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Résumeé:

La contribution de ce projet consiste a établir la conception et la commande linéaire
pour un drone a voilure tournante de type Quadcopter. Ce dernier possede une structure
symétrique et simple. Ainsi, son contrble est relativement facile par rapport aux hélicoptéres
traditionnels.

Le controleur linéaire utilisé est de type PID.

L'objectif de ce contrdleur est de parvenir a un bon suivi de consigne des positions (X, Y, z) et
l'angle de lacet, tout en maintenant la stabilité des angles roulis et tangage et que le
Quadcopter r puisse suivre une trajectoire déterminée.

Pour ce faire, une modélisation mathématique de la dynamique de translation et de rotation de
ce robot volant a été effectuée.

Mots clés: Drone a voilure tournante, Quadcopter, commande linéaire, PID.

Abstract:

The contribution of this project is making a design and linear control for a rotary wing
UAYV Quadcopter type. He has a symmetrical and simple structure. Thus, control is relatively
easy compared to conventional helicopters.

The linear controller is used PID.

The objective of this controller is to achieve a good monitoring set position (x, y and z) and
the yaw angle, while maintaining the stability of roll and pitch angles, and the Quadcopter can
follow a determined path.

To do this, a mathematical modelling of the translation and rotation dynamic of the flying
robot was performed.

Keywords: Drone rotary wing, Quadcopter, linear control, PID.
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Introduction générale

La robotique est un domaine dont le nombre d’applications est en augmentation
continue depuis son apparition. Il s’agit d’un domaine multidisciplinaire qui regroupe des
aspects concernant la mécanique, I’informatique ou encore 1’¢lectronique. Cet essor découle
essentiellement du besoin d’automatiser des taches répétitives et difficiles dans tous les
domaines de la vie quotidienne pour remplacer I’étre humain.

Globalement, la robotique est divisée en deux grandes catégories. Robots mobiles
comme (robots mobiles a roues, drones...) et d’autre part, on trouve les robots fixes ou les
bras manipulateurs. Dans le domaine des robots mobiles, Les drones sont les robots les plus
connu avec une grande popularité.

Les drones ou UAV (Unmanned Aerial Vehicles) sont des engins volants sans pilote
capables de mener a bien une mission militaire ou civil. Le développement de plates-formes
robotiques volantes connait un essor croissant depuis quelques années en raison de la
miniaturisation toujours plus poussée des capteurs et des actionneurs, mais surtout grace a la
possibilité d’embarquer des cartes de commande toujours plus performantes capables
d’exécuter la masse de calcul nécessaire au contréle des robots volants.

Un systeme de commande ou bien un systeme de contr6le est un algorithme
mathématique qui génere les signaux de commande permettant au drone de se déplacer de
facon appropriée. Pour cela, il se base sur une représentation mathématique du vehicule. Son
role est avant tout de garantir la stabilité de I'appareil lors de la phase de vol autonome [2].

En effet, les drones, et plus particuliérement les drones a voilure tournante, sont des
systemes fortement non linéaires, couplés et sous-actionnés (le nombre d'entrées de
commande est inférieur au nombre de degrés de liberté) ce qui induit une grande difficulté
dans la conception de la commande. Ceci a donné naissance a plusieurs projets et travaux de
recherche tant au niveau national qu’international.

Parmi ces robots a voilure tournante, I’hélicoptére a quatre rotors appelé Quadcopter
sur lequel porte notre étude. Il a pris le dessus sur les autres grace a sa dynamique élégante et
sa simplicité de construction.

L'objectif principal de ce mémoire est de faire la conception d’un prototype du
Quadcopter et leur contrdle par le développement des approches de commande linéaire par le
régulateur (PID) en vue de l'application sur ce prototype que nous avons congu, en se basant

sur la modélisation mathématique de la dynamique de translation et de rotation de ce dernier.



Pour parvenir a notre objectif, nous allons respecter les étapes suivantes :
e La modélisation dynamique du Quadcopter.
e La conception du Quadcopter par SolidWorks.
e La conception du contréleur choisi précédemment.
e Le développement d’un modele de simulation de la dynamique du Quadcopter.

e La simulation de la dynamique du Quadcopter avec les contrdleurs développés.

Ce qui méne a structurer ce manuscrit de la maniere suivante:

Chapitre0l :

Dans le premier chapitre, nous avons introduit une description générale sur les drones,
leurs historiques et leurs classifications qui permettent de connaitre les principaux types des
drones, ensuite nous avons donnés une illustration globale sur les Quadcopters, leurs
configurations et leurs applications.
chapitre02 :

Des explications sur les déférents composants du Quadcopter leur principe de
fonctionnement et les criteres de choix, qui sont utilisés lors de la conception.et faire le choix
des ces composants pour faire un prototype la conception par SolidWorks et détermine les
déférents parametres geomeétrique.
chapitre03 :

Une étude aussi sur les déférents mouvements portes sur la modélisation de la dynamique
du quadcopter c’est beaucoup plus sur la mécanique du vol. Cette étude est requise pour la
modélisation dynamique Celle-ci est effectuée en utilisant le formalisme de Newton-Euler.
On y présente aussi les principales forces et les principaux moments appliqués sur le

quadcopter.

Chapitre04 :

Ce chapitre Contient la conception d’un prototype du quadcopter par SolidWorks et la

détermination des déférents paramétres geometrique et deférents parametres dynamique.



Chapitre05 :

Résume le concept de commande PID nécessaire pour effectuer la conception des
contréleurs. On y présente la méthodologie de conception de cette commande par étapes. Et
présente les résultats obtenus a 1’aide du mod¢le de simulation en utilisant la technique de
commande PD pour plusieurs scénarios avec une simulation d'une trajectoire, et nous avons

fait I’interprétation des résultats.
Le contréleur PID a été implémenté sous MATLAB/SIMULINK.



Chapitre 01
Etat de |'art

(Generalité sur les drones)



1.1. Introduction :

Le terme «Drone» est largement utilis€ aujourd’hui pour désigner un « aéronef sans
pilote», quel que soit sa taille, sa forme, sa fonction et ses caractéristiques. Le terme Drone
peut aussi désigner n’importe quel objet volant depuis le cerf-volant jusqu’au missile de

croisiére en passant par le modele réduit radiocommandé et le ballon captif.
1.2. Définitions :

Le mot drone est un terme militaire d’origine anglaise, méme s’il n’a pas encore
introduit dans le dictionnaire frangais, cet appareil est appelé aussi« UAV » pour «Unmanned
Aerial Vehicule» soit «Véhicule Aérien sans Pilote» ou «UAS» pour « Unmanned Aerial
System» soit «Systéme d'Aéronef sans Pilotex.

Un drone est un engin volant sans pilote a bord par commande a distance. Il peut se définir
comme un systeme mécanique, électronique et informatique contr6lé ou programmé pour
effectuer des missions d'une fagcon plus ou moins autonome. Ainsi en remplagant les étres

humains dans plusieurs domaines et surtout dans les zones dangereuses.
1.3. Historique :
1.3.1. Pendant la premiére guerre mondiale:
Le premier avion sans pilote, utilisé en tant que «torpille aériennex» appelé aujourd’hui
«Missile de croisiere », a été construit pendant la premiere guerre mondiale.

Le 12 septembre 1916, un avion automatique de Hewitt-Sperry, connu sous le nom de

«Bombe volante », fait son premier vol en démontrant le concept d'un avion sans pilote.

Plus tard, en novembre 1917, I'avion automatique vola pour des représentants de 1’armée
des USA. Ceci a mené l'armée & commissionner un projet pour construire «une torpille
aérienne» ayant pour résultat Bogue de Kettering télécommandée par télégraphie sans fil et en
embarquant un gyroscope qui vol a la premiére fois en 1918. Cependant, ce type d'avions n'a

jamais été opérationnel sur le terrain aprés la premiére guerre mondiale [1].



Figure (1.1) : torpille aérienne.

1.3.2. Avant la deuxiéme guerre mondiale :

Le premier drone francais «Stricto Sensu» a été congu, réalisée et expérimentee en 1923
par l'ingénieur Maurice Percheron et le capitaine Max Boucher. Ensuite des prototypes
d’avions-cibles autonomes furent construits dans les années 1934-1938 au Royaume-Uni et
aux Etats-Unis d’Amérique ou le Radio plane OQ-2, qui était d'abord un jouet prenant la
forme d'avion de taille réduite.

La premiére production a grande échelle était le produit de Reginald Denny, il servait
avec les Anglais pendant la premiére guerre mondiale, il poursuivait son intérét sur
commande par Radio d’avion. En 1935, il démontra un bourdon de Cible de prototype RP-1

Denny Figure.(1.2-a) par I'armée USA.

Figure (1.2-a) : RP-1 de Denny



1.3.3. Pendant la deuxiéme guerre mondiale :

L’armée allemande développer a partir de 1938 des vecteurs guidés a distance sous la
forme de bombes planantes antinavires et des bombes antichars radioguidées. Le V1 ou
Fieseler Fi 103et le V2 sont congus principalement sous la désignation FZG 76, ceux sont des

bombes volantes et les premiers missiles de croisiére de I'histoire de lI'aéronautique.

Figure (1.2-b) : Fieseler Fi 103

1.3.4. Pendant la guerre froide :

Le premier événement majeur pour le développement le plus intensif des drones ont lieu
le 1* mai 1960. Un avion espion D-21B, figure (1.3-a), I’armée américaine fut abattue par
I’armée soviétique lors de sa mission de photographie dans I’espace aérien de I’URSS et son
pilote fut capture, ensuite le 1% juillet de méme année, une DBR-1 fut aussi abattu par les
soviétiques en survolant les frontiéres de I’union soviétique. Ces événements parmi d’autres
ont poussé plus qu’avant le monde a 1’idée de remplacer les avions-espions par des drones ou
des satellites. L'URSS a également développe un certain nombre de drones reconnaissance
pendant la guerre froide, bien que tout fut masque et garde secret, les détails de ces avion sont
peu clairs et contradictoires [1].



Figure (1.3-a) : D-21B Figure (1.3-b) : DBR-1

1.3.5. Les drones modernes :

Les systemes modernes sont beaucoup plus diversifiés que leurs précurseurs. Bien que
I'on puisse identifier facilement I'héritage des drones reconnaissance dans le populaire Pioneer
dans I’années 1980, plus performants comme le RQ-4B Global Hawk Faucon, Figure (1.4-a).

Les systémes pouvant prendre plusieurs réles sont également disponibles. Certains des
drones susmentionnés, comme le MQ-9 Reaper, Figure (1.4-b), et MQ-1C Gray Eagle,
Figure (4-c), peuvent étre armes.

Il'y a maintenant une classe de systemes en cours de développement avec des opérations
de combat leur mission principale, connue sous le nom de systémes d’avions de combat sans

pilote.
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Figure (1.4-a): RQ-4 Global Hawk Figure(1.4-b) :MQ-9 Reaper.



Figure (1.4-c): MQ-1C Gray Eagle Figure (1.4-d) : RQ-170 Sentinel

Presque tous les systemes susmentionnés utilisent une conception a voilure fixe.
Cependant, un certain nombre de drones pour hélicoptéres sont disponibles, et plusieurs sont
actuellement opérationnels dans les applications militaires et civiles. Quelques exemples de
drones d'helicoptéere comme A-160 Humming bird, Figure (1.5-a), et MQ-8 Fire Scout

Figure (1.5-b) [1].

Figure (1.5-a): A-160 Humming bird Figure (1.5-b): MQ-8 Fire Scout



1.4. Classification des drones :
On peut classifier les drones en générale sur deux types principales sont :
1.4.1. Drone a voilure fixe :

La classification des drones est un exercice impossible a réalisé dans la mesure ou
chaque pays posséde la sienne. De plus, elle peut dépendre de nombreux parametres comme
I'autonomie en vol, l'altitude de vol, la charge utile embarquée, les dimensions ou la masse du
drone. La classification présentée dans cette mémoire repose sur celle proposée par I'Armée

de I'Air des Etats-Unis d'Amérique, qui répartit les drones en cing categories [2] :

1.4.1.1. Les drones HALE :

Les drones HALE «Haute Altitude, Longue Endurance», font partie de la classe de
grande taille et le plus souvent a voilure fixe. Ayant une autonomie de plusieurs jours pour
certains. Ils sont chargés de missions de surveillance et de reconnaissance a haute altitude
(jusqu’a 20km) comme les deux figures représentées pour (4d) : RQ-170 Sentinel et (4a) :
RQ-4 Global Hawk.

