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Résume

Dans cet article, afin de simplifier le mode téléopéré d'un
drone miniature & quatre voilures tournantes connu sous
le nom du "X4-flyer", nous nous intéressons via la correc-
tion d’assiette a la stabilisation de sa vitesse . Le modéle
dynamique de I'appareil est établi dans les conditions de
vol proche du vol stationnaire. La loi de commande non
linéaire synthétisée fait appel a la méthode du backstep-
ping. Elle est simple, robuste et facilement embarquable.
Cette loi utilise les quaternions pour représenter 1'atti-
tude du drone. Des résultats de simulation confirment
la validité et donne un bon apercu de la robustesse de
notre approche.

1 Introduction

L’intérét pour les drones aériens télécommandés semble
grandir de plus en plus notamment pour des applications
militaires (déminage par exemple) et pour 'intervention
dans des environnements hostiles (milieux radioactifs).
On peut imaginer Iutilisation d’un drone afin d’explorer
un immeuble ou un tunnel contaminé et de réaliser une
premiére observation avant toute intervention humaine.
Toutefois et contrairement & la commande dune voi-
ture télé-commandée, la commande d’un engin aérien,
via un joystick, nécessite des centaines d’heures d’ap-
prentissage encadrées [7]. Les avancées récentes en élec-
tronique et dans la technologie des capteurs ont rendu
possible la construction de tels robots aériens. Les calcu-
lateurs embarqués traitant en temps réel les algorithmes
de pilotage de ces robots possédent néanmoins leurs li-
mites en terme de puissance de calcul (notamment dans
le nombre d’instructions effectuées par seconde). Par
conséquent ces algorithmes se doivent d’étre simples, ro-
bustes et efficaces afin d’assurer leur embarquabilité. Les
drones aériens de type avion étant déja couramment uti-
lisés dans les domaines militaire et météorologique, on
considére ici les engins héliportés. On s’intéresse parti-
culiérement au pilotage manuel assisté qui permettra a
un néophyte le pilotage de I'appareil sans grande dif-
ficulté. L’idée consiste en ’élaboration d’un contréleur
intégré qui a partir des informations provenant de la
télé-commande et des mesures filtrées et corrigées d’une
centrale inertielle embarquée, de stabiliser les vitesses de
déplacement en controllant les angles de tangage et de
roulis de 'appareil.

Plus précisément, on se propose de faire la synthése

F1G. 1: Le X4-flyer

d’une loi de commande d’un drone aérien quadripale
et téléopéré de type "X4-flyer" (cf. figure 1). Cet algo-
rithme de controéle a pour but de permettre la commande
de cet engin a distance par un utilisateur placé au sol
envoyant des ordres simples et permettant son pilotage
de fagon intuitif. Les consignes envoyées a celui-ci sont la
vitesse de translation sur les trois axes ainsi que I'angle
de lacet.

Dans un premier temps, un modéle mathématique du
drone va étre présenté et va servir de base & notre étude.
Par la suite, une loi de commande basée sur la méthode
du backstepping et utilisant le formalisme des quater-
nions va étre synthétisée. Des simulations du controleur
dans la derniére partie permettront de conclure quant &
lefficacité de la loi.

2 MODELE DYNAMIQUE

Le droéne étudié est un X4-Flyer. C’est un engin omnidi-
rectionnel & décollage et A atterrissage vertical (VTOL :
Vertical Take-Off and Landing) capable d’effectuer des
vols quasi stationnaires. Il est constitué de quatre pales
A pas fixe accouplées & des moteurs & courant continu
fixés aux extrémités d’un corps rigide en forme de croix
comme le montre la figure 1. Le mouvement vertical
de montée et de descente d’un tel appareil est assuré
par les quatre rotors a la fois. La différence de pous-
sée entre les moteurs arriére et avant produit un couple
de tangage qui contréle le mouvement de translation
(avant/arriére). Le déplacement gauche/droite, quant a
lui, est assuré par la différence de poussée entre les ro-



