assurer que la dérivée de cette fonction de Lyapunov Vp(ep) est

négative :

VP(eX, eﬂ,eQ) =ey.€, te,.€, +ep.ep (3.93)
Vo(ey e eq) = e (—kye, +e,) +e,(—kye, +ep —e,) + ep.€p + kpe} — kpel (3.94)
Vo(ey epeq) = —kyei —kyeZ — kpep +ep(e, + kpep +€p) kp >0 (3.95)

Afin que VP (ex, ey eQ) < 0, il faut que :

e, +kpep+ep =0 (3.96)
11 faut donc que
ey +kpep + foO0 1, P) + gp (11, P)8g + gp (X, 11, P)Sg — Pges = 0 (3.97)
3.3.3 Controleur pour ’angle de dérapage

Le processus du contréle de 1’angle de dérapage (figure 3.11) est de de dériver ’angle de

dérapage S afin de faire apparaitre la vitesse de lacet r puis de dériver cette vitesse r afin de
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faire apparaitre 1’actionneur &§,. Une fois, que 1’actionneur 6§, apparait dans les équations, il

est possible de résoudre le systeme. Toutes ces variables sont présentées dans la figure 3.12.

R )
B 3 B deé R r 3 I\I/Ijii\gl >

Controller Controller
B T RA

Figure 3.11 Schéma bloc Angle de montée

B : Angle de dérapage

R : Moment de lacet

> 4y : Gouverne de direction

Figure 3.12 Angle de dérapage

Les équations utilisées ont été développées dans le chapitre 2. Pour 1’angle de montée, le

systéme a controler est :

. 1 1
p = — (Fpsinf + Ycosp) + — (=Tsinfcosa + mgcosysin) + Psina — Reosa (3.98)

R = (C8P - C2R + C9MTurbine)Q + C4L + CgN ( 3.99 )
N = gShCy (3.101)

C, = CLO(CI,B) + %(CLp(a)P + CLr(a)R) + CLSa(a)é‘a + CLsr(a)‘sr (3.102)
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Cy = Cy,(a, B) + %(CNP((X}P + CNr(a)R) + CNsa (@), + CNsr(“)6r (3.103)

Afin d’éclaircir les calculs, le systéme du troisieme ordre est simplifié. Les détails sont donnés dans

I’annexe III:

B =3B+ gp(BR (3.104)
R = fo(R,B) + gra(B, R)S, + grr (B, R)S, (3.105)

Premiérement, il s’agit d’étudier le systéme 3.104. L erreur dynamique de ce systéme est :

eg = B — Baes (3.106)

e = f (3.107)

eg = fp(B) + gp(BIR (3.108)

¢y = —kgeg + kpeg + f5(B) + gp(BR (3.109)

Si R était I’entrée du systeme 3.109, il suffirait de choisir R de la forme :

_ —kgep = f5(8) (3.111)
98 (B)

Cela donnerait une relation linéaire pour le systeme 3.109
e'ﬁ = —kﬁeﬁ ( 3112)

Afin de stabiliser ce systeme, il faut définir une fonction de Lyapunov :

1
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Désormais, il faut s’assurer que la dérivée de cette fonction de Lyapunov Vﬁ(eﬁ) est

négative :

La dérivée de la fonction de Lyapunov Vﬁ(eﬁ) est définie négative. Le systeme 3.109 est

donc asymptotiquement stable.

Si R était ’entrée du systeme 3.109, il suffirait de choisir la valeur désirée de 1’angle de

tangage R ;.5 :

_ —kgeg = fp(B)

Rdes - g;;(ﬁ) (3116)

Cependant, R n’est pas une entrée du systeme 3.109, R ., est donc utilisée pour définir une

nouvelle variable d’état :
er = R — Ryes (3.117)
Avec cette nouvelle variable d’état, le systeéme 3.109 devient :
ép = —kpeg + eg (3.118)

Deuxi¢mement, il s’agit d’étudier cette nouvelle variable en utilisant I’équation 3.105.La

dynamique de la nouvelle variable d’état est :