Cette classe exige au sol une équipe d’opérateurs humains plus nombreuse que les
autres classes pour I’analyse des informations. Ces drones ont une masse supérieure a 10
tonnes avec une envergure de 20 a 40m [2].
1.4.1.2. Les drones MALE :

Les drones MALE (Moyenne Altitude Longue Endurance), ils sont utilisés pour des
vols de plus longue durée a une altitude opérationnelle moyenne de 10 a 15 km et ayant une
autonomie d'une trentaine d'heures. Ils sont déployés pour des missions aériennes. Leur masse
est généralement inferieure a 10 tonnes et capables de voler jusqu’a 12000m dans un rayon
d’action inférieure @ 1000 km avec une vitesse qui varie entre 220 et 360 km/h [2], comme les
deux figures (Figure 5b) : MQ-9 Reaper et (Figure 5¢) : MQ-1C Gray Eagle.

1.4.1.3. Les drones TUAV : Les drones TUAV (de l'anglais Tactical Unmanned Aerial
Vehicles), cette classe est caractérisée par une taille un peu grande avec une envergure
d’environs 10m avec une masse qui peut atteindre jusqu’a 1 tonne, ayant une autonomie d'une
dizaine d'heures et évoluant a moins de 5 000 metres d'altitude. 1ls sont destinés a surveiller le
théatre des opérations a petite échelle et a servir le cas échéant de relais de communication.
Les capacités d’endurance requises pour ce genre de missions (de 1 a 8h) privilégient les

configurations a voilure fixe. lls peuvent atteindre une vitesse de 700km/h dans un rayon



d’action entre 30 etS00kmpour un plafond de 500 m [2]. Les drones Hermes 450, Figure (1.6-
a) et RQ-7 Shadow, Figure (1.6-b) :

Figure (1.6-a): Hermes 450 Figure (1.6-b): RQ-7 Shadow

4.1.1.4. Mini drones UAV :

Les Mini UAV, sont de petite taille ; avec une envergure d’environs 50cm et une masse
de 2 a 5 kg. lls peuvent effectuer leurs missions avec une endurance un peu faible (30mn)
dans un rayon d’action qui peut atteindre jusqu’a 10km. Ils sont destinés essentiellement pour
la collecte des renseignements dans les combats rapproches. Leur capacité de décollage et
d’atterrissage verticaux rend leur application considérable dans des environnements
encombres [2].

Les figures suivantes présentées les drones Bayraktar, Figure (1.7-a), et Hoverye,
Figure (1.7-b).

comow =
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Figure (1.7-a): Bayraktar Figure (17-b): Hoverye
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4.1.1.5. Les Micro UAV :

Les Micro UAV, ces engins de petite taille ont une envergure inférieure a 15cm et
une masse inférieure a 500 gr. Ils peuvent évoluer dans I’air jusqu’a une altitude de 100m
avec une endurance d'une trentaine de minutes au maximum. Cette classe de drones est
caractérisée par le fait qu’une seule personne suffit aux opérations, et pouvant étre contenus
dans une sphere de 30 centimétres de diametre. Ils sont en général propulses électriqguement.
Leur avantage réside dans le fait qu’ils peuvent pénétrer méme dans les immeubles. Dans le
domaine militaire, ils sont envisages a la reconnaissance ou 1’observation d’une cible fixe. La
figure suivante présente un bref apercu de ce qui peut étre fait en terme de miniaturisation des
vehicules aériens, a savoir le drone Wasp développe par AeroVironment, un drone de la

gamme Proxflyer et un drone de type MFI (de Micro Mechanical Flying Insect) [7].

Figure (1.8): Exemple de micro drone

1.4.2. Les drones a voilure tournante :

Les drones miniatures a voilure tournante appartiennent tous au groupe des véhicules
VTOL (Vertical Take Off and Landing), qui définit les appareils a décollage et atterrissage

verticaux. [2]

1.4.2.1. Les hélicoptéres :

C'est l'architecture a voilure tournante la plus répandue et la mieux maitrisée.
L'hélicoptére est composé d'un rotor principal et d'une poutre a l'arriere du véhicule sur
laguelle est monté un rotor anti couple de queue. Ce dernier peut étre libre ou caréné dans un
fenestron pour en augmenter la protection et I'efficacité aérodynamique.
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Les deux configurations sont visibles sur les deux figures, Figure (1.9-a) et

Figure (1.9-b), ci-dessous :

Figure (1.9-a): Camcopter S-100 Figure (1.9-b): RMAX

La rotation du rotor principal génere une poussée suffisante pour compenser le poids de
I'appareil, tandis que le rotor de queue permet de contrer le moment généré par la rotation du

rotor principal.

1.4.2.2. Les rotors multiples :

Les drones a rotors multiples constituent certainement la configuration aéromécanique
sont la plus connue et la plus répandue parmi les véhicules aériens autonomes. Ces appareils
sont généralement équipés de quatre rotors, mais il en existe avec six, voire huit rotors comme

en atteste, Figure (1.10). La simplicité mécanique fait de ce type de véhicule une

configuration tres utilisée pour la réalisation de plateformes expérimentales a colts réduits

[2].

(a) Quadrotor (b) Hexarotor (¢) Octorotor

Figure (1.10): représente Multi rotor

12



1.5. Définition du Quadcopter :

Quadcopter également connu sous le nom d'hélicoptere Quadrotor.
Le Quadcopter est un hélicoptére multi-rotor qui est soulevé et propulsé par quatre rotors, les
Quadcopters sont classés dans les giravions, par opposition aux aéronefs a voilure fixe, car
leur portance est générée par un ensemble de rotors (hélices orientées verticalement).

Contrairement la plupart des hélicopteres, Quadcopter, utilise deux jeux d’hélices a un
pas fixe identiques : les deux dans le sens des aiguilles d’une montre et les autres dans le sens
contraire des aiguilles d’une montre. Ceux-ci utilisent des variations de régime pour controler
le volume et le couple. Le contr6le du Quadcopter est obtenu en modifiant la vitesse de
rotation d'un ou de plusieurs disques de rotor, modifiant ainsi les caractéristiques de charge en

couple et de poussée / portance [3].
1.6. Les types des Quadcopter :

Les Quadcopter sont trouvent généralement en deux types :
1.6.1. Quadcopter intérieur :

Le Quadcopter intérieur c’est un Quadcopter équipé par un protecteur des d’hélice pour
assurer l'absence de rafales de vent, la durée de leur mission est généralement plus courte que
celle du Quadcopter en plein air. Quadcopter intérieur ne peut pas utiliser le GPS pour le
positionnement absolu.

Le meilleur exemple pour un Quadcopter en extérieur est DDF F182 est présenté dans
la figure (1.11-a) ci-dessous :

Figure (1.11-a): DDF F182 Quadcopter
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1.6.2. Quadcopter extérieur :

Les Quadcopters extérieur sont généralement plus durables, ils prennent une charge
utile et peuvent voler sur des missions plus longues que les Quadcopters d'intérieur.

Le positionnement absolu est fourni par le récepteur GPS. Le meilleur exemple pour un

Quadcopter en extérieur est présenté dans la figure (11b):

Figure (1.11-b): DJI MAVIC PRO Quadcopter

1.7. Applications :
Les drones sont développés pour remplacer I’homme dans des environnements ou des

situations dangereuses. Ces engins sans pilote présentent de nombreux avantages.
1.7.1. Applications militaires :

Il'y a quelques anneées, les analystes pointaient du doigt la mauvaise fiabilité des drones.
Pour les premiéres générations d’aéronefs non habités, le taux d’attrition était effectivement
tres important et méme s’il a largement décriit avec les nouvelles générations de machines,
qui pourtant se complexifient, il reste actuellement au moins dix fois supérieur a ceux des
avions habités.

Les causes de pertes d’UAV impliquaient pour 30% le controle du vol
(décollage/atterrissage), la motorisation était incriminée dans 25% des cas, les erreurs
humaines ne comptaient que pour 25 %, le reste concernant les communications, 1’énergie . . .

La fiabilité technique des sous-systemes UAV est encore largement perfectible pour
atteindre les pourcentages d’attrition d’un avion habité ou les causes d’accident sont inversées
.75 % dues a des erreurs humaines et 25% imputables a des causes techniques ou a
I’environnement du vol. Avec la maturité des systémes, la fiabilité des UAV ne devrait pas
étre trés différente des niveaux atteints par les avions habités en phase stabilisée

d’exploitation et devrait donc s’améliorer sensiblement.
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Des progres ont été incontestablement enregistrés mais le taux d’attrition d’un drone
reste malgré tout trois a quatre fois supé- rieur a un avion habité.
La fiabilit¢ des mini et micro drones restera sans doute faible pour des raisons

d’investissement et de colt de développement.
1.7.2. Applications civiles :

De plus en plus, le secteur civil prend en charge de nombreuses missions de surveillance
ou autres dans lesquelles la présence de ’homme n’est pas indispensable et ou de bas cofits
d’opération sont demandés. Dans les missions actuelles on peut citer :

e Surveillance et contrdle des voies maritimes, des clandestins mais aussi détection des
pollutions.

e Surveillance des oléoducs, gazoducs, lignes a haute tension.

e Missions de sécurité civile (surveillance du trafic routier, des manifestations,
protection des zones réservées ou interdites, évaluation des catastrophes naturelles
comme des feux de forét, activité des volcans,. . .).

e Inspection des ouvrages d’art tels les ponts, les viaducs et les barrages.

e Epandages agricoles, surveillance des zones cultivées et mesures atmosphériques.

Par exemple, le programme «DeepWater» pour la garde cotiére américaine vise a
acquerir 76 drones pour la surveillance maritime et relever les nouveaux défis de sécurité :
Observation des pipelines de pétrole et de gaz, surveillance de cargaisons dangereuses,
dépistage de vols de contrebande, des actes de piraterie maritime mais aussi des sources

d’eau, des vestiges archéologiques, des filons de matieres premiéres ou de combustible. . .
1.8. Conclusion :

Nous avons pu constater la grande diversité des techniques existantes dans le domaine des
drones, sur la forme de la conception, de leur grande variété de configuration et de la diversité
de ces technologies, et encore domaine d’application.

Dans cette étude, nous avons concentré sur 1’une des configurations qui a connu d’un

grand intérét dans cette derniére décennie.
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Chapitre 02

Technologie du Quadcopter



1. Introduction:

Les appareils de type atterrissage et décollage verticale (VOL) UAV comme
Quadcopter présentent plusieurs avantages sur les avions a voilure fixe, ils peuvent se
déplacent dans n'importe quelle direction et sont capables de planent et volent a des vitesses
faibles, en outre la capacité VOL permet un déploiement dans n'importe quel terrain ou les

aéronefs a voilure fixe nécessitent une piste préparée pour le décollage et l'atterrissage.

A partir de cela on va faire dans ce chapitre une étude détaillée sur tous les composants

qui construire le Quadcopter et le principe de fonctionnement et les critéres de choix.

2.2. Concept Général :

L'objectif le plus important de ce processus de conception particuliere est de respecter
I'ensemble des exigences de I'aéronef, qui sont souvent résumées dans un cahier de charges.
Dans cette section nous allons définir un prototype Quadcopter ainsi justifier les décisions et
les équipements choisis pour atteindre ce but. Les spécifications pour notre prototype de
Quadcopter sont les suivants :

e Lamasse globale est égale a 0.750 kg pour le DJI F330.

e L'autonomie de vol entre 15 et 30 minutes. L’autonomie dépend essentiellement de la
charge des batteries si on veut augmenter la durée de vol il faut utiliser des batteries
plus chéres.

e Aptitude transmettre des données de télémesure en direct et de recevoir des ordres de
mouvement a partir d'une station au sol sans fil, évitant ainsi l'utilisation de cables qui
pourraient se coincer 1’appareil et provoquer un accident.

e Le Quadcopter ne doit pas voler trés loin de la station sol de sorte qu'il n'est pas
nécessaire de s’installer un matériel de télémétrie longue série et aussi les besoins en

énergie supplémentaires associés a des transmissions a longue portée.