F1G. 2: Les quatre moteurs générant les forces de poussée
et les couples de commande. Le sens de rotation
des pales est représenté en trait plein et le couple
résistant du a la resistance de lair sur chacune des
pales en pointillé.

tors situés sur la gauche et sur la droite. Enfin pour le
controle en lacet de 'appareil, c’est la somme des anti-
couples produits par les quatre rotors qui définit le sens
de rotation. En effet, chaque hélice tournant & une cer-
taine vitesse génére un couple résistant opposé au sens de
rotation. Les sens de rotation des hélices avant/arriére
et droite/gauche étant inversés, on peut ainsi annuler
ou réguler la somme des 4 couples résistants. Par consé-
quent, tant que les quatre moteurs sont soumis au méme
couple résistant, (tournent a la méme vitesse dans notre
cas), leur somme est nulle et il n’y a pas de rotation
horizontale de 'appareil. Par contre, si on crée une dif-
férence de vitesse entre des moteurs tournant en sens
inverse, les couples résistants provoquent la rotation de
Pengin. La modélisation est inspirée de [2, 4, 1].

Pour modéliser ’engin, on définit deux repéres représen-

tés sur la figure 2,

— Un repére inertiel lié & la terre. Il est supposé Galiléen,
deéfini par le triedre direct (eq, ez, e3) et a pour origine
le point O.

— Un repére R, lié au corps du drone défini par le tri-
édre direct (E1, Es, E3) et a pour origine le centre de
gravité G du drone.

On note w € R* le vecteur rotation des moteurs in-
tégrant la vitesse de chacun des quatre moteurs. Pour
repérer la rotation du drone autour de son centre d’iner-
tie, on utilise les angles d’Euler définis comme étant les
angles de lacet, tangage et roulis. Le vecteur représen-
tant les angles d’Euler est noté : £(¢,6,) . On définit
également le vecteur {2 comme étant le vecteur rotation
de la structure exprimé dans R,. On définit alors la ma-
trice We telle que Q = Wgé avec :

—Sp 0 1
Wei=1 cosypy ¢y 0 . (1)
CoCyy — Sy 0

oll ¢, (resp. s,) représente la notation simplifiée de cos «

(resp. sina). On appelle z le vecteur position du centre
de gravité du drone et v sa vitesse définis tous deux dans
R;. Larotation du drone autour de son centre de gravité,
encore appelé attitude, est représentée par la matrice de
rotation R associée aux angles d’Euler. Elle permet le
passage de R, vers R; et est définie comme suit :

CoCyp  SypSeCh — CySp  CypSHCyH + Sy S
R=| coss SyS0Ss+CyCy CpSase — Sycs |- (2)
—Sg Sy Co CyyCo

On considére alors que 1’état du drone est totalement
déterminé par la connaissance des états x, v, £ et 2. Pour
commander le drone, on ne dispose directement que de
la vitesse de chacun des quatre moteurs. Les mesures des
états v, £ et € seront basées sur les informations filtrées
de la centrale inertielle embarquée.

En appliquant le principe fondamental de la dynamique,
on obtient les équations régissant le comportement dy-
namique du drone :

mvy = mges + F (3)
I0=-QxIN+C (4)

ol m représente la masse du drone et I sa matrice d’iner-
tie de dimension 3 x 3 exprimée dans le repére du drone.
F représente la somme des forces engendrées par les
moteurs et définies dans R;. On note C ’ensemble des
couples s’exercant sur la structure du drone. Parmi ces
couples, on retient les couples gyroscopiques I'y et I'en-
semble des couples de commande I" induits par les dif-
férences de vitesse de rotation des moteurs. Par consé-
quent,

C=T,+T (5)

La force f; délivrée par le moteur 7 en rotation a la
vitesse w; est modélisée de la fagon suivante :

fi = —bw?Ey (6)

ou b est une constante positive liée principalement & la
géométrie de la pale et & la densité de l'air. Le couple
da & la résistance de lair sur les pales est donné par la
relation

T = —nwi|wi|E3 (7)

Aprés avoir défini expression du couple résistant, il
convient maintenant de définir la dynamique de rota-
tion d’un rotor.

