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Contexte

Transposer et adapter les technologies

développees au sein du laboratoire, de |a
robotique mobile terrestre a I'aérien

Thematique : Modélisation et controle du drone

Drone Mikrokopter

PC embarqué

Capteurs 3D type Kinect
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Presentation de la plateforme
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Etat de I'art : plateforme hybride

HyTAQ (Hybrid Terrestrial
and Aerial Quadrotor) 11

Tilt-wing plane
Tilt-wing quadrotor (2]
Mini drone Parrot 3
X 19 [4]

[1] HYyTAQ: a Hybrid Terrestrial and Aerial Quadrotor, website http://robots.net/article/3481.html .
[2] C. Hancer, K. T. Oner, E. Sirimoglu, E. Cetinsoy and M. Unel, Robust Position Control of a Tilt-Wing Quadrotor. Decision

and Control conference (CDC), 2010, 49th IEEE Conference.

[3] Parrot MiniDrone: website http://www.parrot.com/fr/ces/.
[4] Curtiss-Wright X-19, 1960 : website http://en.wikipedia.org/wiki/Curtiss-Wright X-19 . >




Etat de |I'art : plateforme hybride

B Flying car 15
Muwa quadrotor e
Gimball flying spherical robot 1

The bottom ring for rescue. §

[5]1 B Flying car : www.kickstarter.com/projects/2017062404/b-go-beyond.
[6] Muwa : http://spectrum.ieee.org/automaton/robotics/aerial-robots/iros-2013-quadrotor-wheel-can-fly-float-and-roll
[7] Gimball flying spherical robot : http://www.gizmag.com/gimball-flying-robot/29609/




Etat de I'art : Controle non lineaire

sur les aeroglisseurs

Comportement dynamique similaire a un aeroglisseur
Vecteur de poussee orientable (tilt)

Un modele d'aeroglisseur est propose dans [8]
Dérive d'un modele simplifieé de bateau
Equations cinématiques et dynamiques
Veéhicule sous actionné

[8] I. Fantoni, R. Lozano, F. Mazenc, K.Y. Pettersen, Stabilization of a nonlinear underactuated hovercraft. Conference on

Decision and Control (CDC), 1999 7



Etat de I'art : Controle non lineaire

sur les aeroglisseurs

Objectif : suivi de trajectoire

X Xref
(y) - (yref) ainsi que les dérivees
l,b l/jref

Y virtual robot

Yr

Y




Etat de I'art : Controle non lineaire

sur les aeroglisseurs

Ne peut pas étre asymptotiquement
stabilise en un point d'equilibre (xp)
par des retours d ‘etats continus (g,

[10])
Xp

X,=|r
Yy

But: trouver U tel que X — X,

too

{X =f(X)+ g(Xx)U
U = h(X)

[9] K.Y. Pettersen and O. Egeland, Exponential Stabilization of an Underactuated Surface Vessel. Conference on Decision and Control , 1996.
[10] R. W. Brockett, Asymptotic stability and feedback stabilization, Diff. Geometric Control Theory, Ed . Brockett, Millmann, Sussmann, Birkhauser,
Boston, pp 181-191, 1983.



Etat de I'art: Controle non lineaire

de vehicules marins

[ trajectoires de réference en accord avec la
dynamique du systeme [ contrainte : vitesse longitudinale non nulle
([22])

| poursuite de position / contraintes sur
la trajectoire de réference : au moins de classe C3 ([12])

[13]

[ trajectoire de reference contrainte
[14]

[11] J. M. Godhavn, Nonlinear Tracking of Underactuated Surface Vessel. Decision and Control conference, 1996.
[12] A. P. Aguiar, L. Cremean and J. P. Hespanha, Position Tracking for a Nonlinear Underactuated Hovercraft : Controller Design and Experimental Results,
Decision and Control conference, 2003.

[13] H. Sira-Ramirez and C. A. Ibanez, On the control of the Hovercraft System. Decision and control conference, 2000.

. : ) . . 10
[14] H. Sira-Ramirez, Dynamic second order sliding mode control of the hovercraft vessel. Control Systems technology, IEEE Transactions on, 2002.