Par conséquent, les principales composantes devraient étre :
e Quatre (4) Moteurs électriques et quatre contrdleurs de vitesse électronique (ESC).
e Quatre (4) Helices.
e Une carte électronique de traitement et de contréle a bord «la carte mere».
e Une centrale inertielle pour les données de la navigation liée a la carte électronique de
traitement a bord, parce que dans l'espace tridimensionnel a bord d'un avion c’est un

exploit nécessaire pour comprendre l'ampleur des forces qui agissent sur cet avion. Il
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peut également étre possible d'utiliser ces capteurs pour calculer les angles de lacet et
de tangage avec la connaissance du vecteur d’accélération de la pesanteur.

e Une alimentation a bord (batteries), pour les moteurs et pour l'unité de traitement.

e Un Fuselage «cadre» pour soutenir tous les composants de I'avion.

e Une télécommande sans fil «RC» (Remote Contrble) pour la télécommunication
aérienne de type radio commandé.

2.3. Description des difféerents composants :
2.3.1. Le cadre :

Le cadre est la structure mécanique d'un avion qui prend en charge tous les composants,

un peu comme un «squelette» des étres humains.
2.3.1.1. Les types des cadres :
Les types des configurations sont généralement :

e configuration croisée sous forme "X".
e configuration plus sous forme "+".

e configuration plus sous forme "H".

Les configurations les plus utilisées généralement sont "+" et "X" et sont présentées dans la

Figure (2.1) [9] :
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Figure (2. 1): Quadcopter"+" et "X"

La différence essentielle entre les deux est: [9]

Physique: le Quadcopter sera différent de l'opérateur, méme avec les moteurs et les

parameétres logiciels, plus en détail: lorsque vous faites le calcul pour contréler un
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Quadcopter, la distance qui le sépare de I'axe de rotation détermine le couple généré par les
moteurs, considérez un Quadcopter avec chaque bras de longueur loin du centre de gravité du
ca et songez a un axe de mouvement (roulis ou tangage).

e la configuration "+" les forces de poussée sont appliquées a une distance r.

e la configuration "X", les forces de poussée sont appliquées a une distance de r X

cos(%)d’environ 0.71xr, avec (r : c’est la distance entre I’axe du moteur et le centre du

cadre), car les bras forment un angle de 45° par rapport a I'axe de rotation.
e Le moment d'inertie est le méme car la structure du cadre est symétrie par rapport les
deux axes (x ety.
Cela signifie que obtenir environ plus de 41% d'accélération en rotation d’une

configuration "X" par rapport a la configuration "+".

Visibilité du lacet: la configuration"+" aura un bras avant marquée. En raison de la forme du
cadre et des accessoires, I’opérateur ne peut souvent voir que deux des quatre bras d’un

Quadcopter.

L’emplacement de la caméra: la configuration "X" peut avoir une caméra dirigée vers
I'avant sans obstruction du cadre et plus facilement a la configuration"+". Certains modeles
suppriment ce probleme, soit en montant la caméra sur une entretoise, soit avec un train

d'atterrissage en mouvement.

2.3.1.2. Les critéres de choix :

Le choix du cadre de Quadcopter se fait selon des plusieurs critéeres comme :

- la configuration désiree : soit "X" ou "+".
- Les dimensions du cadre.
- La matiére du cadre(le boit ; le plastique ; le fibre de carbone....) pour minimiser le

poids et augmenter la rigidité et la stabilité.

Nous avons le modéle « DJI FlameWheel330x»est présenté dans la Figure (2.2):

18



Figure (2. 2) : DJI FlameWheel330

Est un cadre de configuration valable pour les deux configurations «+" ou "X"» ; fait de
plastique de haute qualité et caractérisé par :
- Leur poids est 156 g a vide et supporter jusque del kg.
- La longueur diagonale de(330) mm et latérale de (23.35) mm et de hauteur de (46.26)
mm.
- Quatre bras croisés supporter le moteur et les contrdleurs électroniques des vitesses
(ESC), cette partie a été concue pour étre léger et solide.
- Supporter une batterie de 3S et 4S LiPo.
- Le support du moteur permet un remontage facile du moteur,
- Le cadre porte aussi des vis et entretoises requis pour linstallation de carte
électronique avec ces composants et la batterie aussi.
Le support central posséde aussi une structure en forme de cage au sein de son centre,
qui offrir une protection supplémentaire a des composants, ce détail peut se révéler
particulierement trés utile quand il s'agit de la phase d'essais en vol, lorsque les accidents sont

plus susceptibles de se produire.
2.3.2. Les moteurs brushless a courant continue (BLDC) :

Un moteur a courant continu a balais se compose d'un commutateur et de balais qui
convertissent un courant continu dans une bobine d'induit en un courant alternatif, comme
illustre & la Figure (2.3-a). Lorsque le courant circule dans le commutateur a travers les
enroulements d'induit, le champ électromagnétique repousse les aimants voisins avec la méme

polarité et force l'aile a se tourner vers les aimants attirants de polarité opposée. Lorsque
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I'induit tourne, le commutateur inverse le courant dans la bobine d'induit pour repousser les
aimants proches, entrainant ainsi le moteur tournant en permanence. Le fait que ce moteur
puisse étre alimenté par des tensions et des courants continus le rend trés attrayant pour les
applications a faible colt. Cependant, les arcs produits par les bobines d'induit sur la surface
du commutateur a balais générent de la chaleur, de lusure et des interférences
électromagnétiques, ce qui constitue un inconvénient majeur.

Parcontre un moteur BLDC effectue la commutation électroniquement en utilisant le
retour d'information de position du rotor pour déterminer quand commuter le courant. La
structure est illustrée a la Figure (2.3-b). Le retour d'information implique généralement un
capteur de Hall ou un encodeur rotatif. Les enroulements du stator fonctionnent avec des
aimants permanents sur le rotor pour générer une densité de flux presque uniforme dans
I'entrefer. Cela permet aux bobines de stator d'étre alimentées par une tension continue
constante (d'ou le nom de CC sans brosse), qui bascule simplement d'une bobine de stator a la

suivante pour générer une forme d'onde de tension alternative de forme trapézoidale.
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(a) DC moteur (b) Brushless DC (BLCD) moteur

Figure (2.3) : représenté les deux moteur DC(a) et BLDC (b)

Les moteurs mis en ceuvre dans ce type d'application sont généralement électriques a
courant continu, ils sont plus légers et efficace que les moteurs a combustion et n'ont pas

besoin d'un combustible, qui entre autres avantages :

diminue le risque d'explosion.

- Les moteurs a courant continu disponibles sur le marché des amateurs de la
radiocommandé RC sont soit brossé ou sans balais.

- Moteurs BRUSHLESS « sans balais » sont chers, mais ils ont une plus grande de

rendement.

- Puissance et n'ont pas besoin d'entretien régulier.
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- Les moteurs brossés ne codtent pas cher, mais ont une plus courte durée de vie et
leurs pinceaux ont besoin de remplacements reguliers.
Pour ces raisons, il est préferable d'utiliser des moteurs sans balais, parce que la Perte
de l'intégrité structurale du Quadcopter due a une défaillance du moteur doit étre
évitée en utilisant un équipement plus fiable.
Le moteur choisie dans notre étude est le «A2212/13T 1000KV» est présenté dans la
Figure (2.4):

A2212/18]
1000KY

Figure (2.4): représente le moteur de «A2212/13T 1000KV»

Ce moteur a une puissance de 150 watts et capable de tourner a 11 000 (tr/min) et
tourner une hélice de taille (10x8).
Le moteur est connecté a son controleur électronique de vitesse qui a été spécialement

concu et directement lie avec-il.
3.3. Les contrdleurs des vitesses (ESC) :

Un contr6leur électronique de vitesse (ESC) « Electical Speed Controler » d'un moteur
BRUSHLESS ou bien I’onduleur de puissance c’est un circuit électronique faire le control de
la vitesse de rotation du moteur par les transistors MOSFET appropriés afin de créer le champ
magnétique rotatif de sorte que le moteur tourne. Habituellement, les commutateurs c6té haut
sont controlés a l'aide de PWM (Pulse Width Modulation), qui convertit une tension continue
en une tension modulée, qui limite facilement et efficacement le courant de démarrage, la
vitesse de commande et le couple. Plus la frequence est élevée ou plus le contrbleur passe
rapidement dans les intervalles de temps, plus la vitesse de moteur ne sera élevée.

L’ESC recoit la puissance de la batterie et I'entraine vers le moteur en fonction d'un

signal (PWM) qui est fourni par I'unité de contréle a bord « la carte mére » [10] [28].
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On donne un schéma fonctionnel représente la communication entre le moteur BLDC et
le ESC dans la Figure (2.5-a) :

U i
livn B A
Uy \10
| ; / 4
........... 7 r! Tbh i Ty =
Mo
‘ Call |

&
vy
z

Systame lngique L
"""""""""""""""""" -] de commutation !

Informations capteurs

Commande des transistors

Figure (2.5-a) : représente la communication entre le moteur BLDC et I’ESC.

Notre choix du contréleur électronique de vitesse est "OPTQO", Figure (2. 5-b), est bien
adapté pour le travail a la main, une masse de 32 g, de dimensions de 45 x25 x11 mm et qui
est capable de fournir un courent maximal de 30A.

Figure (2. 5-b): représente le contrdleur électronique de vitesse « OPTO».
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2.3.4. Les hélices :

L’objectif d'une hélice est de transmettre a la structure de 1’appareil une vitesse de

déplacement qui en créant une force propulsive(T) par variation de la quantité de mouvement

de I’air qui la traverse [10].

Apres le théoreme de Froude on peut donner le comportement typique d'une hélice peut

étre defini par trois parameétres :

e Lapoussée T en N (Newton) :

e Lapuissance P en W (Watt) :

4prS 3
D g2

Avec :

r : Le diametre de I’hélice (m).

p : La masse volumique du air (1,225 kg/m® & 15 °C).

: La vitesse angulaire (rd/s).

Cp : Le coefficient de la puissance.
- C;: Le coefficient de la poussée.

On peut simplifier I’équation (2.1) par la relation suivent :

T = b. w?
Avec :
4pr*
b = Ct 3

b : est le coefficient de pousse modifie

Ces parametres permettent le calcul de la poussée d'une hélice.

(2.1)

(2.2)

(2.3)

(2.4)

Ces formules montrent que les deux caractéristiques de la poussée et la puissance

augmentent considérablement avec le diametre de I'hélice. Si le diametre est assez grand,
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alors il devrait étre possible d'obtenir une poussée suffisante, tout en exigeant une faible
vitesse de rotation de I'hélice, Par conséquent le moteur d'entrainement de I'hélice aura une
faible consommation électrique, ce qui donne a la Quadcopter une autonomie de vol plus
élevée.

En réalité, ni la poussée ni les coefficients de puissance sont des valeurs constantes, ils

sont tous les deux des fonctions du taux de progression (sans dimension) :

Avec:
Jp == (2.5)
Ou :
- J: Le taux de progression.
-V :estla vitesse de vol des aéronefs (m/s).
- N :vitesse de rotation de I'nélice en (tr/s).
- D :est le diametre de I'hélice(m).
Le rendement » d’une hélice décrite en fonction de J et C, et C; par la relation
suivant :
n=g (26)
Avec :

e Le rendement 1n(%).

e J:Le taux de progression

Le modéle utilisé dans notre projet est Le « EPP845 » Figure (2.7) est une hélice avec
un diameétre de 203.2mm et 21g de pondération, se présentait comme un choix possible pour

la mise en ceuvre du modé¢le, (pair en rotation horaire et 1’outre au sens anti horaire).

Figure (2.6) :I’hélice de « EPP845 »

24



2.3.5. L’unité de commande :
2.3.5.1. La carte mére :

La carte mere un microcontroleur de petite taille pour la stabilité nécessaire pour
entrainer le Quadcopter parce qu’est naturellement instable.

Le microcontrdleur qui a obtenu une attention particuliére de la communauté mondiale
de la robotique est I’ARDUINO [12].

Cette plate-forme microcontroleur se vend a tres bon marché et dispose d'un
environnement de langage C++ baseé sur la possibilité du développement et qui est tres intuitif

a utiliser.

