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Résumé : 

Ce travail porte essentiellement sur le problème de suivi de trajectoire d’un type de drone à 

décollage et atterrissage verticaux, qui est le quadrotor. Dans cette étude, nous tenons compte 

de la dynamique de la position ainsi que la dynamique de rotation du véhicule. Tout d’abord, 

nous étudions la modélisation dynamique de ce type de drone en utilisant le formalisme d’Euler-

Newton. Ensuite, nous analysons les approches de commande utilisées dans la littérature pour 

la stabilisation et suivi de trajectoire des quadrotors. En se basant sur le modèle dynamique 

développé, nous proposons une structure de commande hiérarchique afin de surmonter la 

difficulté liée à la propriété de sous-actionnement que caractérise la dynamique du quadrotor. 

Nous exposons les fondements théoriques de cinq techniques de commande, en l’occurrence: 

le PID, la commande par backstepping, commande par mode glissant, commande par mode 

glissant d’ordre deux et commande par logique floue type-2. L’efficacité de ces stratégies de 

commande est évaluée et comparée à travers des simulations numériques. L’utilisation des 

capteurs logiciels est primordiale pour le bon fonctionnement des drones. C’est dans cet aspect 

que dans la dernière partie de ce travail, nous avons utilisé un observateur à mode glissant pour 

la reconstitution des états non mesurables du quadrotor.  

Mots clés :  

Quadrotor, suivi de trajectoire, PID, commande par backstepping, commande par mode 

glissant, commande par mode glissant du deuxième ordre, commande par logique floue type 2, 

observateur à mode glissant.  

Abstract:  

This work focuses on the trajectory tracking problem of a type of vertical take-off and landing 

drone, which is the quadrotor. In this study, we take into account the dynamics of the position 

as well as the dynamics of rotation of the vehicle. First of all, we study the dynamic modeling 

of this type of drone using the Euler-Newton formalism. Then, we analyze the control 

approaches used in the literature for the stabilization and trajectory tracking of quadrotors. 

Based on the developed dynamic model, we propose a hierarchical control structure in order to 

overcome the difficulty related to the under-actuation property that characterizes the quadcopter 

dynamics. We expose the theoretical foundations of five control techniques: PID, backstepping, 

sliding mode, sliding mode of order two and type-2 fuzzy logic. The effectiveness of these 

control strategies is evaluated and compared through numerical simulations. The use of 

software sensors is essential for the proper functioning of drones. In the last part of this work, 

we used a sliding mode observer for the state reconstruction of the quadcopter.  

Keywords:  

Quadcopter, trajectory tracking, PID, backstepping, sliding mode control, second order sliding 

mode control, fuzzy logic controller type 2, sliding mode observer.  

 



 : ملخص

وهو رباعي المحركات.   العمودي،يركز هذا العمل على مشكلة تتبع المسار لنوع من الطائرات بدون طيار للإقلاع والهبوط 

الديناميكية    ةالنموذجندرس    أولاً،.  مركبةفي هذه الدراسة ، نأخذ في الاعتبار ديناميكيات الموضع وكذلك ديناميكيات دوران ال

بعد ذلك ، نقوم بتحليل طرق التحكم المستخدمة في   ."نيوتن- أويلر  "لهذا النوع من الطائرات بدون طيار باستخدام شكليات

نقترح هيكل تحكم هرمي للتغلب    المطور،. بناءً على النموذج الديناميكي مركبةالمسار لل تتبع  و الاستقرارالأدبيات الخاصة ب

النظرية لخمس تقنيات  . نعرض الأسس  رباعي المحركاتالتي تميز ديناميكيات   تحت التشغيل على الصعوبة المتعلقة بخاصية

الإنزلاقي،    : تحكم النمط   التحكم عن طريق   ، المرحلي  الرجوع  التحكم عن طريق   ، الاشتقاقي  التكاملي  التناسبي  المنظم 

يتم تقييم فعالية استراتيجيات    .التحكم عن طريق النمط  الإنزلاقي من الدرجة الثانية  ، النوع الثاني من التحكم المنطقي الغامض

م هذه ومقارنتها من خلال المحاكاة العددية. يعد استخدام برامج الاستشعار أمرًا ضروريًا للتشغيل السليم للطائرات بدون  التحك

 ت الغير قابلة للقياسحالاالالأخير من هذا العمل، استخدمنا مراقب الوضع المنزلق لإعادة بناء    الجزءلهذا السبب وفي    طيار.

 .لمروحية الرباعيةل

 كلمات مفتاحية: 

التحكم عن   التكاملي الاشتقاقي ، التحكم عن طريق الرجوع المرحلي ،  التناسبي  المنظم  رباعي المحركات ، تتبع المسار، 

طريق النمط  الإنزلاقي،  التحكم عن طريق النمط  الإنزلاقي من الدرجة الثانية  ، النوع الثاني من التحكم المنطقي الغامض،  

 لنمط  الإنزلاقي.مراقب عن طريق ا
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Introduction générale 

L’histoire de l’aviation est une histoire de progrès pour l’humanité. Tout a commencé par une 

passion et un désir de s’envoler librement dans les airs. Au fil du temps, les développements 

technologiques dans le domaine de l'aéronautique ont eu un impact très important sur tous les 

aspects de la vie humaine. Plus précisément, les drones en tant que véhicules autonomes, 

représentent une étape primordiale dans ce processus.  

Depuis le début du 20ème siècle l’intérêt pour les aéronefs sans pilote humain à bord a connu 

un considérable essor. Pendant la seconde guerre mondiale, ces aéronefs autonomes jouaient 

des rôles de bombes ou de cible d’entrainement. Toujours dans un contexte militaire, les 

drones de reconnaissance se développèrent après la seconde guerre mondiale. L’exploitation 

intensive des drones au profit du développement militaire n’a pas empêché leur 

envahissement de la sphère civile. Les applications civiles concernent la gestion des 

catastrophes, l'inspection des ponts, la construction, la livraison de matériel, la recherche et le 

sauvetage, etc. 

Objectifs et contribution  

Le travail présenté dans ce manuscrit se situe dans le cadre de la commande et l’observation 

des aéronefs autonomes à décollage et atterrissage verticaux. Notre choix de structure s’est 

porté sur une architecture d’hélicoptère à quatre hélices appelée quadrotor. La bonne 

maniabilité de ce dernier, sa petite taille, sa mécanique simple et sa capacité de charge utile 

justifient ce choix.  

La non-linéarité du système quadrotor, le couplage de ses variables ainsi que les effets 

aérodynamiques agissant sur sa dynamique sont les enjeux majeurs de cette étude. Par 

conséquent, nous fixons les objectifs suivants afin de surmonter ces difficultés :  

• L’obtention d’un modèle dynamique approprié, non seulement en tenant compte des 

objectifs de la conception de commande, mais aussi en assurant un bon compromis 

entre complexité et description réelle.  

• La conception d’un contrôleur pour la stabilisation et l’amélioration des performances 

de vol du mini drone en présence des effets aérodynamiques.  
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• La synthèse d’un observateur non linéaire pour la reconstitution des états dans la 

mesure où ces états ne sont pas mesurables.  

Notre contribution réside dans le développement et la mise en œuvre des différentes stratégies 

de commande en vue de résoudre le problème de suivi de trajectoire du quadrotor.  

Etant donné que le quadrotor est un système sous-actionné, nous utilisons des structures en 

cascade pour la commande de deux sous-systèmes : le translationnel et le rotationnel. Les 

techniques de commande utilisées dans chaque boucle seront basées alternativement sur la 

technique linéaire classique PID, sur l’approche backstepping, sur l’approche mode glissant 

classique et d’ordre 2, et finalement sur la logique floue type 2. L’idée principale est de 

fournir une étude comparative afin d’évaluer chacun de ces contrôleurs conventionnels, non 

conventionnels et basés sur l’intelligence artificielle.   

Structure de de la thèse  

Après une introduction générale au travail entrepris dans la présente thèse, cette dernière est 

structurée comme suit : 

• Le premier chapitre introduit, dans un premier temps, la définition de drone et le 

concept du vol autonome avec une brève histoire. Ensuite, nous rappelons les 

différents types de drones. Et nous terminons par une recherche bibliographique sur la 

commande des quadrotors.   

• Dans le second chapitre, nous donnons une vue générale sur la constitution et le 

principe de fonctionnement du quadrotor. Sous certaines hypothèses simplificatrices et 

on se basant sur le formalisme de Newton-Euler, on aboutit aux modèles dynamiques 

de translation et de rotation valable pour le cas de petits angles. Nous finissons par 

donner la représentation d’état du système modélisé.  

• L’objectif principal du troisième chapitre est le contrôle de quadrotor pour le suivi de 

trajectoire. Pour ce faire, une structure de contrôle en cascade est adoptée. Plusieurs 

techniques de contrôle sont utilisées pour concevoir les systèmes de contrôle de vol du 

quadrotor. Les techniques de contrôle de vol linéaire sont largement utilisées en raison 

de leur simplicité et de leur mise en œuvre facile. Nous allons présenter le control par 

PID. Parmi les techniques de commande non-linéaire robuste, notre travail s’intéresse 

à la commande par backstepping et la commande par mode de glissement (ordre 1 et 

2). Nous évaluons également, dans ce chapitre, les performances de la commande par 
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logique floue type-2 afin de construire une comparaison de ces cinq techniques 

présentées. La synthèse des lois de commande est élaborée en termes de translation et 

d’orientation du quadrotor. La commande en position a pour objectif la détermination 

d’une force de poussée nécessaire pour la stabilisation du véhicule ou le suivi d’une 

trajectoire désirée. La commande en attitude permet au véhicule de maintenir une 

orientation souhaitée.  

• Dans le quatrième chapitre les résultats de simulation numérique sont présentés et 

discutés. 

• Le cinquième chapitre aborde la théorie des observateurs. Après la présentation des 

notions de base, nous introduisant un observateur non linéaire à mode glissant. 

Ensuite, une étude sera portée sur le système quadrotor, dans le but d’estimer les états 

du système. 

• Nous terminons cette thèse par une conclusion générale dans laquelle sont récapitulés 

les résultats obtenus et des perspectives pour les recherches futures seront données. 
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1.1 Introduction  

Au début du XXIe siècle, l'évolution de la robotique aérienne a permis une large gamme 

d'applications. L'un des robots aériens les plus connus est le quadrotor, probablement le plus 

utilisé comme plateforme de recherche. Cela est principalement dû à sa structure simple et à 

son faible coût. De nombreuses universités ont conçu leurs propres quadrotors et des projets 

open source intéressants se développent. Les quadrotors appartiennent à la famille de véhicules 

VTOL. Ils sont équipés d'un ensemble de capteurs permettant de mesurer la position, les 

vitesses linéaires et angulaires et d'autres grandeurs physiques utilisées pour estimer des 

informations cruciales telles que l'attitude. Ces données sont nécessaires pour contrôler le 

mouvement des quadrotors et il est clair que la modélisation du quadrotor est également 

nécessaire. La modélisation du quadrotor est bien étudiée dans la littérature et différents niveaux 

de modélisation peuvent être envisagés. 
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Avant toute discussion sur la modélisation et le contrôle des quadrotors, il est nécessaire de 

fournir des clarifications liées à la terminologie, la classification et les applications potentielles 

des drones. 

1.2 Drones et vol autonome  

Un drone est un engin inhabité doté d’une certaine autonomie et d’une capacité de décision afin 

de mener à bien une mission. Notons que le terme drone désigne surtout les engins aériens, 

mais il peut aussi désigner les engins autonomes terrestres, marins ou sous-marins. Cependant, 

il est courant de réserver cette appellation aux drones aériens et ils sont définis par les termes 

généraux UAV (Unmanned Airial Vehicle), et ROA (Remotely Operated Aircraft) et RPV 

(Remote Piloted Vehicle) pour les aéronefs télépilotés qui ne sont pas complétement 

autonomes. Un pilote n'est pas transporté par le drone, mais une charge utile est admissible afin 

qu’il puisse emporter le matériel nécessaire à sa mission.  

1.3 Brève histoire des drones  

Le premier drone a été fabriqué par l’américain Lawrence Burst Sperry en 1916. Il est illustré 

à la figure 1.1. Afin de fabriquer un pilote automatique, il a développé un gyroscope pour 

stabiliser le corps. C'est ce qu'on appelle le début du contrôle d'attitude, qui est désormais utilisé 

pour le pilotage automatique d'un avion. Il a appelé son appareil la torpille aérienne qui était 

une bombe guidée et a parcouru une distance qui a dépassé les 30 milles [1]. Cependant, en 

raison de leur immaturité technique et pratique, il semble que les drones n'aient pas été utilisé 

pendant la première ni la seconde guerre mondiale.  

 

Figure 1.1. Premier drone dans le monde, 1916. 
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Le développement des drones a commencé sérieusement à la fin des années 1950, en exploitant 

la guerre froide et la guerre du Vietnam, la recherche et le développement à grande échelle se 

poursuivant dans les années 1970. La figure 1.2 montre un drone appelé Firebee. Après la guerre 

du Vietnam, les États-Unis et Israël ont commencé à développer des drones plus petits et moins 

chers. Il s'agissait de petits avions qui adoptaient de petits moteurs tels que ceux utilisés dans 

les motos ou les motoneiges. Ils transportaient des caméras vidéo et transmettaient des images 

à l'emplacement de l'opérateur. Il semble que le prototype du drone actuel puisse être trouvé à 

cette période.  

 

Figure 1.2. Drone des années 1960 et 1970 (Firebee). 

Les États-Unis ont mis les drones en pratique pendant la guerre du Golfe en 1991, et les drones 

destinés à des applications militaires se sont développés rapidement par la suite. Le drone le 

plus connu à usage militaire est le Prédateur, illustré à la figure 1.3.  

 

Figure 1.3. Prédateur à usage militaire. 

D'autre part, la NASA était au centre de la recherche à usage civil pendant cette période. 

L'exemple le plus typique de cette époque était le projet ERAST (Environmental Research 
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Aircraft and Sensor Technology). Il a commencé dans les années 1990 et était un effort de 

recherche synthétique qui comprenait le développement de la technologie nécessaire pour le 

vol à des altitudes élevées allant jusqu'à 30 000 m, ainsi qu'une technologie de vol avancée 

(moteur, capteur, etc.). Les aéronefs développés dans ce projet sont Hélios, Proteus, Altus, 

Pathfinder, etc., voir figure 1.4. Ceux-ci ont été conçus pour effectuer des mesures 

environnementales. 

   

a) b) c) 

Figure 1.4. Usage civil des drones par la NASA : a) Hélios, b) Proteus, c) Altus 

1.4 Classification des drones  

Il existe plusieurs façons de classer les drones, mais des distinctions générales peuvent être 

faites en fonction des différents types de contrôle, de leur caractéristiques (configuration 

aérodynamique, taille, etc.).  

1.4.1 Type de contrôle de vol 

Le premier type de contrôle pour les drones est la télécommande. C'est le moyen le plus courant 

de contrôler de tels dispositifs dans les secteurs militaire et civil. Surtout dans le secteur civil 

pour le divertissement, la possibilité de les contrôler directement crée l'excitation.  

Le deuxième type est les drones autonomes. L'autonomie signifie la capacité de l’engin à se 

déplacer seul dans un espace tridimensionnel sans collision et à éviter les obstacles potentiels.  

1.4.2 Type de configuration 

Un autre critère pour classer les drones est leur configuration physique. Il y a trois distinctions 

générales à discuter. Chacune d’entre eux a des avantages et des inconvénients différents qui 

déterminent essentiellement les aspects pratiques de ces configurations. 
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A) Configuration à voilure fixe  

Les drones à voilure fixe sont très familiers à tout le monde de par leur apparence. L'avion est 

un exemple de véhicule à voilure fixe. La façon dont ces véhicules mobiles volent est basée sur 

leur forme aérodynamique. La poussée vers l'avant est assurée par un ou plusieurs moteurs. Une 

fois qu'une force suffisante est générée, les ailes de l'avion génèrent une portance.  

Les drones à voilure fixe ont la meilleure forme de corps possible pour atteindre des vitesses 

élevées, en raison de la plus petite quantité de traînée créée. Par contre, ils ont besoin d'espace 

pour pouvoir décoller et atterrir. Pour cette raison, ces drones sont totalement impraticables 

dans des espaces serrés. Aussi, le besoin d'avancer constamment vers l’avant pour générer la 

portance affecte la flexibilité des drones à voilure fixe. Il existe de nombreuses utilisations des 

drones qui nécessitent une capacité de vol stationnaire stable dans un endroit spécifique. De 

telles performances ne sont pas disponibles pour cette configuration. 

B) Configuration à voilure tournante   

De nos jours, les drones à voilure tournante deviennent de plus en plus populaires. Ils sont 

beaucoup plus faciles à contrôler que la configuration à voilure fixe et offrent globalement une 

plus grande plage de mise en œuvre. Les manœuvres se font grâce à des poussées différentielles 

sur les différents moteurs. 

Les drones miniatures à voilure tournante se diffèrent aux autres drones par leur aptitude au 

déplacement vertical, à survoler une cible ou une zone limitée, à effectuer des manœuvres 

rapides et voler en arrière ou sur le côté.  Nombreuses configurations de ces drones peuvent être 

distinguées selon le nombre de rotors et leurs positionnements. En particulier, nous citons le 

birotor, le trirotor, le quadrotor, l’hexarotor, l’octorotor, le deca-rotor, etc. Ils peuvent être 

classés en deux catégories de configurations : configuration à deux rotors et configuration 

multirotor.  

a) Configuration à deux rotors : 

Cette catégorie englobe non seulement l’hélicoptère miniature classique doté d’un rotor 

principal et d’un rotor anticouple de queue, mais aussi d’autres modèles de birotor dont la 

position de rotor anticouple change. Citons : les birotors en tandem, coté à coté, coaxiaux libres 

ou carénés, etc.  
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a) b) c) 

Figure 1.5. Modèles de birotor : a) Schiebel Camcopter S-100, b) Infotron IT 180, c) Drone HOVEREYE. 

b) Configuration multirotors : 

La configuration multirotor caractérise les drones munis de trois à plusieurs rotors. En général, 

la structure d’un drone multirotor se compose d’un ensemble de bras relié au centre par le 

système électronique. Chaque rotor est porté sur l’extrémité d’un bras.   

Le choix d’une configuration multirotor dépend des objectifs de l’utilisation. Augmenter le 

nombre des moteurs aboutit à une force de portance considérable. Cette force permet de 

soulever plus de charge utile mais nécessite un espace et un coût plus élevé pour la mise en 

place des moteurs.  

• Drone trirotor  

Comme son nom l’indique, il est doté de trois rotors reliés à trois bras. Les axes des bras 

se trouvent dans un plan et sont séparés par un angle de 2
3

 . Deux rotors avant tournent 

dans des sens opposés et un rotor arrière est à angle réglable.  

 

Figure 1.6. Configuration de drone trirotor. 
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• Drone quadrotor  

Dans cette configuration, quatre rotors sont installés sur les extrémités de quatre bras. 

Le nombre de rotors ici est paire par conséquent le couple réactif est naturellement 

annulé.  

 

Figure 1.7. Configuration de drone quadrotor. 

• Drone hexa-rotor    

Les drones à 6 rotors sont appelés hexa-rotor. Ce type de drones est caractérisé par une 

charge utile supérieure par rapport au configuration précédente. Une plus grande 

stabilité dans des conditions difficiles, comme un vent fort, peut être obtenue. 

L'inconvénient d'avoir autant de rotors est de consommer plus d’énergie, ce qui rend 

essentiellement les hexa-rotor meilleurs pour les missions à court terme, comme la 

vidéo/photographie dans les zones venteuses et pour le transport de marchandises plus 

lourdes. 

 

Figure 1.8. Drone Hexa-rotor standard.  
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• Drone octo-rotor  

Octo-rotor est un drone à voilure tournante avec 8 rotors. Cela fournit une plus grande 

charge utile contre d'une consommation élevée de la batterie. 

 

Figure 1.9. Drone Octo-rotor standard. 

C) Configuration à ailes battantes  

C’est des micro-drones dont la sustentation et le pilotage sont assurés par des ailes battantes. 

Un mode de propulsion relativement silencieux qui offre une grande manœuvrabilité. Ces 

engins volants utilisent des matériaux particulièrement fins, suffisamment légers pour que ses 

ailes actionnées par des muscles artificiels battent à une allure de l’ordre de plusieurs dizaines 

de fois par seconde, comme celle des insectes. 

Les battements des ailes permettant d’assurer le vol stationnaire à basses vitesse et par 

conséquent d’effectuer des missions en intérieur ou dans des espaces réduits.  

• Configurations (+) et (x)  

Afin de définir l’actionnement des rotations de roulis et de tangage, les configurations (+) et (x) 

sont possibles. Elles représentent l’orientation de la face avant du multirotor vis-à-vis 

l’emplacement des rotors. Dans la première, la face avant du drone est définie par le premier 

rotor portant l’axe de roulis dans le repère lié au drone. En revanche, dans la deuxième, la face 

avant est définie par le premier et le dernier rotor avec un axe de roulis entre les deux. Prenons 

l’exemple du quadrotor Figure 1.10, ceci revient à dire que dans la configuration (+), le 

mouvement de roulis (ou tangage) est contrôlé par deux rotors opposés. Tandis que dans la 

configuration (x) tous les quatre rotors sont nécessaires pour le contrôle du roulis (ou tangage).  
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a) b) 

Figure 1.10. Schéma simplifié de quadrotor : a) en configuration (+),  

b) en configuration (x) 

D’autre critères sont considérés pour différentier les différentes conceptions de drones sont la 

taille et l’autonomie de vol. 

• Les drones MALE (Moyenne Altitude Longue Endurance) dont l’altitude de vole varie 

entre 5000 et 15000 mètres. La figure 1.11 présente le drone MALE RQ-1 Predator dont 

l’altitude maximale est de 7600 mètres et le rayon d’action de 740 kilomètres. 

 

Figure 1.11. Drone MALE RQ-1 Predator. 

• Les drones HALE (Haute Altitude Longue Endurance) dont le plafond de vol se situe 

au-delà de 20000 mètres. La figure 1.12 présente le drone HALE RQ-4 Global Hawk 

utilisé pour des missions de reconnaissance ou de désignation de cibles. Son autonomie 

de vol est de 36 heures et son plafond de vol de 18600 mètres. 
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Figure 1.12. Drone HALE RQ-4 Global Hawk. 