Irwi =U; — T; (8)

ou I, représente I'inertie du rotor ¢ autour de son axe
de rotation et u; le couple du moteur. Dans la suite du
document on supposera que la dynamique des moteurs
est négligeable par rapport & celle du drone.

Sachant que les centres des hélices sont disposés de fa-
con symétrique et a une distance constante d du centre
de masse G du drone, on en déduit alors ’expression



des couples de commande I' ainsi que 'expression de la
norme de la poussée T générée par les quatre moteurs :

T bbb b W2
bl o @ o —a |[w]|_,
r2 db 0 —db 0 w2
rs kK —K K —K w3

(9)
Par conséquent, ’expression de la force F' dans R; est

F = —TRFEs (10)

On envisage ici le couple gyroscopique comme étant la
conséquence de la rotation simultanée de la structure de
I’X4-flyer et de la rotation & grande vitesse des hélices
possédant une certaine inertie I,.. Le comportement de
ce couple est régi, par I’équation :

4
Fg = ZO’Z‘ x
i=1

o0; = L,w; F3 étant le moment cinétique de ’hélice 7 et x
le produit vectoriel. Les hélices ne tournant pas toutes
dans le méme sens, on suppose que les sens de rotation
des hélices sont ceux présentés (figure 2). Le couple gyro-
scopique I'y exprimé dans R, et s’exercant sur le drone
peut étre modélisé par le systéme :

(11)

4

— Z IT(Q X E3)wi.

i=1

ry,=

En conclusion, on note que le comportement dynamique
du drone peut étre modélisé par le systéme :

é:v 12

1
V= ges — ETREB 13

I0=-QxIQ+T,+T. 15

(12)
(13)
R = Rsk(Q), (14)
(15)
Lw =u;,—m (16)
ou sk(Q) représente la matrice anti-symétrique du vec-
teur 2. Le modéle considéré a été synthétisé en omettant
les perturbations liées aux imperfections de la structure
comme le balourd des hélices par exemple.

3 Loi de commande

Dans cette partie, on se propose de mettre au point une
loi de commande non linéaire & partir de fonctions de
Lyapunov. La méthode mise en oeuvre pour I’élabora-
tion de celle-ci est le Backstepping [3].

L’objectif de la loi de commande est de faire converger
respectivement la vitesse v du centre de gravité ainsi que
I’angle de lacet ¢ du drone vers la vitesse vy et le lacet
désirés ¢4 fournis par 'utilisateur via la télécommande.

Pour se déplacer dans I'espace, I'inclinaison de la struc-
ture du drone permet & la force de poussée T', générée au
centre de gravité, de se décomposer dans le repére iner-
tiel R; en deux forces : une force verticale qui compense
le poids de ’engin et une force horizontale qui induit une
vitesse de déplacement dans cette direction. Pour géné-
rer cette inclinaison, les couples I', dits de commande,
sont créés sur la structure via une différence de poussée
des moteurs situés de part et d’autre des axes (figure 2).
On peut alors décomposer la loi de commande en deux
parties : une premiére partie qui calcule la force T et
les couples I & appliquer en fonction des consignes et de
I’attitude observée ainsi que d’une seconde, qui & partir
des valeurs de T et I', élabore la consigne de vitesse de
chacun des quatre moteurs.