MNADE
IN ITALY

> li'l
v ARDUINO

LA )Q‘.(.C'JJ‘) -

H_;.!ooo-"d-c -t 4-0§

Figure (2.7-a) : Arduino « Uno R3 ».

Elle se compose d’un microcontroleur avec d’autres composantes intégrées dans une
carte électronique. Le microcontrdleur de la carte Arduino UNO est un ATMega328. C'est un
micro contrbleur ATMEL de la famille AVR 8bits. Les principales caractéristiques sont :
FLASH = mémoire programme de 32Ko
SRAM = données (volatiles) 2Ko
EEPROM = données (non volatiles) 1Ko
Analog | (entrées analogiques) : soit 5 broches.

Digital 1/0 (entrées-sorties Tout Ou Rien) : soit 23 broches en tout 1/0.
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2.3.5.2. Le programmation avec I'IDE Arduino

ARDUINO fournit un environnement de développement (IDE) avec un éditeur de
source, les opeérations de compilation et de chargement dans la mémoire du microcontréleur
étant ramenées a des clicks sur des boutons dans I’IDE (trés simple). La communication entre
le PC et la carte se fait via le port USB, moyennant installation d'un driver adapte (fourni par
ARDUINO).

[oc) sketch_mar10a | Arduino 1.6.7 = g
Fichier Edition Croguis Qutils Aide

sketch_mart 0a

18 froid setupl) { A
/f put your setup cocde here, to run cnce:

}

O L ha

6EH void loop({) |

S/ put your main code here, to run repeatedly:

Figure (2.7-b) : interface USB logiciel Arduino

2.3.6. Capteur d’inertie : (Gyroscope et acceélérometre)

Les capteurs d’inertie d’une Quadcopter sont des éléments clé de la boucle de
régulation. 1ls sont chargés de fournir des informations comme l'accélération, altitude

position, et d'autres données nécessaires.

Les avions modernes sont souvent porteurs de la technologie des capteurs robustes et
colteux. Ce qui est souvent synonyme de grands et lourds systémes électromécaniques, mais

la technologie du captures d’inertie est développée et sont généralement électronique.
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Ces capteurs constituent l'unité de mesure inertielle. La fusion de ces données permet de
calculer les angles d'Euler de drone. Ceux qui sont utilisés pour assurer la stabilité du
systéeme. La conception et le fonctionnement des déeférents composants électroniques seront

détaillés dans le chapitre du contrdle.

Le capteur choisir est le « MPU6050 Gyroscope et accélerometre» Figure (2.9) de
caractéristique de 6 axes de mouvements (3 axes de rotation pour le Gyroscope et 3 axes de

translation pour accélérométre)

Capable de détecter £250 jusqu'a +200%sec pour Gyroscope et = 2g jusqu’a 16g, et

alimenté en 5 volt.

Figure (2.8): « MPUB050 Gyroscope et accélérometre».
2.3.7. Communication sans fil :

La communication avec le Quadcopter est toujours sans fil pour piloter ¢a, donc il faut
utilise un outil de communication soit par Bluetooth ou par WIFI ou bien un émetteur
radiocommande RC.

Il existe plusieurs technologies pour les radiocommandes, les radios FM en 41MHz de
moins en moins utilisées et les radios en 2.4 GHz, souvent programmables pour s’adapter a
chaque appareil radiocommandé.

Une radiocommande doit idéalement comporter 6 voies, pour piloter un Quadcopter, 4
voies sur les manettes et 2 voies sur des interrupteurs pour actionner certaines fonctions. Il
existe deux modes de configuration des manettes, le premier mode dans lequel les
interrupteurs qui sont utilisé pour donner 1’ordre de vol sont a droite et le deuxieme mode ou
les interrupteurs qui sont utilisé pour donner 1’ordre de vol sont a gauche. Certaines radio
commandée fonctionnent dans les deux sens, ¢’est-a-dire qu’elles peuvent envoyer des ordres

a I’émetteur mais aussi recevoir des informations de celui-ci. . .).
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Le choix de notre radiocommande est le « FLYSKS FSi10 Channel» représenté dans la
Figure (2.10) est composée de deux parties émetteur et récepteur; tell que le récepteur est

monté sur le corps du Quadcopter.

e fSTAR =

/
] 2
i M
-
7
2
@ ‘ 5”"[“1

o <ot
s v

Figure (2.9) : Radiocommande« FLY SKS FS i10 Channel».
La radio commandée (FLY SKS FS i10 Channel) de performances :
- 10 Channel d’émission Independent.

- Une distance d’émission Jusqu'a 1 km.

2.3.8. L’alimentation a borde (batterie) :

Le systéeme de propulsion d’un Quadcopter est systéme électrique donc est nécessite
d’alimentation, généralement donnée par les batteries.

Les batteries utilisées sur un Quadcopter est une alimentation sont essentiellement des
«LiPo» (Lithium Polymere).

Elles sont issues d’une technologic qui permet d’avoir un trés bon rapport
poids/puissance.

On utilise en général des batteries a 3S ou 4S (S : cellules), c'est-a-dire chaque cellule
fournit une tension de 3.7voltalorspour3S fournit une tension de (11.1) volt et pour 4S fournit

une tension de 14.4volt. L’intensité est aussi un critére de choix.
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Plus de la batterie ne posséde une capacité de charge plus de longue durée de vol, par
exemple une batterie de 3000 mAh aura une meilleure autonomie qu’une batterie de 2200
mAn.

Noter Quadcopter et alimentée par une batterie (XW POWER) ou (lithium polymere)
représenté dans la Figure (2.11) de caracteristiques (178g) avec (3 cellules) de haut grade, une
capacité de 2200 mA a 11.1 volts et une capacité de décharge de 10 C. Il comprend un PCM
(Protection Circuit Module) qui protege la batterie contre la surcharge, la décharge et les
courts-circuits. La batterie est protégée par une enveloppe rigide, conforme aux normes de
sécurité et le temps de recharge de la batterie est de 90 minutes. La batterie LiPo est capable
de fournir 1000 mA de courant a 11.1 volts sur une période plus de 20 min.

Elle dispose de deux connecteurs : un connecteur de décharge qui fournit du courant au
drone et une autre plus petite pour I'équilibre de charge. La charge d'équilibre assure une

charge optimale de chaque cellule pour fournir une meilleure capacité et une plus longue vie.

NAND-TECH
W b e B by

Figure (2.10) : La batterie « XW POWER »

2.3.9. Conclusion
Dans ce chapitre nous avons présenté des explications sur les composants nécessaires et leurs
théories pour la réalisation d’un Quadcopter, puis nous avons choisi ces composants

nécessaires pour faire la conception d’un prototype par SolidWorks.
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Chapitre 03

Modalisation dynamigue du
Quadcopter



3.1. Introduction :

La premiére étape avant le contr6le est la modélisation du systeme dynamique. Cette
phase permet de facilité¢ 1’étape de contrdle du Quadcopter, comme elle offre une meilleure
facon de compréhension des aptitudes et la limitation du system. Ce chapitre porte sur la
modélisation mathématique de la dynamique du Quadcopter en se basant sur les équations de
mouvement de Newton. Dans un premier temps, nous présentons les reperes de référence
nécessaires pour exprimer I’orientation du Quadcopter. Dans un deuxiéme temps nous
donnons la définition de toutes les grandeurs physiques nécessaires a la modélisation. Pour
finir, nous identifions toutes les forces et les moments ayant un impact sur le modele du
Quadcopter [12].

3.2. Les mouvements du Quadcopter :

Dans les Quadcopters, la force de portance est généré par quartes hélices montées sur

Quartes moteurs électriques (F1 ; F2 ; F3; F4), sont montent sur les bras croisé (un moteur
pour chaque bras).
Généralement sont notés par (aventM1; droite M2; arriéréeM3; gouacheM4 ), sont tournes
deux par deux, deux au sens horaires (avent et arriérée) et les deux outres sont tournes au
sens antihoraires (droite, gouache),pour produit un couple réactif de couple de trainée pour
évite les mouvements rotationnel et hélicoidal du Quadcopter dans I’air.

La variation de la vitesse de rotation du moteurs créé une des mouvements sont [16] [20] :

3.2.1 Mouvement de roulis (¢) : Ce mouvement est assuré par la différence des forces
(F2, F4) produites par les actionneurs droit et gauche. Cette différence de forces produit un
Couplel, autour de I’axe X.

3.2.2 Mouvement de tangage (6) : Ce mouvement est assure par la différence des forces
(F1, F3) produites par les actionneurs avant et arriere. Cette différence de forces produit un
Couplelyautour de I’axe y.

3.2.3 Mouvement de lacet (y) : Ce mouvement est assuré par la somme des couples de
Trainée produits par les quatre actionneurs. Etant donné que les sens de rotation des
Actionneurs (M1, M3) et (M2, M4) sont opposes, nous pouvons régler la somme des quatre
Couples résistants. Quand les quatre rotors tournent a la méme vitesse, ils sont soumis au

Méme couple résistant, donc la somme est nulle. Par conséquent, il n’y a pas de rotation
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Autour de 1’axe Z. Par contre, si hous provoguons une différence de vitesse entre les moteurs
Tournant en sens oppose, les couples résistants provoquent un couple _ autour de I’axe Z,
Provoquant ainsi la rotation de I’engin.

Les trois mouvements sont représentés dans la Figure (22) suivante :

Figure (3.1) : représentée les mouvements principaux du Quadcopter.

3.2.4 Le vol stationnaire : Le vol stationnaire : en montée verticale et apres avoir franchi le
Seuil définissant 1’effet du sol, le Quadcopter peut rester en vol stationnaire a une certaine
Hauteur constante par rapport au sol en ayant une vitesse de translation nulle. La force de
Sustentation doit alors équilibrer le poids P de le Quadcopter. Cette force de sustentation
Correspond a une force de poussée T qu’est orientée (en I’absence de perturbation) dans la
Direction de 1’axe Z,. Dans ce mode de vol, le Quadcopter a la liberté de faire des rotations

Autour de I’axe Zy qui, dans ce cas, coincide avec I’axe Z; du systeme de coordonnées inertiel.

3.2.5 Les translations verticales : Elles sont définies lorsque le Quadcopter se déplace
suivant 1’axe Zp. En I’absence de perturbations, la force de poussé T est toujours verticale et
en montée elle est toujours supérieure au poids de le Quadcopter (T >P) tandis qu’en descente
elle est inférieure (T <P). La combinaison de 1’inclinaison (_ ¢#0 et/ou 6+ 0) de

Le Quadcopter et de la force de poussée T produit une composante dela force suivant I’axe

Xp et/ou yg. Cette force est connue comme la force de traction et celle-ci assure la translation
Du systeme dans la direction du vol souhaitée. Par conséquent, les translations verticales

Sont aussi definies quand le Quadcopter se déplace dans deux directions simultanément, par
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Exemple dans les plans Xy Ybou YpZy.

3.2.6 Les translations horizontales : Elles sont définies de fagon similaire aux translations
Verticales mais cette fois-ci dans le plan X,Yp. Lorsqu’une translation est effectuée suivant
La direction X; et la force de poussée maintient le systéme a une hauteur constante par rapport

Au sol. Le systeme effectue un vol connu dans la littérature sous le nom de "vol en palier".

Ces mouvements sont représentés dans le schéma de la Figure (3.2) suivante

Tangage Roulis

1 & 1 . ! !

(] . =) d (O

- ) szr 2 F:_'“I:K /jt" 2 2 = 2
(( a) 8 ) G 9 (e ﬂ ° e

a4\ — ety 45 N 4 - 4

== = rf‘?j'_ i)

W K D (1) E ) ALY

3 3 3 3

Faible vitesse Girande vitesse

Figure (3.2) : représentée les différents mouvements du Quadcopter.

3.3. Référentiels et systémes d’axes (repéres) :

Les référentiels introduits dans cette section sont les plus fréquemment utilisés en
mécanique du vol, ils sont définis de la fagcon suivante [2] :
3.3.1. Le repere inertiel (terrestre) {T} ou {F\}
I1 s’agit d’un référentiel orthogonal fixe de type galiléen, au sens que celui-ci n’accélére pas
et ne tourne pas par rapport a un observateur étant dans un repére inertiel. Ainsi, il s’agit d’un

repere dans lequel les lois de Newton s’appliquent [12] [13].
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11 est identifié par I’indice I, soit Une convention typiquement utilisée en aéronautique est le
repére Nord, East, bas (NEB).défini par : {F,} = [0,X,Y;Z;]"
Tel que :

- X vers le nord géographique.