• Les drones tactiques (TUAV) : Tactical Unmanned Aerial Vehicle) sont de 

dimensions bien plus petites que les drones HALE ou MALE et employés pour des 

missions précises. Parmi les véhicules tactiques, on peut encore distinguer plusieurs 

catégories, où les MAV (Micro Air Vehicle) y sont compris. Un MAV est caractérisé 

par une masse < 500g, une envergure < 0.5m, et une autonomie en vol de 10 à 30 

minutes. 

 

Figure 1.13. Micro drone Draganflyer X. 

1.5 Modélisation des quadrotors  

Parmi plusieurs types de multirotor, les premiers travaux de recherche ont été nettement 

consacrés au quadrotor. Cela est grâce aux avancées technologiques qui ont permis de réduire 

la taille et le coût des quadrotors dédiés à la recherche ; et surtout grâce à sa simplicité 

mécanique. La commande de ce type de véhicule aérien s’avère un défi intéressant en raison 

des non-linéarités, du couplage de sa dynamique ainsi que sa caractéristique sous-actionnée. 
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Les quadrotors décrits dans la littérature ont quatre rotors en configuration croisée. Les moteurs 

sont reliés mécaniquement à la structure et chaque hélice est reliée au moteur par des réducteurs. 

Le quadrotor est considéré comme une alternative efficace au coût élevé et à la complexité des 

giravions standard. Utilisant quatre rotors pour créer une poussée différentielle, l'engin est 

capable de planer et de se déplacer sans le système complexe de liaisons et d'éléments de pales 

présents sur les véhicules standard à rotor unique. Le quadrotor est classé comme un système 

sous-actionné. Cela est dû au fait que seuls quatre actionneurs sont utilisés pour contrôler les 

six degrés de liberté (DDL). Les quatre actionneurs ont un impact direct sur la translation de 

l'axe z (altitude) et la rotation autour de chacun des trois axes principaux. Les deux autres DDL 

sont la translation le long des axes x et y. Ces deux derniers DDL sont couplés, c'est-à-dire 

qu'ils dépendent directement de l'orientation globale du véhicule. Les avantages 

supplémentaires du quadrotor sont la maniabilité rapide et l’augmentation de la charge utile. 

Leur inconvénient est la consommation d'énergie plus élevée, ce qui signifie généralement un 

temps de vol plus court.  Le modèle dynamique d'un quadrotor décrit l'attitude et la position du 

système et se compose d'équations mathématiques comprenant toutes les actions qui peuvent 

agir sur le système à un moment donné. En se basant sur le contrôle des entrées, deux types de 

modèles dynamiques ont été utilisés pour simuler le comportement d'un quadrotor et le contrôle 

du système. Le premier type englobe les modèles qui utilisent la vitesse des moteurs comme 

commandes d’entrée et ne prennent pas en compte le modèle du moteur, tandis que le deuxième 

type englobe les modèles qui considèrent le modèle dynamique du moteur et utilisent les 

tensions des moteurs comme commandes d’entrée. En général, la modélisation mathématique 

complète d'un quadrotor peut être divisée en deux catégories : la modélisation du corps et la 

modélisation du système de propulsion, qui comprend la modélisation de l'hélice et la 

modélisation du moteur. Les paragraphes suivants révèlent différentes tentatives faites pour 

modéliser ces parties.  

1.5.1 Modélisation du corps  

Différentes approches ont été utilisées pour modéliser la dynamique du corps quadrotor. Les 

méthodes classiques sont la formule de Newton-Euler ou l'équation de Lagrange. Certains 

chercheurs ont approfondi cette représentation, tandis que d'autres ont utilisé les principaux 

moments et forces et ont négligé les plus petits. 

Concernant les travaux autour du contrôle du quadrotor, les auteurs dans [2-4] ont employés la 

paramétrisation par les angles d’Euler et la formule de Lagrange afin d’établir le modèle 

dynamique. Dans les références [5-9], la dérivation de la dynamique non linéaire du quadrotor 
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est atteinte par l’approche Newton-Euler. Dans [10], deux modèles dynamiques d'un quadrotor 

sont présentés, la différence entre les deux modèles réside dans le choix des matrices de rotation 

utilisées. La dynamique de translation est obtenue en utilisant la méthode d'Euler-Lagrange, 

tandis que pour la dynamique de rotation la méthode de Newton-Euler est utilisée. Les auteurs 

dans [11] proposent un modèle dynamique en utilisant l’approche Hamiltonienne. Ce choix est 

justifié par la facilité d’utilisation et la forme plus compacte de cette approche en comparaison 

avec les approches Newtonienne et Lagrangienne. Autres travaux ont abordé le problème de la 

singularité dû à l’utilisation des angles d’Euler. Ce problème a été surmonté en utilisant la 

représentation quaternion [12,13]. Elle offre une notation mathématique permettant de 

représenter les rotations tridimensionnelles dans un espace quadridimensionnel.     

Le modèle non linéaire de la dynamique du quadrotor a un développement similaire dans de 

nombreux travaux. Les chercheurs considèrent les forces produites par les quatre moteurs, la 

gravité, les effets gyroscopiques et les forces et moments de traînée. Evidemment, ces forces et 

moments suffisent pour donner un modèle réaliste au quadrotor. Pour une explication détaillée, 

les concepts de base de l'aérodynamique des hélicoptères sont présentés dans [14,15]. 

La possibilité de changement de masse ou de déplacement du centre de masse pendant le vol 

quadrotor est bien et clairement traitée dans [16]. Ces auteurs s'écartent du paradigme selon 

lequel le centre de masse coïncide avec le centre géométrique en expliquant explicitement le 

centre de masse décalé dans le contrôleur. Ils adoptent une méthode des moindres carrés 

linéaires pour estimer les paramètres inconnus qui changent lorsqu'un quadrotor transporte ses 

charges utiles. 

Dans la conception de la commande et l’identification du système quadrotor, son modèle non-

linéaire est décrit sous la forme d’une équation d’espace d’état de différentes manières [17,18]. 

1.5.2 Modélisation du moteur  

Chacun des quatre rotors comprend un moteur à courant continu fixé à une hélice à deux pales. 

Compte tenu des avantages qu’offre le moteur sans balais (BLDC) comparé au moteur à balais 

(BDC) conventionnel, l’utilisation du moteur BLDC a été favorisée dans la conception des 

quadrotors. Une explication détaillée sur les moteurs électriques est présentée dans [19]. La 

modélisation d'un moteur à courant continu à balais pour quadrotor est discutée dans la 

référence [20]. 

Dans le cadre du projet OS4, la dynamique des moteurs a été prise en considération pour la 

modélisation dynamique d’un quadrotor [21,17]. Les auteurs dans [22] présentent une étude 
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détaillée de la modélisation complète du moteur d’un quadrotor Draganflyer X-Pro. Plusieurs 

études ont également abordé la dynamique des moteurs dans la modélisation du quadrotor 

[20,23]. En utilisant l’équation connue pour modéliser la dynamique du moteur à courant 

continu, la relation entre la vitesse angulaire requise et la tension du moteur peut être illustrée.  

En plus des recherches mentionnées précédemment, effectuées sur la modélisation des 

quadrotors, il existe d'autres recherches qui se concentrent sur la modélisation des quadrotors 

pour des tâches spécifiques. Dans [24], la modélisation d’un quadrotor avec charge suspendue 

a été présentée. Aussi, la modélisation d'un quadrotor avec mécanisme d'aile basculante a été 

donnée dans [25]. 

1.5.3 Impact de la linéarisation  

Bien qu’elles soient largement utilisées, les méthodes basées sur la linéarisation présentent 

quelques inconvénients. Leur utilisation s'accompagne souvent d'une extrême prudence. La 

linéarisation locale (Jacobienne) n'est valable qu'au point de fonctionnement, alors que la 

linéarisation exacte n'est pas toujours possible. Même s'il existe, il n'est pas toujours avantageux 

d'éliminer toute non-linéarité dans un système. Certaines non-linéarités contribuent à préserver 

la stabilité du système, et leur suppression augmente considérablement et inutilement l'effort 

demandé à l'actionneur [26]. Par conséquent, ces dernières années, les chercheurs se sont 

orientés vers les méthodes les mieux adaptées à la nature non linéaire des systèmes. L'un des 

axes majeurs de cette orientation est la conception basée sur la méthode directe (ou seconde) 

de Lyapunov (1966).  

1.6 Commande des quadrotors 

Contrairement aux systèmes linéaires, l’analyse et la commande des systèmes non linéaires ne 

sont pas toujours des tâches faciles. Dans la littérature, la plupart des travaux proposent des 

approches qui ne peuvent pas être universelles. En effet, l’utilisation de ces approches est 

généralement limitée à des systèmes bien particuliers [27-31]. La majorité des modèles linéaires 

sont des approximations, valables dans un domaine plus ou moins restreint. Il est donc d’une 

importance capitale d’élaborer un modèle non linéaire qui permet de décrire précisément le 

comportement global des processus que l’on peut rencontrer.  

L'application étendue que fournissent les quadrotors nécessite une stratégie de contrôle 

permettant d’assurer une autonomie efficace. Différents algorithmes de contrôle ont été 

appliqués aux véhicules quadrotors autonomes. La nature complexe du système a incité les 
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chercheurs à mettre en œuvre diverses stratégies de contrôle pour faire face aux non-linéarités 

caractérisant sa dynamique. Au cours de la dernière décennie, les concepteurs ont proposé de 

nombreuses techniques afin de contrôler l'attitude et/ou la position du quadrotor. La littérature 

existante démontre que ce problème a été traité à travers trois stratégies de contrôle principales. 

Les premières tentatives étaient basées sur un contrôle linéaire tel que PID [2,32,33] LQ/LQR 

[34,35] et H∞ [36,37]. Les auteurs de [38,39] ont développé des contrôleurs basés sur le modèle 

dynamique linéaire et ont négligé la non-linéarité inhérente à la dynamique d'attitude. 

Cependant, les performances de la stratégie de contrôle linéaire sont limitées et valables 

uniquement pour certaines conditions [40,41]. Par conséquent, des contrôleurs basés sur des 

modèles non linéaires ont été développés pour faire face aux limitations imposées par les 

méthodes linéaires. Par exemple, le backstepping [42-46] et le mode glissant (SMC) [47-49] 

sont des techniques de contrôle non linéaire qui ont été principalement appliquées pour la 

stabilisation et le suivi de trajectoire du quadrotor. Néanmoins, les chercheurs se sont 

concentrés sur le SMC car il est efficace pour manipuler des systèmes avec de grandes 

incertitudes, la propriété de la variance dans le temps et des non-linéarités. Dans [50], le 

backstepping et le SMC ont été examinés dans une mission de suivi de trajectoire. La supériorité 

du SMC en présence des incertitudes du modèle et des perturbations externes a été démontrée. 

Une autre comparaison entre le backstepping et le SMC a été menée dans [51] et a montré que 

les performances du SMC sont plus fluides et plus rapides. Cependant, dans [17], l'application 

du SMC au modèle OS4 a donné des résultats moyens en raison de la nature de commutation 

du contrôleur.  

La troisième catégorie concerne les méthodes de contrôle basées sur l’intelligence artificielle 

qui se désengagent du modèle de système. En automatique, la plupart des approches de la 

commande non linéaire exigent la disponibilité d’un modèle mathématique du système, ce qui 

n’est pas toujours possible en présence d’imprécisions et d’incertitudes. Également, les 

performances assurées sont directement liées à l’exactitude du modèle utilisé. Les systèmes 

sont de plus en plus complexes et les méthodes de modélisation courantes s’avèrent souvent 

incapables de représenter fidèlement le comportement global du système. Pour contourner ce 

problème, les automaticiens utilisent des contrôleurs flous basés sur l’expertise humaine. Le 

contrôleur basé sur la logique floue (FLC) [52,53] a une bonne adaptabilité, une forte robustesse 

et une tolérance aux pannes. Cependant, il souffre d'une faible précision en régime permanent.  

Depuis son introduction par L. Zadeh en 1965 [54], l’investissement dans la commande floue 

était restreint et des contrôleurs flous était souvent critiquée [55]. Lorsque Mamdani a présenté 
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un contrôleur flou pour une machine à vapeur [56] en 1974, le succès de la théorie floue dans 

le domaine industriel a été largement démontré. Cependant, ce n’est qu’à partir des années 90 

que des contrôleurs flous assurant la stabilité et la robustesse ont été proposé [57,58]. Ensuite, 

plusieurs approches ont vu le jour, en flou classique appelé flou type-1 et le flou type-2 [59-

62]. 

Le choix de la technique de contrôle dépend de la mission que le véhicule doit effectuer. La 

figure 1.14 illustre le profil de missions supposé pour le quadrotor comprenant toutes les phases 

de vol qui pourraient être choisies comme objectif de contrôle pour le quadrotor. 

1. Vol stationnaire : Le véhicule doit être stabilisé en condition de vol stationnaire. Dans 

ce cas, un contrôle précis de l’altitude est requis. Les auteurs dans [63,64] ont abordé le 

contrôle du quadrotor pour accomplir cette mission.   

2. Suivi de trajectoire : Quelle que soit la trajectoire, droite ou circulaire, cette mission 

démontre que le quadrotor est capable de manœuvrer librement dans une ligne droite 

[65,66] ou tourner autour d'un point donné du plan X-Y à rayon fixe ou variable et 

augmenter ou diminuer simultanément sa hauteur [49,67]. 

3. Manœuvre complexe : A cause de l’association de plusieurs modes de vol ainsi que les 

conditions mises en place pour basculer entre eux, un tel vol est considéré complexe. Il 

implique des transitions à grands angles entre les modes de vol. Ces changements 

rapides de direction s'effectuent le plus souvent à des vitesses assez élevées (environ 8 

m/s). Dans [68,69], les auteurs ont réalisé des recherches sur le contrôle du quadrotor 

dans ce type de manœuvres. 

4. Traverser une paroi : Le passage du quadrotor à travers une paroi comme un tunnel 

ou une cheminée est une mission dans laquelle le quadrotor est entièrement entouré de 

murs. Selon la distance de la paroi, la dynamique du quadrotor varie en raison des 

changements de coefficient aérodynamique. Être capable de s'adapter à ces 

changements et avoir suffisamment de précision dans le suivi de trajectoire sont les 

paramètres les plus importants qui doivent être respectés dans le contrôle du véhicule 

dans cette mission [70]. 

5. Evitement des collisions : Afin d'assurer la sécurité en vol autonome, le véhicule doit 

être capable d'éviter les obstacles. En outre, il doit assurer d'autres tâches importantes : 

l'évitement des collisions entre plusieurs véhicules, la génération de trajectoires sans 

collision et l'évitement des obstacles dans les zones restreintes. Dans [71,72] ce 

problème est abordé. 
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6. Manipulation des objets : Dans cette mission, le quadrotor peut ramasser et charger 

un objet et le relâcher dans une zone spécifique. Comme le véhicule peut emporter 

différentes charges utiles lors de ses différentes missions de vol, la masse inconnue est 

l'un des principaux paramètres d'incertitude associés au modèle dynamique du drone 

quadrotor. La dynamique du quadrotor est considérablement modifiée par l'ajout de 

charges utiles. Comme il sera peu pratique de mesurer la valeur de la masse du véhicule 

avec sa charge utile lors de chaque vol, il est nécessaire que les robots puissent estimer 

l'inertie de la charge utile et s'y adapter afin d'améliorer les performances de suivi. Le 

transport de la charge utile pourrait être effectué à l'aide d'un seul quadrotor ou de 

plusieurs véhicules. Il existe de nombreux défis que doit relever les recherches autour 

des UAVs. Le plus grand défi découle de leur charge utile limitée. Le contrôle du 

quadrotor sur cette mission de vol a été étudié dans les références [73,74] 

7. Décollage et atterrissage : Dans de certaines missions difficiles, le quadrotor doit 

atterrir et se percher à une position soigneusement sélectionnée. La position peut être 

sur un terrain horizontal ou en pente. Le contrôle du quadrotor lors d’un décollage ou 

d'atterrissage est compliqué par rapport à un vol distant du sol, car l'effet de sol doit 

également être pris en compte. De plus, dans ce régime de vol, les coefficients 

aérodynamiques du système de propulsion changent. Les auteurs dans [75,76] ont étudié 

le contrôle du quadrotor dans de telles conditions. 

8. Missions complexes : Les applications récentes du quadrotor comprennent la 

combinaison des missions susmentionnées afin d'effectuer des tâches plus complexes 

telles que l'arpentage des pipelines, les patrouilles frontalières, l'exploration, la 

cartographie, les opérations de secours en cas de catastrophe, etc. 
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Figure 1.14. Phases de vol possibles pour le quadrotor. 

Le contrôle par mode glissant du deuxième ordre (2-SMC) est l'une des techniques importantes 

qui a la capacité de surmonter le phénomène de « chattering » indésirable dans le SMC 

classique tout en préservant ses principaux avantages. Divers algorithmes 2-SMC ont été 

proposés et appliqués sur le quadrotor. Les auteurs dans [77] ont abordé le problème de 

trajectoire de suivi en se basant sur 2-SMC. Dans leur architecture de commande de vol, les 

entrées définies par l'utilisateur sont les valeurs souhaitées des états complètement actionnés dz  

et d  ainsi que les autres états couplés ( / )d dx   et ( / )d dy  . La référence [78] propose un 2-

SMC où la surface de glissement est basée sur la dynamique PID. Pour les états de position 

( , )x y , des formes simplifiées de leurs expressions couplées sont utilisées comme détaillé dans 

[75]. Les résultats obtenus démontrent que le 2-SMC basé sur PID atteignent des performances 

supérieures par rapport au SMC conventionnel. Dans [79], un 2-SMC utilisant un algorithme 

de "super-twisting" est combiné avec le mode glissant terminal afin de concevoir un contrôleur 

de mode glissant non singulier, qui est utilisé pour le suivi d'attitude du quadrotor et afin d’éviter 

le « chattering ». Dans le but de diminuer la durée du régime transitoire, les auteurs dans [80] 

ont proposé un 2-SMC pour un contrôle de suivi robuste en utilisant une surface de glissement 

non linéaire, ce qui permet à la dynamique en boucle fermée d'avoir un rapport d'amortissement 

variable. Pour le même objectif, et en employant une variable de glissement linéaire, un 2-SMC 

robuste a été proposé pour le suivi d'altitude dans [81]. Les contrôleurs proposés dans [78] et 

[81] ne gèrent que le cas du vol stationnaire, ici ceux proposés dans [75] et [82] gèrent 

uniquement le contrôle d'attitude. Cependant, le contrôle de la position et de l'attitude de l'avion 

est requis dans la plupart des applications réelles des quadrotors telles que le sauvetage, la 
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recherche et la cartographie. De plus, le contrôle total permet une structure puissante et flexible 

du contrôleur [75]. Néanmoins, la propriété sous-actionnée des quadrotors conduit à un fort 

couplage entre les mouvements longitudinaux/latéraux et les mouvements rotatifs et donc le 

contrôle du quadricoptère est une tâche difficile [83]. 

1.7 Conclusion 

Dans ce chapitre, les différentes configurations des drones ont été introduites. Nous avons 

ensuite présenté un état de l’art sur les algorithmes de commande appliqués pour le contrôle de 

drone et particulièrement au quadrotor. Cette revue de littérature révèle la diversité des 

méthodes permettant le contrôle des drones. Le degré de simplicité, la facilité d’implémentation 

et la fiabilité varient d’une méthode à une autre. La nature de la mission à effectuer et les 

contraintes qui l’encadrent déterminent quelle méthode est plus appropriée. Dans le chapitre 

suivant, nous étudions la modélisation dynamique du quadrotor afin d’appliquer les différentes 

techniques de commande.   
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2.1 Introduction  

La modélisation et une étape indispensable pour tout travail de conception de lois de commande 

et d’observation. Elle consiste à trouver une représentation d’état du système physique, plus ou 

moins précise. Cette représentation sous forme d’équations mathématiques permet de décrire 

le comportement du système en fonction de ses entrées. Grâce à ces équations, il est possible 

de définir et de prédire l’attitude et la position du quadrotor atteintes dans l’espace, en étudiant 

uniquement les entrées de contrôle.  

En générale, des paramètres constants apparaissent dans les équations d’état (comme la masse 

ou le moment d’inertie d’un corps, le coefficient du frottement visqueux, la capacité d’un 

condensateur, etc.). Dans de tels cas, une étape d’identification peut s’avérer nécessaire. 

Néanmoins, nous supposerons que tous les paramètres sont connus et nous invitons le lecteur à 

consulter [84] pour une panoplie des méthodes d’identification.  
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Un quadrotor est un drone à voilure tournante composé de quatre hélices à pas fixe montées 

aux extrémités de quatre bras en croix. Les hélices sont accouplées à des moteurs à courant 

continu ou sans balais « brushless ».  

 

Figure 2.1 : Véhicule aérien autonome, quadrotor. 

Différents formalismes sont présentés dans la littérature pour modéliser la dynamique d'un 

aéronef 6 DDL, tel que le véhicule quadrotor. Les formalismes Euler-Lagrange et Newton-Euler 

sont des méthodes courantes utilisées intensivement à cette fin. 

Dans ce chapitre, les notations et les repères utilisés dans le modèle quadrotor seront définis, et 

les transformations entre les différents repères seront abordées. Ensuite, la cinématique et la 

dynamique du quadrotor sont présentées, puis les équations non linéaires de son mouvement 

sont extraites en se basant sur la cinématique et la dynamique force-moment. Puis, la structure 

globale du modèle quadrotor est décrite et discutée. Enfin, le modèle quadrotor utilisé dans ce 

travail est présenté avec sa représentation d’état. 

Comme dans toute modélisation, nous faisons recours à des hypothèses comme suit : 

▪ La structure du quadrotor est rigide, de paramètres cinétiques constant, et parfaitement 

symétrique. 

▪ Le centre de masse du système et le centre de symétrie coïncident. 

▪ L'effet de sol est négligé. 

▪ Le repère terrestre est considéré inertiel. 
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2.2 Préliminaires et généralités 

2.2.1 Notion de solide 

Parmi l’ensemble des corps physiques, nous considérons comme solide rigide tout corps qui ne 

se déforme pas durant son évolution dans l’espace, c’est à dire que les distances entre deux 

points quelconques 
1M  et 

2M  de ce corps soient indépendantes de la variable temps.  