Etat de I'art: Controle non lineaire

de vehicules marins

« smooth feedback » mais convergence lente [as]

Systeme homogene --> seulement continues mais
convergence rapide [g], [16] ( )

Analyse de stabilité par une approche Lyapunov (s

( )

--> stabilisation « pratique » [a7]

[15] J.M. Coron, Brigitte d’Andréa-Novel, Smooth Stabilizing time-varying control laws for a class of nonlinear systems. Application to mobile robots.
Proceedings of Nolcos Conference, Bordeaux, June 1992, pp. 649-654.

[16] K.Y. Pettersen andT. I. Fossen, Underactuated Ship Stabilization using Integral Control : Experimental Results with Cybership I. IFAC NOLCOS, 1998.
[17] P. Morin and C. Samson, Practical stabilization of driftless systems on Lie groups, INRIA, Tech. Rep. 4294, 2001. 11



Modelisation dynamique

Modelisation basee sur la methode de Newton:




Modelisation dynamique

Hypotheses: Modele du drone:
G, G1, G2 confondus ( L= (u "3'92 1
Frottements des billes sur le sol: ) Y = Dy 06, U1 . (] s
non pris en compte iy = % S CC(Os()Q)) TR s in(2 2 =i
Effets gyroscopiques des helices \
negllges B(62) ;| 2

0o = uqs — =211
2

&

L'inertie des hélices approximée

Commandes indépendantes:

( o o Wk 4. .5
“Il _')M ')Zzl wl) 9
ug = = (wi — wjy — w3 + wy)
s 5) 2 9 2
| ug = —b(wy — wp + wj — wy) P
[ 2 e - i ‘ '
i “_1 — ﬁ(w‘j \.«L«4 _— \.«L«l = »-b-Z) + ]‘—‘SCPUO ﬁ
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Lois de commandes

Decouplage statique impossible:

T cos(1)sin(fs) 0 0

U sin (1) sin(fs) 0 0

I — 0 sin(62) cos(62)

e | C@)+J C(O2)+J:

0o 0 0 0
det=0

Extension dynamique
Retarder I'action de ua1
Ajout d'un éetatn = 4

0
0
0
|

r ..

( 0
78] :

0
“2 L | sin(26, )(Jyr —Tr) -
u3 C(62)+ 1 .)’ 102
B(62) [ =
. \ —T5

x = cos(11)sin(f2)n
y = sin(¢y ) sin(fg)n
f} =M
W1 = V2
0 = v3

14
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Lois de commandes: platitude

Definition tirée de [18] et [19]:

Definition (systeme plat). On dit que le systeme défini par
= f(z,u), z€R", wuweR™

est plat s'il existe une application h : R® x (R™)"*! — R™, une application
¢ : (R™)" — R™ et une application 1 : (R™)™ 1 5 R™ telles qu’on puisse
écrire :
y = h(z,u, 1, ..., u™)
= oy, 1y, ... y" D)
w=1(y, 7, ..,y y)

Remarque La sortie y est alors dite plate. Il est d’ailleurs intéressant de
noter que tout le comportement dynamique du systeme se résume au com-
portement de sa sortie plate.

[18] Jean lévine, Analysis and Control of Nonlinear Systems : A Flatness-based Approach, Springer 2009, pp 143.
[19] M. Fliess, J. Levine, P. Martin, P. Rouchon, Flatness and defect of non-linear systems: introductory theory and
examples, Int. J. Control, vol. 61, 1327-1361, 1995. 15



Lois de commandes: platitude

Les sorties x, y et 6 sont plates:

i R
y=1y y = h(z,u, 1, ..., ul™)
s = \1174?—:) r= oy, vy ....;/(_’ l))
)1 = arct: 111(2) w=1U(y,v,....y"" ", y")
\ 92 — ‘92
) cos(t1)sin(fy) —nsin(v1)sin(fz) ncos(1) cos(bs) U1
Y — sin(1q)sin(f2) ncos(wy)sin(fa) nsin(wq) cos(fs) U9
0o 0 0 1 U3

det = 1 (sin,)?