- Y, vers ’Est géographique.

- Zvers le centre de la terre (bas).

Nous considérerons ici que la surface de la Terre est plate, donc X, et Y, sont paralleles

Au sol et Z, est perpendiculaire au sol.
3.3.2 Le repére de navigation {B} ou {F p}:

{F v}: lie au centre de gravité G de la structure du Quadcopter et defini par la base de
{Fo} = [00XY52, 1"
Tel que I’axe :

- Xp est I’axe longitudinal point est orienté vers 1’avant de véhicule.

- Yy, définit I’axe latéral est orienté vers la droite de véhicule.

- Zp définit I’axe vertical du véhicule et pointe vers le haut.

Les deux reperes sont représentent dans la figure suivante :

X»

Figure (3.3) : Les Repeéres de référence fixe de terrestre et le repere mobile.
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3.3.3 L’Angle d’Euler :

L’angle d’Euler ou bien les angles représentent 1’orientation du repére {F p} mobile par
rapport & {F |} et exprimé dans le repére inertiel défini parn = [¢ 0 y]' [14].
Qui caractérisent le mouvement des (Roulis ; Tangage ; Lacet). Tell que I’angle de roulis en

rotation autour de I’axe X, (— g << g) suivi d’une rotation autour de 1’axe Y, d’un angle
de tangage (— g <0< g) suivi d’une rotation autour de 1’axe Z, d’angle de lacet

(< vy <n).

Est Représentée au Figure (3.4) suivent :

O ~NEB

Figure (3.4) : représente 1’angle d’Euler

Le repére {F p} est toujours en rotation par rapport du repére inertiel {F |} alors pour
déterminer la position du Quadcopter par rapport au du repére inertiel il faut faire de

passage du repeéres.

La matrice de passage du référentiel Bvers le référentiel T, communément appelée matrice
dattitude et notée R, [16].

On considére que les centres O, et Oy, des deux repéres sont confondus, ce qui signifie que le

repere Ry ne fait que des rotations par rapport au repere R,. Trois parametres indépendants
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sont nécessaires pour décrire complétement 1’orientation du repére Ry par rapport a celle de
R,
Le passage du repere Ry, vers le repére R, se fera par trois rotations, en utilisant deux repéres

intermédiaires Riet R,.
e Passage du repere R, vers le repére Ry :

La rotation se fait autour de 1’axe X;= X;. On passe du repére R, vers R;en faisant une

Rotation d’angle ¢ 1’angle de roulis.

1 0 0
(RotXp, @) = [0 cos(¢) —sin(yp) (3.1)
0 sin(p) cos (@)

e Passage du repere Ry vers le repere R;:
La rotation se fait autour de 1’axe Y,= Y;1. On passe du repére R; vers R,en faisant une

Rotation d’angle 6 I’angle de tangage.

cos (8) 0 sin(8)
‘ (3.2)

(ROtYI,Q) = [ 0 1 0
—sin(@) 0 cos (60)

= Passage du repére R, vers le repére Ry:
La rotation se fait autour de 1’axe Z,= Z,. On passe du repére R, vers R, en faisant une

Rotation d’angle y ’angle de lacet.

cos (Y) —sin(y) O
(RotZ,y) = [sin(lp) cos (V) 0‘
0 0 1

(3.3)

Le passage du repere Ry vers le repere R, ou inversement se fait par trois rotations
Successives de telle sorte que tous les axes de R, occupent des positions différentes de celle
De R,

La matrice de passage de Ry, vers R, est donnée par le produit des trois matrices successives,
On obtient :

La matrice totale égale a :
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R,=R(p, 0, w)==R," =R(X, 9) xR (Y, 0) xR (Z, p)

n

CyCo CySoSp—SyCy  CySaCy + SyS,
= [SyCo  SySeSy +CyCyp  SySeCy — CyS, (3.4)

~S, CoS, CoCy

Avec S =sin et C = cos.

3.4. Paramétres cinématiques:

Les paramétres cinématiques, comprenant quatre vecteurs de trois éléments chacun,

Représentent I'état du systeme. Les deux premiers vecteurs déefinissent la position et la vitesse

du centre d gravité du drone tandis que les deux autres décrivent son orientation et sa vitesse

angulaire [2].

Les parameétres sont définis de la fagon suivante :

& :est la position du centre de gravité par rapport a I, exprimée dansZpar:
§=xvz] (3.5)
é . La vitesse linéaire du centre de gravité par rapport & Texprimée dansIpar :
V=¢=[XYZ]" (3.6)
n :est le vecteur des angles de roulis ¢, de tangage € et de lacet y. représenté la
position angulaire (I’angle d’Euler) par
n=[p 6 Y| (3.7)

Vp : La vitesse linéaire du centre de gravité par rapport a Bexprimée dans B par :

Vb= v w” (3.8)

v: est la vitesse de rotation instantanée entre Bet T exprimée dans B par :

v=[pqr] (3.9)

La vitesse linéaire au repére fixe en fonction du la vitesse linéaire au repére mobile

est sous la forme suivante [15] :

§=Ry.Vyp (3.10)
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La vitesse angulaire au repere fixe en fonction du la vitesse angulaire au repere

mobile est sous la forme suivante [16] :

n=W,v (3.11)
Avec

W : c’est la matrice de propagation d’Euler telle que :

¢ [1 SIIJTO C(pTg'l
0 C ) | p

. Y ¢

azlo|=” & . [q] (3.12)

,j, o ¢ C <p/C | r

I ? ]
Et

v=Wwlq (3.13)

W™ : ¢’est la matrice de propagation inverse tell que :

p 1 0 =S, 1[¢
y = Iql =0 C, CySel|l|6 (3.14)
r 0 =S, CoCyly
Avec : T=tan
On constate que la matrice W ,, présente une singularité pour 0 (2k-1) n/2, (k €Z).11 s’agit

d’un défaut de représentation par les angles d’Euler. Pour simplifier le travail par la suite, on

A recours a la représentation des rotations a I’aide des angles d’Euler quand le quadri-rotor

fait des petites rotations, on peut faire les approximations suivantes [6] [17]:

Donc la vitesse angulaire sera:

n=[p q 1T (3.15)
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3.5. Paramétres cinétiques:
Les mode¢les dynamique pour 1’étude dynamique sont nombreux, on pout citer trois modeles
Le model de :

= Newton — Euler
= Lagrange-Euler

= |’énergie cinétique.
3.5.1. Le model de (Newton — Euler) :

Le théoreme fondamental de la mécanique, ou théoréeme de Newton, fait état que dans un
Référentiel inertiel, I'accélération du centre de gravité d'un corps rigide est proportionnelle

A la somme des forces appliquées f. De ce fait, dans le référentiel inertiel T [2]:
)y
MEE = fort (3.16)

AVeC :

m : c’est la masse totale du Quadcopter.

% : C’est le dérivé par rapport au temps.

fext : C’est la somme de la force exercée sur le Quadcopter.

On pout écrire I’équation (3.6) par :

y
m£=%ﬁ (3.17)

fp : est décomposé en trois composants sur les trois axes car f, = [fx fy fz]T

Apres la regle de Coriolis exprimé la relation mathématique de La force au repére fixe
par [19] :
4 (W _
mﬂfﬂnu%+vA%)—ﬁ (3.18)

AVEC :

m(v A Vy)Est représenté la force centrifuge au égale a (R,]T. 9);
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Avec :
g est la gravité. Alors la relation (3.18) sera :

mEvAVy) + mV, =R, .g+fp (3.19)
(3.19) : ¢’est I’équation du mouvement de translation exprimé dans B.

Au repére T on multiplie la relation (3.19) par R ,, et sera:
m.&=g+Ry.fp (3.20)

Le théoreme d'Euler énonce que, dans un référentiel inertielT, la dérivée temporelle du

moment cinétique H exprimée au centre de gravité d'un corps rigide est égale a I'ensemble
Des moments agissant sur lui. De ce fait, dans le référentiel inertiel T: [2] [16] [19] [23]
exprimé par :

dH

20 = b (3.21)

Apres la regle de Coriolis exprimé la relation mathématique du moment au repére fixe par
[19][23]:

j—’; = (j—fbw/\ﬂb) - (3.22)
Et:
H, =] Av (3.23)
Avec :

" m:c’est le moment dynamique exprimé au repere mobile.

= Hy:c’est le moment cinétique exprimé au repére mobile.

= ] :c’est la matrice d’inertie.

La matrice d’inertie est défini par la relation suivent [14] [16] [19] [23] :
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[y2+2z)dm  — [xydm
J=| —Jyxdm  [(x?+z®)dm
— [ zxdm — [ zydm

Apres la simplification I’équation (3.22) sera :

Ixx _Ixy
J=\"hx 1Ly
_sz _Izy

La structure de la Quadcopter est symétrique, alors I,

Donc :

La matrice d’inertie écrit par la relation suivante :

Par définition :
I, = [Ep Iy rw ]T

_ L 0 o0
p Iy L O r
P \0 0 1 q -p

. /Iyall—lzz qr\ /11
p XX b

| —Ixx

LU R s
yy yy
’xx"yy *
IZZ

1
Te

_Ixz

—I

yz

IZZ

’
o)

— [ xzdm
— [yzdm
[(x? + y?)dm

= I, =

[

p

q
r

4y = 0.

)

Ty
Tg

Ty

(3.24)

(3.25)

(3.26)

(3.27)

) (3.28)

(3.29)

Donc on peut a simplifier les équations (3.20) par utilisation les équations (3.21) a (3.28) et

on obtenant :
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Jv=—vAJv+1I, (3.30)

(3.29) : c’est la projection du théoréme d'Euler dans le référentiel B.

Les équations du mouvement d'un corps rigide s'‘écrivent donc de maniere générale

[2]:

(- g=v
4 mV =R, f
| =Wy
Uv=—vAJv+T,

(3.31)

3.5.2. Forces agissants sur le Quadcopter :

Dés qu'un véhicule aérien quelconque quitte le sol, ses mouvements sont dictés par la
présence de trois forces, a savoir :

e le poids : qui s'exerce vers le bas en raison de la gravité,

e la poussée : qui s'exerce dans le sens des mouvements du véhicule,

e latrainée : qui s'exerce dans le sens opposé aux mouvements du véhicule.
Comprendre comment ces forces sont créent et s'exercent sur le véhicule et savoir les
maitriser a l'aide d'un algorithme de commande sont essentiels au bon déroulement du vol [2]
[16] [23].

3.5.2.1. Le poids :

Le poids est la force de la pesanteur, d'origine gravitationnelle et inertielle, exercée par la
terre sur tous les corps massiques présents dans son voisinage. Elle s'applique au centre de
gravité de chaque corps et elle est dirigée vers le centre de la Terre. Sa valeur est
généralement connue et calculée comme étant le produit de la masse m d'un corps par la

valeur de I'accélération de la pesanteur a la surface de la Terre g, ainsi dans < :

P =mg.z
L’équation (4.6) est décrite sous la forme
0
P= [ 0 ] (3.32)
mg

Sous nos latitudes européennes, la valeur de [laccélération de la pesanteur vaut

approximativement (9.81 rrl/Sz)[2].
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3.5.2.2. La poussee :

La poussée, étroitement liée a la notion de portance dans le cas des véhicules & voilure
tournante, est la force qui détermine la direction des mouvements d'un véhicule. Elle est
générée par l'accélération d'un fluide, en l'occurrence lair, dans le sens opposé aux
mouvements désirés.

L'accélération du fluide est quant a elle obtenue par la rotation des pales dans ce fluide. De ce
fait, la poussée produite par une hélice peut étre exprimée comme une fonction de la vitesse
de rotation de ses pales [2] [10] [19] [24] [26].

T = bw? (3.33)

Toutefois, comme on suppose que le Quadcopter est un corps rigide, plusieurs termes sont

Considérés constants, ainsi on peut réécrire I’équation précédente :

Thi = bw] (3.34)
Avec :
b = C,pA
w; : c’est la vitesse de rotation de chaque hélice.