2

1 2 1 2( ( ), ( )) ( ) ( )d M t M t M t M t Cte= =  (2.1)  

Les bases de la mécanique classique présentent de façon séparée l’étude du mouvement des 

solides rigides et celle des solides déformables. Le mouvement réel de tout solide fait bien sûr 

intervenir des déformations, mais dans un certain nombre de cas, ces déformations peuvent être 

considérées comme négligeables. Sous les hypothèses que nous avons évoquées précédemment, 

la dynamique du quadrotor peut être considéré comme étant la dynamique d’un corps rigide.  

2.2.2 Repérage et paramétrage d’un solide  

Nous nous intéressons au mouvement d’un solide S  dans l’espace par rapport à un référentiel 

d’inertie ( , , , )e e eE O x y z=  lié à la terre. Afin de caractériser l’emplacement du solide S  par 

rapport au référentiel E , il est nécessaire de connaitre dans le cas général :  

- La position d’un point particulier du solide S  par rapport à E . 

- L’orientation du solide S  par rapport à E . 

Pour ce faire, nous attachons d’abord au solide S  un repère ( , , , )b b bO x y z = , dit lié à S . 

Dans le besoin de limiter les calculs associés, l’origine et l’orientation des axes de ce repère 

doivent être choisis judicieusement. C’est souvent le repère des axes principaux d’inertie qui 

fait en sorte que la matrice d’inertie soit diagonale. L’étude du mouvement du solide S  par 

rapport à la terre, reviendra donc à étudier le mouvement du repère   par rapport au référentiel 

E .   
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Figure 2.2 : Solide en mouvement. 

 

A) Etude de la position  

La position de   par rapport à E , à chaque instant, est définie par le vecteur position OO  : 

coordonnées ( , , )x y z  du point O  dans le trièdre ( , , , )e e eO x y z .  

E

x

OO y

z

 
  =  
 
   

(2.2)  

Il s’agit des paramètres de translation du solide qui représentent aussi ses DDL en translation.  

B) Etude de l’orientation 

L’orientation du solide S  ne dépend pas du choix de l’origine O . Par analogie à la translation, 

des paramètres de rotation ou DDL en rotation, dépendant du temps, sont nécessaires pour 

déterminer l’orientation du solide. En mécanique analytique, l’utilisation des angles d’Euler 

représentés sur la figure 2.3 est la technique la plus répandue pour paramétrer cette orientation. 

Elle s’appuie sur l’utilisation de trois angles définissant trois rotations successives à partir du 

repère fixe en arrivant au repère mobile, et en respectant la règle de la main droite.  
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Figure 2.3 : Angles d’Euler. 

Dans le cas de la convention ZYX que nous adoptons ici, une première rotation autour de l’axe 

ez , d’angle  appelé angle de lacet transforme le repère ( , , , )e e eO x y z  en repère temporaire 

1 1 1( , , , )b b bO x y z . 

 

Figure 2.4 : Rotation autour de ez , d’angle de lacet  . 

 La matrice de rotation correspondante est : 
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1

1

1

c

c s 0

( ) s c 0

0 0 1

b e e

b e e z

b e

x x s y

y s x c y R

z z

 

 

   

= +

− 
 

= − +  =
 
  

=

 

 

(2.3)  

Il est d’usage de noter : cos( ) xx c= et sin( ) xx s= . 

Une deuxième rotation autour de l’axe 1by , d’angle   appelé angle de tangage transforme la 

base 1 1 1( , , )b b bx y z  en base temporaire 2 2 2( , , )b b bx y z .  

 

Figure 2.5 : Rotation autour de 1by , d’angle de tangage  . 

La matrice de rotation correspondante est 

2 1 1

2 1

2 1 1

c

c 0 s

( ) 0 1 0

s 0 c

b b b

b b y

b b b

x x s z

y y R

z s x c z

 

 

 

 



= −

 
 

=  =
 
 − 

= +

   (2.4)  

Une troisième rotation autour de l’axe 2bx , d’angle   appelé angle de roulis transforme la base 

2 2 2( , , )b b bx y z  en base ( , , )b b bx y z .  
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Figure 2.6 : Rotation autour de 2bx , d’angle de roulis  . 

La matrice de rotation correspondante est : 

2

2 2

2 2

1 0 0

( ) 0 c s

0 s c

b b

b b b x

b b b

x x

y c y s z R

z s y c z

   

 

 



=

 
 

= +  = − 
 
 

= − +

   (2.5)  

Les trois changements de repères successifs et dans l’ordre ZYX conduisent l’obtention de à la 

matrice R  de changement de repère qui permet le passage de B  (mobile) vers E  (fixe).  

( ) ( ) ( ) ( )z y xR R R R   =    (2.6)  

( )

c c s s c c s c s c s s

R c s s s s c c c s s s c

s s c c c

           

           

    



 − +
 

= + − 
 − 

 (2.7)  

avec : ( , , )T   =  et 
2 2

 
−    ,      

2 2

 
−   ,        −    

Les matrices de rotation appartiennent au groupe spécial orthogonal (3)SO . Elles vérifient les 

propriétés suivantes : 

 3 3(3) ,det( ) 1T T

dSO R R R RR I R=  = = =  (2.8)  
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Ainsi, la matrice ( )R   ayant pour inverse sa transposée 
1

( ) ( )TR R 
−

= . dI  est la matrice 

identité.  

Comme toute représentation à trois paramètres, les angles d’Euler peuvent montrer des 

singularités des orientations. Afin de contrer le problème de singularité il est important de 

restreindre les angles de roulis et de tangage tels que : 
2


    et  

2


  .  Ceci permet d’éviter 

les valeurs extrêmes 
2


  pour lesquelles le système quadrotor n’est plus commandable.  

2.3 Modèle mathématique du quadrotor  

Avant de décrire le modèle mathématique d'un quadrotor, il est nécessaire d'introduire les 

coordonnées de référence dans lesquelles on décrit la structure et son emplacement comme le 

montre la figure 2.7. Pour le quadrotor, il est possible d'utiliser deux systèmes de référence. Le 

premier    ;  ,  ,  O X Y Z =  est fixe et le second     ;  ,  ,  B B BG x y z=  est mobile. Le 

système fixe de coordonnées, appelé aussi inertiel, est un système où la première loi de Newton 

est considérée comme valide.  

 

Figure 2.7 : Structure d’un quadrotor. 
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2.3.1 Modélisation cinématique du quadrotor 

La cinématique est la partie de la mécanique qui a pour objet de décrire mathématiquement les 

mouvements des différents systèmes physiques. Néanmoins, les causes de ces mouvements ne 

sont pas prises en compte. Ces causes sont incluses dans le cadre de la dynamique.  

La présente modélisation de la cinématique du véhicule quadrotor consiste à établir les vecteurs 

cinématiques de sa translation ainsi que de sa rotation. Etant donné que les capteurs sont 

installés sur le véhicule, les mesures fournies sont exprimées dans le repère mobile. A cet effet, 

il est commode de donner les vecteurs exprimés dans le référentiel inertiel en fonction de ceux 

exprimés dans le repère local. 

Soit :  

( )Tx y z =  : la vitesse linéaire du quadrotor exprimée dans  . 

( )T

x y zV V V V=  : la vitesse linéaire du quadrotor exprimée dans  . 

( )T   =  : la vitesse angulaire du quadrotor exprimée dans  . 

( )T

x y z =     : la vitesse angulaire du quadrotor exprimée dans  . 

Un vecteur 
  exprimé dans le repère   lié au véhicule peut être exprimé dans le référentiel 

d’inertie  , par un vecteur 
E , en utilisant la matrice de rotation R  comme suit  

( )E R  =    (2.9)  

Cependant, la relation entre les vitesses angulaires est beaucoup moins claire que la relation 

entre les vitesses linéaires et difficile à percevoir. Les dérivés du vecteur ( )T   =  sont 

toutes exprimées dans des repères différents. En utilisant les matrices de passages, tout sera 

ramener dans le repère local.  

01 0 0 1 0 0 c 0 s 0

0 0 c s 0 c s 0 1 0 0

0 0 s c 0 0 s c s 0 c

x

y

z

  

    

      

      −       
            
 = + +            
            − −             

 (2.10)  
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Ainsi, la relation entre les vitesses angulaires   et   peut être exprimées en utilisant la matrice 

( )Q   donnée par  

1 0 s

( ) 0 c s c

0 s c c

Q



   

  

− 
 

=
 
 −   

(2.11)  

En utilisant les matrices ( )R   et ( )Q  , le mouvement du quadrotor dans l’espace par rapport à 

un référentiel fixe et donc caractérisé par les équations cinétiques de la translation et de la 

rotation 

1

( )

( )

R V

Q

 

 −

= 

=   
(2.12)  

Il convient de signaler que pour des petites valeurs d’angles, la matrice ( )Q   peut être 

approximativement simplifier à la matrice identité. Ainsi, les vitesses d’angles d’Euler sont 

identiques aux vitesses angulaires dans le repère mobile   .  

2.3.2 Modélisation dynamique du quadrotor 

La dynamique est l’autre grande partie de la mécanique qui s’intéresse à décrire les causes du 

mouvement en s’appuyant sur l’étude cinématique.  

Le mouvement du quadrotor ayant été caractérisé précédemment, il reste maintenant l’analyse 

des actions mécaniques susceptibles de s’exercer sur ce dernier afin de produire tel ou tel 

mouvement. Cette étape permet d’établir les équations mathématiques liant les accélérations du 

quadrotor aux forces et moments exercés.  

A) Les actions mécaniques  

Malgré la possibilité de la forme ( )+  , la configuration en forme de ( )  reste préférée [85]. Le 

contrôle des vitesses de rotation des pales permet la manipulation de mouvements du quadrotor. 

Il peut être mis en mouvement vertical (ascendant/descendant), propulsé horizontalement ou 

latéralement. Le contrôle de la position en vol stationnaire est obtenu en maintenant une valeur 

constante de la force de poussée totale. Le sens de rotation de chaque rotor est très unique. Deux 

rotors du même bras tournent dans une direction tandis que les deux autres tournent dans la 

direction opposée. Il s'agit d'annuler les moments réactifs et de créer le mouvement de lacet 

souhaité. 
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Le maintien en équilibre ou la production du mouvement d’un solide sont des phénomènes 

mécaniques qui résultent des actions mécaniques exercés. Afin d’étudier la dynamique du 

quadrotor, ces actions agissant sur la structure de l’engin seront classées en forces et couples.  

- Force de la pesanteur  

Le poids du quadrotor est la force ayant pour point d’application son centre de gravité, portée 

sur l’axe ez  et pointe vers le centre de la terre. Elle est proportionnelle à la valeur du poids 

comme suit : 

eP mgz= −  (2.13)  

Où : m  est la masse totale et g  est l’intensité de la pesanteur. 

- Force de portance  

Chacun des quatre actionneurs produit une force de portance iF  proportionnelle au carré de sa 

vitesse angulaire i . Cette force est perpendiculaire au plan de l'hélice i  appropriée, et orientée 

dans la direction de bz .  Sur la figure 2.7 sont montrées les quatre forces de portances générées 

par les actionneurs du quadrotor. D’après Hamel et Mahony [86], iF  est donnée par 

2

i f i bF k z=
 (2.14)  

avec : 0fk   : coefficient de poussée  

i  : la vitesse de rotation du rotor  ( 1,2,3,4)ir i = . 

La portance totale T , responsable du mouvement du quadrotor selon les différents axes, est la 

somme des quatre forces de portance produites par chaque rotor. Tenant compte de l’hypothèse 

que tous les actionneurs sont identiques, cette force T  est donnée par  

4
2

1

f i b

i

T k z
=

= 
 

(2.15)  

avec : 0fk   : coefficient de portance  

- Force de traînée  

Il s’agit d’un couplage entre deux forces agissant sur le système : 
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▪ La traînée selon les trois axes qui est une force de résistance aérodynamique à la 

translation du quadrotor : 

D dtF k = −  (2.16)  

▪ La résistance de l’air sur les pales produit une force de traînée dans les hélices. Elle 

s’oppose à la rotation des pales et parallèle à leur plan de rotation. A cette force de 

traînée corresponds un moment de traînée iM  . Ce moment anti-rotatif entraîne donc le 

quadrotor en rotation autour de l’axe bz  dans le sens opposé à i . Le signe de iM  

dépend donc du sens de rotation de l’actionneur i .  

i m i i bM k z = −
 (2.17)  

avec : 

, , 0dt dx dy dzk k k k =    : le coefficient de traînée en translation. 

0mk   : le coefficient aérodynamique de traînée dépendant, principalement, des propriétés 

aérodynamiques des hélices et de la géométrie de la pale.  

- Couple actif  

Le vecteur des couples actifs résulte de la somme des moments de portance et de traînée que 

génère les rotors par l’action de l’aire sur les pales. Il a donc pour expression : 

( )
4 4

1 1

a i i i

i i

l F M
= =

=  + 
 

(2.18)  

( )

( )

4 2

3 1

4

1

a

i

i

l F F

l F F

M



=

 
 −
 
 = −
 
 
 
 


 (2.19)  

il  Étant la position du centre du rotor ir  dans le repère B  et  l   le bras d’un rotor.  

Les couples actifs de roulis x  et de tangage 
y  sont responsables de la rotation du quadrotor 

autour des axes bx  et by , respectivement. Ils résultent de la différence entre deux forces de 

portance d’un même bras 2 4( , )F F  et 1 3( , )F F , respectivement. Ainsi,  
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( ) 2 2

4 2 4 2( )x fl F F lk  = − = −  (2.20)  

( ) 2 2

3 1 3 1( )y fl F F lk  = − = −
 (2.21)  

Le couple actif de lacet z  permet de faire tourner le quadrotor autour de l’axe bz . Ce couple 

résulte de la combinaison des moments de traînée des quatre rotors. Nous avons choisi un sens 

de rotation anti-horaire pour les rotors 1r  et 
3r , ces derniers produisent donc des moments 

1M  

et 
3M  négatifs résistants au mouvement de lacet. En revanche, les rotors 

2r  et 
4r  tournent dans 

le sens opposé qui est le sens négatif de lacet ( )−  et produisent des moments 
2M  et 

4M

positifs entrainent le quadrotor en rotation dans les sens positifs de lacet ( )+ . Selon le sens 

positif du lacet choisi sur la figure 2.7, le couple   s’écrit comme suit :   

4 2 2
2 2

2 2 1

1 1 1

( )z i m i i

i i i

M k   −

= = =

= = −  
 

(2.22)  

Ce qui revient à écrire : 

4
2

1

( 1)i

z m i

i

k 
=

= −
 

(2.23)  

- Couple de résistance aérodynamique à la rotation : 

Quand il s’agit du mouvement rotatif, le couple de résistance à la rotation 
D  est l’analogue de 

la résistance aérodynamique en translation. Il est donné par : 

2

D drk = −   (2.24)  

avec, , , 0dr d d dk k k k  
 =    est le coefficient des frottements aérodynamiques.  

- Couples gyroscopiques  

Chaque rotor ir  est considéré comme étant un disque rigide tournant à la vitesse i  autour de 

son axe vertical 
ri bz z= . Le rotor subit les rotations du fuselage ce qui induit le changement de 

la direction de son axe de rotation. Pour résister à ce changement, le rotor exerce un couple 

appelé couple gyroscopique. La somme de ces quatre couples gyroscopiques donne le couple  

gr  exercé sur le quadrotor. Il a pour expression [87] :  
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4
1

1

( )( 1)i

gr r b i

i

I z +

=

=  −
 

(2.25)  

avec : rI  l’inertie du rotor.  

En effet, il existe également un autre couple gyroscopique appliqué au quadrotor. Ce deuxième 

type d’effet gyroscopique est dû aux mouvements angulaires du corps du véhicule 
gq .  

gq I =  
 (2.26)  

B) La dynamique de translation et de rotation  

Comme il est détaillé dans [88], la dynamique d’un corps rigide soumis à des forces et des 

couples extérieurs peut être exprimée en appliquant le formalisme de Newton-Euler  

( ) ( ). ( )

mV mV F

I I

R R sk



 

+ =

+  =

= 

 (2.27)  

F  et   sont respectivement les forces et couples appliqués au centre de masse du quadrotor et 

exprimés dans son repère local B. 
3 3I   est la matrice d’inertie autour du centre de masse et 

également donnée dans le repère local B. Elle caractérise la difficulté à mettre le corps en 

mouvements de rotation. La notation ( )sk   désigne la matrice antisymétrique associée au 

vecteur  . 

La première équation dans (2.27) représente la dynamique de la translation.  Cette équation 

dynamique de Newton est indépendante du mouvement de rotation du quadrotor car nous 

utilisons son centre de masse pour déterminer sa position.  

Par dérivation de la première équation cinématique de (2.12) et en remplaçant ( )R   par son 

expression à partir de (2.27), le vecteur des accélérations linéaire   s’écrit tel que : 

( ) ( ) ( )R sk V R V  =    +   (2.28)  

En remplaçant V  par son expression déduite à partir de l’équation de Newton de (2.27), nous 

obtenons :  

( )m R F =  (2.29)  
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Le terme ( )R F  transforme les forces exprimées dans le repère mobile en forces exprimées 

dans le référentiel inertiel. Ce qui revient à écrire : 

( ) Dm R T P F = + +  (2.30)  

En remplaçant les forces par leurs expressions (2.13), (2.15) et (2.16) dans (2.30), la dynamique 

de translation du quadrotor exprimée dans le référentiel I  est donnée par les équations 

différentielles suivantes : 

0
1 1

0

dx

z dy

dz

c s c s sx k x

y c s s s c U k y
m m

z g k zc c

    

    

 

 +     
      

= − − −      
              

(2.31)  

Etant donné que : 
zU T=  

Similairement, les équations décrivant la dynamique du mouvement rotationnel peuvent être 

dérivées en utilisant la deuxième équation donnée par (2.27). Une des principales 

caractéristiques du quadrotor est sa symétrie, par conséquent, la matrice d’inertie I  est 

diagonale avec 
x yI I= .  

0 0

0 0

0 0

x

y

z

I

I I

I

 
 

=
 
    

(2.32)  

A noter que le moment gyroscopique dû au mouvement de rotation du quadrotor est compris 

dans l’équation d’Euler décrivant cette dynamique. En remplaçant les moments donnés par 

leurs expressions (2.19), (2.24), (2.25) et (2.26) dans cette même équation, la dynamique de 

rotation est formulée tel que : 

2

2

2

( )
1 1 1 1

( )

0( )

x y z y z r y d x

y z x x z r x d y

d zx y x yz

I I I U k

I I I U k
I I I I

U kI I

 

 

 





  −        
       
 = −   − −  + −        
        −          

 (2.33)  

Où : 

4
1

1

( 1)i

i

i

 +

=

= −  et , , , ,x y zU U U        = =     

Il est également utile de noter : 
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x

y

u c s c s s

u c s s s c

    

    

= +

= −
 

(2.34)  

Ces deux équations représentent le couplage entre le déplacement longitudinal/latéral et 

l’orientation du quadrotor.  

En combinant les relations dynamiques (2.31) et (2.33) établies auparavant et en appliquant 

l’approximation des petits angles, nous tirons le modèle dynamique complet à 6 DDL d’un 

quadrotor à configuration (+) ayant deux plans de symétrie ( , )b bx z  et ( , )b by z .  

( )

( )

( )

2

2

2

1

1

1

1
( )

1
( )

1
( )

x z dx

y z dy

z dz

y z r d

x

z x r d

y

x y d

z

x u U k x
m

y u U k y
m

z c c U k z mg
m

I I I U k
I

I I I U k
I

I I U k
I

 

 

 

 

   

   

  


= −


 = −


 = − −



 = − − + −  



 = − + + −  


  = − + − 


 (2.35)  

2.4 Représentation d’état  

En considérant les n  variables d’état du quadrotor rassemblées dans le vecteur

1 2 3 12[ ... ]TX x x x x=  , 
nX  . 

Soit : 

[ ]TX x x y y z z      =  (2.36)  

Par conséquent, le modèle (2.35) peut être représenté dans l’espace d’état sous la forme 

( , ) ( , ) ( )X f X t g X t U t= +  comme suit : 
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1 2

2 2 2

3 4

4 4 4

5 6

6 6 6

7 8

8 8 8

9 10

10 10 10

11 12

12 12 12

( , ) ( , )

( , ) ( , )

( , ) ( , )

( , ) ( , )

( , ) ( , )

( , ) ( , )

x

y

z

x x

x f X t g X t u

x x

x f X t g X t u

x x

x f X t g X t U

x x

x f X t g X t U

x x

x f X t g X t U

x x

x f X t g X t U







=


= +

 =


= +
 =

 = +


=
 = +


=


= +

 =


= +  

(2.37)  

Où les fonctions ( , )if X t  et ( , )ig X t  , (2,4,6,8,10,12)i  peuvent être facilement identifiées 

à partir de (2.35). 
pX   est le vecteur qui représente les p  commandes. Nous revenons sur 

ce vecteur de commande dans le chapitre suivant. 

2 2 1 2

4 4 2 4

6 6 3 6

2 2

8 10 12 10 8 4 10 12 5 10 6 8

2 2

10 8 12 8 10 7 8 12 8 8 9 10

12

1
( , )

1
( , )

1
( , ) ( )

1
( , ) ( )

1
( , ) ( )

dx

dy

dz

y z r d

x

z x r d

y

f X t k x a x
m

f X t k x a x
m

f X t k x mg a x g
m

f X t I I x x I x k x a x x a x a x
I

f X t I I x x I x k x a x x a x a x
I

f





 

 

= − =

= − =

= − + = −

 = − − − = + + 

 = − + − = + + 

2 2

8 10 12 10 8 10 11 12

1
( , ) ( )x y d

z

X t I I x x k x a x x a x
I


 = − − = + 

                    (2.38)  
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2 1

4 1

7 9
6 1 7 9
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10 3
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1
( , )

1
( , )

cos cos
( , ) cos cos

1
( , )

1
( , )

1
( , )

z z

z z

x

y

z

g X t U bU
m

g X t U bU
m

x x
g X t b x x

m

g X t b
I

g X t b
I

g X t b
I

= =

= =

= =

= =

= =

= =

 (2.39)  

2.5 Conclusion  

Dans ce chapitre, deux parties principales ont été abordées. Dans un premier lieu une 

description globale du principe de fonctionnement du quadrotor a été présentée. Également, les 

phénomènes physiques agissant sur son comportement ont été étudiés. Ensuite, le formalisme 

d’Euler-Newton a été utilisé dans le but d’établir un modèle dynamique complet du quadrotor. 