16



Lois de commandes: platitude

Apres inversion:

c-(:)s(arc-tan(g) , P sin(arctan( < = 5 U,\(H,) i
, B — sl €T /. .. T o 2 2 — L i
1 sin(62) Vgt sin(62) ‘ y \/'I +y° sin“ (07)‘02
sin(arctan(¥)) , ,

La stabilite et la convergence vers la reférence sont
assurees avec :

Vi = ~7'.r.(,i.‘f S 111'2.1'<~7'7."(2‘f . 7) Bl 'l"l.l'('rij(;'f ENeE 'I"('ﬁ).l'('rl‘(if —E ’1"—1.1’(.‘/‘ 'r"(i'f(ﬁ o f '”[T)
Vi = Yreg + koy(Yres — U) + Fiy(Yrep — ) + Koy (Yrer —y) + k_1y([ Yrepdt — [ ydt)
‘;,2 — H-‘zref + /1'(;)92 (egmf = Hg) s /\'_1(;2('_[' H-g\ref(llf = f HQ(/T)

17



Expérimentations

Plateforme expérimentale

Systeme de Motion Capture donnant les positions et
orientation du drone en temps reel

Drone
Identification du modele
Forces et moments aerodynamiques
Présence de frottements (statique et cinéetique)

Identification parametrique « boite grise »
Résultats de suivi de trajectoire (par platitude)



contrble déporte

* Logiciel MOTIVE 7 e
Streaming Caméras infrarouges
VR_PN s250e Optitrack
* Algorithme de amse,
. ...0 ’é Il“ .
e, ¢ ¥R ¢85 0a2y -
< L)

* PC embarqué

MW Port série

* Microcontréleur MikroKopter



Plateforme experimentale




La plateforme mobile

2€Me yarsion
du drone




Efforts aerodynamiques

Modéle de la 2¢™e version du drone:

( /L_C S@gj\[ul ( U1 =w§+w§
< . J — SMSQQ ]\[ U1 U9 = w% — w§
U = 7((11592 u2 + bug — Cyp,buq) \ us = w? + w}
\ Oy = us Uy = —FK,,
\ 2
ldentification des forces et moments
aerodynamiques: Caw, = F, + F,

{if dentifier | ot . <au2=F2—F3
Verifier et identiher les relations suivantes bus = M, + M,

\bul — MZ + M3

22




Efforts aerodynamiques

Force
aerodynamique

14
i

Faérodyna mique

Forcede
poussée
Balance

180.2 ¢

Moment
aerodynamique

Moment

Newton-metre aérodynamique

Bras de levier
de longueur L

23



35

3

»
~ n

Force(Newton)

05

Efforts aerodynamiques

Force
aerodynamique (N)

force(Newton) en fonction des commandes moteurs

—+—force(Newton)

—Poly. (force(Newton))

y =0,0001x* + 0,0148x
R?=0,9991

20 40 60 80 100 120

2
F; = aci + be;

Avec a =0.0001 et b =0.0148

140

Force aubras de levier (N)

Moment
aerodynamique (N.m)

Force (N) au bras de levier L = 0.221m en fonction des commandes moteurs
0,6
—+—force_test_1 (Newton)

—Linear (force_test_1 (Newton))
05

o
S

y=0,0022x
R?=0,9937

o
w

o
[N}

01

0 100 150 200 250
Commandes moteurs

]\[aer "0; dcz

Avec d = 0.00049 »



ldentification : reponse a un

echelon

Identification de la dynamique de tangage:

Angle de tangage et approximation avec un premier et second ordre

oG | | | | |
Premier ordre:
05 K : : 5 / _
.................. —> données simulées avec un premier ordre Yo
1+Tp’s données mesurées L
avec K = 0.010924 y données simulées avec un second ordre |
Tp = 0.20608
041 ]
" Second ordre:
5
B oo K _
= 09 | sesseselecs *exp(-Td*s)
A (1 + Tp17s)(1 + Tp2%s)
=
[
% avec K = 0.010834
= Tp1 = 0.034881
= 2= Tp2 = 0.0344 o
2 Td=0.12
[
Ed
01 |
0 ;,A,d'.:: N
0.1 | | | | | l | |
3 4 & 5 7 8 9 10 1" 12

Temps en secondes

25



ldentification : reponse a un

echelon
N S A A
¢s  1+Tprs T Ty 7¥M
Résultat de I'identification Ky = 0.0109 et T'p; = 0.21
@ = us eXp(—TdQS)

Cs (1 4+ Tpa1s)(1 4+ T'pa2s)

Resultat de I'identification

Ky = 0.0108, Tpa; = 0.035 Tpay = 0.034 et T'dy = 0.12

26



ldentification : reponse a un

echelon

Deéelai de 120 ms

Le modele du second ordre
meilleurs resultats

Fait intervenir des déerivees secondes du tangage (signaux
bruiteés...)