La relation (4.8) sera :

0
0
T

3.5.2.3. La force de trainée:

La force de trainée est le couplage entre une force de pression et la force de frottement
visqueux, dans ce cas on a deux forces de trainée agissant sur le systeme, elles sont [2] [14]
[27] :

La trainée dans les hélices: agissant sur les pales, elle est proportionnelle a la densité de 1’air,
a la forme des pales et au carré de la vitesse de rotation de 1’hélice, elle est donnée par la

relation suivante :

42



T, = dw? (3.36)

Avec:
Kj4: Le coefficient de trainée "drag", il dépend de la fabrication de I’hélice.
- La trainée selon les axes (X, vy, z): elle est due au mouvement du corps du Quadcopter, elle

donnée par la relation suivante:

Fre = Kpe  V (3.37)
Avec:
Ky. : Le coefficient de train¢e et v la vitesse lin€aire.
L’¢équation (3.37) sera :
Kpix 0 0

i
Fre=| 0 Kpey 0 ||y (3.38)
0 0 Knylz

3.5.3. Moments agissants sur le Quadcopter :

Il existe plusieurs moments appliqués dans le fonctionnement du quadri-rotor, ces moments

sont dus aux forces de poussée et de trainée et aux effets gyroscopiques [16] [19] [27].
3.5.3.1. Moments dus aux forces de poussée:

Sont des moments génerent par la rotation des helices selon les deux axes [16] [19] :

3.5.3.2. Moment de Roulis:

Elle est due au moment créé par la différence entre les forces de portance des rotors 2 et 4, ce
moment est donné par la relation suivante :
I, =l(F,—F) = bl(wi—w3) (3.39)

Avec:
[: La longueur du bras entre le rotor et le centre de gravité du Quadcopter.

b : Le coefficient de portance (poussée).
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3.5.3.3. Moment de tangage:
Elle est due au moment créé par la différence entre les forces de portance des rotors 1 et 3, ce
moment est donné par la relation suivante :
Iy = I(F; — F) = bl(w5—w?) (3.40)
3.5.3.4. Moment de lacet :
Elle est due a un couple réactif provoque par les couples de trainée dans chaque hélice
ce moment est donné par la relation suivante :

L’équation (3.41) sera :

Iy L(Fy — F3) bl(wf-w3)
L=|h|= I(F; — Fy) = bl(w3—w?) (3.42)
Ly l(F, —Fi+F, — F3) = d(w?—w3 + w3 — w?)

- Moment résultant des frottements aérodynamiques, il est donnée par:

Kfax(p2
Ifa = |Kray0? (3.43)
Kfazl/J2

Avec:

Krax Krays Krqz: SOnt des coefficients des frottements aérodynamiques.

3.5.3.5. Effet gyroscopique :
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L’effet gyroscopique se définit comme la difficulté de modifier la position ou 1’orientation du
plan de rotation d’une masse tournante. Il prend son nom en référence au mode de
fonctionnement du gyroscope ; appareil de contréle de mouvement utilisé dans l'aviation [13],
[47]. Dans notre cas, il y a deux moments gyroscopiques, le premier est le moment
gyroscopique des hélices, et l'autre est le moment gyroscopique di aux mouvements du
quadri-rotor.

3.5.3.5.1. Moment gyroscopique des hélices:
Il est donné par la relation suivante:
I

gn =21VAJL(0 0 (—D)iwy)" (3.44)

Avec:

J-: L'inertie des rotors.
3.5.3.5. 2. Moment gyroscopique di aux mouvements de Quadcopter :

Il est donné par la relation suivante :
Lm = —VAJv (3.45)

3.5.4. Forces et moments non modélisés

Il existe dautres effets aérodynamiques qui peuvent perturber le mouvement du quadri-rotor
qui ne seront pas modélisés dans le cadre de ce mémoire, car ceux-ci peuvent étre négligés a

faible vitesse.
3.5.4.1. Battement d'hélice :

Cet effet a lieu lorsque I'nélice se déplace horizontalement, ce qui crée une différence de
vitesse engendrant un écart de poussée entre la partie de I'hélice qui attaque le flux dair et
l'autre qui se retire du flux d'air. Cet écart de poussée entre ces éléments de I'hélice oblige le
plan de I'nélice a s'incliner ce qui va modifier la direction du vecteur de poussée.

3.5.4.2. Friction de I'air :
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Le chassis du Quadcopter ainsi que les hélices offrent une résistance a 1’air. Celle-Cci géneére
une force de friction qui s’oppose au mouvement linéaire et rotatif du quadri-rotor. Cette force
est proportionnelle au carré de la vitesse du Quadcopter et depend des conditions de 1’air ainsi
que de la geométrie du Quadcopter.

3.5.4.3. Effet de sol :

Cet effet est créé suite a la perturbation générée par le flux d’air. Généralement, cet effet
s’applique lorsque la surface se trouve a une distance d’une demi fois la longueur de 1’hélice.
Cet effet s’applique seulement lors du décollage et d’atterrissage de I’appareil.

3.5.4.4. Instabilité de I'air et du vent :

Le vent applique une force extérieure sur le quadri-rotor qui peut affecter la dynamique du

Quadcopter.

Apres D’application de la deuxiéme loi de newton I’équation (3.21) sera :

(e
mv = Ty+F; + P
{ RIS (3.46)
n=W,v
UV =—vAJv+ L+ +,
A partir de 1’équation (3.46) ona:
mv = Ty+Fy, + P (3.47)
On remplace chaque force par sa formule, on trouve :
56" C(p CI[)SB + S(pslp Kftxjc 0
m y = C(pSQSlp - S(p5¢, Z?’zl Ti - Kftyy -10 (348)

On obtient alors les équations différentielles qui définissent le mouvement de translation :
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.. 1 Krex .
(#=—(CoCySo + SpSp) Ttr Ty — L2

. 1 K .
7= CoSoSy - SpSyp) L T — L2y
. 1 Kftz .
| 2=2(CC)ZhiTi—L22—g

A partir de I’équation (3.47) on a :

Jv=—vAJv+L+ga+iz,

Jv==vAJv=3to A0 0 (-D'w)"—TI;, +1;

On remplace chague moment par la formule correspondante, on trouve :

L. 0 0] @] [l 0 0 ], @
0 I, olld|==(|6[r|0 Ly Of]|- [sw0
0 0 I,||P vl o 0 I, 0
Krax®? bl(wZ—w?)
— | Kray0? | + bl(w%—w?)
Krarp?|  ld(wi-w} + wf — wf)

On obtient alors les équations différentielles définissant le mouvement de rotation :

Ixx(p = _élp(lzz_lyy) _]rw_ré - Kfax(/.)2 + bl(wi_w%)
I,,0 = — Y= lyy) — Jr0r @ — Kfaye2 + bl(w%—w%)
Lz = =@0(lyy=lix) = Kpazh? + d(0i-0f + wf — wf)

Avec :

Wy = (w1 — Wy + W3—wWy)

3.6. Modeéle dynamique complet du Quadcopter :

(3.49)

(3.50)

(3.51)

(3.52)

(3.53)

(3.54)

En combinant les équations de mouvement de translation avec celles de mouvement de

rotation, on arrivera au modele dynamique complet qui régit le Quadcopter qui est le suivant:
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(.. —0P(Iz-1 _
@ = (zz yy) Jr 9 (P2 +—u2
Ixx Ixx Ixx Ixx
s =PIy — .  Krax ;
lyy Iyy Lyex Iyy
e = @0(Iyy—1 K
1'[) — (yy xx) faz lpz + U4
{ Izz Iz Iy (3.55)
e 1 ftx .
X = —Ully — X
I 1 Kfty .
Y= —Uyly —— =
C,C K
.. Lolo ftz .
L Z = m u1 - m Z — g

AVEC :
u, =(C,CpSq +S,S,
{x_("’“ o5v) (3.56)
Uy, = (C(pSeSw — SpSy)
Les entrées de commande sont les suivantes:
: Al
Uy —lb o lb |w%|
" 0 lw?% J (3.57)
Uy —d d —d w2
A partir de I'équation (3.56) on trouve:
®a = sin™!(u, sin(¥q) —uy, cos(P,))
(x COs(Pa) + uy sin(Pa)) (3.58)

0y = sin™1( )

cos(¢a)

3.7. Représentation d'état du systeme :

Pour un systéme physique il existe une multitude de représentations d’état, dans notre cas on

choisit le vecteur d’état comme suit

48



X=[p ¢ 6 6 v ¥ x x y y z zI

= [X1 X2 X3 X4 X5 X¢ X7 Xg X9 X190 X11 X12]T

On obtient la représentation d’état suivante:

( X1 = X
.7.6'2 = a1X4x6 + a2x22 + a3(l)_-rx4 + b1u2
X3 = Xy
X4 = AgXpXg + AsXZ + ag, X, + byusg
X5 = Xg
5(6 = a7xZ.X4_ + a8x62; + b3U4
< X7 = Xg
. 1
Xg = OQgXg + —U,Uq
m
X9 = X10
. 1
X10 = Q10X10 - Uyly
X11 = X12
. _ C(pCQ
L X12 = Q11X = —U1 — g
Avec :
(Iyy—Izz) K (Lgz—Lyy) K
_ \Uyy=lzz _ fax _Jr _ Uzz—Ixx fay
(a;, = Jay = =% gy =T q, =2 g0 = SO
| Iyex Inx Inex Iyy lyy
{ @ = Ir _ (x—lLyy) _ Kraz _ _ Krtx Gin = _ Krty
| 6 Iyy' 7 I,y » U8 I,y » U9 m ’ 10 m
Kfez l l l
aj, = —-L2p, =L p,=Lp, =L
k 11 m P17 P2 3

lyy Iz2

3.8. Conclusion :

(3.59)

(3.60)

(3.61)

Ce chapitre présente le modéle dynamique selon le formalisme de Newton —Euler afin de

se rapprocher le plus possible de la dynamique réelle du Quadcopter. Le modele choisi est
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n'est pas réaliste puisqu’il n'introduit pas la dynamique des moteurs. A partir du modele
obtenu, nous concluons que le Quadcopter est un systeme sous actionné. De plus, la
complexité du modele, non linéarité, et I’interaction entre les états du systéme, peuvent se voir

clairement.

Dans le chapitre 05, nous présenterons les notions nécessaires pour établir les contrdleurs

Permettant I’asservissement du Quadcopter.
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Chapitre 04
Conception du Quadcopter



4.1. Introduction :

La modalisation dynamique représentée dans le chapitre précédent contient des parameétres
dynamiques et géométriques du Quadcopter. Donc la détermination du ces parametres
nécessite un prototype.

Dans ce chapitre nous allons passer a la conception et a la détermination des paramétres
géomeétriques de ce prototype par SolidWorks.

Notre prototype est constitue généralement en deux parties :

- Le cadre : est déja définie et représenté dans le deuxiéme chapitre.
- L’ensemble des organes et des accessoires : sont (les moteurs BLDC ; les ESC ;
le récepteur ; la batterie ; 1’ Arduino et gyroscope aussi).Sont cablé entre elles par

des fils électriques représenté dans la Figure suivante :

1
1N4001 Batiery input

oS Q
AWM e
b R3 R2
Reacaiver power 1.5k0 1k ESC 1 (RF)
- TR, SEEEERIE .
>— SR -
—_— I . b
. ESC 2 (RR)
L i [ — 0
Arduino
pr— Tri-Anis io— 1 Unc ; 1 LR
= Gyro (Rav3) : 7 | ESC 3 (LR)
Hreakour
13642000 - ’ ! — bt = | - Q
a 1
E |
e
£ —
% ESC 4 (LF)
== LED 4
Red (633nm)
pd | ]
2
¥

Figure (4.1) : représente le schéma électrique du Quadcopter.
4.2. La conception du cadre :
Notre cadre est constitue par trois pieces sont :

- Top Board 330FBT.
- Bottom Board 330FBB
- Arm 330FAW.
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L’Arm 330FAWestreprésentée dans la Figure (4.2a et b).
Le Top Board 330FBT est représenté dans la Figure (4.2-c).
Le Bottom Board 330FBB est représenté dans la Figure (4.2-d).

Et le dessin d’assemblage est représenté dans la Figure (4.2-).