Ce modèle a montré une nature non-linéaire, couplée et sous-actionnée. L'objectif de ce chapitre 

était de donner une introduction aux principaux concepts mathématiques pour finalement 

arriver à la modélisation dynamique d'un véhicule quadrotor. La plupart des travaux de 

recherche en robotique, en particulier dans les drones, se sont appuyés sur la convention des 

angles d'Euler. 

Dans ce chapitre, le modèle quadrotor non linéaire est dérivé sur la base de la dynamique et de 

la cinématique force-moment. En se basant sur ce modèle, la synthèse de lois de commande est 

abordée dans le chapitre suivant. 
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3.1 Introduction 

Un système de commande de vol est un module important pour tout véhicule aérien. Les 

missions des drones peuvent être de suivre une trajectoire souhaitée en présence de 

perturbations externes et internes ou d'effectuer des tâches dans des conditions de vol 

extrêmement risquées et qui sont impossibles à réaliser par des véhicules aériens pilotés. Par 

conséquent, les systèmes de contrôle de vol d'un UAV doivent tenir compte de la sécurité ou 

de la mission critique, comme une erreur de modèle et de mesure. 

Dans ce chapitre un aperçu général des concepts de base des différents contrôleurs, linéaire : 

PID, non linéaires : backstepping et mode glissant d’ordre 1 et d’ordre 2, et un contrôleur basé 

sur l’apprentissage : logique floue type-2 sont présentés avec leurs avantages et leurs 

inconvénients. Aussi, ces théories sont appliquées sur le système quadrotor. Les résultats de la 

simulation seront présentés et discutés dans le prochain chapitre. 

3.2 Généralités sur la commande  

3.2.1 Commande d’un système  

Tout système physique peut s’apparenter au modèle illustré sur le schéma de la figure 3.1 il se 

définit par un opérateur orienté liant des grandeurs d’entrée à des grandeurs de sortie. Nous 

considérons des processus qui évoluent au cours du temps, faisant correspondre des réponses à 

des sollicitations sous l’effet d’influences externes et internes, et sur lesquels des mesures 

peuvent être faites (observation). Des variables d’entrée agissent sur le processus, et donc sur 

ses variables de sorties. Un système peut avoir une ou plusieurs entrées / sorties, et dans le cas 

des systèmes bouclés, certaines sorties peuvent même être utilisées comme de nouvelles 

entrées. Deux types d’entrées affectent le processus : les commandes et les perturbations 

mesurées et non mesurées. Tandis que nous pouvons agir sur les commandes, nous n’avons 

aucune action sur les perturbations. 



Chapitre 3 : Commande d’un quadrotor 

 

 43 

 

Figure 3.1 : Processus commandé. 

Commander un processus, c’est être maître de l’état du système en choisissant convenablement 

l’entrée.  Un organe de commande est nécessaire pour la génération des signaux de commande. 

Ces derniers sont appliqués au processus de manière à garantir à la sortie un comportement 

défini par un cahier de charge.  

3.2.2 Organe de commande  

Le problème de la commande ne dépend pas seulement de la dynamique et de la cinématique 

du système, mais également d’un élément nécessaire pour le calcul des signaux d’entrée à 

appliquer au processus afin qu’il se comporte de la manière souhaitée. Sa conception dépond 

donc du modèle du processus et des performances désirées.  

3.2.3 Asservissement et régulation  

Un système asservi est censé suivre une consigne qui varie, il s’agit d’un système suiveur 

comme le cas du pilotage automatique des aéronefs. Quand la consigne est fixe, nous parlons 

de la régulation. Le système est censé compenser l’effet des perturbations, citons l’exemple du 

radiateur électrique dont la consigne est la température souhaitée dans la pièce.  

3.2.4 Le problème de la stabilité  

Physiquement, un système est en équilibre s’il conserve son état en absence d’effet extérieur. 

Mathématiquement, ceci revient à dire que la dérivée x  de son vecteur d’état est nulle. Les états 

d’équilibre pour le système :  

( )x x=  (3.1) 

sont les solutions de l’équation :  

( ) 0x =  (3.2) 

La solution unique : 0ex =  est un point d’équilibre pour tout système linéaire.  
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Dans le cas d’un système non linéaire, l’équilibre ne se trouve pas toujours à l’origine et son 

calcul n’est pas aussi évident.  

Ecarté de sa position d’équilibre, le système tend-il à y revenir ou à s’en éloigner davantage ? 

c’est la question que pose le problème de la stabilité. Dans le premier cas le système est stable 

tandis que dans le deuxième il est instable.  

3.2.5 Les performances d’un système commandé  

Le plus important pour un automaticien est de concevoir un système automatique caractérisé 

par sa stabilité, sa précision et sa rapidité.  

 

Figure 3.2 : Propriétés d’un système commandé. 

Stabilité : si le signal d’entrée est limité, la sortie doit converger vers une valeur finie. 

Précision : la différence entre la consigne et la mesure doit être la plus petite possible.    

Rapidité : le système doit répondre rapidement à une excitation.  

Prenons comme exemple le mouvement de lacet d’un drone quadrotor. Supposant que lors de 

la mise en marche du système, l’orientation de l’avant du véhicule est selon l’axe horizontal du 

référentiel, c.à.d. nous avons 0( ) 0t = . Supposons aussi que la valeur de la consigne est égale 

à ( ) 0.5ft rad = . 
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Figure 3.3 : Schéma de la régulation de l’angle de lacet du système quadrotor. 

Dans ces conditions, plus l’orientation de l’avant du véhicule sera au voisinage de la valeur 

consigne, plus le système sera précis.  

Il n’est pas utile d’attendre des heures pour disposer des conditions souhaitées. Au contraire, 

nous sommes intéressés par un régime transitoire du système le plus court possible. Plus la 

consigne est assurée rapidement plus le dispositif est rapide. En plus de la durée, le régime 

transitoire est caractérisé aussi par sa forme. Le phénomène de dépassement n’est bien 

évidemment pas acceptable.  

3.2.6 Propriétés des systèmes non linéaires   

Contrairement aux systèmes linéaires, les systèmes physiques non linéaires sont décrits par des 

équations différentielles non linéaires : le principe de superposition n’est pas applicable. Aussi, 

un système non linéaire ne présente pas un point d’équilibre unique comme dans le cas d’un 

système linéaire mais des points d’équilibres multiples. En l’absence d’une entrée exogène, les 

systèmes non linéaires peuvent montrer des oscillations à amplitudes et fréquences fixes : ces 

oscillations sont appelées cycles limites. La stabilité des systèmes non linéaires peut être 

affectée selon la théorie de bifurcation : le changement quantitatif des paramètres du système 

entraîne un changement qualitatif dans son comportement. Le phénomène chaotique également 

caractérise les systèmes non linéaires : la sensibilité de la sortie vis-à-vis des valeurs initiales. 

L’état d’un système non linéaire instable peut aller à l’infini en un temps fini : temps 

d’échappement fini. Pour une entrée sinusoïdale la sortie d’un système linéaire ne contient 

qu’une sinusoïde tandis que dans le cas d’un système non linéaire, la sortie peut contenir de 

nombreux harmoniques et sous harmoniques avec amplitudes et déphasages différents.  
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3.3 La commande hiérarchique 

Dans le cas d’un système quadrotor, la commande hiérarchique appelée aussi la commande en 

cascade est bien adaptée pour permettre différentes configurations de vol. les boucles externes 

sont successivement activées ou désactivées selon les attentes de vol : vol stationnaire, 

décollage, atterrissage, mission … etc. Cette approche est utilisée pour la commande des 

hélicoptères [89,90], des drones [91,92], précisément dans le cas des quadrotors [93], et d’une 

manière plus générale pour la commande des véhicules aériens [94]  

3.3.1 Principe de la commande hiérarchique  

La structure générale de la commande hiérarchique permet de décomposer le problème de la 

commande en plusieurs boucles en cascade. Cette architecture est particulièrement bien adaptée 

pour les systèmes dont la dynamique est un hybride de dynamiques lentes et rapides. Tant qu’il 

n’est pas nécessaire que toutes les boucles soient synchronisées, l’implémentation est 

simplifiée. 

3.3.2 Structure de la commande hiérarchique d’un quadrotor  

Le système quadrotor ayant quatre rotors possède quatre entrées réelles de commande qui sont 

les vitesses de rotations des moteurs. Le contrôle du mouvement du véhicule est atteint en 

manipulant ces vitesses ( 1,2,3,4)i i = . Chaque sous-système de position ou d’orientation 

possède une entré de commande, force ou couple, correspondante aux vitesses i . 

Selon le modèle dynamique (2.37) obtenu dans le chapitre précèdent, nous pouvons 

s’apercevoir que la seule entrée de commande qui régit la translation en 3D du quadrotor est la 

force de portance T .  Pour son orientation, le vecteur a  est l’entrée de commande en 3D. Ceci, 

nous permet de définir le vecteur des entrées de commande comme suit : [ ]T

zU U U U U  =

La relation entre ces entrées de commande et les vitesses des rotors s’écrit sous la forme 

matricielle telle que : 

2

1

2

2

2

3

2

4

0 0

0 0

z f f f f

f f

f f

m m m m

U k k k k

U lk lk

lk lkU

k k k kU















    
    

−     =     −
    

− −        

 (3.3) 
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A cause de la propriété de sous-actionnement que caractérise la dynamique du quadrotor, 

seulement quatre DDL à contrôler peuvent être choisis parmi six ( , , , , , )x y z    . Nous 

constatons que l’évolution de la dynamique de translation dépond des angles tandis que la 

dynamique de rotation est indépendante. Par conséquent, le quadrotor a besoin de s’incliner 

pour avancer, voir figure 3.4.  

- Mouvement de roulis : 

Une translation selon l’axe y  se traduit par une valeur non nulle de l’angle de roulis 

( 0, 0, 0) ( 0, sin )x yu u    = =  = = −  

- Mouvement de tangage : 

Une translation selon l’axe x  se traduit par une valeur non nulle de l’angle de tangage

( 0, 0, 0) ( sin , 0)x yu u   =  =  = =  

 

Figure 3.4 : Illustration du couplage entre le mouvement horizontal et l’orientation du quadrotor. 

Le mouvement de roulis se produit en appliquant un couple autour de l’axe x . Ainsi, le 

quadrotor se met en déplacement latéral selon l’axe y . De même, le mouvement de tangage est 

obtenu quand on pivote le quadrotor autour de l’axe y . Ce mouvement est couplé avec le 

déplacement horizontal selon l’axe x . Des valeurs nulles des angles de roulis et de tangage 

entraînent le vol stationnaire.  

Le contrôle de cap (mouvement de lacet) a pour objectif de suivre l’orientation de l’avant du 

quadrotor par rapport au référentiel inertiel. Ce mouvement n'est pas le résultat direct de la 

portance générée par les propulseurs mais par les couples réactifs produits par la rotation des 

rotors. Les directions des forces de poussée ne décalent pas pendant le mouvement, mais 

l'augmentation des poussées dans une paire de rotors doit être égale à la diminution des poussées 

dans les autres paires pour s'assurer que la portance demeure la même. 



Chapitre 3 : Commande d’un quadrotor 

 

 48 

Nous avons choisi que la position désirée 
d  et l’angle de lacet désiré 

d  soient fixés par 

l’utilisateur. Par conséquent, les angles désirées sont déduits en utilisant les expressions de xu  

et 
yu .   

d  et 
d  sont alors les solutions des équations suivantes :  

( ) ( )( )

( ) ( )

arcsin sin cos

cos sin
arcsin

cos( )

d d d

x y

d d

x yd

d

u u

u u

  

 




= −

 +
 =
 
 

 (3.4) 

Ainsi, une architecture de contrôle à deux niveaux doit être mise en évidence afin de surmonter 

la difficulté liée à la propriété de sous-actionnement. Elle se présente sous la forme donnée par 

la figure 3.5. Le « niveau haut » s’agit de la boucle externe de commande en position tandis que 

le « niveau bas » s’agit de la boucle interne de commande en attitude.  La dynamique de rotation 

et la dynamique de translation sont couplées à travers la matrice de rotation. Cette relation est 

donnée par xu  et 
yu  et les deux sous-systèmes interconnectés par leurs canaux entrée-sortie.  

 

Figure 3.5 :   Structure de la commande hiérarchique d’un quadrotor. 

La boucle externe est caractérisée lente par rapport à la boucle interne. Elle a pour entrée la 

position désirée , ,
T

d d d dx y z  =    et s’occupe de la génération des consignes d det   pour la 

boucle interne et le calcul de zU .  La sortie de la boucle externe sert d’entrée pour la boucle 

interne en plus de l’orientation désirée en lacet , ,
T

d d d d    =   . Les commande en position et 

en attitude génèrent les lois de commande en termes de force et moment, respectivement zU  et 

[ , , ]T

x y z   =  pour le système quadrotor. 
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3.4 Commande classique par PID  

En robotique, le régulateur PID représente la base du contrôle, même si d'autres algorithmes 

offrent de meilleures performances. Les raisons de ce succès sont principalement la structure 

simple, les bonnes performances pour une large gamme de processus et le fait qu'il est ajustable 

même sans modèle spécifique du système contrôlé. De par sa simplicité, les contrôleurs PID 

peuvent être fabriqués avec une variété de technologies : électronique, mécanique, 

pneumatique, hydraulique, analogique et numérique. Cela implique une grande disponibilité 

commerciale, qui permet la réalisation de schémas de contrôle complexes en peu de temps et à 

faible coût. 

3.4.1 Modèle du régulateur PID  

Le PID est une méthode linéaire de contrôle de système. Traditionnellement, sa structure est 

introduite sur la base de considérations empiriques selon lesquelles il convient que la variable 

de contrôle u  soit générée comme la somme de trois termes contrôleurs qui sont : la composante 

proportionnelle, intégrale et dérivée. Chaque contrôleur a une tâche différente pour améliorer 

la réponse dynamique du système contrôlé.  

La relation entre la loi de commande u  et l’écart e  est donc  

0

( )
( ) ( ) ( )

t

P I D

de t
u t k e t k e d k

dt
 = + +  (3.5) 

Où e  est l’erreur entre la consigne et la sortie du processus. u  est le signal de commande. Pk , 

Ik  et 
Dk  sont des constantes positives ou nulles. Le coefficient Pk  est appelé coefficient de 

l'action proportionnelle, tandis que Ik  et 
Dk  sont respectivement le coefficient de l'action 

intégrale et le coefficient de l'action dérivée. 

L’utilisation du contrôleur PID implique le réglage des paramètres Pk , Ik  et 
Dk  afin d’obtenir 

la réponse requise. Certaines méthodes de réglage peuvent être utilisées, telles que : Essai-

Erreur et Ziegler-Nichols. Les méthodes d'optimisation sont également développées pour 

obtenir la valeur optimale des constantes PID : la logique floue, l'algorithme génétique et 

l'optimisation par essaims de particules. Cependant, ces méthodes sont nécessaires lorsque le 

contrôleur est conçu en approche d'analyse et de manière robuste. Dans cette étape, nous 

obtenons les constantes PID de l'étude de la littérature afin de donner un moyen rapide de 

concevoir un contrôleur PID. 
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La première contribution (P) de la structure PID, de sens intuitif, actionne le système 

proportionnellement à l'erreur entre le fonctionnement réel (variable de processus) et la 

consigne souhaitée. En effet, la simplicité du contrôle proportionnel n'est pas sans 

inconvénients. Si le gain proportionnel est réglé trop bas, la réponse du système devient lente. 

Inversement, si le gain est trop élevé, le système réagira rapidement aux erreurs, mais connaîtra 

des oscillations autour de la consigne. L'introduction de deux contributions supplémentaires, 

l’action intégrale (I) et l’action dérivation (D), nous permet de définir plus complètement les 

propriétés souhaitées du système de contrôle. La partie intégrale examine l'erreur globale en 

régime permanent. Elle varie en fonction de l'intégrale de l'erreur. Même si ce composant 

augmente le dépassement et le temps de stabilisation, il a une propriété unique : il élimine 

l'erreur du régime permanent. La partie dérivée (D) varie en fonction de la dérivée de l'erreur. 

Ce composant permet de diminuer le dépassement et le temps de stabilisation. Ensemble, ces 

gains constituent le contrôleur PID (Proportionnel, Intégral, Dérivé) extrêmement populaire. 

En appliquant la transformée de Laplace à la formule (3.5), on en déduit immédiatement que le 

PID traditionnel est décrit par la fonction de transfert suivante : 

( ) ( )I
P D

k
u s k k s e s

s

 
= + + 
 

 (3.6) 

Généralement, la structure du contrôleur PID est illustrée comme le montre la figure 3.6. 

 

Figure 3.6 : Structure du PID traditionnel. 

La référence notée r  est en fait la consigne pour la variable de processus y  (sortie système). 

Ce signal de référence est comparé via une rétroaction négative à la sortie mesurée. Le résultat 

de cette comparaison est le signal d'erreur ( )e , qui est l'entrée du contrôleur. Le contrôleur 

s'occupe de forcer ce signal d'erreur à zéro par l'utilisation des commandes proportionnelle, 
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intégrale et dérivée décrites précédemment (ou par d'autres mécanismes si une architecture de 

contrôleur différente est utilisée). Le contrôleur émet ensuite un signal approprié u  en entrée 

du système avec l'idée que u  conduira y  davantage vers r , diminuant ainsi l'amplitude de e . 

Une représentation du PID différente que (3.6) peut être plus utilisée  

1
( ) 1 ( )P D

I

u s k T s e s
T s

 
= + + 

 
 (3.7) 

et dans laquelle, P
I

I

k
T

k
=  et D

D
P

k
T

k
= . 

3.5 Commande non-linéaire par Backstepping  

Inspirée des travaux de Feurer et Morse (1978) d'une part, et Tsinias (1989) et Kokotovic & 

Sussmann (1989) d'autre part, la méthode de contrôle backstepping a été développée en 1991 

par Kanellakopoulos et ses collaborateurs afin de concevoir une commande à structure récursive 

pour une classe de systèmes dynamiques non linéaires. L’idée fondamentale de la technique 

backstepping est de calculer une loi de commande qui ramène le système vers un état désiré 

d’une manière récursive. Cela peut être atteint en se basant sur la théorie de Lyapunov. La 

commande est calculée en plusieurs étapes et garantit la stabilité globale du système. Elle 

consiste à fragmenter un système global d’un procédé en un ensemble de sous-systèmes 

imbriqués d’ordre croissant, et à chaque étape on stabilise un sous-système en considérant le 

sous-système suivant comme commande virtuelle. Ainsi, la commande qui peut stabiliser le 

système global est construite [95,96].  

3.5.1 Les étapes de synthèse de la commande backstepping  

Le backstepping n’est en fait que la combinaison d’une fonction de Lyapunov choisie ainsi que 

la commande étape par étape. Pour illustrer le principe, prenons un système non linéaire de la 

forme : 
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1 1 1 1 1 2

1

1 1 1 1 1

1

( , ) ( , )

( , ) ( , )

( , ) ( , )

( , ) ( , )

i i i i i i

n n n n n n

n n n

x f x t g x t x

x f x t g x t x

x f x t g x t x

x f X t g X t u

y x

+

− − − − −

= +


= +




= +
 = +


=

 (3.8) 

Où 

(.)if  et (.) 0, 1,... 1ig i n = −  sont des fonctions non linéaires continues et dérivables. (.)nf  et 

(.) 0ng   sont des fonctions non linéaires continues. 

 1 2[ , ,... ] , (1,2,... 1)T i

i ix x x x i n=  = −  est un vecteur d’état partiel qui correspond aux i  

premières équations dynamiques.  

1 2[ , ,... ]T n

nX x x x=   est le vecteur d’état complet.   

u  et y  sont respectivement la commande et la sortie du système. 

L’objectif de la procédure est de construire une loi de commande permettant à la sortie y  de 

suivre une référence connue dy . Le système étant d’ordre n , cela signifie que la mise en œuvre 

de la loi de commande par backstepping s’effectue en n  étapes.  A titre illustratif, prenons 

l’exemple lorsque 3n =  : 

1 1 1 1 1 2

2 2 1 2 1 2 3

3 3 1 2 3 3 1 2 3

1

( , ) ( , )

( , , ) ( , , )

( , , , ) ( , , , )

i

x f x t g x t x

x f x x t g x x t x

x f x x x t g x x x t u

y x

= +


= +


= +
 =

 (3.9) 

1ère itération :  

La procédure commence à travers la première équation du système (3.9). Soit le premier sous-

système :  

1 1 1 1 1 2( , ) ( , )x f x t g x t x= +  (3.10) 

2 1x v=  est considérée comme une commande virtuelle.   

Dans cette étape, l’objectif est de ramener l’état de la variable d’état 1x  vers une valeur désirée 

1 0

dx v=  en déterminant la loi de commande intermédiaire 
1v .  
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Par conséquent, la première erreur de poursuite est définie tel que : 

1 1 0e x v= −  (3.11) 

Sa dérivée temporelle 
1e  est :   

1 1 0 1 1 1 1 2 0( , ) ( , )e x v f x t g x t x v= − = + −  (3.12) 

Pour ce système, la fonction de Lyapunov appropriée est donnée sous une forme quadratique 

comme suit :  

 

2

1 1 1

1
( )

2
V e e=  (3.13) 

Sa dérivée temporelle est : 

 1 1 1 1 1 1 1 1 1 2 0( ) ( , ) ( , )V e e e e f x t g x t x v= = + −  (3.14) 

Afin d’assurer la stabilité du sous-système d’après Lyapunov, 1V  doit être négative définie. 

Pour cela, on choisit 1V  tel que : 2

1 1 1 1( ) 0V e c e= −  , avec 
1 0c   constante de conception.  

