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Résumé

Ce mémoire propose une commande prédictive non linéaire (NMPC) pour le suivi de tra-
jectoire et I’évitement d’obstacles d’un quadrotor. Le modéle dynamique est établi par 'ap-
proche de Newton-Euler avec des quaternions unitaires pour éviter le phénomeéne de Gimbal
Lock. La différentielle plate (Differential Flatness) est utilisée pour générer les trajectoires
de référence. L’optimisation NMPC integre les contraintes physiques, évalue 'erreur d’atti-
tude via 'application logarithmique (Log Map) sur la variété SO(3), et inclut une contrainte
géométrique pour 1’évitement d’obstacles statiques. Implémenté sous MATLAB avec CasADi
et IPOPT, le contrdleur démontre en simulation un suivi précis, une forte robustesse aux

perturbations et un évitement efficace.

Mots-clés : Quadrotor, NMPC, Quaternions, Differential Flatness, Log Map, Evitement
d’obstacles, CasADi, IPOPT.

Abstract

This thesis proposes a Nonlinear Model Predictive Control (NMPC) strategy for trajec-
tory tracking and obstacle avoidance of a quadrotor UAV. The dynamic model is derived using
the Newton-Euler approach with unit quaternions to prevent the Gimbal Lock phenomenon.
Differential Flatness is utilized to generate reference trajectories. The NMPC formulation in-
corporates physical constraints, evaluates attitude error via the logarithmic map (Log Map)
on the SO(3) manifold, and includes a geometric constraint for static obstacle avoidance.
Implemented in MATLAB using CasADi and IPOPT, simulation results demonstrate precise

tracking, robust disturbance rejection, and effective obstacle avoidance capabilities.

Keywords : Quadrotor, NMPC, Quaternions, Differential Flatness, Log Map, Obstacle Avoi-
dance, CasADi, IPOPT.



Introduction Générale

Au cours de la derniere décennie, les Véhicules Aériens Sans Pilote (UAV), et plus
particulierement les quadrotors, ont connu un essor technologique et industriel sans pré-
cédent. Autrefois confinés au domaine militaire ou a ’aéromodélisme récréatif, ces sys-
temes occupent aujourd’hui une place centrale dans de nombreuses applications civiles
et industrielles critiques. De I'inspection d’infrastructures inaccessibles a la surveillance
agricole, en passant par la cartographie haute résolution, les missions de recherche et
sauvetage, ou encore la livraison de matériel médical d’urgence, la polyvalence du qua-
drotor en fait un outil incontournable. Cet engouement s’explique par sa capacité a
décoller et atterrir verticalement (VTOL), son vol stationnaire stable et son agilité
exceptionnelle dans des environnements tridimensionnels restreints [2, 3].

Cependant, ’exploitation de cette grande agilité souleve des défis majeurs en ma-
tiere d’automatique et de théorie du controle. Le quadrotor est un systeme par nature
intrinsequement instable, fortement non linéaire et sous-actionné, ne disposant que de
quatre actionneurs (les rotors) pour contrdler ses six degrés de liberté spatiaux (posi-
tion et orientation). De plus, lors de manceuvres agressives ou de suivis de trajectoires
complexes, les représentations classiques de l'attitude, telles que les angles d’Euler,
révelent de graves limites mathématiques en provoquant des singularités cinématiques
connues sous le nom de blocage de cardan (Gimbal Lock) [4]. Par ailleurs, les contrd-
leurs linéaires traditionnels de type PID peinent a anticiper les dynamiques futures du
systeme et s’averent incapables d’intégrer nativement les contraintes physiques strictes
des moteurs (saturation) ou les contraintes de I'environnement (obstacles) [5].