3.1 Calcul de T et de Pattitude désirée

Dans un premier temps, on souhaite faire converger la
vitesse du centre de gravité vers la vitesse désirée . On
pose alors la fonction erreur :

E=0v—1q (17)

Définissons 51 comme une fonction de Stockage afin de
stabiliser la dynamique de translation :

1
S1 = ymllel?

En remplacant Eq. 17 dans Eq. 18 et en dérivant, il
vient :

(18)

S1 =T (mo — miy) (19)
En tenant compte de I’Eq. 13,
Sy = eT(mges — TRE3 — muy) (20)

Si l'on considére le terme TRE3; comme vecteur de
controle pour la dynamique de translation, alors il est
possible de proposer une loi de controle permettant une
convergence exponentielle vers le but. Il nous parait, tou-
tefois, que ce type de convergence n’est pas tout a fait
recommandé lorsque ’écart ¢ est assez grand. En effet,
le modéle dynamique utilisé n’est plus valide, en par-
ticulier en raison du mode de vol provoqué par la dy-
namique d’une telle convergence qui se trouve différent
du vol quasi-stationnaire. Pour y remédier, il convient
d’utiliser les techniques de controle par petits gains [6].
Cette approche nous parait particuliérement adaptée a
notre probléme. En effet, si 'on sature la dynamique de
translation, on sature par la méme occasion I’inclinaison
de ’appareil. De ce fait, on définit la fonction saturation
continue et dérivable sat(e) associée a la borne M satis-
faisant :
— zTsat(x) > 0 pour tout z # 0
— pour toute composante x; de x et toute composante
y; de sat(z) appartenant a R, y; = x; si |x;| < M; et
y; = sign(z;)M; sinon .
En considérant T RE3 comme une entrée de commande
virtuelle, stabiliser S1 revient & traiter T RE3 permet-
tant d’avoir S7 définie négative. Pour permettre ceci, on
impose un T'RFE3 désiré comme suit :

(TRE3)q = —mug + mges + kisat(e) (21)



avec kj gain strictement positif.

Remarque 3.1 La saturation sur € nous permet de li-
miter linclinaison due a la commande du drone. On peut
régler cette inclinaison en jouant sur les parameétres de
saturation (M;).

On suppose ici que la dynamique des moteurs accou-
plés aux hélices est négligeable par rapport a celle du
drone. Par conséquent, on admet que la force T' désirée
est atteinte immédiatement. En réécrivant la quantité
vectorielle de commande comme suit :

(T'RE3)q = T(RE3)a, (22)

Nous séparons la dynamique de translation de la dyna-
mique de rotation. En effet le vecteur directeur de la
commande (REs3)y définira les orientations désirées en
tangage et en roulis. En rajoutant l'orientation désirée
sur le lacet fournie par la télécommande, nous pouvons
formellement déduire toute la matrice d’orientation dé-
sirée Rg.

En introduisant Eq. 22 dans Eq. 20, il vient :

S = —kieTsat(e) + T (TRyEs — TRE3) (23)
Sachant que R est une matrice orthogonale et en facto-
risant par R¢FE3, on obtient :

S, = —kieTsat(e) — TeT (RRY — I)REs  (24)
On pose R = RRY qui correspond 4 la rotation néces-

saire pour passer de la rotation actuelle & la rotation
désirée.

Sachant que ||R4Es|| = 1 et donc par conséquent,
|TR4Es|| = T. 1l vient alors :

T =|| — m(vq — gEs) + kysat(e)]] (25)
—m(vg — gE
RyEs — m(vg — g 1;:,) + kysat(e) (26)

La poussée T (Eq. 25) étant bornée, on en déduit la
convergence asymptotique de S vers zéro, si une conver-
gence exponentielle de R vers I3 est garantie, c’est & dire
si R converge exponentiellement vers Ry (cf. théoréme
3.2).

3.2 Stabilisation de la dynamique de rotation
Faire converger une martice vers une autre, en 1’occu-
rence R vers I3, n’est pas un probléme facile. Toutefois,
si 'on se base sur la norme Frobinus de lécart [5, 2], on
obtient : }

1R~ Il = 2v2l7]l,

ou 7] représente le vecteur du quaternion de la déviation
angulaire R. On constate alors que faire converger R
vers I3 revient a faire converger 7 vers 0. Ceci, nous

conduit & une utilisation explicite des quaternions pour
représenter la déviation angulaire R en lieu et place des
angles d’Euler (tangage (0), roulis (v) et lacet (¢)). Les
quaternions utilisés seront représentés sous leur forme
géométrique, c’est & dire composés d’un scalaire et d'un
vecteur. Par conséquent, la rotation d’angle a dont ’axe
est porté par le vecteur unitaire u est représentée par le
quaternion Q composé de la partie réelle Mo = cos § et
du vecteur 7) = sin Su. En associant le quaternion Q a
la déviation angulaire R, on obtient :