Le modele du premier ordre
Résultats moins bons
Plus simple
Le temps de réponse est faible Tp1=0.215

27



ldentification : reponse a un

echelon

Identification de la dynamique en lacet (second
ordre):

Dérivée du lacet mesurée et approximation avec un modéle du second ordre

g | I |
second ordre: o 2
onnées mesurées
i K |~ données simulées avec un second ordre —
----------------------------------- *exp(-Td™s)
(1 + Tp13s)(1 + Tp27s)
B | avec —
K = 5.2598
Tp1=0.74522
Tp2 = 0.74522
5 Td=0.12 —
w
=
&
s 4 —
D
Q
=
=
-
3 3 —
=
-
O
2= —
1 —
0} —
R | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 B 7 g

Temps en secondes 28



ldentification : reponse a un

echelon

ldentification de la dynamique en lacet (premier
ordre):

Premier ordre:

eeeeeeeeeeeeeee



ldentification : reponse a un

echelon

' 1 . K
)= ——tp+ —(Fy — F;
i Tpld Tpl( )

Résultat de I'identification K1 =526et Tp;y =1.76

(B +F) 1+ Tpis

Résultat de I'identification K1 =327et Tpy =17.6

30



ldentification : reponse a un

echelon

Modele du drone revisite:

Ajout de frottement cinétique

( ¥ =t CmSeQﬁm
) U=y Sy, So, 37
i
V1 = = 5 (1Sh,u0 + ug — Ch,uy)
L 92 — KCS

La dynamique du tangage est suffisamment
rapide pour le modéliser par un simple gain

Les ci sont les commandes

physiques \
Fi =(ac]
M aero;

( w1 = Fo + Fj3
ug = Fo — F3
us = My + My
Uy = Mo + My

/.

\

31



ldentification : frottement statique




|ldentification parametrique

Identification parametrique de type « boite grise »:

Objectif : estimer les parametres du modele en utilisant des données

d’entree-sortie.
. Sorties mesurées
s
nnnnnnn & 6 8 o 2 T.,ﬂ‘g(s) 6 8 AJUStement deS paramétres 4 l
Fntrees | W Comparaison
| flj = —7]] :1; + C’l;’i'l 502 PJ\[[{/U] |
. _ |
/ i .Z/ =~y T S’L*‘"q 592 Prrgug
1;91 = —‘T]Q’w + PL,]KSQQUQ + Prrus — P.]KCQQ’IM L|/

92 = f&yC5

Puk = 0.72kg~", Pryx = 2.88kg~ m=", K = 0.011rad~", n; = 0.815s~" et 1y — 0.37s—1 Sortiessimulees 5



ldenti

cation parametrique

Test1:

71

Entrees

Input #1: c1

@
570
1=

B3

0

2 4 6 8
Input #3: F2 moins F3

newtons

Input #2: F2 plus F3

0 2 4 B 8
Input #4: M1 plus M4

Trajectoire mesuree

06 A A —
N \ I 4 5
A <
O 0028 é WA/ ‘. VY
0.026 Vo A7 [ B>
0 £ 0024 X\ / MR
J = D'DDSS i \ /A
02 0.018 Vi T\
i) 5 A \(/ ™
f )