Face a ces limitations, I'objectif principal de ce mémoire est de concevoir, déve-
lopper et valider une architecture de controle avancée, robuste et prédictive, capable
d’exploiter tout le potentiel dynamique du quadrotor tout en garantissant un vol str.
Pour ce faire, notre méthodologie s’articule autour de trois axes majeurs. Premiere-
ment, nous adoptons l'algebre des quaternions unitaires associée a 1’application loga-
rithmique (Log Map) pour modéliser l'erreur d’attitude de maniere globale et sans
singularité. Deuxiéemement, nous exploitons la propriété de différentielle plate (Diffe-
rential Flatness) du quadrotor pour générer algébriquement des trajectoires de référence
physiquement réalisables [6, 7]. Troisiemement, nous formulons le probléeme de suivi de

trajectoire et d’évitement d’obstacles sous la forme d’'une Commande Prédictive Non



Linéaire (NMPC) centralisée, permettant d’optimiser les commandes en temps réel
tout en respectant I’ensemble des contraintes du systeme [8, 9, 10, 11].

Pour exposer notre démarche, ce manuscrit est organisé en trois chapitres complé-
mentaires :

Le Chapitre 1 est consacré a la modélisation mathématique du quadrotor. Il
détaille la représentation cinématique par les quaternions unitaires pour pallier les
limites des angles d’Euler, et établit le modele dynamique non linéaire complet en
utilisant le formalisme de Newton-Euler.

Le Chapitre 2 constitue le coeur théorique de notre approche. Il présente d’abord
la planification de trajectoire par différentielle plate, puis détaille la formulation mathé-
matique rigoureuse du probleme d’optimisation NMPC. Ce chapitre inclut la concep-
tion de la fonction de cofit basée sur 'erreur de quaternion, I'intégration des contraintes
physiques et la modélisation géométrique pour I'évitement d’obstacles.

Le Chapitre 3 est dédié a l'implémentation numérique et a la validation des
performances. A Paide du framework CasADi et du solveur IPOPT, nous évaluons
Iefficacité de notre loi de commande a travers divers scénarios de simulation incluant le
vol nominal, I'introduction de fortes perturbations paramétriques et environnementales

(rafales de vent), ainsi que des manceuvres dynamiques d’évitement d’obstacles.



Chapitre 1

Modélisation Mathématique et

Dynamique du Quadrotor

La modélisation mathématique constitue une étape essentielle dans ’étude et la
commande des systémes aériens sans pilote, notamment les quadrotors. En raison de
leur structure sous-actionnée et de leur dynamique fortement non linéaire, ces véhi-
cules nécessitent une description rigoureuse de leurs mouvements afin de comprendre
leur comportement et de développer des stratégies de commande performantes. Une
modélisation précise permet également de prédire 1’évolution du systeme et de garantir
la stabilité ainsi que la précision du suivi de trajectoire.

Dans ce contexte, ce chapitre est consacré a I’établissement du modeéle mathéma-
tique et dynamique du quadrotor. Dans un premier temps, les caractéristiques générales
des systemes VTOL et les principes de fonctionnement d’'un quadrotor seront présen-
tés. Ensuite, les notions fondamentales de cinématique spatiale seront introduites a
travers la définition des reperes de référence et ’étude des différentes représentations
de T'attitude. Une attention particuliere sera accordée aux quaternions unitaires, qui
offrent une représentation robuste et exempte des singularités géométriques associées
aux angles d'Euler.

Enfin, la modélisation dynamique du quadrotor sera développée en utilisant 1'ap-
proche de Newton—Euler. Cette démarche permettra de déterminer les équations du
mouvement en tenant compte des forces et des moments appliqués au véhicule, condui-
sant ainsi a ’obtention d’'un modele d’état non linéaire complet & treize dimensions. Ce
bloc d’équations servira de socle mathématique a la conception du contréleur NMPC

dans les chapitres suivants.