R = (i — |3l + 207" + 2ijosk(n)  (27)
avec ||i||* + 75 = 1

La dérivée du quaternion est donnée par [5](pg. 74) :
1 P s 1 7
1= 5 (0l + sk(7))$2, mo=-57 & (28

ou 2 représente la différence de vitesse angulaire :

Q = Ra(Q — Q) (29)

Nous introduisons & ce stade de ’étude, la procédure du
backstepping pour établir la loi de controéle de la dyna-
mique de rotation. Soit la fonction de stockage W telle
que :

1.
W= Sl (30)

En dérivant cette fonction et en introduisant Eq. 28, on

obtient : )
W= §ﬁof;TQ (31)

Pour faire converger 7 exponentiellement vers zero, il
suffit de prendre comme commande virtuelle :

QY = —2k,fon, ky >0

On pose o = 2 — QV. En poursuivant la procédure du
backstepping, on considére désormais la fonction de sto-
ckage suivante :

S2 =W +Zllol%, >0 (32)

Sachant que Rag = Ry, et en combinant les relations
Eq. 28, Eq. 29 et Eq. 3.2, il vient

. N N 1 o . .
So = —kyiig|7]1* + 70" o + v (Rd(Q — Q)

+Rask(Q)RTQ + ((sk(ﬁ) + 7io L) Qo — nTQn)) :
(33)

A ce stade de la procédure rappelons que la relation
entre ) et le couple T est algébrique (cf. Eq. 15). On
prend alors le vecteur I' pour contréler la dynamique de
rotation. En choisissant le vecteur couple comme suit :



I 1 ~
I =sk(QIQ—T,+ = (Qd + R (~koo — i + k"
—(Rdsk(Qd)Rd + kyfig s + kyiosk(7))Q)), ko >0
(34)
la dérivée de la fonction de stockage So devient :
So = —kyiig||l* = kollo]|]? (35)

Connaissant la poussée totale T' et le vecteur couple I'
A exercer, il nous faut maintenant piloter les moteurs.
La relation décrite par 'Eq. 9 liant (7, T) et les vitesses
des quatre moteurs (w;) étant algébrique et bijective, un
controleur de type grand gain peut étre utilisé. Cepen-
dant et pour des raisons de simplicité, nous considérons
dans le théoréme suivant que la poussée T et le vecteur
couple I comme étant les entrées de controle du systéme.

Théoréme 3.2 Considérons le systéeme dynamique dé-
fini par les équations Eq. 12 - Eq. 15, la commande de
poussée T Eq. 25, le vecteur couple I Eq. 34. Soit vqg une
consigne bornée de vitesse. Soit 6 << 1 un réel positif.
Alors pour toute condition initiale (€(0),7(0),0(0)) telle
que :

_ 52

o (0) >4, v < #(0)2 (36)

la stabilité exponetielle de Retla convergence asympto-
tique de € vers zéro sont garanties.

Démonstration : Rappelons tout d’abord les expres-
sions de la fonction de stockage Sz (Eq. 32) et de sa
dérivée (Eq. 35) :

1, Y
So =—||77||2 + —||0||2

Sz = — kyiig|17I* = kollo]|?

1l est clair que la stabilisation exponentielle de Sz, ga-
rantie également une stabilisation exponentielle de 7 vers
zéro et de celle de 79 vers + ou —1 (cf. Eq. 27). Pour
montrer que 7jp converge bel et bien & +1 et enlever ’am-
biguité, introduisons la condition du théoréme (Eq. 36)
dans Pexpression de S (Eq. 32). Il vient alors :

1
SQ(O) < 5

assurant ainsi que 7y ne passe jamais par zéro et ne peut
converger donc que vers +1.