@
J'4 g V4 S
Données utilisees | :
0 2 4 [ 8 2 4 B 8
pOU r Input #5: M2 plus M3 Wnputfﬁ' yaw continuous
0.035 i
lidentification *"-
iaentimncation 2
0.025 0
o 2 4 B g 1] 2 4 B g
Time (s) Time (s) e ! 25 J
Input #1: c1 Input #2: F2 plus F3
71 15
®
z ; : Y e ———__
Test 2 : (=] - - "7 i o )= o
5 10 1] 5 10 —— L
7 A V4 Input #3: F2 moins F3 Input #4: M1 plus M4 =7 —=F §
Données utilisées | | =
£ o £ 80
pour la 2 05 o

validation

0 5 10 0 5 10
Input #5: M2 plus M3 Input #6: yaw continuous

1
0035 0
£ el
= 003 -2
0025 3

0 5 10 0 5 10

Time (s) Time (s)

3%



vitesse en X (m/s)

vitesse en X (m/s)

05

|ldentification parametrique

lacet. (sim)

Z; measured
e nlgrm; fit: 90.87 %

Test 1

Z; measured
e nlgrm; fit: 80.94%

Z; measured
e nlgrm; fit: 81.92%

Test 2

Z; measured
e n[grm; fit: 83.04%

Time (s)

Y (m)

vitesse en Y (m/s)

Y (m)

vitesse en Y (m/s)

Z; measured
e nlgrm; fit: B6.25%

Z; measured
= nlgrm; fit: 74.98%

Z; measured
— ——nlgr . fit: 57.74%

z; measured
—— nlgrm; fit: 71.76%

vitesse en lacet (rad/s)

vitesse en lacet (rad/s)

Z;, measured
i nlgrm; fit: 78.33%

Z; measured
e nlgrm; fit: 66.79%

lacet (rad)

z; measured
i n[grm; fit: 56.63%

z; measured
e nlgrm; fit: 56.35%

Time (s)
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Suivi de trajectoire

La poursuite de trajectoire est realisee par la loi de

commande basee sur le concept de platitude.
La trajectoire de référence est contrainte : N (sin 6,)% = 0

Fait intervenir les derivees jusqu’a I'ordre 2 des etats et I'ordre 3 des
reférences

Conditions d’expérimentation
Suivi d'un cercle de rayon 1.2m
Position initiale a socm de la référence
Sol : parquet (carrelage lors de I'identification du systeme)

Forts gains sur l'erreur en position et faibles gains sur les erreurs en
vitesse et en accélération
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Resultats suivi de trajectoire

YIX

151

-k
T

05F

o

|

|

— F2plusF3
— F2moinsF3

A |
H/ \\"k‘"‘u"'. N‘VW \m J f\
r )
N | r‘
Wu Illm|,r\|f||ﬁ|"\”ﬁ Lﬁlﬁ(ﬂ H/d ‘| \uwﬁi Hﬂh
e' i

H'\/”

-0.5
0

5 10 15 20

25

30 35

40

YawD 1

— F2moinsF3

b

v ‘Kﬂf‘ L}ﬁ

30 35

40

0.7

061

05}

04+t

03}

02}

01r

80

70r
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Vector V

cl

c2 ]
c3
ca ]




Resultats suivi de trajectoire

X and Xref Y and Yref Yaw and Psiref

2, -5 1 L L L f L f
40 40 0 5 10 15 20 25 30 35 40
YawD1
04 2
y 02} : AN HJI \l'u P M A
B VSV / 5
0 m
J B |
| 02} :
04 4 L L L L L L f
40 40 0 5 10 15 20 25 30 35 40
04 04 1 v T T : T T v
T [ e Pitch
=i i 0.2+ 4 — — Pitch
05 ref
0 ! 4
0 m
02} J
0 A
04} | -0.2¢ ]
06 L L L L L L L 04 ! L L ! L ! L 05 1 L L L L L f
0 5 10 15 20 25 30 35 40 0 5 10 15 20 25 30 35 40 0 5 10 15 20 25 30 35 40

38



Conclusions et Perspectives

Conclusions

Les trajectoires de reference sont contraintes
Difficultés pour générer des trajectoires avec une accélération non nulle

La stabilisation en un point requiert des méethodes de controle
moins classiques et parfois complexes qui ne prennent pas
forcement en compte les problemes de saturation

Perspectives

Combiner CoreSLAM avec l'algorithme de controle et se passer
de systeme extérieur

Tester de nouvelles lois de commande (linéaire, temps variant,
fonctions transverses, commande sans modeéle...)

Piloter la dynamique laterale en ajoutant des actionneurs
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