Figure (4.2-a) Figure (4.2-b)

Figure (4.2-c) Figure (4.2-d)
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Figure (4.2-e)

Figure (4.2): représente les composants du cadre.

4.3. La conception des hélices:

Nous avons deux paires des hélices :

- Une paire de CW (tourne au sens horaire).

- Une pire de CCW (tourne au sens anti horaire).

L’hélice CW est représentée dans la Figure (4.3-a).
L’hélice CCW est représentée dans la Figure (4.3-b).

Figure (4.3-a) Figure (4.3-b)

Figure (4.3): représente les hélices CW et CCW.
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4.4. Conception d’assemblage du Quadcopter:

Apres la conception du cadre et les hélices on passe a la conception du outres organes
et la conception total du notre prototype, puis on a fait le dessin d’assemblage et le vue

éclaté.
L’assemblage aussi représenté en détaille dans la mise en plan.

L’assemblage du Quadcopter est représenté dans la Figure (4.4).

Figure (4.4) : représente I’assemblage du Quadcopter.

Ces piéces sont représentent en détaille dans la mise en plan.

4.5. La détermination des paramétres géométriques :

Apres la conception total du notre prototype on passe a la détermination du ces

parametres.

Les parametres géométriques sont les moments d’inertie définissent au 1’équation

(4.4) au chapitre trois.
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Donc la détermination du ces parameétres par 1’outil SolidWorks est comme suite :

- On utilise la fonction «Evalue» puis « propriétés de masse » au
« assemblage » puis« remplacer les propriétés de masse »puis «systéeme de

coordonnées d’assemblage (par défaut) ».

Comme la Figure (4.5) suivante :

|m| Propriétés de masse -0 n = — =i
Cuadrotor [.. FlachErchar oans 1 Base de ennaaiss e -| oo B
@, [RudmersiEa =
&
| optans..
Feem placer l&5 propristés oe masie.. Recalmuler SaE VIREERRISN e e ;:’r":';': L:T‘::’ B ugi':',;m” DR,
[ Inure les carpsicompazants cachés e o g

ume = 311539.13 mul imetres cubes

erfice = 21654576 millimétres carréy

Wipaus aues e moments dinertie: | grammes * millimaties carres
au centre de gravitd.

b ={000 000, 1.00 Py = 835604257

Iy = (0.0C. -1.00, 0.00) Py = 477692853

2= (100 .0.00, C.00% Pz = 430533365

ments o inertle remplaces par utibsabeurs: [ grammes * millimétres e
Ertionn s au centre de masse ef alignés aux systéme de coordonnées de
- Lz = 000

L = 4505333.65 Ligr = GOO o

Lyz = 0.00 Lyy = 4773928.93 Lyz = G.00

Lex= 000 Ley = G0 Lzz = B356042.5
ments inertie: [ gramemes * milimetres eares )

au systénie de coordannides de sartie,

Ixn = 512643308 Isy = 5479,54 Iz = 433,15

Iyx = B479.54 by = 4TS0EE1 46 2= 3164445
lzx = 433,15 Iy = 31644.45 112 = 3475641, 60
< >

Sous-contrairt  Edition: Assemblage MMGS E &

Figure (4.5) : représente la méthode de détermination des moments d’inertie par SolidWorks.

Remarque :

Les outres paramétres (dynamiques) comme le coefficient de poussé et la trainé des
hélices sont données par le fabriquent et le frottement aérodynamique et le

frottement de I’air sont déterminés par des expériences.
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Touts les parametres géométriques et dynamiques sont représentent dans le tableau suivant

[27] :
Parametre Valeur Parametre Valeur

m 0.755 kg Kfax 5,5670.10*N/rad/s
g 9.81N/kg Kray 5,5670.10*N/rad/s
! 0.165 m Kfaz 6.3540.10"N/rad/s
b 2,9842. 10°N/rad/s Krix 0,0320 N/m/s

d 3.2320.10'Nm/rad/s kety 0,0320 N/m/s

A 2,8385.10°kg. m” Kt 0,0480N/m/s

I 4.5.10°kg. m* I, 4.8.10°kg. m?
L, 4.9.10°kg. m*

Tableau (4.1):représente les Parametres utilisées pour le modele du Quadcopter.

4.6. Conclusion :

Ce chapitre présent la conception du notre prototype et la détermination des Parameétres
dynamiques utilisés dans la modalisation dynamique pour passer a la partie du contréle au

prochain chapitre.
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Chapitre 05

Control du Quadcopter



5.1. Introduction :

La théorie de la commande est une branche de la théorie des systemes dynamiques.
Son premier objectif est de manipuler les variables d'entrée u(t) d'un systeme donné afin
d’asservir ses variables de sortie y(t) a une trajectoire de référence yr(t) [3].La synthése de la
commande d’un véhicule aérien est généralement difficile. Cette difficulté provient soit du
non linéarité de ses équations dynamiques et/ou le fort couplage entre eux.

Généralement les algorithmes des commandes utilisées pour contrdleur un véhicule aérien
sont des algorithmes linéaire comme (Commande proportionnelle, intégrale, dérivative
« PID », Commande par placement de poles ...ex.), et des algorithmes non linéaire comme
(Commande par Backstepping, Contrdle intelligent (logique floue et réseaux de neurones

artificiels), Commande par mode de glissement « SMC »...ex).

L'objectif principal de ce chapitre est la synthése de lois de commande stabilisantes
robustes en termes de translation et d'orientation pour le Quadcopter. Le Quadcopter est un
Véhicule aérien a voilure tournante, la difficulté de son contréle est due principalement a sa
dynamique complexe, non linéaire, multi variables et surtout de son sous actionnement [3].

Nous avons fait appel une technique de commande dans notre mémoire, la commande

linéaire par le régulateur classique (PID).

La stratégie de commande adoptée est basée sur la décomposition du systeme d'origine
en deux sous-systemes; le premier concerne la commande en orientation tandis que le second

est celui de la commande en position.

5.2. Commande linéaire d'un Quadcopter par régulation PID :

La commande par régulation PID (pour Proportionnelle - Intégrale - Dérivee) est la
structure de commande la plus couramment utilisée dans l'industrie. Elle s'est en effet imposée
dans plus de 90 % des architectures de commande, dont la plupart ne sont constituées que des
actions proportionnelle et intégrale. La prévalence de cette approche est due, au-dela de sa
simplicité, aux performances qu'elle offre aux systemes pilotés en boucle fermée, quel que

soit leur domaine d'application [2].

5.2.1. Concept de la commande PID :
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Le régulateur (PID) Proportionnel-Intégral-Dérivé est I'algorithme le plus courant et utile
dans l'ingénierie des systemes de contréle. Dans la plupart des cas, les boucles de rétroaction
sont contr6lées a l'aide de l'algorithme PID. La principale raison pour laquelle la rétroaction
est tres importante dans les systemes est d'étre en mesure datteindre une consigne
indépendamment des perturbations ou de toute variation des caractéristiques de toute forme.
Le régulateur PID est toujours congu pour corriger l'erreur entre la valeur mesurée d'un
processus et une consigne particuliére désirée dans un systeme. Une illustration simple sur la

facon dont le PID fonctionne est donnée ci-dessous [30].

Proportional

K ) Quadrotor
S
. ) =} Y
LU s Y Integral u(t) ) ) 5
K je(0)dt
D
-
Differential l
K. de(o)/dr

Figure (5.1): Schéma du régulateur PID appliqué au quadcopter.

Le contrbleur fournit lI'excitation nécessaire au systéme et il est congu pour contrbler le
comportement global du systeme. L'idée centrale de ce type de régulateur est de délivrer un
signal de commande a partir de la différence entre une consigne R et une mesure Y. Soit ‘e’

I'écart entre R et Y défini par:
e=R-Y (5.1)

L'expression du signal de commande 'u' généré par un correcteur PID est donnée dans le

domaine temporel par [2] [16] [31]:

de(t)
dt

u(t) = kpe(t) + k; f e(t)d + kp (5.2)
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Le signal de commande est donc la somme de trois termes : un terme proportionnel a
I'erreur, un terme proportionnel a l'intégrale de I'erreur et un terme proportionnel a la dérivee

de l'erreur.

Les parties intégrale, proportionnelle et dérivée pouvant étre considérées comme des
actions de commande basees sur le passé, le présent et le futur respectivement. L'adaptation
de la commande 'u" aux exigences du systeme en boucle fermée se fait en sélectionnant de
facon appropriée le gain proportionnel K, le gain intégral K;et le gain dérivéK, [2] [16].

5.2.2. Caractéristiques des effets des paramétres du régulateur PID :

Il n'existe pas de méthode unique pour déterminer les parameétres du régulateur PID, et il
est alors nécessaire de réaliser des compromis entre durée du régime transitoire, dépassement,
erreur statique et robustesse [2].

Le gain proportionnelK,, , permettra de réduire le temps de montée et pourrait réduire ou

supprimer l'erreur en régime permanent du systeme. Le gain intégral K; , permettra d‘éliminer
I'erreur d'état stationnaire, mais il pourrait étre un effet négatif sur la réponse transitoire (une
mauvaise réponse pourrait étre produite dans ce cas). Et le gain dérivéK, , aura tendance a
augmenter la stabilit¢ du systeme, ce qui réduit le pourcentage de dépassement, et
I'amélioration de la réponse transitoire du systeme [48]. Le tableau ci-dessous illustre le
comportement de la boucle fermée lorsque les parametres augmentent indépendamment les

uns des autres [30].

Tableau (5.1): Influence de l'augmentation des paramétres du PID sur le comportement du
systeme en boucle fermée.

La capacité d'associer ces trois parametres feront un systeme treés efficace et stable. Il
convient de noter que la relation entre les trois parametres du contrleur ne peut pas
exactement étre précise en raison de leur interdépendance. Par conséquent, il est trés possible
de calculer un parametre particulier dont les effets seraient remarqués sur les deux autres [30].
5.2.3. Recommandations de conception du contréleur PID :

La conception d'un régulateur PID peut nécessiter certaines des étapes suivantes pour
obtenir un systeme plus efficace et stable:

1. 1l est souhaitable d'obtenir la réponse en boucle ouverte du systeme d'abord et ensuite
déterminer les éléments & améliorer.
2. Ajouter un contrdle de gain proportionnel pour améliorer le temps de montée.

3. Ensuite, ajouter un gain dérivé pour améliorer le pourcentage de dépassement.
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4. Et peut-étre, ajouter le contrdle intégral pour éliminer I'erreur en régime permanent.

5. Par la suite, ajuster chacun des parametres pourrait étre important pour atteindre une
performance globale souhaitée (ou de sortie).

Et surtout, l'ensemble des trois paramétres du régulateur PID peuvent ne pas étre
nécessairement utilisés dans certains cas. Dans la plupart des cas, le réglage s’arréte a la
combinaison de controle PI.

En plus, il convient de noter que le principal objectif des parametres PID est d'obtenir un
temps de montée rapide avec un dépassement minimum et non (presque pas) d'erreur
permanente [30].

Parameétre Temps de Dépassement Temps de L'erreur en
montée stabilisation régime
permanent
kp ! 1 Léger !
changement
k; ! 1 1 Elimine
kp Léger ! ! Léger
changement changement

Tableau (5.1) : représente le principal objectif des paramétres PID.

5.2.4. Synthése de lois de commande par PID pour le Quadcopter :

En général, l'application de la commande par régulation PID sur le Quadcopter est
basée sur la linéarisation du systeme autour d'un point d'équilibre qui est le vol stationnaire.
Dans ce mémoire, nous avons abordé une autre méthode qui se repose sur la restriction des
lois de commandes a partir des équations différentielles définissant la dynamique du

Quadcopter, ces dernieres ont été présentées dans le troisieme chapitre.