Dans ce cas, on obtient :  

 2 1 1 1 1 1 0

1 1

1
( , )

( , )

dx v c e f x t v
g x t

= = − − +  (3.15) 

2ème itération :  

Dans cette étape, on considère un nouveau système augmenté  

1 1 1 1 1 2

2 2 1 2 2 1 2 3

( , ) ( , )

( , , ) ( , , )

x f x t g x t x

x f x x t g x x t x

= +


= +
 (3.16) 

Afin d’atteindre le nouvel objectif de cette deuxième étape qui est : forcer la variable d’état 2x  

vers une valeur désirée 2

dx en déterminant la loi de commande virtuelle 2v  de ce deuxième 

sous-système, une nouvelle variable d’erreur est définie par : 
2 2 1e x v= −  

La dynamique des erreurs 1 2( , )e e  s’écrit :  
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1 1 1 2 1 1 1 0

2 2 1 2 2 1 2 3 1

( , ) ( ) ( , )

( , , ) ( , , )

e f x t e v g x t v

e f x x t g x x t x v

= + + −


= + −
 (3.17) 

La fonction de Lyapunov augmentée est choisie comme suit : 

2

2 1 2 1 1 2

1
( , ) ( )

2
V e e V e e= +  (3.18) 

Cette fonction a pour dérivée temporelle  

   
2 1 2 1 1 2 2

2 1 2 1 1 1 2 1 1 1 0 2 2 1 2 2 1 2 3 1

( , ) ( )

( , ) ( , ) ( ) ( , ) ( , , ) ( , , )

V e e V e e e

V e e e f x t e v g x t v e f x x t g x x t x v

= +

= + + − + + −
 (3.19) 

En utilisant l’équation (3.15) on obtient 

 2

2 1 2 1 1 2 2 1 2 1 1 1 2 1 2 3 1( , ) ( , , ) ( , ) ( , , )V e e c e e f x x t g x t e g x x t x v= − + + + −  (3.20) 

Afin d’assurer la condition de stabilité, 2 1 2( , )V e e  est fixée tel que 2 2

2 1 2 1 1 2 2( , ) 0V e e c e c e= − −   

Où, 2 0c   constante de conception.  

Ce qui traduit par le choix de suivant de 3x , considérée comme une deuxième commande 

intermédiaire.   

 3 2 2 2 2 1 2 1 1 1 1

2 1 2

1
( , , ) ( , )

( , , )

dx v c e f x x t g x t e v
g x x t

= = − − − +  (3.21) 

3ème itération :  

Maintenant, on considère le système (3.9) dans sa globalité. Pour cette étape, la référence à 

suivre est 3

dx  et la nouvelle variable d’erreur est : 
3 3 2e x v= −  

La dynamique des erreurs est alors donnée par :  

1 1 1 2 1 1 1 0

2 2 1 2 3 2 2 1 2 1

3 3 1 2 3 3 1 2 3 2

( , ) ( ) ( , )

( , , ) ( ) ( , , )

( , , , ) ( , , , )

e f x t e v g x t v

e f x x t e v g x x t v

e f x x x t g x x x t u v

= + + −


= + + −
 = + −

 (3.22) 

A ce système on associe une fonction de Lyapunov qui assure la stabilité globale du système : 

2

3 1 2 3 2 1 2 3

1
( , , ) ( , )

2
V e e e V e e e= +  (3.23) 
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Sa dérivée est :  

 
3 1 2 3 2 1 2 3 3

2 2

3 1 2 3 1 1 2 2 3 3 1 2 3 2 1 2 2 3 1 2 3 2

( , , ) ( , )

( , , ) ( , , , ) ( , , ) ( , , , )

V e e e V e e e e

V e e e c e c e e f x x x t g x x t e g x x x t u v

= +

= − − + + + −
 (3.24) 

La commande u  est déduite en satisfaisant la condition de stabilité, avec 3 0c   constante de 

conception : 2 2 2

3 1 2 3 1 1 2 2 3 3( , , ) 0V e e e c e c e c e= − − −   

On obtient :  

 3 3 3 1 2 3 2 1 2 2 2

3 1 2 3

1
( , , , ) ( , , )

( , , , )
u c e f x x x t g x x t e v

g x x x t
= − − − +  (3.25) 

3.5.2 Synthèse de la loi de commande par backstepping pour le quadrotor  

La technique de backstepping est appliquée au quadrotor. Pour chaque mouvement, la synthèse 

de la commande se fait en deux étapes. 

Les erreurs de poursuite sont exprimées sous la forme   

 

 

1

1 1 1 2 1 1

, 1,3,5,7,9,11

, 2,4,6,8,10,12

d

i i i i

i d

i i i i i i i i

x x x v i
e

x x c e x v c e i

−

− − − − − −

 − = − 
= 

− + = − + 

 (3.26) 

avec  0 1,...,12ic i    

Les fonctions candidates de Lyapunov prennent la forme ci-dessous  

 

 

2

2

1

1
, 1,3,5,7,9,11

2

1
, 2,4,6,8,10,12

2

i

i

i i

e i

V

V e i−




= 
 + 


 (3.27) 

On développe les équations pour le cas de la dynamique de translation selon l’axe x . 

Nous avons le système suivant :  

1 2

2 2 2( , ) ( , ) x

x x

x f X t g X t u

=


= +
 (3.28) 

1ère itération :  

Dans cette première étape on commence par le premier sous-système ( )1i =  
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1 2x x=  (3.29) 

on a : 

1 1 0 0 1

2

1 1

/

1

2

de x v v x

V e

 = − =



=


 (3.30) 

 

La dérivée temporelle de 
1V  est :  

( )1 1 1 1 2 0V e e e x v= = −  (3.31) 

La condition de stabilité 2

1 1 1 0V c e= −  peut être assurée par l’introduction d’une commande 

virtuelle 1 2

dv x=  : 

1 2 0 1 1

dv x v c e= = −  (3.32) 

2ème itération :  

Afin d’extraire la loi de commande xu  du système globale (3.28), on obtient les expressions de 

l’erreur et de la fonction de Lyapunov ci-dessous pour ( )2i =  : 

2 2 2 2 0 1 1

2 2

2 1 2

1 1

2 2

de x x x v c e

V e e

= − = − +

= +
 (3.33) 

 La dérivée temporelle de 2V  est :  

2 1 1 2 2V e e e e= +  (3.34) 

En utilisant l’expression de 2e  donnée dans (3.33) on peut trouver  

2 2 0 1 1x e v c e= + −  (3.35) 

L’équation (3.35) permet de réécrire 
1e  comme suit  

1 2 0 2 1 1e x v e c e= − = −  (3.36) 

on a  

2 2 1e x v= −  (3.37) 

Revenant au développement de l’expression de 2V , en utilisant (3.36) et (3.37), on obtient  
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( )2 1 2 1 1 2 2 1 1 2 1 1( )dV e e c e e x x c e c e = − + − + −   (3.38) 

Afin de satisfaire la condition de stabilité 2 2

2 1 1 2 2 0V c e c e= − −  , la loi de commande 
xu  doit 

être  

( )

( )

1 2 1 1 2 1 1 2 2

2

1 2 1 1 2 1 1 2 2

1 d

x

d dx
x

z

u x f e c e c e c e
g

km
u x x e c e c e c e

U m


 = − − − − − 




  = + − − − −   

 (3.39) 

Pour chaque mouvement du quadrotor, il faut suivre la même procédure afin d’extraire 

, , ,y zu U U U   et U  

( )

( )

( )

3 4 3 3 4 3 3 4 4

5 6 5 5 6 5 5 6 6

7 9

2

7 10 12 10 8 7 7 8 7 7 8 8

9 8 12 8 10

cos cos

dyd

y

z

d dz
z

y z dd r
x

x x x

d z x dr
y

y y y

km
u x x e c e c e c e

U m

km
U x x g e c e c e c e

x x m

I I kI
U I x x x x x e c e c e c e

I I I

I I kI
U I x x x x x

I I I












 
= + − − − − 

 

 
= + + − − − − 

 

− 
= − + + − − − − 

 

−
= − − + ( )

( )

2

9 9 10 9 9 10 10

2

11 8 10 12 11 11 12 11 11 12 12

x y dd

z

z z

e c e c e c e

I I k
U I x x x x e c e c e c e

I I

















 
 − − − − 
   
 − 

= − + − − − −  
  

 (3.40) 

3.6 Commande par mode glissant du premier ordre 

Dans la formulation de tout problème de contrôle, il y aura toujours un écart entre le système 

réel et son modèle mathématique utilisé pour la conception du contrôleur. Ces écarts 

proviennent des perturbations externes inconnues, des paramètres du système et des 

dynamiques parasites/non modélisées. En fait, c’est en général une tâche délicate de concevoir 

des lois de commande qui fournissent les performances souhaitées au système en boucle fermée 

en présence de ces perturbations/incertitudes. Cela a conduit à un vif intérêt pour le 

développement des méthodes de contrôle dites robustes qui sont censées résoudre ce problème. 

Une approche particulière de contrôle robustes pour les systèmes incertains non linéaires est la 

technique de contrôle par mode glissant (SMC). En effet, SMC est bien connu pour sa 
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robustesse contre les perturbations/incertitudes. Il est également connu pour sa convergence en 

temps fini et sa relative simplicité d'application.  

Le principe du SMC est de forcer la trajectoire d’état du système à atteindre un domaine, appelé 

surface de glissement, en un temps fini. Une fois que la surface de glissement est atteinte, la 

trajectoire du système y restera confinée malgré les perturbations/incertitudes. Le phénomène 

de glissement et dû à la logique de commutation autour de la surface de glissement. En résumé, 

une loi de commande par mode glissant comporte deux parties : 

smc sw eqU U U= +  (3.41) 

a) La commande stabilisante  

Le caractère discontinu de la commande est dû à la composante discontinue swU  constituée de 

la fonction sign  de la surface de glissement multipliée par une constante positive k  qui 

représente le gain de la commande stabilisante. Elle est déterminée afin de garantir l’attractivité 

de la variable à régler vers la surface de glissement et satisfaire la condition de convergence. 

Dans la commande non linéaire, son importance réside dans sa capacité à éliminer les effets 

d’imprécisions du modèle et de rejeter les perturbations extérieures.  

b) La commande équivalente  

Il s’agit de la composante continue eqU , son rôle est de maintenir l’état du système sur la surface 

de glissement. Elle dépend du modèle du système et déterminée en considérant que la dérivée 

de la surface est nulle. 

La conception de la commande stabilisante s’effectue en deux étapes :  

▪ Définir la variable glissante : cette étape est basée sur l'objectif de contrôle. La variable 

glissante est en général exprimée en fonction de la sortie du système et éventuellement 

d'un nombre fini de ses dérivées temporelles consécutives. Elle est définie de telle sorte 

que, une fois égale à zéro, l'objectif de contrôle sera atteint, c'est-à-dire que la sortie va 

vers l'objectif. 

▪ Concevoir une commande discontinue : elle oblige la trajectoire du système à atteindre 

la surface de glissement en un temps fini et à y rester malgré les incertitudes et les 

perturbations. Dans la suite, ces deux étapes sont détaillées. 
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Dans le plan de phase, la trajectoire regroupe trois différentes parties comme le montre la figure 

3.7. 

 

Figure 3.7 : Les différents modes de la trajectoire sur le plan de phase. 

 

• Le mode de convergence : Durant ce mode, la variable d’état tend vers la surface de 

glissement à partir d’un point initial quelconque dans le plan de phase.  

• Le mode de glissement : Durant ce mode, la variable à contrôler atteint la surface de 

glissement et tend vers l’origine du plan de phase.  

• Le mode du régime permanent : Durant ce mode l’étude de la réponse du système autour 

de son point d’équilibre est effectuée. 

3.6.1 Conception de la variable de glissement  

Tout d’abord, considérons le système suivant :  

( , ) ( , )

( , )

x f x t g x t u

y h x t

= +


=
 (3.42) 

où 
nx X   est le vecteur d’état, u U   l’entrée de commande ( X et U étant des sous-

ensembles bornés de 
n

 et  respectivement), f  et g  des fonctions suffisamment régulière 

et incertaines, et y  la sortie suffisamment régulière. L’objectif du contrôle est de contraindre 

la sortie y à suivre une trajectoire de référence ( )refy t  suffisamment différentiable, c.à.d. forcer 

l’erreur  ( )y refe y y t= −  à 0 malgré les incertitudes/perturbations.  

Hypothèse 1 : le degré relatif m  du système (3.42), par rapport à l’erreur de poursuite ye  est 

constant et défini, c.à.d.  
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( ) ( , ) ( , )m

ye a x t b x t u= +  (3.43) 

Avec ( , ) 0b x t   et 0t   

Considérons ( , )x t  une fonction suffisamment lisse considérée comme une sortie virtuelle 

pour le système (3.42) appelée variable de glissement. La surface de glissement est définie 

comme :  

 , 0 ( , ) 0s x X t x t=   =  (3.44) 

Définition 1 : il existe un mode de glissement idéal (appelé aussi mouvement de glissement) 

sur s  si, après un temps fini Ft  , la solution du système (3.42) satisfait ( , ) 0x t =  pour tout 

Ft t . 

La surface de glissement peut être considérée comme une hypersurface dans l'espace d'état. Une 

fois que les trajectoires du système (3.42) évoluent sur s , la dynamique du système est 

déterminée par la définition de  . De plus le choix de s  (puis le choix de  ) doit conduire à 

la convergence de la sortie du système y  vers l’objectif de contrôle. C’est pourquoi   doit 

être définit tel que, lorsque 0 = , alors 0ye → . La relation habituelle entre   et ye  est donnée 

comme suit :  

( 1)

1 0( , ) ...m

y y yx t e c e c e −= + + +  (3.45) 

Où les coefficients 0 (1 2)ic i m   − sont choisis de telle sorte que le polynôme   

2
1

0

( )
m

m i

i

i

c  
−

−

=

 = +  (3.46) 

est Hurwitz. De plus, étant donné (3.43) et l’hypothèse 1, la variable de glissement a un degré 

relatif égal à 1 ; ça donne  

( , ) ( , )a x t b x t u = +  (3.47) 

Hypothèse 2 : ( , )a x t  et ( , )b x t  sont des fonctions inconnues mais bornées tels qu’il existe 

des constantes positives  ,M m Ma b and b  tel que , 0x X t    
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( , ) Ma x t a ,    0 ( , )m Mb b x t b    

 
(3.48) 

Après la définition de la variable de glissement, la deuxième étape consiste à concevoir l’entrée 

de commande 
swU  stabilisante (3.47) en un temps fini, et malgré les incertitudes et les 

perturbations. 

3.6.2 Conception de contrôle de mode glissant du premier ordre 

La SMC standard proposée en premier lieu par [97] peut être appliquée aux systèmes de degré 

relatif égal à 1 par rapport à la variable glissante comme (3.47). Ce contrôleur peut également 

être appelé SMC de premier ordre (FO-SMC). Rappelons que l'entrée de commande U  doit 

être conçue de manière à forcer les trajectoires du système à atteindre et à évoluer sur la surface 

de glissement s  malgré les incertitudes et les perturbations. En d'autres termes, elle doit rendre 

la surface de glissement localement attractive. Ensuite, la conception de la loi de commande 

doit vérifier une condition qui assure la stabilité de ( , ) 0x t = .  

Une solution, est l'utilisation de l'approche de Lyapunov afin d'obtenir un contrôleur stabilisant. 

La technique de la fonction de Lyapunov est une approche très répandue pour étudier la stabilité 

d'un point d'équilibre ( ( , ) 0x t = ) et sera donc utilisée dans la suite. 

Définition 2 :  Une fonction : nV →  est une fonction candidate de Lyapunov si  

• (0) 0V =  ; 

•  0x X  − , on a ( ) 0V x  . 

Étant donné la définition ci-dessus et que zéro est le point d'équilibre, alors le signe de la dérivée 

temporelle de la fonction candidate de Lyapunov donne l'information sur la stabilité du système. 

Considérant la variable de glissement   donnée par l’équation (3.45), une fonction candidate 

de Lyapunov, en satisfaisant la Définition 2, prend la forme suivante 

21
( )

2
V  =  (3.49) 

Afin d'assurer la convergence asymptotique de la variable de glissement  , la dérivée 

temporelle de V  doit être définie négativement, c.à.d. 
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( ) 0V  =   (3.50) 

Dans le contexte de SMC, l'inégalité (3.50) est appelée la condition de glissement. Elle assure 

que la surface de glissement est attractive c'est-à-dire qu'une fois les trajectoires du système 

atteignent  , elles y restent malgré les perturbations et les incertitudes. Afin d’atteindre la 

convergence en temps fini de   vers 0, une condition plus stricte appelée condition η-attractive 

doit être satisfaite. 

, 0    −   (3.51) 

Cela signifie que  

2V V −  (3.52) 

L’intégration de (3.52) donne  

2 ( ) 2 (0)V t V t−  −  (3.53) 

Alors,  

(0) ( )t t   −  (3.54) 

Par conséquent,   atteint zéro en un temps fini Ft  avec 

(0)
Ft




  (3.55) 

Ainsi, une commande swU  satisfaisant (3.51) conduit la variable glissante à zéro en un temps 

fini. Un tel contrôle swU  prend la forme 

( )swU ksign = −  (3.56) 

Le gain de la commande swU  doit être choisi suffisamment grand pour assurer la condition η-

attractive (3.51). C'est le cas si le gain k  vérifie 

( , )

( , )

a x t
k

b x t

+
  (3.57) 

D’après l’hypothèse 2, une condition suffisante se forme comme suit  
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M

m

a
k

b

+
  (3.58) 

Ensuite, avec l'entrée de commande (3.56) et le gain k  vérifiant (3.58), la convergence de 

vers zéro est assurée en un temps fini t  vérifiant (3.55) Une fois que la trajectoire du système 

évolue sur la surface de glissement, la dynamique du système est déterminée par les paramètres 

dans la définition de la variable de glissement, équation (3.45) 

( 1)

1 0... 0m

y y ye c e c e− + + + =  (3.59) 

Ensuite, étant donné la caractéristique (3.46), l'erreur de poursuite convergera 

asymptotiquement vers 0 malgré les perturbations/incertitudes. 

Pour récapituler, Le comportement en boucle fermée du système (3.42) contrôlé par (3.56) avec 

k  satisfaisant (3.58) peut être divisé en 2 phases : 

▪ Phase d'atteinte : Cette phase correspond à l'intervalle de temps  0, Ft où les 

trajectoires n'évoluent pas sur la surface de glissement ; néanmoins, elles convergent 

vers elle. A noter que durant cette phase le système est encore sensible aux incertitudes 

et aux perturbations. Suivant (3.55), la durée de cette phase, Ft , peut être réduite en 

augmentant  ; cela correspond à augmenter le gain k . 

▪ Phase de glissement : Cette phase correspond à l'intervalle de temps  ,Ft +  au cours 

de laquelle les trajectoires évoluent sur la surface de glissement s . Si le gain k  est bien 

ajusté (3.58), le système est insensible aux incertitudes et aux perturbations, et l'erreur 

de poursuite ye  converge vers 0. 

3.6.3 Synthèse de la loi de commande par mode glissant pour le quadrotor  

Prenons par exemple le sous-système de l’altitude 

5 6

6 6 6( , ) ( , ) z

x x

x f X t g X t U

=

= +
 (3.60) 

Le degré relatif de (3.60) par rapport à la commande est égal à 2, ce qui fait que la variable de 

glissement et choisie comme suit :  
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z z z ze c e = +  (3.61) 

Tel que : 0zc   et d

ze z z= −  

On commence par déterminer la commande équivalant zeqU  , elle est calculée lorsque  

0z =  et 0z =  (3.62) 

La dérivée de 
z  est  

z z z ze c e = +  (3.63) 

A partir de (3.62) et (3.63) on trouve  

( )6 5 6 5 0d d

zx x c x x− + − =  (3.64) 

A partir de (3.64) on obtient  

( )

( )

5 6 6 5

6

5 6 6 5

7 9

1

cos cos

d d

zeq z

d ddz
zeq z

U x f c x x
g

km
U x x g c x x

x x m

 = − − −
 

 
= + + − − 

 

 (3.65) 

Par conséquent  

( )3 5 6 6 5

7 9

( )
cos cos

d ddz
z z z

km
U k sign x x g c x x

x x m


 
= − + + + − − 

 
 (3.66) 

Il faut suivre la même procédure afin d’extraire , , ,x yu u U U   et U  
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( )

( )

( )
( )

( )

1 1 2 2 1

2 3 4 4 3

2

4 7 10 12 10 8 8 7

5 9 8 12

( )

( )

( )

( )

d ddx
x x x

z

dyd d

y y y

z

y z dd dr
x

x x x

z xd

y

y

km
u k sign x x c x x

U m

km
u k sign x x c x x

U m

I I kI
U k sign I x x x x x c x x

I I I

I I
U k sign I x x x

I



  

 










 
= − + + − − 

 

 
= − + + − − 

 

 −
= − + − + + − − 

  

−
= − + − − ( )

( )
( )

2

8 10 10 9

2

6 11 8 10 12 12 11( )

ddr

y y

x y dd d

z

z z

kI
x x c x x

I I

I I k
U k sign I x x x x c x x

I I






 


















 
+ − − 

  
  −
 = − + − + + − − 
   

 (3.67) 

3.7 Commande par mode glissant du second ordre 

La commande par mode glissant classique repose sur la possibilité de rendre et de maintenir 

nulle une variable de sortie auxiliaire (la variable de glissement), au moyen d'une commande 

discontinue agissant sur la dérivée temporelle première de la variable de glissement, et commute 

entre des valeurs opposées avec une fréquence théoriquement infinie. Néanmoins, son plus 

grand inconvénient en pratique, est le phénomène de chattering qui est un mouvement à haute 

fréquence et à amplitude finie, responsable des oscillations rapides des trajectoires d'état. Ces 

oscillations indésirables peuvent endommager le système contrôlé. Le contrôle par mode 

glissant d'ordre supérieur (HO-SMC) est une alternative efficace pour l'atténuation des 

vibrations. Dans cette méthode, le contrôle discontinu est appliqué sur une dérivée temporelle 

supérieure de la variable glissante, de sorte que non seulement la variable de glissement 

converge vers l'origine, mais également ses dérivées temporelles supérieures. Comme la 

commande discontinue n'agit pas directement sur l'entrée du système, le chattering est 

automatiquement réduit. 

HO-SMC est une généralisation du FO-SMC où non seulement   est stabilisé à 0 en temps 

fini, mais aussi un nombre fini de ses dérivées temporelles consécutives. En effet, dans le cas 

du FO-SMC, la commande discontinue agit sur la dérivée première de la variable glissante. 

Dans HO-SMC, la commande discontinue agit sur une dérivée plus élevée de   (selon l'ordre 

du mode glissant). Rappelons que c'est principalement la commutation haute fréquence de 

l'entrée de commande qui induit le chattering. Ainsi, l'application d'une commande discontinue 
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sur une dérivée temporelle d'ordre supérieur de la variable glissante conduit à l'atténuation du 

chattering sur la sortie du système.  

Le problème majeur pour la mise en œuvre des algorithmes HO-SMC est le fait que le nombre 

d'informations nécessaires augmente avec l'ordre du régime de glissement. Pour cette raison, le 

2-SMC est une bonne solution.  