ér = R — Ryes (3.119)
ér = frR(R,B) + gr(B,R)6, + gr(B,R)S, — Ryes (3.120)
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Afin de stabiliser ce systéme, il faut définir une fonction de Lyapunov :

1 1
Ve(ep, er) =Ee§+5e§ (3.121)

Désormais, il faut s’assurer que la dérivée de cette fonction de Lyapunov Vj(eg) est

négative :

VR(e/g,eR) = eg.€p + eg. € (3.122)
Vi(ep er) = —kgej — kref + eg(ey + kreg + €x) kg >0 (3.123)

Afin que V, < 0, il faut que :
eg + krep +eg =0 (3.124)
Il faut donc que
eg + kgeg + fr(R, B) + gr(B,R)S4 + gr(B, R)8; — Rges = 0 (3.125)

34 Commande

Grace aux équations (3.52), (3.97), (3.125), le systéme a résoudre est :

e[—l +kPeP +fP(X'M'P) +gP&)y’1P)5a +gP(XJMPP)6R _Pdes = O
eq +kgeg + fo(r,a,Q) + go(v, @, @), — Qges = 0 (3.126)
eg + kreg + fr(R,B) + gr(B,R)84 + gr(B,R)6; — Rges = 0

Les entrées sont donc :
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( . _ _ _ _p gR(:BIR)
5. - Ryes — ep — kreg — fr(R, B) + (eu +kpep +gfp(z(’:;m Pdes) gp (X, 14, P)
r\D,
< 5. = Qdes — €a — kqgeq _fQ(y’ a,Q) (3.127)
€ gQ(V, a,Q)
Pges — e, — kpep — fo(xo 1, P) + (eg + kreg + fr(R,B) — Rdes)%
S ou, P) =
L (gP(X;#,P)_gR(,B;R)%>

La modé¢lisation du systéme sous Simulink est présentée a la figure 3.13. Le mod¢le est

détaillé a la figure 3.14 et le contrdleur est donné a la figure 3.15.
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Afin de garantir une bonne stabilité et des bonnes performances, les gains ont été ajustés :

o k,=04;
[ ] k,y:5’
[ ] ku:1’
[ ] kaz ;
) kﬁ—l,
(] kP:15,
o ko=1,;
° kR=1O

Ce chapitre a donc présenté la méthode de backstepping et son application pour un drone.
Cette méthode utilise les fonctions de Lyapunov pour stabiliser le systéme. La méthode du
backstepping est appliquée pour deux systémes d’ordre 3 pour les angles de montée et de cap
et un systeme d’ordre 2 pour 1’angle de dérapage. Toutes les équations ont été implémentées

sous Matlab/Simulink et les résultats sont donnés dans le prochain chapitre.






CHAPITRE 4

RESULTATS

Les simulations ont été réalisées sous Matlab/Simulink. Le temps de simulation est de 30
secondes. Le but est de pouvoir faire varier I’angle de montée et 1’angle de cap vers des
valeurs positives ou bien négatives et d’annuler I’angle de dérapage. Ces angles vont varier
sous I’impulsion des trois actionneurs: les ailerons, la gouverne de profondeur, et la

gouverne de direction. Les prochaines sous-parties concernent les différents angles a

contrdler :
e Angledecap;
e Angle de montée ;
e Angle de dérapage.
4.1 Angle de montée

La figure 4.1 présente les quatre variables mises en jeu pour le contréle de I’angle de

montée :
e [’angle de montée 4
e L’angle d’attaque a;
e La vitesse angulaire de tangage Q
e La gouverne de profondeur Oe.-

La gouverne de profondeur influence la vitesse angulaire de tangage qui influence 1’angle

d’attaque qui influence I’angle de montée.

—> L 2l 2 el

Figure 4.5 Figure 4.4 Figure 4.3 Figure 4.2

Figure 4.1 Figures du contréle de I’angle de montée



70

La figure 4.2 représente I’angle de montée réel et I’angle de montée désiré. L’angle de
montée désiré se divise en trois parties. La premicre partiec impose a ’angle de montée de
rester a 0° entre 0 et 10 sec. La deuxiéme partie impose a I’angle de montée de descendre a

-10° entre 10s et 20s. La troisiéme partie impose a 1’angle de montée de remonter a 0° entre
20 et 30 sec. La valeur réelle suit la valeur désirée avec une erreur en régime permanent de

I’ordre de 5%. Le temps de réponse est inférieur a 2s.