Lorsque notre systeme est non linéaire alors leur commande est décrite par
i=fX)—g.u (5.3)
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Avec :

i=U (5.4)
On prend I'équation suivante & partir de I'¢quation (3.61):
=y~ g (55)
2=%Z’—g+%ul (5.6)
On met :
7=U1 (5.7)

Avec: U# ul et qui représente la sortie du régulateur PID. On remplace dans I'¢quation (5.6),
on trouve:

UL =25 g 4 02000y, (5.8)

m

Alors, I'entrée de commande qui va exciter le systeme est donnée par:

u1=(U1+KT’:ZZ'+g)XL (5.9)

cos ¢ cos O

Les mémes étapes sont reprises afin d’extraire U, Uz, Uy, UL Uy, ©
2, U3, U4, Ux y

( (Iz Iy) Ix

]TQ 9+Kf“"¢ )x l

up = (Uy + 03p =2

Uz = <U3 + ¢¢M+’—rﬂr¢ +%92> X 2

X u, = <U4 + o ) (Iy Ix) Kfzazlpz) x I, (5.10)
= (Ux + %x) X uﬁl
\ uy = (U, +L2y) x 2

5.3. Conception du block de simulation et leur contréleur PID:

Pour faire la conception le block simulation te le contr6leur, on divise ce travail a deux
parties. Une partie représente le block modeéle et 1’outre représente le contr6leur PID.

Pour faire sa on utilise 1’outil de MATLAB Simulink.

5.3.1. Conception du block de simulation : ou bien le modele dynamique :
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Est représanté comme suite :

U,

Us

U,

XEr

&

Modele dynamique

gty oy

La réponse de MD

Figure (5.2) : représente le block de simulation par MATLAB Simulink.

La structure de ce block de simulation est constitue par des sous block de simulation comme
le schéma représenté si dessous :
D
phi
»(2)
teta
JED
psi
puissance P+ omega 1 phi = phil
—5)
X
@—' In2 p OMEda 2 P t=ta
) Out1 + 4@
Y
(___J__} »in3 i omega 3 psi W psi
| imEga 4 ut o ul n

nd

vecteus comande

ratation

deplacement

Figure (5.3) : représente-les (sous block) du modéle dynamique par MATLAB Simulink.

On atrois (sous block) :

- 1:représente le sous block de vecteur commande.

- 2 :représente le sous block des agnels de rotation (Phi ; théta ; psi).

- 3:représente le sous block de déplacement (X ;Y ; Z).

Tell que :
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Irt=gator

1 —ay

e

U1

omega berl

regEs

Figure (5.4-a) : représente le sous block des agnels de rotation (Phi ; théta ; psi).

Et:

fiu)
O———3) —
Z 3 = x NS o 1 I —
N L= : X
M Product Integrater Intagrator
G . Limited
Divide x
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# ——
x ") o1 i
Uy — 5 5 T
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(€D, o | > Limited2
= l ’_’é
Divide1
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> w T : : >
o N = o 2 [ 1 —C
= = uct2 L] : z
i Imegretord Irtegrator
|y Limited2
Go—f=- :
1
5
it
Divide7
m

Figure (5.4-b) : représente le sous block de déplacement (X ;Y ; Z).

Remarque : lorsque le modele dynamique contient des fonctions d’intégration alors on peut

négliger le correcteur I.



5.3 .2. Conception du contréleur PD:
Lorsque notre systeme est non linéaire, alors la structure du contr6leur ou bien la boucle
de régulation est ne peut étre pas un retour unitaire, pour construire la structure du

controleur on utilise les équations (5.9) et (5.10) et en obtenait « un contréleur développé ».

La structure du block simulation de contrdleur développé est représentée dans la Figure

suivante :
e
U1 -
T2 u2 . v
\‘d g' :T o = B Z )(
— — — =) i Ao ]
2T &g Zows
Z ® ¢ 2 =
“d = s & v
56, B2 RN
i ] = & U4
V, 2 Z S § L
» - o w .J//,.'
r.I/'-.I
Modéle l_i:\ Il;'.]'ll'i\]ll({’

p s s
Réponse

Figure (5.5) : représente le block simulation de contr6leur développé.

Le controleur développé de notre simulation est la commande PD.
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Le modéle Simulink de la commande PD est illustré dans la figure ci-dessous :

L]

Fhi
= Thats

Figure (5.6): représente Modéle Simulink de la commande PD.

5.4. Simulation des résultats:
5.4.1. Simulation en boucle ouverte :

Dans cette section, on va faire une simulation en boucle ouverte sur le quadcopter

En injectant directement les vitesses de rotation des quatre rotors a une vitesse de

ToMlokspaoe
i |
To Wby Thata
wl
N
To Wespasd
o e >|_||-—[
= L
PO ook Ts
2 Frinet | z
To Warkspared To Wohgpased
N ]|
=
ek
T Wakspazed
Te Wispard? Thesd— ' i
#| Thetawt —H
ol To W orpare ToWorkzpase 1
g
- 3
-
Fairel ™
TeW g pacn 2.
T Wikspare
—
wl—

(w = 249rd/s), Equivalant a une de force égale a (7.4009 N). Pour cela, les vitesses de

rotation des quatre rotors sont choisies égales c'est le cas du mouvement vertical.
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Les résultats de cette simulation sont représentent a la Figure (5.7 (a)-(f)) si dessous :
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Figure (5.7): représente Résultats de simulation, les trajectoires réelles de modéle dynamique.
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Remarque : Nous remarquons que, dans les Figures (5.7 (a) — (f)) les réponses de

systtme X = [@ 8y x y z]T ne sont pas acceptables car le systeme il est instable

(dans la figure (f) voir la translation selon 1’axe z tend vers — infinie) est divergé.

Donc pour éliminer le cas de divergence il fout faire la simulation en boucle fermé

par 1’application du

régulateur PD développé sur modéle dynamique avec

la

détermination des valeurs des corrections pour chaque du commande et pour chaque

déplacement.

5.4.2 Simulation en boucle fermé :

Pour faire la simulation en boucle fermé on pose des conditions initiales.

Ces conditions sont représentent dans le tableau suivant :

Paramétre: Les valeurs des Les valeurs des Les valeurs des correcteurs
déplacements correcteurs dérivées
désaérés(m) proportionnels

X Xd = 5 szl KD = 12

Y Yd = 6 KP=5 KD = 2

Z Zd = 10 szl KD = 1

Y Yq = pi/2 Kp=1 Kp=1

[0 Sont calculées Kp=100 Kp = 30
a partir de

0 1’équation (3.58) Kp=100 Kp =30

Tableau (5.2): conductions initiaux du systéeme de la simulation en boucle fermee.
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Les résultats de la simulation en boucle fermé sont illustrés dans les figures ci-dessous :

les vitesses angulaire en f ion du temps
600 T T T

w1
w2

we
500 — —

400 [~ ]

\
300 [t -

les amplitudes(rd)

200 5 —

100 - -

| | | | |
o 1w 20 30 40 50 60
tempsis)

Figure (5.8) : représente les variations des vitesses angulaires en fonction du temps.

les deplacements angulaire en fi ion du tepms
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Figure (5.9) : représente les variations des déplacements angulaires en fonction du temps.
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les deplacements Lingaire en fonction du temps
12 T T T

les amplitudesim)
-]
[

. | | |
o 10 20 30 40 50 60
temps(s)

Figure (5.10) : représente les variations des déplacements linéaires en fonction du temps.

5.5. linterpritation du résultats :

On remarque que les réponses du systeme suivent les consignes désirées mais avec des
dépassements importants tell que :

- Le temps de réponse du systeme est égal a 11.51(s).

- Les dépassements maximal sont (pour X est (0.526) ; pour Y est (0.717) ; pour Z est
(1.63) ; pour ¢ est nul ; pour 0 est (0.258); pour y est (0.256) ;

- Les dépassements minimaux sont (pour X est (-0.0460) ; pour Y est nul ; pour Z est

(-0.2650) ; pour @ est (-0.264) ; pour 0 est (-0.256); pour y est (-0.0420) ;

Quand peut les éliminer en travaillant plus sur le réglage des paramétres de commande (les
k; avec i=1,...,12), le temps de réponse est réduit par rapport aux deux autres commandes et
qui ne dépasse pas 6s, les angles de roulis et tangage vont se stabiliser a zéro.

Au niveau de la poursuite d'une trajectoire, on remarque que le Quadcopter suit la

trajectoire de référence d'une maniére parfaite.

5.6. Conclusion
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Dans ce chapitre, nous avons appliqué la commande linéaire PD ainsi que la commande sur
le modele dynamique d'un quadcopter utilisant le logiciel MATLAB/SIMULINK.
Il est clair qu'un tel modéle est trés complexe, voir difficile & controler car la commande est
multi-variables dans le sens ou six degrés de liberté sont a contrdler de maniére simultanées.
La simulation en boucle ouverte montre l'instabilité du systéme, ce qui implique la nécessité
de l'application d'un régulateur en boucle fermée.
La simulation en boucle fermée avec la commande PD a montré des résultats assez
acceptables, les réponses du systeme suivent les consignes désirées, néanmoins quelques
dépassements persistent dans le régime transitoire et qu'ils se différent d'une commande a une
autre. Ces résultats peuvent étre améliorés en jouant sur le réglage des parameétres pour

chaque commande.
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Conclusion générale :

Durant ces dernieres années, la robotique aérienne a fait de grand progres. Ceci est
justifié par les avancées technologiques récentes qui rendent possibles la conception et la
construction des mini-drones et par le domaine d’application civile et militaire tres vaste de

ces aéronefs.

Le Quadcopter est I’un des mini-drones les plus populaires et attrayant grace a sa
dynamique ¢élégante. Conséquemment, il a attiré 1’attention et devenu le sujet de recherche de
plusieurs équipes et laboratoires ces derni¢res années. Ce type d’appareil est un systéme
complexe non linéaire, multi-variables, instable et il posséde une dynamique hautement non
linaire, couplée et sous-actionnée, ce qui augmente le défi rencontré par le concepteur.

Dans ce mémoire, nous avons abordé la problématique du controle de Quadcopter dans le but
de garantir en premier lieu la stabilité de ce dernier ainsi que la poursuite de trajectoire avec

plus ou moins des performances acceptables.

Dans le premier chapitre, nous avons discuté sur les drones et leurs historiques et leurs
classifications qui permettent de connaitre les principaux types et configurations des drones
ensuite nous avons donnés une illustration globale sur les Quadcopters et leurs applications

Et leurs différents composants.

Dans le deuxieme chapitre Nous avons fait des explications sur les déférents composants du
Quadcopter et leur principe de fonctionnement et les critéres de choix de ces composants, et
fait la conception d’un prototype par SolidWorks avec la détermination les déférents
paramétres géométrique .A partir de sa on passe au troisieme chapitre. Nous avons étudiée
des mouvements du Quadcopter dans 1’espace pour la modélisation dynamique, par utilisation
les équations du mouvement, commencent par 1’application des bases de la formalisation de

Newton-Euler et représente le model d’état.

Dans le quatrieme chapitre nous avons fait la conception par SolidWorks et la

détermination du des déférents parametres géométrique et déférents parameétres dynamique.

Dans le cinquieme chapitre nous avons fait la synthése des lois de commande pour le
Quadcopter en se basant sur le modéle dynamique développé dans le troisieme chapitre a partir

des équations de mouvement, on a les résultats obtenus en simulation de la commande linéaire
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PD. Cette simulation a été implémentée sous MATLAB/SIMULINK. La commande donnée
de bons résultats mais qu'ils peuvent étre améliorés en termes de temps de réponse et des
dépassements en agissant sur les parametres des commandes.

Ce résultat peut étre considéré comme une preuve de modele appliqué au noter prototype.
Simulation permettant soumettre le systéeme aux différents tests. Les résultats de la simulation

présentés dans ce chapitre montrent le bon choix de la modélisation.
En outre ,afin de compléter le présent travail, on propose les points suivants :

e Implémentation de la dynamique des rotors afin de pouvoir sapprocher le plus
possible du modele réel.

o Implémentation des techniques de navigation pour permettre au Quadcopter
d'effectuer des missions autonomes bien précises.

e Le choix des commandes appropriées et leurs parameétres de réglage pour augmenter la
stabilisation.

e Une modification des controleurs est aussi envisageable.

o Adopter le modele complet du Quadcopter au lieu du modéle réduit en
supprimant I'nypothése qui approxime les vitesses angulaires au niveau du repere fixe
a celle du repére mobile.

Le souhait principal a la fin de toute simulation est I'implémentation expérimentale
de ces lois de commande sur un prototype réel, afin de pouvoir valider les résultats de
simulation pour voir le véritable comportement de ce systeme dans la réalité,
malheureusement et par un manque de matériel et de temps nous n'avons pas pu

implémenter ces lois de commande dans un modele réel.
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