Super-twisting est l'un des algorithmes 2-SMC le plus utilisé par les chercheurs. Cela est dû à 

sa capacité de réduction des vibrations tout en maintenant la robustesse des SMC 

conventionnels. De plus, l'algorithme de Super-twisting n'a besoin d'aucune dérivée de la 

surface de glissement, ce qui simplifie sa mise en œuvre. 

Définition 3 : Considérons la fonction contrainte ( )s t  donnée par (3.68), son èmep  ensemble 

de glissement par rapport à la variable de glissement   est défini par les r  égalités  

 1... 0p ps x X    −=  = = =  (3.68) 

avec 0r   un entier et les dérivées temporelles successives 
1, ,..., p   −
 sont des fonctions 

continues de x, l’ensemble (3.68) est l’intégral non vide au sens de Filippov.   

Dans ces conditions, la dynamique du système non linéaire incertain (3.8) satisfaisant (3.68) est 

appelée mode glissant d’ordre p .  

En se basant sur la Définition 3, le système (3.8) évolue avec un mode glissant d’ordre 2 sur la 

surface de glissement (3.68) si les trajectoires d’état se situent à l’intersection des deux surfaces 

0 = =   
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Figure 3.8 : Trajectoire d’un mode glissant du second ordre [114]. 

En dérivant deux fois la variable de glissement   on trouve : 

La première dérivée  

( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) 

, , ,

, , , ( , ) ( , )

X
X t X t X t

t X t

X t X t X t f X t g X t U
t X

  

  

  
= +
  

 
= + +
 

 (3.69) 

La deuxième dérivée  

( ) ( ) ( )  ( ), , , , , , ( , ) ( , ) ( ) , ,X U t X U t X U t f X t g X t U t X U t U
t X U

   
  

= + + +
  

 (3.70) 

Selon le degré relatif r  du système (3.8) par rapport à la variable  , différents cas peuvent 

être considérer : 

a) Le degré relatif 1r = , c.à.d. 0
U






 , on a  

( )( , , ) , ,X U t X U t U  = +  (3.71) 

b) Le degré relatif 2r  , c.à.d. 
( ) 0, (1,2,... 1)i i r

U



= = −


, on a  

( )( , , ) , ,X U t X U t U  = +  (3.72) 

Tels que :   et   sont des fonctions bornées. 
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Dans le cas a), l’objectif de commande peut être atteint en appliquant le mode glissant classique. 

Néanmoins, l’approche par mode glissant d’ordre deux est applicable afin d’éviter le problème 

de chattering. Tandis que pour le cas b) l’approche par mode glissant d’ordre p  est le choix le 

plus adéquat. 

Afin d’énoncer le problème lié à la commande par mode glissant d’ordre deux, les conditions 

suivantes sont nécessaires :  

1- , ,t U x X    la commande est telle que  : MU U U =   où MU  est une constante réelle, 

de sorte que ( )U t  est une fonction du temps, continue et bornée. De plus, la solution U  de 

l’équation différentielle (3.8) est définie t .  

2-Il existe 1 (0,1)U   tel que pour n’importe quelle fonction continue ( )U t   avec 1( )U t U  

il existe 1t  tel que ( ) 0U t  , 1t t  . Ainsi, la commande ( )0MU U sign t= −     permet 

d’atteindre la surface de glissement 0 =  en temps fini, où 0t est l’instant initial. 

3-Il existe des constantes positives 0 , ,m M    telles que 1,t t x X   et 0( , )X t   , alors 

la relation suivante et satisfaite 

0 m M
U


    


 (3.73) 

4- Il existe une constante positive   telle que dans le domaine 0   l’inégalité suivante est 

vérifiée 1,t t x X    

( ) ( ), , , , ( , )X U t X U t f X t
t X
 

 
+  

 
 (3.74) 

La condition 1 stipule que le système (3.8) admet une solution au sens de Filippov sur la surface 

de glissement d’ordre 2. La deuxième condition signifie qu’à partir de n’importe quel point 

dans l’espace d’état, il est possible de définir une commande ( )U t  permettant d’atteindre la 

surface de glissement tel que les conditions 3 et 4 sont satisfaites.  

La variable de glissement   peut être considérée comme une variable de sortie convenable au 

système incertain (3.8), et le but de la commande est de ramener cette sortie à zéro en un temps 

fini. L'approche par mode glissant d’ordre 2 permet la stabilisation en temps fini de la variable 

de sortie   et de sa dérivée temporelle   en définissant une fonction de contrôle discontinue 
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appropriée 
1U  qui peut être soit la commande réelle du processus, soit sa dérivée temporelle en 

fonction du degré relatif du système. 

Considérons 1y   et 2y  , le problème du mode glissant d’ordre deux est équivalent à la 

stabilisation du système suivant   

( )
1 2

2 1

( ) ( )

( ) ( , ) , ( )

y t y t

y t X t X t U t 

=

= +
 (3.75) 

Plusieurs algorithmes de commande par mode glissant d’ordre deux ont été proposés dans la 

littérature : l’algorithme du twisting, l’algorithme du super twisting, l’algorithme sous optimal, 

etc. dans ce qui suit, nous détaillons le principe de l’algorithme du super twisting que nous 

utilisons dans ce travail pour la synthèse de commande et d’observateur.  

3.7.1 Algorithme du super twisting 

L’algorithme du super twisting de la commande par mode glissant d’ordre 2 (ST-2SMC) ne 

s’applique que pour le contrôle des systèmes à degrés relatif 1. Il a été développer afin de 

surmonter le problème de chattering. Les trajectoires tournent autour de l’origine sur le plan de 

phase tout en s’en approchant (figure 3.9). La loi de commande ( )U t  se décompose en deux 

termes : le premier 1( )U t est définit par sa dérivée temporelle, tandis que le deuxième 2( )U t  qui 

n'est présent que pendant la phase d'atteinte est une fonction de la variable glissante.  

1 2( ) ( ) ( )U t U t U t= +  (3.76) 

1

1 1

2 0 1 1 0

2

2 1 1 1 0

( )
( )

( )
( )

( )

M

M

U si U U
U t

c sign y si U U

c sign y si y
U t

c y sign y si y





 



− 
= 

− 

− 
= 

− 

 (3.77) 

Les constantes 
1c  et 2c  sont positives, choisies de manière à satisfaire les conditions suffisantes 

de temps fini. 
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4
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c

c
c

c




 


  +


  −

  



 (3.78) 

Dans le cas où 
0 = ,  

1 2 1 1

1 1 1

( ) ( ) ( )

( ) ( )

U t U t c y sign y

U t c sign y

 = −


= −

 (3.79) 

 

Figure 3.9 : Trajectoire de phase dans l’algorithme ST-2SMC [114]. 

3.7.2 Synthèse de la loi de commande par 2-SMC pour quadrotor [116]  

Pour les systèmes (2.37) et (3.75), la forme générale de la variable de glissement et une 

combinaison linéaire de l’erreur de suivi de la variable d’état et de sa dérivée. Les variables de 

glissement considérées pour le contrôle de la dynamique de translation et de rotation sont 

respectivement données par : 
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( , ) 0 0

( , ) 0 0

0 0( , )

x x xx

t y y y y

zz z z

X t e e

X t e e

X t e e

 

  



      
      

= = +      
            

 (3.80) 

et  

( , ) 0 0

( , ) 0 0

0 0( , )

r

X t e e

X t e e

X t e e

  

   

  

 

  



      
      

= = +      
      

      

 (3.81) 

avec , , , , ,x y z          =    sont des coefficients positifs. 

Maintenant, les lois de commande pour chaque variable d’état peuvent être dérivées sur la base 

de ST-2SMC en utilisant la première dérivée temporelle de la surface de glissement (3.80) et 

(3.81), correspondante à chaque variable d’état. Prenons le cas de l’angle de lacet afin de 

démontrer les étapes à suivre. 

Comme mentionné précédemment, e  est l’erreur entre la valeur réelle et la valeur désirée de 

 .  

de  = −  (3.82) 

D’après l’équation (3.81), la variable de glissement correspondante à la variable d’état   

e e    = +  (3.83) 

Sa dérivée temporelle est  

12 12( , ) ( , )

d

d

e

f X t g X t U e

  

   

   

  

= − +

 = − + + 

 (3.84) 

La commande équivalente 
eqU  est calculée lorsque 0 =  

12

12

( , )

( , )

d

eq
f X t e

U
g X t

 



 − +
=  (3.85) 

La loi de commande U  qui régit la variable d’état   et la somme de la commande équivalente 

eqU  et la fonction de commutation 
swU . Dans notre cas, cette dernière est établit en appliquant 

le ST-2SMC, ce qui donne :  
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( ) ( ) ( )

( ) ( )

U t U t c sign

U t c sign



  





 



 = −


= −

 (3.86) 

3.8 Commande par logique floue type 2  

Le concept de logique floue de type 2 a également été introduit par Lofti Zadeh en 1975. 

Néanmoins, le premier système logique de type 2 a été développé et présenté seulement 23 ans 

plus tard par N. Karnik et J. Mendel [98]. Ces derniers ont beaucoup contribué à son 

développement et ont démontré théoriquement et pratiquement son efficacité et sa supériorité 

par rapport au type-1. Comme le définit J. Mendel, le type 2 est une logique floue élargie et 

plus riche permettant de mieux gérer l'incertitude [99].  

La logique floue de type 2 est un domaine de recherche relativement nouveau et moins abordé 

par les chercheurs en comparaison avec le type-1. Cependant, ces dernières années, ce concept 

a commencé à intéresser les chercheurs du monde entier ; la plupart d’entre eux considèrent 

que la logique floue type-2 peut surpasser son homologue car elle peut modéliser des processus 

complexes et les contrôleurs flous type-2 sont généralement plus robustes et mieux capables 

d'éliminer les oscillations. 

Les systèmes flous sont construits à partir d’un ensemble de règles basées sur des connaissances 

généralement incertaines. Cette imprécision mène alors à obtenir des règles dont les prémisses 

et/ou les conséquences sont également incertaines, ce qui va entacher les fonctions 

d’appartenance. Les systèmes flous type-1 sont incapables de prendre en compte de telles 

contingences de règles. Nous introduisons dans cette partie du chapitre l’autre classe de 

systèmes flous appelée système flou type-2 dans laquelle les valeurs d’appartenance des 

prémisses ou des conséquences sont elles-mêmes des ensembles flous. Les ensembles flous 

type-2 sont très efficaces dans le cas où il nous est difficile de déterminer exactement les 

fonctions d’appartenance pour les ensembles flous, par conséquent ils sont pratiques pour 

l’incorporation des incertitudes. 

3.8.1 Concept et structure d’un système flou  

La notion de sous-ensemble flou a été introduite afin de fournir un moyen de représentation et 

de manipulation des connaissances. En utilisant des règles linguistiques et des connaissances 

humaines, la logique floue permet de modéliser des processus physiques et de concevoir leurs 

systèmes de contrôle. Son intérêt réside dans sa capacité à gérer l’incertain, le vague ou 

l’imprécis. Son principe se base sur l’exploitation de l’expérience humaine pour répondre à une 
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problématique spécifique. Le contrôle flou a été utilisé dans différentes applications telles que 

le contrôle de tension dans les convertisseurs de puissance ou le contrôle de vitesse dans les 

machines électriques. 

La conduite d'un vélo illustre le concept de contrôle flou : les gens n'ont pas besoin de mesurer 

la vitesse ou l'accélération pour pouvoir contrôler la vitesse tout en conduisant dans des 

conditions sûres. Le cerveau humain traite les variables linguistiques comme lentes, rapides, 

proches ou lointaines et effectue des actions de contrôle comme accélérer ou freiner. 

La structure d'un système de logique floue de type-2 est illustrée à la figure 3.10. En fait, elle 

est très similaire à un FLS ordinaire de type-1. Dans ce travail, nous supposons que le lecteur 

est familier avec les FLSs type-1 donc, dans cette section, seules les similitudes et les 

différences entre les FLS de type-2 et de type-1 sont soulignées. La réduction de type est un 

bloc supplémentaire qui apparait au niveau du processus de sortie d’un FLS type-2.  

 

 

Figure 3.10 : Structure d'un système de logique floue de type-2 [98,102]. 

 

Fuzzification :  La fuzzification illustrée à la figure 3.10, comme dans un FLS de type-1, mappe 

l'entrée nette dans un ensemble flou. La fuzzification singleton [100] est largement utilisé en 
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raison de sa simplicité et de ses faibles exigences de calcul. Dans ce type de fuzzification, 

l’entrée floue n'a qu'un seul point d'appartenance non nul. Contrairement au FLS type-1, le FLS 

type-2 est caractérisé par une fonction d’appartenance floue. L’incertitude négligée dans le 

type-1, soit dans la forme ou dans les paramètres de la fonction d’appartenance, est donc prise 

en compte. Pour chaque entrée, la fonction d’appartenance type-2 fait correspondre plusieurs 

degrés d’appartenance. A noter qu’il suffit qu’une seule fonction d’appartenance dans une 

prémisse ou dans une conséquence soit de type-2 pour que tout le système le soit aussi.  

Base de règles : Etant donné que la différence entre la base de règles d’un système de type-1 et 

celle d’un type-2 réside seulement dans la nature des fonctions d’appartenance, donc, la 

structure des règles est exactement la même dans les deux cas. La seule différence qu’on peut 

signaler est que les ensembles flous associés aux prémisses et conclusions d’un FLS type-1 sont 

tous des ensembles flous types-1 ou des nombres certains, tandis que dans le deuxième cas, au 

moins un ensemble flou type-2 est associé soit à la prémisse ou à la conclusion. Alors, la èmej  

règle 
jR  d’un système flou type-2 aura la forme  

:jR   1 1 2 2 ...j j j

p pSi x est F et x est F et x est F    
jAlors y est G  (3.87) 

Où 1 2, ,..., px x x  sont les entrées. Les 
j

pF  sont les prémisses tel que pour 1,2,...,i p= , y  est la 

sortie, et les 
jG  sont les ensembles des conséquences.  

Inférence : Dans un système flou type-2, l’inférence utilise la base de règles (3.87) afin 

d’établir une relation entre le vecteur d’entrée 1( ,..., )px x x=  et la sortie y . Similairement à 

son homologue type-1, ce processus d’inférence combines les règles et fait correspondre, à 

travers une fonction, des ensembles flous type-2 de sortie à des ensembles flous type-2 d’entrée. 

Dans cette opération, la première étape est le calcul de l’intervalle d’activation associé à la èmej  

règle : 

1

( ) ( )j
i

p

if
i

F x x
=

=  (3.88) 

j
if

  est l’intervalle d’activation associé à la variable ix . 

L’ensemble flou de sortie correspondant à la èmej  règle 
jR   est noté par B . Lorsque une 

entrée x  est appliquée, comme nous utilisons une fuzzification de type singleton qui veut 
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dire que l’ensemble X  auquel appartient x  possède un degré d’appartenance unitaire à 

x x=  et zéro ailleurs, alors l’ensemble de sortie correspondant à la règle 
jR  est calculé en 

utilisant l’implication minimum ou produit (équivalent à l’opération meet avec T-norm 

minimum ou produit dans le cas du type-2) comme suit : 

1

( ) ( ) ( )j j
i i

p

iB G F
i

y y x  
=

 
=   

 
  (3.89) 

où   dénote l’opération meet basée sur la T-norme choisie. Comme dans le cadre de notre 

thèse, uniquement les ensembles flous type-2 intervalles sont utilisés en choisissant 

l’opération T-norm produit, l’intervalle d’activation associé à la règle 
jR  sera donné par : 

( ) ( ), ( )j j jF x f x f x =    (3.90) 

Réduction de type : La sortie du système d’inférence qui est un ensemble flou type-2, doit être 

réduite avant qu’elle soit défuzzifiée. La méthode des centres d’ensembles (center of sets en 

anglais (cos)) est utilisée pour transformer la sortie floue type-2 en un ensemble flou type-1 

[99]. L’expression de l’ensemble flou de type réduit par cette méthode est donnée par [99], 

[101] : 

1 1

11 1

cos

1

( ,..., , ,..., ) ... ... ... 1/
k k

k
j j

jk k

k
jy y f f

j

y f

Y Y Y F F

f

=

=

=


   


 (3.91) 

Etant donné que chaque ensemble dans l’équation (3.91) est un ensemble type-1 intervalle, alors 

1 1

cos ( ,..., , ,..., )k kY Y Y F F  est aussi un ensemble type-1 intervalle dont le domaine est situé sur 

l’axe des réels : 

 1 1

cos ( ,..., , ,..., ) ,k k

l rY Y Y F F y y=  (3.92) 

,l ry y  sont deux points de gauche et de droite caractérisant l’ensemble réduit cos. ( )lY f x  est 
èmel  

élément de l’intervalle d’activation de (3.90) et iy  est un élément de l’intervalle type-2 

,j j j

l rY y y =     

Afin de calculer les points extrêmes ly  et ry , Karnik et Mendel [98] ont développé un 

algorithme itératif dont la procédure est donnée comme suit : 
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- Calcul de ly  et ry  

1. Discrétiser l’espace de sortie Y  en un nombre suffisant de points en choisissant comme 

segment les centroïdes des ensembles flous impliqués dans l’activations des règles. 

2. Trier iy  dans un ordre croissant : 1 2 ... ky y y   . 

3. Initialiser jf  en prenant comme point de départ :  

, 1,...,
2

j j

j
f f

f j k
+

= =  (3.93) 

Ensuite calculer  

1

1

k
j j

j

l k
j

j

y f

y

f

=

=

=




 (3.94) 

et poser l ly y =  

4. Trouver un point de commutation ( )1 1N N k  −  qui satisfait 1k k

ly y y +   

5. Poser  

,

,

j

j

j

f j N
f

f j N

 
= 



 (3.95) 

Calculer  

1

1

k
i j

j

l k
j

j

y f

y

f

=

=

=




 (3.96) 

et poser l ly y =  

6. Si l ly y =  arrêter et poser l ly y = . Sinon, aller à l’étape 3. 

Nous suivons la même démarche pour déterminer  ry  : 

1

1

k
i j

j

r k
j

j

y f

y

f

=

=

=




 (3.97) 
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Défuzzification :  Le type réduit par l’utilisation de (3.92) sera déterminé par ses deux points 

extrêmes de droite et de gauche 
ry  et 

ly . Une fois le processus de réduction de type génère 

l’ensemble flou type-1 à partir de l’ensemble flou type-2, le processus de défuzzification 

devient entièrement similaire à celui du système flou type-1 et fera correspondre une valeur 

certaine à l’ensemble flou type-1 issu du processus de réduction de type. En appliquant le centre 

de gravité au type réduit, la sortie numérique sera donnée par [102] : 

( ) ( )

2

l ry x y x
Y

+
=  (3.98) 

3.8.2 Application de la logique floue type-2 pour la commande du quadrotor  

Le système flou type-2 conçu pour le système quadrotor se compose de cinq éléments : le 

fuzzificateur, la base de règles, le moteur d’inférence flou, le réducteur de type, et le 

defuzzificateur. La base de règles est une collection de règles linguistiques floues de la forme 

Si…Alors :  1 1 2 2 ...j j j

p pSi x est F et x est F et x est F    
jAlors y est G . 

Ici, 1x  représente la première variable linguistique qui est l’erreur de poursuite (e), tandis que 

2x  représente la deuxième variable linguistique qui est la dérivée de l’erreur (de). 

L’utilisation des ensembles type-2 triangulaires et gaussiens crée un inconvénient pour 

l’implémentation en temps réel devant la capacité limitée des calculateurs et des interfaces. 

Contrairement aux deux premiers ensembles flous, le type-2 intervalle reflète l’uniformité de 

l’incertitude au niveau de la fonction d’appartenance primaire, ce type de fonctions 

d’appartenance est le plus souvent utilisé pour les simulations et applications réelles. 

L’objectif consiste à trouver la sortie du système floue type-2 intervalle, qui est la commande 

U  du système, dont les fonctions d’appartenance sont présentées par la figure 3.11 et la base 

de règles est donnée par le Tableau 3.1. Les valeurs linguistiques suivantes ont été utilisées : 

négatif grand (NG), négatif moyen (NM), négatif petit (NP), zéro (Z), positif petit (PP), positif 

moyen (PM), positif grand (PG). 
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Figure 3.11 : Fonctions d’appartenance des entrée (e), (de) et de la sortie (U) [115].  

 

 Tableau 3.1. Base de règles [115]. 

 Erreur 

NG NP Z PP PG 

D
ér

iv
ée

 d
e 

l’
er

re
u

r 

NG NG NG NM NP Z 

NP NG NM NP Z PP 

Z NM NP Z PP PM 

PP NP Z PP PM PG 

PG Z PP PM PG PG 

 

Ces règles régissent la relation entrée-sortie entre l’erreur (e) et sa dérivée (de) en adoptant le 

moteur d'inférence de type Mamdani, dans lequel la méthode du centre de gravité est utilisée 

pour la défuzzification comme dans eq (3.98). 
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3.9 Conclusion  

Dans ce chapitre, nous avons abordé le contrôle du drone quadrotor afin d’assurer la stabilité et 

le suivi de trajectoire. A cet effet, nous avons développé cinq systèmes de contrôle en se basant 

sur les techniques : PID, backstepping, SMC, 2-SMC et la logique floue type 2. 

La propriété de sous actionnement que caractérise cette catégorie de drone impose le choix de 

quatre sorties à contrôler parmi les cinq. Néanmoins, nous avons développé six lois de contrôle 

dans une architecture de contrôle hiérarchique. Etant donné que l’homme est familier avec la 

position cartésienne, nous avons choisi, en plus de l’angle de lacet, la position (x,y,z) comme 

trajectoire de référence. Les deux lois de commandes intermédiaires serviront au calcul des 

angles de roulis et de tangage correspondants.  
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 CHAPITRE 4 

Simulations et interprétation des résultats 
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4.1 Introduction 

Dans ce chapitre nous présentons la simulation numérique des approches de commande 

développées précédemment. Afin de valider ces approches, nous considérons un scénario de 

suivi de trajectoire en 3D simulé sous Matlab/Simulink. Nous commençons par la présentation 

du modèle quadrotor choisi pour cette étude. Ensuite nous analysons et comparons les résultats 

issus de l’application des cinq commandes : PID, backstepping, SMC, 2-SMC et logique floue 

type-2 pour le problème de suivi.  