Degres (°)

-8+

L
0 5 10 15 20 25 30
Temps (s)

Figure 4.2 Courbes Angle de montée y et Angle de montée désiré y ;.

Des changements dans 1’angle de montée impliquent des changements dans 1’angle d’attaque.
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Degres (°)

_25 1 1 1 1

0 5 10 15 20
Temps (s)

25 30

Figure 4.3 Courbe Angle d’attaque

Des changements dans I’angle d’attaque impliquent des changements dans la vitesse

angulaire de tangage.

Vitesse (“/sec)

[ ]
"

1
0 5 10 15 20
Temps (s)

30

Figure 4.4 Courbe Vitesse de tangage q
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Dés la 1¢" seconde, Il est demandé a 1’angle de montée de rester a 0°. Cette stabilisation

entraine une déflection de la gouverne de profondeur de -2.5°.

A la 10° seconde, la valeur désirée de I’angle de montée passe de 0° a -10°. Cela entraine
donc une déflection de la gouverne de profondeur. La déflection est une impulsion qui passe

de -2.5° a -0.1° puis une oscillation pendant 2s.
A la 20¢ seconde, la valeur désirée de I’angle de montée passe de -10° a 0°. Cela entraine
donc une déflection de la gouverne de profondeur. La déflection est une impulsion qui passe

de -2.5° a -4.3° puis une oscillation pendant 3s.

Les déflections ne sont pas instantanées, elles respectent la modélisation des actuateurs.

Degres (°)

- \ \ \ \ \
4'50 5 10 15 20 25 30

Temps (s)

Figure 4.5 Courbe gouverne de profondeur &,
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4.2 Angle de cap
La figure 4.6 présente les quatre variables mises en jeu pour le contrdle de ’angle de cap :
e [’angle de cap X5
e [’angle d’inclinaison u;
e La vitesse angulaire de roulis P;
e Les ailerons O,

es ailerons influencent la vitesse angulaire de roulis qui influence 1’angle d’inclinaison qui
L | fl t la vit 1 d 1 fl I’angle d’incl

influence 1’angle de cap.

Sa
> . > P —S u S X .
Fjlg]u (;‘e Figure 4.9 Figure 4.8 Figure 4.7

Figure 4.6 Figures du controle de ’angle de cap

La figure 4.7 représente 1’angle de cap réel et I’angle de cap désiré. L’angle de cap désiré se
divise en deux parties. La premiére partie impose a 1’angle de cap de rester a 0° entre 0 et 5
sec. La deuxiéme partie impose a 1’angle de cap de monter a 10° entre 5s et 30s. La
convergence de la valeur réelle est parfaite, il n’y a aucune erreur en régime permanent et le

temps de réponse est de 1’ordre de Ss.
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12

101

Degres (°)

_ I I I I I
2O 5 10 15 20 25 30
Temps (s)

Figure 4.7 Courbes Angle de cap y et Angle de cap désiré y .

Des changements dans ’angle de cap impliquent des changements dans 1’angle d’inclinaison.

Degres (°)

L
0 5 10 15 20 25 30
Temps (s)

Figure 4.8 Courbe Angle d’inclinaison u

Des changements dans I’angle d’inclinaison impliquent des changements dans la vitesse de

roulis.
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Vitesse (“/sec)

-5 1 ] 1
0 5 10 15 20
Temps (s)

[
Lh

30

Figure 4.9 Courbe Vitesse de roulis P

A la 5¢ seconde, la valeur désirée de 1’angle de cap passe de 0° a 10°. Cela entraine donc une
déflection des ailerons. La déflection est une impulsion de -2° puis une variation pendant 2s.

Les déflections ne sont pas instantanées, elles respectent la modélisation des actuateurs.