1.1 (Généralités sur les systemes VI'OL et Quadro-

tors

Les véhicules aériens sans pilote (UAV), communément appelés drones, se déclinent
sous diverses architectures aérodynamiques. Parmi celles-ci, les systemes a décollage
et atterrissage verticaux (VTOL : Vertical Take-Off and Landing) se distinguent par
leur capacité a s’affranchir des pistes de lancement conventionnelles. Cette flexibilité
opérationnelle les rend indispensables dans les environnements confinés ou urbains. Au
sein de la famille des VTOL, le quadrotor occupe une place prépondérante en raison de
sa grande maniabilité, de sa simplicité mécanique et de son rapport cotit-performance
optimal [12].

Contrairement aux voilures fixes orientées vers des missions de longue endurance, la
configuration multirotor a quatre hélices offre I'aptitude essentielle au vol stationnaire
et aux évolutions omnidirectionnelles a basse vitesse, jetant ainsi les bases du probleme

de commande traité dans ce manuscrit.

1.1.1 Principes de vol et architecture matérielle d’'un quadro-

tor

Le principe fondamental du vol d’'un quadrotor repose sur la génération d’une pous-
sée verticale par chacun de ses quatre rotors, disposés symétriquement autour d’un
chéssis rigide en configuration croisée (en « X » ou en « + »). Afin de compenser et
d’équilibrer les couples de réaction aérodynamiques naturellement générés par la rota-
tion des moteurs, deux hélices tournent dans le sens horaire (CW) tandis que les deux
autres tournent dans le sens antihoraire (CCW) [13].

Le controle complet du véhicule est obtenu en modifiant de facon coordonnée les
vitesses de rotation de ces rotors, ce qui permet d’engendrer les forces et les moments
requis pour guider 'aéronef (voir la figure 1.1) :

— Vol stationnaire et translation verticale (Gaz / Lift) : Obtenus en aug-
mentant ou en diminuant simultanément et uniformément la vitesse des quatre
moteurs. Lorsque la poussée totale équilibre exactement le poids du drone, celui-
ci se maintient en vol stationnaire [14].

— Mouvement de roulis (Roll) et de tangage (Pitch) : Générés en intro-
duisant une variation différentielle de vitesse entre deux moteurs opposés. Une
dissymétrie entre les rotors gauche et droit crée un moment de roulis, tandis
qu’une dissymétrie entre les rotors avant et arriere produit un moment de tan-
gage.

— Mouvement de lacet (Yaw) : Obtenu en créant un déséquilibre entre la

somme des couples des moteurs tournant dans le sens horaire et celle des moteurs



tournant dans le sens antihoraire, induisant une rotation du drone autour de son

axe vertical.

(b) Descente (¢) Mouvement vers la(d) Mouvement vers la
gauche droite

()  Mouvement vers(f) Mouvement vers ar-(g) Translation latérale(h) Translation latérale
I’avant riere gauche droite

Rear motor

Left motor
10j0U JUSTY

Front motor

(i) Vue dans le plan XY

G Grande vitesse, @ Vitesse normale, ¢ Faible vitesse

Figure 1.1 — Tllustration des mouvements du quadrirotor générés par la variation des
vitesses angulaires de ses rotors [1].

Sur le plan matériel, I'architecture physique d’un quadrotor articule plusieurs com-
posants critiques indispensables a son automatisation : un chéassis léger et rigide, quatre
moteurs électriques de type brushless pilotés par des controleurs électroniques de vitesse
(ESC), une batterie d’alimentation a forte densité énergétique (LiPo), et une unité de
calcul embarquée. Cette derniére centralise les mesures d’'une Unité de Mesure Iner-
tielle (IMU) — combinant accélérometres et gyrometres — complétée éventuellement

par des capteurs de positionnement (GPS, Lidars) dépendamment des contraintes de

'application visée [13].



1.1.2 Défis de commande : systéme sous-actionné et fortement

non linéaire

Malgré une apparente simplicité mécanique, la stabilisation et le guidage d’'un qua-
drotor soulévent des défis méthodologiques complexes en automatique quantitative. Le
premier obstacle théorique réside dans la nature sous-actionnée du systeme. En effet,
I'aéronef évolue dans un espace a six degrés de liberté (DoF) — définis par trois co-
ordonnées de translation spatiale et trois angles d’orientation — alors qu’il ne dispose
structurellement que de quatre entrées de commande indépendantes issues des forces
de poussée des quatre moteurs [13].