4.2 Modèle quadrotor choisi pour la simulation  

La figure 4.1 présente l’architecture complète du modèle de simulation du robot volant de type 

quadrotor, sous Matlab. Ce modèle est considéré comme un corps rigide avec une masse 

constante et une géométrie symétrique. Les axes du repère lié au véhicule coïncident avec les 

axes principaux d’inertie. Sur la même figure, les moteurs sont présentés par deux couleurs 

différentes afin de montrer la synchronisation permettant la stabilisation du véhicule par rapport 

à l’axe de lacet.  
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Figure 4.1 :  Quadrotor en configuration (+). 

Quant aux paramètres physiques du véhicule ainsi qu’aux paramètres généraux du modèle 

utilisé, ils correspondent à celles qu’on trouve dans [77]. Leurs valeurs numériques sont 

données par le Tableau 4.1.  

Tableau 4.1.  Paramètres du modèle de simulation.  

 

Paramètre Valeur 

numérique  

Unité 

m  1.1 kg 

l 0.21 m 

kf 5 N.s2.rad-2 

km 2 N.m.s2.rad-2 

Ix 1.22 kg.m2 

Iy 1.22 kg.m2 

Iz 2.2 kg.m2 

Ir 0.2 kg.m2 

g 9.81 m.s-2 

kdt 0.1 N.s/m 

kdr 0.12 kg.m2.rad-1 

 

La dynamique des moteurs se représente par une fonction de transfert du premier ordre suivie 

d’une fonction saturation qui représente la vitesse de rotation maximale pour chaque rotor. En 

effet, les moteurs sans balai sont typiquement très rapides, de telle sorte que la dynamique de 

ceux-ci est négligée dans la plupart des travaux de recherche. 

Le schéma global de la simulation est représenté par la figure 4.2. 
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Figure 4.2 :  Schéma global du système quadrotor avec la commande hiérarchique sous Matlab/Simulink. 

Afin de tester et d’évaluer l’efficacité des différentes stratégies de commande nous effectuons 

deux simulations de vol. Dans un premier temps le quadrotor devait suivre une trajectoire carrée 

avec un angle de lacet égale à 0.5 rad, ( 0.5d rad = ). Ensuite, nous considérons une trajectoire 

hélicoïdale. Pour chacun des deux essais, la durée de vol est 50 s. Il faut noter que toutes les 

positions initiales, linéaires et angulaires suivant tous les axes sont nulles.  

4.3 Résultat de la 1ère simulation de vol  

La figure 4.3 représente les trajectoires 3D obtenues lorsque différentes stratégies de contrôle 

sont utilisées. Ces trajectoires sont comparées à la trajectoire désirée en forme de carrée. 
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Figure 4.3 :  Suivi de la trajectoire carrée. 
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Figure 4.4 :  Poursuite de la position désirée selon x, y et z, trajectoire carrée. 
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Figure 4.5 :  Trajectoires de suivi des orientations roulis, tangage et lacet, trajectoire carrée. 
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Figure 4.6 :  Erreurs de poursuite de la position désirée, trajectoire carrée. 
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Figure 4.7 :  Erreurs de suivi des angles désirés, trajectoire carrée. 

 

 

Figure 4.8 :  Les commandes Ux, Uy, Uz et Uϕ, Uθ, Uψ obtenues par PID, trajectoire carrée. 
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Figure 4.9 :  Les commandes Ux, Uy, Uz et Uϕ, Uθ, Uψ obtenues par backstepping, trajectoire carrée. 
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Figure 4.10 :  Les commandes Ux, Uy, Uz et Uϕ, Uθ, Uψ obtenues par SMC, trajectoire carrée. 

 

 

Figure 4.11 :  Les commandes Ux, Uy, Uz et Uϕ, Uθ, Uψ obtenues par 2-SMC, trajectoire carrée. 
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Figure 4.12 :  Les commandes Ux, Uy, Uz et Uϕ, Uθ, Uψ obtenues par T2-FLC, trajectoire carrée. 

Les figures (4.3), (4.4) et (4.5) représentent le suivi de trajectoire dans l’espace tridimensionnel 

ainsi que le suivi de trajectoire selon les axes x, y, z et les réponses des angles d’orientation ϕ, 

θ, ψ. D’après ces figures, on remarque que le quadrotor a pu suivre la trajectoire désirée. 

L’application des commandes données par les figures (4.8), (4.9), (4.10), (4.11), (4.12), 

obtenues par les cinq différentes stratégies a permis un dépassement nul. Dans le régime 

permanent, les trajectoires x, y, z et ψ sont conformes aux trajectoires désirées. Tous les 

contrôleurs ont démontré de bons résultats sauf le cas du contrôleur PID qui présente les 

performances les plus dégradées dans le régime transitoire avec un temps de réponse le plus 

lent, et des oscillations en régime permanent. Aussi, le contrôleur T2-FLC présente la plus 

grande erreur ze  en régime permanent ( 1ze cm ), voir figure (4.4) et (4.6). Contrairement à 

ces deux derniers, les contrôleurs SMC et 2-SMC ont démontré les meilleurs résultats en termes 
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de temps de réponse et erreur statique. Cependant, il faut signaler la présence du chattering qui 

affecte le signale de commande comme on peut le constater sur la figure 4.10. Le contrôle par 

2-SMC a montré sa capacité à surmonter le problème de chattering, voir figure 4.11. La 

commande par backstepping a prouvé une performance satisfaisante par rapport aux PID et T2-

FLC.   

4.4 Résultat de la 2ème simulation de vol  

Dans cette deuxième simulation de vol, nous considérons le même modèle du quadrotor avec 

les mêmes conditions initiales, mais avec un autre type de trajectoire plus complexe. Afin de 

comparer les performances des cinq contrôleurs et valider les résultats obtenus lors de la 

première simulation, nous avons choisi une trajectoire hélicoïdale avec un angle de tangage 

désiré d  nul. La figure 4.13 représente les trajectoires 3D obtenues lorsque différentes 

stratégies de contrôle sont utilisées. Ces trajectoires sont comparées à la trajectoire désirée en 

forme hélicoïdale.  

 

 

Figure 4.13 :  Suivi de la trajectoire hélicoïdale. 
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Figure 4.14 :  Poursuite de la position désirée selon x, y et z, trajectoire hélicoïdale. 
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Figure 4.15 :  Trajectoires de suivi des orientations roulis, tangage et lacet, trajectoire hélicoïdale. 
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Figure 4.16 :  Erreurs de poursuite de la position désirée, trajectoire hélicoïdale. 
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Figure 4.17 :  Erreurs de suivi des angles désirés, trajectoire hélicoïdale. 
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Figure 4.18 :  Les commandes Ux, Uy, Uz et Uϕ, Uθ, Uψ obtenues par SMC, trajectoire hélicoïdale. 
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Figure 4.19 :  Les commandes Ux, Uy, Uz et Uϕ, Uθ, Uψ obtenues par : PID, Backstepping, 2-SMC et T2-FLC, 

trajectoire hélicoïdale. 

A travers les résultats de cette deuxième simulation, nous avons démontré l’efficacité du 

contrôle par mode glissant pour le suivi de trajectoire. Cependant, le problème du « chattering » 

est toujours présent, ce dernier à été éliminé en utilisant le contrôle par mode glissant d’ordre 

supérieure.  

4.5 Conclusion 

Dans le présent chapitre, l’application des différentes théories de contrôle pour le système 

quadrirotor, que nous avons abordé précédemment dans le chapitre 3, ont été validé à travers 

deux simulations de vol dans Matlab/Simulink. D’après les résultats, nous pouvons conclure 

que malgré sa simplicité et son faible cout, le PID reste un contrôleur linéaire dont la 

performance est limitée, surtout quand il s’agit d’un système complexe et fortement non-

linéaire tel que le quadrirotor. Bien évidemment, il existe d’autre contrôleurs plus performants 

et robustes comme le backstepping, FLC et SMC. En utilisant le 2-SMC, nous avons obtenu les 

meilleurs résultats tout en éliminant le phénomène de chattering que présente le SMC, tout en 

gardent les bonnes performances fournie par le SMC.  

L’application des contrôleurs T2-FLC et backstepping a donné des résultats meilleurs que ceux 

obtenues par le PID mais a montré que le T2-FLC souffre d'une faible précision en régime 

permanent.  

Bien que le backstepping permet la construction de la loi de commande d’une manière 

systématique, son expression est relativement complexe et difficile à implémenter. 
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Pour conclure, nous disons que l’idéal est d’adopter le contrôle par 2-SMC pour la mission de 

suivi de trajectoire d’un drone quadrirotor. Sa robustesse permet un excellent suivi quel que 

soit la trajectoire désirée, en plus de sa capacité à surmonter le problème de chattering. 
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CHAPITRE 5 

Synthèse d’observateur non linéaire  
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5.1 Introduction  

Une bonne maitrise d’un procédé passe en général par une bonne information sur ce dernier. 

Or, dans la pratique, la mesure directe de toutes les variables d’état n’est pas toujours possible 

pour des raisons techniques (encombrement des capteurs) ou économiques (coûts des 

capteurs). En effet, un ou plusieurs de ces états peut correspondre à une grandeur physique qui 

n’est pas disponible à la mesure directe, tandis que l’élaboration d’une loi de commande basée 

sur le modèle non linéaire du système passe souvent par l’accès au vecteur d’état complet.  

La solution à cette limitation de mesure repose sur l’utilisation d’un capteur logiciel appelé 

observateur. En exploitant les informations accessibles, à savoir le modèle dynamique du 

système, ses entrées et ses sorties mesurables, un observateur permet la reconstruction en 

temps réel des états non mesurables. Nous rappelons que la connaissance des composantes de 

l’état non mesurées est en général nécessaire pour régler un système ou pour détecter des 

fautes des systèmes.   

Cette opération de reconstitution d’information interne peut être utile à plusieurs 

niveaux comme le montre la figure 5.1 :  

➢ La commande, qui nécessite le plus souvent la connaissance de son état interne. 
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➢ La surveillance, à travers les écarts entre le comportement du processus et celui de 

l’observateur.  

➢ L’identification, au moyen de l’estimation des paramètres du modèle.  

 

Figure 5.1 :  Rôle de l’observateur dans le schéma de fonctionnement d’un procédé. 

5.2 Observabilité et principe d’un observateur  

Un capteur placé au bon endroit, à l’intérieure du système, peut nous donner accès à 

l’information recherchée. Dans ce cas, on dit que la variable d’état recherchée est mesurable. 

Dans d’autre cas, cette investigation directe n’est pas possible. La grandeur est alors dite non 

mesurable. En revanche, elle peut, tout en étant non mesurable, influencer la sortie du 

système. Il est alors possible, à partir de la mesure de la sortie, de déduire la grandeur 

considérée. On dit que celle-ci est observable.  

La possibilité de reconstruire les variables du système à partir de la mesure des entrées et 

sorties de ce dernier est donc liée à son observabilité. Afin de concevoir un observateur, il faut 

vérifier, à priori, si les variables d’état sont observables.  

L’observateur fournit une estimation ˆ( )x t  de l’état ( )x t  du procédé en fonction des entrées et 

des sorties du système, ce qu’illustre la figure 5.2. Alors, l’observateur ou l’estimateur d’état a 
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pour entrée les entrées et les sorties du système réel et pour sortie le vecteur d’état estimé. 

Cette estimation devant être obtenue en temps réel, l’observateur revêt usuellement la forme 

d’un système dynamique.   

 

Figure 5.2 :  Schéma fonctionnel d’un observateur d’état. 

Définition : Un système est dit observable à un instant 
1t , si la connaissance du signal 

d’entrée et du signal de sortie sur un intervalle de temps  1 2,t t  permet de calculer l’état du 

système à l’instant 
1t .  

Si un système est observable quel que soit l’instant 1t , il est dit complètement observable. 

5.2.1 Cas des systèmes linéaires 

Soit le système linéaire suivant :  

( ) ( ) ( )

( ) ( )

x t Ax t Bu t

y t Cx t

= +


=
 (5.1) 

( ) , ( ) ( )n m px t u t et y t    représentent respectivement l’état, la commande et la 

sortie du système. Les matrices ,A B et C  sont des matrices constantes de dimensions 

appropriées. Dans le cas des systèmes linéaires, le critère le plus utilisé pour vérifier 

l’observabilité est la condition de rang. Pour un système linéaire à temps invariant, le critère 

d’observabilité au sens de rang, formulé par Kalman [103] est le suivant :  

Définition : L’observabilité du système (5.1) est garantie si et seulement si la matrice 

d’observabilité O  [104], qui est indépendante de l’entrée ( )u t  et définie par n  vecteurs 

lignes comme suit :  
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2

1n

C

CA

O CA

CA −

 
 
 
 =
 
 
 
 

 (5.2) 

est de rang n [103], ( )rang O n= . 

O’Reilly [105] a présenté un deuxième critère ; le système (5.1) est complètement observable 

si : 

iA PI
rang n

C

− 
= 

 
 (5.3) 

Où iP  est la èmei , 1,i n= , valeur propre de la matrice A . Si un système linéaire est 

complètement observable, il est globalement observable, c’est-à-dire que toutes les 

composantes du vecteur d’état du système sont observables, et donc peuvent être reconstruites 

par un observateur. Si le système est non linéaire, nous devons distinguer l’observabilité 

globale de l’observabilité locale.  

Le célèbre observateur de Luenberger pour le système (5.1) est donné par : 

( )ˆ ˆ ˆ( ) ( ) ( ) ( ) ( )x t Ax t Bu t K y t Cx t= + + −  (5.4) 

Où K  correspond au gain de l’observateur. 

La dynamique de l’erreur d’estimation ˆ( ) ( ) ( )e t x t x t= −  a pour expression :  

( )( ) ( )e t A KC e t= −  (5.5) 
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Figure 5.3 :  Schéma structurel de l’observateur de Luenberger [113]. 

La théorie de l’observation de Luenberger repose essentiellement sur des techniques de 

placement de pôles et la stabilité de l’observateur est obtenue en choisissant les valeurs 

propres de ( )A KC−  dans la partie gauche du plan complexe. La convergence de l’erreur 

d’estimation de l’observateur est alors exponentielle et sa vitesse dépond du choix du gain K . 

5.2.2 Cas des systèmes non linéaires  

Maintenant, considérons le système non linéaire suivant : 

( )

( )

( ) ( ), ( )

( ) ( )

x t f x t u t

y t h x t

=


=

 (5.6)  

avec ( ) nx t   est l’état, ( ) mu t   est la commande, ( ) py t   est la sortie du système. 

f et h sont des fonctions analytiques. 

Pour les systèmes non linéaires, la notion d’observabilité est basée sur la possibilité de 

différentier deux conditions initiales distinctes. Fossard et Normand-Cyrot [106] ont défini 

l’observabilité à partir de la notion d’indiscernabilité. 

Définition : Pour le système (5.6), deux états initiaux 
1 0( )x t  et 2 0( )x t  tel que 

1 0 2 0( ) ( )x t x t  

sont dit indiscernables si, 0 0t  , les sorties correspondantes 
1( )y t  et 2 ( )y t  sont identiques.  
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Définition : Le système (5.6) est dit observable s’il ne possède pas de couple d’états initiaux 

1 0( )x t  et 
2 0( )x t  indiscernables.  

Contrairement aux systèmes linéaires, l’observabilité des systèmes non linéaires dépend des 

entrées. En effet, il existe des entrées dites singulières pour lesquelles le système (5.6) n’est 

plus observable. Autrement dit, le système peut être observable, tout en admettant des entrées 

qui le rendent inobservable. 

Nous allons exprimer formellement l’idée de l’observabilité pour le cas d’un système non 

linéaire en introduisant la notion de la dérivée de Lie.  

Définition : On dit que le système (5.6) est observable au sens du rang si la matrice 

d’observabilité O  définie ci-dessous est de rang n , ( )rang O n = . 

1

( )

( )

( )

f

n

f

dh x

dL h x
O

dL h x−

 
 
  =
 
 
 
 

 (5.7)  

Où 
1 ( )n

fL h x−
 est la dérivée de Lie de la fonction ( )h x  par rapport à la fonction ( , )f x u  à 

l’ordre 1n− . 

( )0 1( ) , ( ) ( ), ( ) ( )i i

f f f f f

h
L h x h L h x f x L h x L L h x

x

−
= = =


 (5.8)  

L’écriture de 
1 ( , )n

fdL h x u−
 est donnée par le vecteur :  

1 2

( ) ( ) ( )
( ) , ,...,

k k k

f f fk

f

n

L h x L h x L h x
dL h x

x x x

   
=      

 

(5.9)  

D’après (5.6) nous avons : 

( )1 1( ( )) ( ) ( ( )) ( ( ))
( ) . ( ( )) ( ( ))f

dh x t dx t h x t h x t
y t f x t L h x t

dt dt x x

 
= = = =

 
 (5.10)  

De même, nous pouvons écrire les dérivées successives de Lie comme suit : 
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( 1) 1

( )( )

( )( )

( )

f

n n

f

h xy t

L h xy t

y L h x− −

  
  
   =
  
     

   

 (5.11)  

Plusieurs observateurs ont été développés pour l’estimation d’état des systèmes non linéaire, 

les plus populaires et largement étudiés sont : l’observateurs de Luenberger étendu, le filtre de 

Kalman étendu, l’observateurs à grand gain et les observateurs de type mode glissant. La 

figure 5.4 montre le schéma de principe d’un observateur non linéaire. Il est à noter que 

chaque type d’observateur non linéaire est caractérisé par un raisonnement distinct. 

 

Figure 5.4 :  Principe d’un observateur non linéaire [113]. 

Cette structure fait apparaître d’abord la présence d’un estimateur d’état fonctionnant en 

boucle ouverte caractérisé par la même dynamique que celle du système. La dynamique 

désirée en boucle fermée par cet observateur est obtenue par l’introduction d’un vecteur (ou 

matrice dans le cas multivariable) des gain s L . Pour un système non linéaire défini sous la 

forme (5.6), la plupart des observateurs qui existent dans la littérature ont la structure 

suivante : 

( ) ( )

( )

ˆˆ ˆ ˆ( ) ( ), ( ) ( ) ( )

ˆˆ ˆ( ) ( )

x t f x t u t L y t y t

y t h x t

 = + −


=

 

(5.12)  

C’est-à-dire une copie de la dynamique du système plus un terme correcteur qui établit la 

convergence de x̂  vers x .  



Chapitre 5 : Synthèse d’observateur non linéaire 

 106 

5.2.3 Observabilité du modèle quadrotor  

Le modèle dynamique du quadrotor sous forme de représentation d’état est donné dans le 

chapitre 2 par (2.37).  

Les sorties du système sont données par :  

 1 2 3 4 5 6 1 3 5 7 9 11, , , , , [ , , , , , ]
T TY h h h h h h x x x x x x= =  (5.13)  

En appliquant le critère d’observabilité donnée dans la section (5.2.2) et en utilisant l’équation 

(5.11), on construit la matrice d’observabilité quadO  comme suit :  

1 2 3 4 5 6 1 2 3 4 4 6quad f f f f f fO h h h h h h L h L h L h L h L h L h
x


 =  

 (5.14)  

On aura  

1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0

0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1

quadO

 
 
 
 
 
 
 
 
 

=
 
 
 
 
 
 
 
 
    

(5.15)  

Le rang de la matrice d’observabilité quadO  est 12n =  donc on conclut que le système est 

observable  

5.3 Observateur à mode glissant  

Une classe parmi les observateurs robustes les plus connus est celle des observateurs à modes 

glissant [107-110]. Basés sur la théorie des systèmes à structure variable, ces observateurs 

sont généralement utilisés pour des systèmes dynamiques incertains non linéaires.  Leur 

principe consiste à contraindre, à l’aide d’une fonction discontinue, les dynamiques d’un 

système d’ordre n  à converger vers une variété S  de dimension ( )n p−  dite surface de 
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glissement ( p  étant la dimension du vecteur de mesure). L’attractivité de cette surface est 

assurée par des conditions appelées conditions de glissement. Si ces conditions sont vérifiées, 

le système converge vers la surface de glissement et y évolue selon une dynamique d’ordre

( )n p− .  

Les dynamiques concernées sont celles des erreurs d’observation. A partir de leurs valeurs 

initiales (0)e , ces erreurs convergent vers les valeurs d’équilibre en deux étapes :  

Dans la première étape, appelée mode d’atteinte, les trajectoires des erreurs d’observation 

évoluent vers la surface de glissement sur laquelle les erreurs entre la sortie de l’observateur 

et la sortie du système réel sont nulles.  

Dans une seconde phase, appelée mode de glissement, les trajectoires des erreurs 

d’observation glissent sur la surface de glissement avec des dynamique imposées de manière à 

annuler toutes les erreurs d’observation.  

Il s’agit d’un observateur dont le terme correcteur est proportionnel à la fonction signe 

appliquée à l’erreur de sortie. Pour le système décrit par la forme (5.6), L’un des observateurs 

à modes glissants le plus simple qui pouvant lui être associé est : 

( ) ( )

( )

ˆˆ ˆ( ) ( ), ( )

ˆˆ ˆ( ) ( )

x t f x t u t Ksign S

y t h x t

 = +


=

 (5.16)  

Où K  est une matrice de gain n p , avec ( ) ( ) ( )( )1 ,...,
T

Psign S sign S sign S= est un vecteur 

1p  . Nous définissons également les vecteurs relatifs aux erreurs d’observation tel que :  

ˆ( )e x x x= −  : L’erreur d’observation d’état. 

ˆ( )S x y y= −  : La surface de glissement.  
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Figure 5.5 :  Schéma fonctionnel d’un observateur à mode glissant. 

En utilisant les équations précédentes : 

ˆˆ ˆ( ) ( ) ( , )  ( , )oe x f Ksign y y f f x u f xù u=  − −  = −    
 

(5.17)  

La structure de l’observateur à mode glissant est simple, cependant toutes les hypothèses 

restrictives nécessaires doivent être assurées. Pour que l’état estimé converge vers l’état réel, 

l’observateur à mode glissant dois respecter deux conditions : 

La première concerne le mode d’atteinte, elle garantie l’attractivité de la surface de glissement

0S = . Cette dernière est attractive si la dérivée de la fonction de Lyapunov 

2

( )
2

e
V x =  est 

négative, ( ) 0V x  .  

La deuxième concerne le mode glissant, durant cette étape la matrice des gains correctifs agit 

de manière à satisfaire la condition d’invariance suivante : 0S S= = .  

Les étapes de synthèse d’un observateur à mode glissant connues et clairement identifiées 

dans [111], sont rappelées ci-dessous.  