N
0" —
—-0.51 -
5
&
Ak i
-1.5F T
) | | | | |
0 5 10 15 20 25 30

Temps (s)

Figure 4.10 Courbe Ailerons &,
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4.3 Angle de

La figure 4.11 présente les quatre variables mises en jeu pour le controle de I’angle de

dérapage:
e [’angle de dérapage B;
e La vitesse angulaire de lacet R;
e La gouverne de direction O

La gouverne de direction influence la vitesse angulaire de lacet qui influence 1’angle de

dérapage.
Oy R B
4.14 4.13 4.12

Figure 4.11 Figures du contréle de I’angle de dérapage

La figure 4.12 représente 1’angle de dérapage réel et I’angle de dérapage désiré. L’angle de
dérapage désiré est de zéro. La premiére oscillation lors de la 1¢" seconde correspond a la
stabilisation du systéme. Cette oscillation est considérée négligeable, inférieure a 0.05°. La
deuxiéme oscillation a la 5° seconde est due au changement de I’angle de cap. Cette
oscillation est négligeable, inférieure a 0.2°. Les troisiéme et quatriéme oscillations aux 10°
et 20° secondes sont dues au changement de 1’angle de montée. Elles sont considérées

négligeables, inférieures a 0.05°.
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0.25

- o =

_ ! ! ! ! !
O'10 5 10 15 20 25 30

Temps (s)

Figure 4.12 Courbes Angle de dérapage 8 et Angle de dérapage désiré f3;.¢

Des changements dans I’angle de dérapage impliquent des changements dans la vitesse de

lacet.

Vilesse (°/sec)

I I 1 I
10 15 20 25 30
Temps (s)

o
=

Figure 4.13 Courbe Vitesse de lacet R
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Dés la 1¢" seconde, Il est demandé a I’angle de dérapage de rester a 0°. Cette stabilisation

demande a la gouverne de direction de garder une valeur proche de zéro.

A la 5° seconde, le systéme est 1égérement déstabilisé par le changement d’angle de cap. La
gouverne corrige cela par une déflection de la gouverne de direction. La déflection est une

impulsion de -2.3° puis une oscillation pendant 2s.

A la 10° seconde, le systéme est légérement déstabilisé par le changement d’angle de
montée. La gouverne corrige cela par une tres légere déflection de la gouverne de direction.

La déflection est inférieure a 0.1°.
A la 20° seconde, le systéme est 1égérement déstabilisé par le changement d’angle de
montée. La gouverne corrige cela par une tres légere déflection de la gouverne de direction.

La déflection est inférieure a 0.1°.

Les déflections ne sont pas instantanées, elles respectent la modélisation des actuateurs.

0.5

Degres (°)
T

L
0 5 10 15 20 25 30
Temps (s)

Figure 4.14 Courbe Gouverne de direction §,
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4.4 Boucle de navigation et FlightGear

Avec le controle de 1’angle de cap, I’angle de montée et ’angle de dérapage, il est possible
d’implémenter une boucle de navigation (Landry, 2012). Cette boucle de navigation va
permettre de contrdler I’altitude, la longitude et la latitude du drone. Cette boucle permet une
navigation par point de passage. Pour valider chaque point de passage, il faut que le drone
passe le plus prés possible des points de passage. Cela est réalisé en créant une sphére
virtuelle autour du drone. Il faut donc que le point de passage se retrouve a I’intérieur de la
sphére virtuelle pour étre validé. Les dimensions de cette sphére spécifient I’erreur
acceptable pour valider un point de passage. La figure 4.15 montre le suivi de trajectoire en
longitude et latitude. Le chemin désiré est en rouge et le chemin suivi par le drone est en
bleu. Le suivi de la trajectoire est réalisé en changeant 1’angle de cap (figure 4.16). Dans la
figure 4.15, le drone effectue un demi-tour, I’angle de cap a donc une valeur initiale de

-150° et une valeur finale proche de 20°.

-73.398

—Cilemin
-73.3991 —Chemim désire

734 4

-73.401+- =

-73.402 4

longitude ()

-73.403 =

-73.404 4

-73.405 =

-73.40 ! ‘ ! ! !
456.436 45437 45.438 45.439 45.44 45.441 45.442
Latitude (°)

Figure 4.15 Boucle de navigation
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Figure 4.16 Angle de cap pour la boucle de navigation.