Rappelons maintenant ’expression de la dérivée de S,
(Eq. 24) et procédons a une mojoration de cette derniére,
il vient alors :

S < —kiesat(e) + 22T ||| || |7]] (37)

Sachant que T est bornée et que la dynamique de 77 est
bornée par une exponentielle, dont la norme est au plus
égale a 1 (cf. Eq. 27), de la forme :

Il < e, a >0,

la borne supérieur sur S; peut étre exprimée comme
suit :

S1 < —kiesat(e) + ||e||V2Be™, B=2T  (38)

En examinant cette relation on constate qu’il existe un

temps fini ¢5 & partir duquel sat(g) = €. C’est a dire pour
tout t > tg

S1 < —killel? + V20)lelle™, vt >t (39)

S 2k151 + QB\/ Sleiat (40)

Afin d’écrire cette relation sous une forme un peu plus
commode, on pose S = 1/S7. Il vient alors :

. Sy
S = —k1S ot >t
2\/— < =k S+ Be
ou encore :
B o
\/5 )

On peut, maintenant, facilement montrer que :

SS—/ﬁS-l— vVt >t

¢
S(t) < e‘kl(t_t5)51(ts)+ﬁ/ e Rlt=memangy, Vi >t

converge naturellement vers 0 assurant ainsi la conver-
gence de €. A

4 Reésultats de simulation

Afin de valider la loi de commande proposée précédem-

ment, nous avons procédé & des simulations sous le logi-

ciel Matlab. Le modéle du drone utilisé est celui decrit
precédemment auquel nous avons rajouté :

— un bruit blanc sur les signaux issus des capteurs. Le
bruit simulé est issu d’expériences effectuées avec une
centrale inertielle et qui sera embarquée sur ’engin,

— un bruit modélisant les vibrations provoquées par la
rotation des hélices. Ce bruit est fonction de la vitesse
de rotation de celles-ci.

On considére lors de ces simulations que la poussée n’est

pas instantannée et que les moteurs ont un temps de

réponse de 25ms.

On impose, a l'instant t=1 seconde, une consigne de vi-
tesse de déplacement de 20 cm par seconde sur l'axe e;
du repére inertiel R; et un lacet ¢4 = 45 & l'instant
t=1.25 seconde. Initialement la vitesse de translation
ainsi que le lacet sont nuls.

Pour ces simulations les gains sont réglés comme suit :
ki =17, k, =10 et k, = 10. La saturation de I'inclinai-
son est réglée telle que le max de la valeur absolue des
composantes de ¢ soit inférieur 0, 1.

On constate que la vitesse sur 'axe ey (figure 3) effectue
un léger dépassement puis se stabilise & la vitesse de
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F1G. 4: Comportement des angles en fonction du temps

consigne. Les composantes de la vitesse sur les autres
axes restent quasiment nulles. I’évolution de I'angle de
lacet perturbe légérement la commande des vitesses mais
ne déstabilise pas le drone.

L’évolution des angles (figure 4) permet de constater que
I’angle de lacet atteind bien sa consigne aprés un léger
dépassement et que les angles de tangage et de roulis
sont en accord avec ’évolution des vitesses.

5 Conclusion

Dans cet article, nous avons proposé une loi de com-
mande non linéaire simple et robuste ayant pour objec-
tif de controler la vitesse de translation via la correction
d’assiette, ainsi que l'angle de lacet d’'un drone aérien
de type " X4-flyer ". Sa simplicité ainsi que 'utilisation
d’outils comme les quaternions permettent sa portabi-
lité dans un calculateur embarqué dont la puissance est
modérée. Des tests sur une carte d’évaluation on été réa-
lisés en vue d’une implémentation prévue dans les trois
mois a venir. La robustesse de la loi de commande n’a
été vérifiée qu’en se basant sur quelques expériences de
simulation. Il nous parait toutefois possible d’apporter
une étude théorique de robustesse de la loi de controle.
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