Ce type d’observateur étant classique, nous abordons ici le cas d’un observateur à mode 

glissant étape par étape [112] dédié au cas des systèmes triangulaires, en considérant le 

système de la forme suivante :  
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1 2 1 1

2 3 2 1 2

1 1 1 2 1

1 2 1 2

( )

( , )

( , , )

( , , ) ( , , )

n n n n

n n n n n

x x g x u

x x g x x u

x x g x x x u

x f x x x g x x x u

− − −

= +


= +



 = +


= +

 (5.18)  

Où 
if  et 

ig  pour 1,...,i n= , sont des fonctions scalaires, 
ix  sont les états du système u  est le 

vecteur d’entrée. La structure de l’observateur proposé pour ce système est :  

1 2 1 1 1 1 1 1

2 3 2 1 2 2 2 2 2

1 1 1 2 1 1 1 1 1

1 2 1 2

ˆ ˆ ˆ( ) ( )

ˆ ˆ ˆ( , ) ( )

ˆ ˆ ˆ( , , ) ( )

ˆ ˆ( , , ) ( , , ) ( )

n n n n n n n n

n n n n n n n n n

x x g x u sign x x

x x g x x u sign x x

x x g x x x u sign x x

x f x x x g x x x u sign x x









− − − − − − −

 = + + −


= + + −




= + + −
 = + + −

 (5.19)  

Les variables auxiliaires 
ix  sont données par  

1 1

1 , 1 1 1
ˆ ˆ( ) 1i i i moy i i i

x x

x x sign x x pour i − − − −

=


= + − 
 (5.20)  

, 1moy isign −  désigne la fonction 
1isign −
 filtrée par un filtre passe bas ; la fonction ( )isign   est 

mise à zéro s’il existe  1,j i  tel que ˆ 0j jx x−  , sinon elle est prise égale à la fonction 

( )isign   usuelle. Ceci nous permet d’imposer que le terme correcteur ne soit actif que si la 

condition ˆ 0j jx x− = , pour 1,j i= , est vérifiée. La convergence des erreurs d’observation 

en temps fini est assurée par le théorème suivant :  

Théorème : Considérons le système (5.18) et l’observateur (5.19). Si les entrées et les états du 

système sont bornés pour une durée finie [0, ]T , alors pour tout état initial (0)x , ˆ(0)x  et toute 

entrée bornée u , il existe un choix de i  tel que l’état de l’observateur x̂  converge en un 

temps fini vers l’état x  réel du système [113]. 

Démonstration du théorème :  

Considérons la dynamique de l’erreur d’observation ˆe x x= −  et procédons étape par étape. 

Pour 
1 1 1̂e x x= − , nous avons :  

1 2 1 1( )e e sign e= −  avec 
2 2 2

ˆe x x= −  
 

(5.21)  
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Si 1 2e   pour tout 
1t t  alors la surface de glissement 

1 0e =  est attractive et est atteinte 

après un temps fini 1t  ce qui fait que 
1 0e = . 

Il existe une fonction continue notée eqsign  définie par 2 1 1( ) 0eqe sign e− =  implique 
2 2x x=  

sur la surface de glissement, puisque eq moysign sign=  alors : 

( )1 2 2 1 1 1 2 2
ˆ ˆ( ) 0eqe x x sign x x x x= − + − = − =  

 

(5.22)  

ne fois 2x  connu, nous passons à la dynamique de 2e . Nous avons trouvé qu’après 1t , 
2 2x x=  

ce qui implique que :  

1 1 2 2 1 2( , ) ( , ) 0g x x g x x− =  
 

(5.23)  

Alors 
2 3 2 2( )e e sign e= − . Suivant le même raisonnement, si 2 3 max

e   pour 
2t t , nous 

aurons après un temps fini 
2 1t t  la convergence vers la surface 

1 2 0e e= = . La dynamique du 

reste de l’erreur d’observation sur la surface de glissement est donnée par 2 0e =  et on déduit 

donc 3 3x x=  car :  

( )2 3 3 2 2 2 3 3
ˆ ˆ( ) 0eqe x x sign x x x x= − + − = − =  

 
(5.24)  

Après ( 1)n−  itérations, nous aboutissons après 1nt −  à la convergence de toutes les erreurs 

d’observation vers la surface 
1 2 1 0ne e e −= = =  et par conséquent nx  tend vers nx , en un 

temps fini 1nt −  tout le vecteur d’état est connu et l’erreur d’observation est nulle.  

Maintenant, nous nous intéressons à la stabilité de l’observateur en succédant étape par étape 

le processus de convergence de l’observateur.  

Etape 1 : Dans cette étape on assure la convergence de 
1 1 1̂e x x= −  vers zéro dans un temps 

1t t . Pour 1i   toutes les fonctions 
isign  sont égales à zéro. Les dynamiques des erreurs 

d’observation ˆe x x= −  sont donc :  

1 2 1 1 1 1

2 3 2 1 2 2 1 2

1 1 1 2 1 1 1 2 1

1 2 1 2 1 2 1 2

ˆ( )

ˆ( , ) ( , )

ˆ ˆ( , , ) ( , , )

ˆ ˆ ˆ ˆ( , , ) ( , , , ) ( , , ) ( , , )

n n n n n n

n n n n n n n n n

e e sign x x

e e g x x u g x x u

e e g x x x u g x x x u

e f x x x f x x x g x x x u g x x x u



− − − − −

= − −


= + −



 = + −


= − + −

 (5.25)  
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Etant donné que l’entrée u  et les états sont bornés, le système ne diverge pas et les erreurs 

d’observation sont aussi bornées. 

Soit alors une fonction de Lyapunov : 

2

1 1

1

2
V e=  (5.26)  

Nous avons alors : 

( )1 1 1 1 2 1 1 1( )V e e e e sign e= = −  (5.27)  

En choisissant 1 2 max
e   l’erreur d’observation 

1e  converge vers zéro en un temps fini 
1t . 

Après cet instant, 
1e  reste égale à zéro et on obtient alors 2 1 1 1( )e sign e=  ce qui implique que 

2 2x x=  

Etape 2 : L’objectif dans cette étape est d’atteindre la surface de glissement 2 2 2
ˆ 0e x x= − = . 

Pour rester sur la surface 
1 0e = , il faut que 1 2 max

e  , mais cela est vérifié de par le fait que 

2e  est strictement décroissante après 1t . Les dynamiques des erreurs d’observation sont alors :  

1

2 3 2 1 2 2 1 2 2 2 2 3 2 2 2

1 1 1 2 1 1 1 2 1

1 2 1 2 1 2 1 2

0

ˆ( , ) ( , ) ( ) ( )

ˆ ˆ( , , ) ( , , )

ˆ ˆ ˆ ˆ( , , ) ( , , , ) ( , , ) ( , , )

n n n n n n

n n n n n n n n n

e

e e g x x u g x x u sign e e sign e

e e g x x x u g x x x u

e f x x x f x x x g x x x u g x x x u

 

− − − − −

=


= + − − = −



 = + −


= − + −

 (5.28)  

En choisissant la fonction de Lyapunov  

2 2

2 1 2

1 1

2 2
V e e= +  (5.29)  

On aura  

( ) ( ) ( )2 1 2 1 1 1 2 3 2 2 2 2 3 2 2 2( ) ( ) ( )V e e sign e e e sign e e e sign e  = − + − = −  (5.30)  

Si 2 3 max
e   alors 2e  converge vers zéro après un temps fini 

2 1t t  . L’erreur d’observation 

est strictement décroissante durant la période  1 2,t t , ce qui implique que la condition imposée 

sur 1  dans la première étape, doit être vérifiée aussi après 1t . Après un temps fini 
2t  nous 

obtenons 3 3x x=  
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Ainsi, étape par étape nous obtenons la convergence de toutes les composantes de l’erreur 

d’observation vers zéro et celles de x̂  vers x  pour tout i n , sous condition que 1 maxi ie +  

durant  1,i it t + . 

Etape n : Cette étape commence à 
1nt −
 à cet instant 0ke =  pour tout k n . Alors la 

dynamique de l’erreur d’observation devient :  

1

2

1

1 2 1 2 1 2

1 2

0

0

0

ˆ ˆ( , , ) ( , , , ) ( , , )

ˆ ˆ ˆ( , , ) ( ) ( )

n

n n n n n n n

n n n n n n n n n

e

e

e

e f x x x f x x x g x x x u

g x x x u sign x x sign e 

−

=


=




=
 = − +


− − − = −

 (5.31)  

De la même façon, on choisit la fonction de Lyapunov 

2 2 2

1 2

1 1 1

2 2 2
n nV e e e= + + +  (5.32)  

On obtient donc : 

( )( )n n n n nV e sign e= −  (5.33)  

Ainsi, ne  converge en un temps fini 1n nt t −  pour toute valeur de 0n   si évidemment toutes 

les conditions sur les  k , k n  sont elles aussi vérifiée.  

5.4 Application de l’observateur par mode glissant au modèle du 

quadrotor 

Considérons le modèle dynamique développé dans le chapitre 2 et donné sous forme de 

représentation d’état par (2.37). La dynamique de l’observateur est proposée dans (5.34). Elle 

se résume à une copie de la dynamique du système, à laquelle est ajouté un terme de 

correction basé sur l’écart entre la sortie mesurée, et la sortie estimée du système. 
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( )

( )

( )

( )

( )

( )

( )

1 2 1 11 1 1

2 1 2 1 2 12 2 2

3 4 3 23 3 3

4 2 4 1 4 24 4 4

5 6 5 35 5 5

6 3 6 1 7 9 6 36 6 6

7 8 7 47 7 7

8

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆcos cos

ˆ ˆ ˆ

ˆ

z x

z y

z

x x sign x x

x a x bU u sign x x

x x sign x x

x a x bU u sign x x

x x sign x x

x a x b x x U g sign x x

x x sign x x

x















= + −

= + + −

= + −

= + + −

= + −

= + − + −

= + −

= ( )

( )

( )

( )

( )

2

4 10 12 5 10 6 8 2 8 48 8 8

9 10 9 59 9 9

2

10 7 8 12 8 8 9 10 3 10 5,10 10 10

11 12 11 6,11 11 11

2

12 10 8 10 11 12 4 12 6,12 12 12

ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ

a x x a x a x b U sign x x

x x sign x x

x a x x a x a x b U sign x x

x x sign x x

x a x x a x b U sign x x







 



 














+ + + + −

= + −

= + + + + −

= + −

= + + + −

















  

(5.34)  

( )1 3 5 7 9 11( ) , , , , ,
T

y t x x x x x x=  (5.35)  

Si ˆ 0j jx x− =  la fonction ijsign  est la fonction « sign » classique du 
èmei  sous-système, où 

 1,2,3,4,5,6i = . Pour le premier sous-système,  1, 2j = . Pour le deuxième sous-système, 

 3,4j = , et ainsi de suite jusqu’au dernier sous-système pour lequel  11,12j = .  

Sinon la fonction ijsign  est égale à zéro. 

Avec 

 

( )  1 1 1

1,3,5,7,9,11

ˆ ˆtan 2,4,6,8,10,12
2

i i

i i i i i

x x pour i

x x a x x pour i


 − − −

 = =

  

= + − = 
 

 (5.36)  

Ici, « atan » est la fonction arc tangent usuelle qui est connue comme une approximation 

continue de la fonction « sign ». 

Les erreurs d’estimation sont  ˆ
i i ie x x= −  pour tout  1, 2, ,12i = . La dynamique des erreurs 

d’observation est donnée par :  
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( )

( )

( )

( )

( )

( )

( )

( )

1 2 1 11 1 1

2 1 2 2 12 2 2

3 4 3 23 3 3

4 2 4 4 24 4 4

5 6 5 35 5 5

6 3 6 6 36 6 6

7 8 7 47 7 7

2

8 4 10,12 5 10 6 8 8 48 8 8

9 10

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

e e sign x x

e a sign x x

e e sign x x

e a sign x x

e e sign x x

e a sign x x

e e sign x x

e a a a sign x x

e e















 

= − −

=  − −

= − −

=  − −

= − −

=  − −

= − −

=  +  +  − −

= ( )

( )

( )

( )

9 59 9 9

2

10 7 8,12 8 8 9 10 10 5,10 10 10

11 12 11 6,11 11 11

2

12 10 8,10 11 12 12 6,12 12 12

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

sign x x

e a a a sign x x

e e sign x x

e a a sign x x



 



















 − −


=  +  +  − −


= − −


=  +  − −

 (5.37)  

Où  ,

2 2 2

i i i

i j i j i j

i i i

x x

x x x x

x x

 = −

 = −

 = −

 

Etape 1 : 

Dans cette étape le terme correcteur n’est actif que pour la première équation de chaque sous 

système. Afin d’obtenir les conditions de convergence de  

1 1 1̂e x x= − , 3 3 3 5 5 5 7 7 7 9 9 9 11 11 11
ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ( : , , , , )respectivement e x x e x x e x x e x x e x x= − = − = − = − = −  

Nous considérons la fonction de Lyapunov : 

2

1
11

2

e
V = , 

2 2 2 2 2

3 5 7 9 11
13 15 17 19 1,11, , ,

2 2 2
: ,

2 2
r

e e e e e
V V V V Vespectivement

 
= = = = = 

 
, nous aurons alors :  

( )( )

( )( )

( )( )

( )( )

( )( )

( )( )

11 1 1 1 2 1 11 1 1

13 3 3 3 4 3 23 3 3

15 5 5 5 6 5 35 5 5

17 7 7 7 8 7 47 7 7

19 9 9 9 10 9 59 9 9

1,11 11 11 11 12 11 6,11 11 11

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

V e e e e sign x x

V e e e e sign x x

V e e e e sign x x

V e e e e sign x x

V e e e e sign x x

V e e e e sign x x













 = = − −


= = − −


= = − −


= = − −

= = − −

= = − −







 (5.38)  

En choisissant : 1 2 max
e  ,  
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( )1 2 3 4 5 6 7 8 9 8 11 12max max max max max max
: , , , , ,respectivement e e e e e e            nous 

obtenons la convergence de 
1e , 

3 5 7 9 11)( , , , ,:respe ei e ect nt em eve e  vers zéro en un temps fini, et 

par conséquent 
1 0e = , respectivement (

3 5 7 9 110, 0, 0, 0, 0e e e e e= = = = = ) qui implique que : 

( )

( )

( )

( )

( )

1 2 1 11 1
2 2

3 4 3 23 3 4 4

5 6 5 35 5 6 6

7 8 7 47 7 8 8

10 109 10 9 59 9

12 12
11 12 11 6,11 11

0

( ) 0

0

0

0

0

e e sign e x x

e e sign e x x

e e sign e x x

e e sign e x x

x xe e sign e

x xe e sign e













= − = =
 = − = = 
 = − =  = 

 
= − = = 

  == − =
 

= = − =

 (5.39)  

Etape 2 : 

Dans cette étape, nous passons à la dynamique de 2e  pour assurer la convergence de 2e  vers 

zéro ( )4 6 8 10 12: , , , ,respectivement e e e e e , tout en respectant les conditions de convergence de la 

première étape en remplaçant 2x  par 2x ,  

( )4 4 6 6 8 8 10 10 12 12: , , , ,respectivement x par x x par x x par x x par x x par x . Les dynamiques des 

erreurs d’observation sont : 

( )

( )

( )

( )

( )

( )

1

2 2 12 2 2

3

4 4 24 4 4

5

6 6 36 6 6

7

8 8 48 8 8

9

10 10 5,10 10 10

11

12 12 6,12 12 12

0

ˆ

0

ˆ

0

ˆ

0

ˆ

0

ˆ

0

ˆ

e

e sign x x

e

e sign x x

e

e sign x x

e

e sign x x

e

e sign x x

e

e sign x x













=


= − −
 =


= − −


=
 = − −


=
 = − −


=


= − −
 =


= − −

 (5.40)  

Nous considérons les fonctions de Lyapunov pour chaque sous-système comme suit :  
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2 2

1 2
22

2 2

3 4
24

2 2

5 6
26

2 2

7 8
28

2 2

9 10
2,10

2 2

11 12
2,12

2 2

2 2

2 2

2 2

2 2

2 2

e e
V

e e
V

e e
V

e e
V

e e
V

e e
V


= +




= +



= +

 = +


 = +


 = +


 
(5.41)  

Nous aurons :  

( )( )

( )( )

( )( )

( )( )

( )( )

22 1 1 2 2 2 2 12 2 2

24 3 3 4 4 4 4 24 4 4

26 5 5 6 6 6 6 36 6 6

28 7 7 8 8 8 8 48 8 8

2,10 9 9 10 10 10 10 5,10 10 10

2,12 11 11 12

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

ˆ

V e e e e e sign x x

V e e e e e sign x x

V e e e e e sign x x

V e e e e e sign x x

V e e e e e sign x x

V e e e e











= + = − −

= + = − −

= + = − −

= + = − −

= + = − −

= + ( )( )12 12 12 6,12 12 12
ˆe sign x x












= − −

 (5.42)  

Afin d’obtenir des 0ijV   et garantir la convergence des erreurs d’estimation vers zéro, il 

suffit de choisir des valeurs des 0j  .  

Les résultats de simulation de cet observateur pour un système quadrotor et en utilisant une 

trajectoire de référence hélicoïdale sont représentés par la figure 5.6. Les états initiaux sont 

( ) ( ), , , 0,0,0,0d d d dx y z  = .  
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Figure 5.6 :   Etats et leurs estimés à l’aide d’un observateur à mode glissant. 
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Ces résultats montrent que l’observateur triangulaire par mode glissant donne de bonnes 

performances. On remarque que les états estimés convergent rapidement vers leurs états réels 

correspondants.  

5.5 Conclusion  

Dans ce dernier chapitre, nous avons commencé par rappeler quelques définitions relatives à 

l’observabilité des systèmes dynamiques, cette dernière s’avère difficile à vérifier lorsqu’il 

s’agit des systèmes non linéaires. La connaissance de l’état du système est une exigence 

primordiale dans la synthèse de la commande. L’état n’étant souvent pas disponible nous a 

conduits à la synthèse d’un observateur non linéaire à l’image du système considéré. Une fois 

que l’observabilité de ce dernier est démontrée, l’étape suivante était la synthèse d’un 

observateur. Dans notre cas, nous avons abordé l’observateur à mode glissant, qui nous a 

permis la reconstruction des d’états. Une analyse de stabilité basée sur la synthèse de 

Lyapunov a été présentée afin de prouver la stabilité des surfaces de glissement et de montrer 

la convergence des états de système vers leurs états désirés. 
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Conclusion générale et perspectives 

Dans ce manuscrit, nous avons abordé le problème de contrôle pour le suivi de trajectoire d’un 

véhicule aérien autonome à décollage et atterrissage verticaux. L’objectif de la thèse était de 

synthétiser des lois de commande efficaces en utilisant des techniques de commande 

intelligents et robustes, qui constituent une alternative aux commandes classiques généralement 

employées en automatique.  

Dans ce cadre, nous avons d’abord présenté quelques généralités sur les véhicules aériens 

autonomes et les différents types de drones, précisément les configurations des quadrirotors. 

Nous avons fait une étude bibliographique sur les techniques de commande appliquées aux 

drones. Ceci est en mettant l’accent sur le drone type quadrirotor. 

Dans un deuxième temps, nous avons défini le modèle mathématique du quadrirotor. Cette 

étape est cruciale pour toute étape ultérieure du travail. Nous avons présenté la modélisation 

dynamique dans le second chapitre ce qui nous permet de réaliser des simulations et d’étudier 

le comportement du véhicule en appliquent des approches de commande. Pour cela nous avons 

utilisé l’approche Newtonienne afin d’obtenir les équations différentielles de la dynamique de 

translation et de rotation. 

Le modèle dynamique obtenu a été ensuite utilisé dans une structure de commande cascade en 

vue de contrôler la dynamique du quadrirotor à six degrés de liberté. Après avoir obtenu la 

représentation d’état, cinq stratégies de commande ont été présentées, linéaire : PID, non 

linéaires : commande par backstepping, commande par mode glissant, commande par mode 

glissant s’ordre 2 et intelligente : commande par logique floue type-2. La technique de mode 

glissant d’ordre deux à démontrer une meilleur performance en plus sa capacité à éliminer le 

problème de « chattering présent » dans le mode glissant classique. 

Le comportement du multi-rotor a été également simulé avec chacun des types de contrôle et 

en considérant deux scénarios de vol, une fois en utilisant une trajectoire référence en forme de 

carré et une deuxième fois une trajectoire hélicoïdale. Les résultats obtenus ont été introduits 

dans le troisième chapitre. 

La conception d'observateurs pour les systèmes non linéaires est une tâche assez difficile. 

Comme nous l'avons vu au cours du cinquième chapitre, on fait souvent appel à des relations 
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mathématiques qui peuvent s'avérer complexes à résoudre. De plus des contraintes et des 

conditions s'imposent qui limitent ainsi, leur application sur des classes spécifiques de 

systèmes. La méthode d'estimation d'état à base d'observateurs à modes glissant est l'approche 

qui a le plus de tendance à se généraliser sur des classes assez larges de systèmes non linéaires. 

En effet, basés sur le même principe qui est celui de contraindre, à l'aide d'une fonction 

discontinue, les dynamiques des erreurs d'estimation à converger vers la surface de glissement 

et évoluer ensuite sur cette surface avec des dynamiques imposées, les observateurs à mode 

glissant s'appliquent sur divers systèmes linéaires et non linéaires. Dans notre cas, cet 

observateur a été appliqué sur le système quadrirotor.  

Pour la suite du travail, nous pouvons lister plusieurs perspectives :  

• Il s’avère que les méthodes de commande proposées dans ce travail sont performantes 

au niveau théorique en simulation. Une perspective envisageable serait de les 

implémenter à bord d’un drone pour réaliser des tests expérimentaux réels.  

• L’exploitation des algorithmes d’optimisations pour la détermination des différents 

paramètres des lois de commande. 

• Il serait également intéressant de concevoir des commandes tolérantes aux défauts ; de 

sorte que même si un actionneur tombe en panne, les autres actionneurs compensent 

pour terminer la mission avec succès ou effectuer un atterrissage urgent sans 

écrasement. 

• Une amélioration pourrait être apportée au modèle mathématique du quadrotor pour le 

rendre plus fidèle au comportement réel en prenant en considération la dynamique des 

actionneurs. D’ailleurs nous avons déjà entamer le travail sur ce dernier point en 

utilisant la modélisation par bond graph [117]. 
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