La figure 4.17 montre I’altitude désirée et I’altitude du drone. La valeur initiale est de 19m et
la désirée est de 69m. Le drone met 13s a atteindre cette valeur désirée. Le contrdle de
I’altitude est réalisé en changeant 1’angle de montée (figure 4.18). Ainsi, I’angle de montée a
une valeur trés importante dans les premiéres secondes, supérieure a 40°. Ensuite, ’angle de

montée a une valeur proche de 0°.
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Figure 4.17 Altitude et altitude désirée.
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Figure 4.18 Angle de montée pour la boucle de navigation.

Le systeme a été implémenté sous FlightGear afin de visualiser le comportement du drone en
vol et ainsi valider les résultats obtenus sous Matlab/Simulink. La figure 4.19 montre le

comportement du drone en simulation sous FlightGear.
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Figure 4.19 FlightGear

Ce chapitre présente donc les résultats obtenus en simulation sous Matlab/Simulink. L angle

de montée, I’angle de cap et I’angle de dérapage suivent les trajectoires désirées.



CONCLUSION

Ce mémoire a présenté la technique du backstepping pour contrdler I’angle de cap, I’angle de
montée, et I’angle de dérapage d’un drone. Le contrdle a été effectué en actionnant les
ailerons, la gouverne de profondeur et la gouverne de direction. La manette des gaz a été

maintenue constante.

Comme indiqué dans la revue de littérature dans le chapitre 1, les techniques de contrdle
classiques proposent de linéariser le modele du drone. Ce n’est pas le cas du backstepping
qui travaille avec le mode¢le réel sans approximations. Travailler avec le modéle non linéaire
impose de travailler avec des variables virtuelles en faisant des changements de variables

d’état et d’entrée.

Le chapitre 2 a présenté¢ la modélisation du drone a voilure fixe. Afin de comprendre
comment se comporte un drone, les différents référentiels, le profil de 1’aile et les forces ont
été présentés. Cela a permis de développer les différentes équations de 1’angle de cap, 1’angle
de montée et I’angle de dérapage. Ces équations sont reliées aux actionneurs (ailerons,
gouverne de profondeur et gouverne de direction) a travers des angles, des vitesses

angulaires, des moments aérodynamiques et des coefficients aérodynamiques.

Le chapitre 3 a présenté la méthode de backstepping et son application au drone. Afin de
garantir la stabilité du systéme, le backstepping s’appuie sur la méthode de Lyapunov. Le
principe consiste a transformer des variables d’état intermédiaire en des entrées virtuelles qui
vont commander d’autres variables d’états. Les contréleurs pour 1’angle de cap et I’angle de
montée travaillent avec un systéme d’ordre 3 tandis que celui pour 1’angle de dérapage

travaille avec un systéme d’ordre 2.

Le chapitre 4 a montré les trés bons résultats obtenus en simulation. Cette simulation a été
implémentée sous Matlab/Simulink. Les valeurs réelles suivent trés bien les différentes

valeurs désirées. La convergence des valeurs est rapide avec des temps de réponse inférieurs
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a cinq secondes et les oscillations sont négligeables. Les résultats ont pu étre validés dans le
logiciel FlightGear. De plus, la méthode évite un ajustement des gains fastidieux, cet

ajustement sert seulement a améliorer les performances du drone.

Le backstepping est donc une trés bonne technique puisqu’elle élimine tout risque
d’instabilité en simulation et améliore les performances du vol du drone afin d’obtenir la

convergence la plus rapide possible.



RECOMMANDATIONS

Au terme de ce mémoire, voici les recommandations pour des travaux futurs.

La modélisation peut présenter des incohérences. Le systéme peut étre stable avec des angles
d’attaque négatifs alors qu’il devrait décrocher. Cela peut étre di a une modélisation trop
grande de la portance. En effet, diminuer le coefficient de portance constant permettrait une

stabilisation avec des angles d’attaque positifs.

Il pourrait étre intéressant d’inclure le vent dans les simulations. Cela permettrait de valider

les performances de la technique de contrdle pendant la simulation.






ANNEXE 1

CARACTERISTIQUES DU DRONE
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Figure-A I-1 Dimensions de du drone.
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Tableau-A I-1 Caractéristiques physiques du drone

Symb
ole Description Valeur | Unité
b Envergure de ’aile du drone 1750 mm
C Corde aérodynamique moyenne 268 mm
Surface aérodynamique caractéristique
S 4650 | cm’
(surface de I’aile avec les ailerons)
- Surface de I’aile seule 4 000 cm’
- Surface des ailerons 653 cm’
- Surface de la dérive horizontale 678 cm’
- Surface de la gouverne de profondeur 257 cm’
- Surface de la dérive verticale 251 cm’
- Surface de la gouverne de direction 100 cm’
- Diedre 4 °
m | Masse totale du drone 4,14 kg
- Charge alaire 8.90 kg/m®




ANNEXE II

FIGURE DES DIFFERENTS ANGLES

a : Angle d'attaque

6 : Angle de tangage

7'/’ ) ¥ : Angle de montée

Figure A I1-1 Angles de profil

X Angle de cap

Angle de lacet

Angle de dérapage

Figure A I1-2 Angles du dessus

i 2 Angle d’inclinaison

@ : Angle de roulis

Figure A I1-3 Angles de face
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ANNEXE III

EQUATIONS DETAILLEES

Angle de monté et angle de cap.

x=1,00+9, (Weosu+g,,(sinu

y = fy()/) + gyc(y)cosa + gys(y)sina

G0 =0

Fpsinf + Ycosf — Tcosasinfs
9rc0O =

mVcosy

F, + Tsina

900 = mVcosy
—sinu(Fpsinf + YcosB) — mgcosy + cosuF,
f) =
mV

Tsinfsinu
9y ¥) = v

cosuT
gys(y) = mv

Angle d’inclinaison, angle d’attaque et angle de dérapage.

p=f,0em+g,000P
a=f,ra)+g,b0Q
B=fB)+39,BR

1
fCon) = - (FDsinﬁtanycosu + Ycosftanycosu + F (tanf + tanysinu))

1
+ - (T (sinatanysinu + sinatanf — cosasinfStanycosu)

Rsina

cosf

— mgtanfcosycosu) +
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cosa
)=t L Crgingy ) — tanB(Pcosa + Rsi
fov, = mVcosp T mVeosp sina + mgcosycosu anfB(Pcosa sina)
9oy, @) =1

1 1
fz(B) = - (Fpsinf + YcospB) + - (—=Tsinfcosa + mgcosysinu) + Psina

9p(B) = —cosa

Vitesse angulaire de roulis, vitesse angulaire de tangage et vitesse angulaire de lacet.

P = fP(PX:,u—;) + gPa(qu' P)6a + gPr(X':u"P)Sr
Q = fQ(yJ a, Q) + gQ(y' a, Q)(Se
R = fr(R,B) + gra(B, R)S4 + gr- (B, R)S,

fe(Px, 1) = (c1R + 3P + c4aMryrpine) Q
+ c3 <q5b (CLO (a,B) + % (Cp(@)P + CLr(a)R)) + LT>
+c,| gSh (CNO (a,B) + % (Cyp(@)P + CNr(a)R)>
9pa(t: 1, P) = ¢3qSbCps ()8, + c4qShCy, (a)8,

e P) = C3quCL5T(a)5r + C4quCN5r(a)6r

fQ(V: a, Q) = (CSP - C7MTurbine)R - C6(P2 B RZ) 6 (CISC (CMO (a’ 'B) + CMq (d)%Q))

gQ(Y! a, Q) = C7qSCCM58(a)5€
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fR(R' B) = (CSP - CZR + C9MTurbine)Q
b
+c, <q5b <CL0 (a,B) + T (Cp(@)P + CLr(a)R)) + LT>
b
+ ¢4 <q5b (CNO (a,B) + T (Cyp(@)P + CNr(a)R)>>

Ira(B,R) = C4quCL5a(a)5a + C9quCN5a(a)6a
Irr(B,R) = €4qSbCy ()6, + C9quCN5T(a)5r
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