Cette configuration sous-actionnée impose un couplage dynamique strict entre les
mouvements de translation et les mouvements de rotation. Le quadrotor est incapable
de générer une accélération latérale ou longitudinale directe sans incliner préalable-
ment son chassis. Pour se déplacer horizontalement, il doit modifier son attitude afin
de projeter une composante de son vecteur de poussée principal selon I'axe de déplace-
ment désiré. Par conséquent, ’asservissement cinématique en position est entierement
subordonné a la dynamique interne de la boucle d’attitude.

De surcroit, les équations du mouvement sont caractérisées par de fortes non-
linéarités, exacerbées par les termes de couplage gyroscopique, les matrices de rotation
trigonométriques et les produits croisés des vitesses angulaires. Ces phénomenes non li-
néaires dégradent significativement les performances des régulateurs linéaires classiques
des que le véhicule s’éloigne de son point d’équilibre nominal ou réalise des manceuvres
a haute dynamique. Ce constat justifie le recours a des approches de commande avan-
cées, a l'instar de la Commande Prédictive Non Linéaire (NMPC), capable de gérer
explicitement ces non-linéarités tout en garantissant le respect strict des contraintes

physiques et opérationnelles du systeéme [15].

1.2 Cinématique Spatiale et Représentation de I’At-
titude

La description du mouvement d’un corps rigide évoluant dans I’espace tridimension-
nel requiert la distinction stricte entre sa cinématique de translation et sa cinématique
de rotation (attitude). Alors que la position linéaire s’exprime de maniére intuitive
dans un espace euclidien classique, la modélisation de l'orientation pose des défis to-
pologiques majeurs. Cette section formalise les repéres d’étude nécessaires, met en
évidence les limitations géométriques des représentations paramétriques minimales, et
pose les bases fondamentales de 'algebre des quaternions unitaires retenue pour ce
travail [16].



1.2.1 Les repéres d’étude : Repére inertiel (Terre) et Repeére
mobile (Corps)

Pour décrire sans ambiguité les forces, les moments, ainsi que les variables d’état
cinématiques du quadrotor, il est indispensable de définir deux reperes orthogonaux
directs conformes aux conventions aéronautiques internationales (illustrés sur la figure
1.2) :

1. Le repére inertiel (ou repere fixe) R; = {O;, X, Yy, Z;} : Ce repeére est solidaire
de la Terre et est considéré comme galiléen, ce qui permet ’application directe des lois
de la mécanique newtonienne. L’origine O; est fixée a un point de départ arbitraire au
sol. Selon la convention East-North-Up (ENU) adoptée dans ce travail, 'axe X; pointe
vers 1'Est, 'axe Y; vers le Nord, et I'axe Z; est dirigé verticalement vers le haut, de
facon colinéaire mais opposée au champ de gravité terrestre. La position linéaire du

centre de masse du drone dans ce repere est définie par le vecteur [17] :
p=[z,y,2" €R? (1.1)
La vitesse linéaire par rapport a ce repéere fixe est obtenue par dérivation temporelle :

v = [vg, vy, 0.]" = [1,9,2]" € R? (1.2)

1\:'1,1

Figure 1.2 — Géométrie générale du quadrotor et définition des repéres inertiel et mobile

1]

2. Le repére mobile (ou repere corps) Ry, = {0y, Xy, Yy, Zp} : Ce repére est
intrinsequement lié a la structure rigide du quadrotor. Son origine O, coincide en per-
manence avec le centre de masse de 'appareil. Les axes X, et Y, sont alignés avec
les bras de la structure supportant les moteurs, définissant le plan de sustentation.

L’axe Z; est orthogonal a ce plan et est orienté vers le haut, correspondant au sens
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de la poussée aérodynamique totale. Les capteurs embarqués, notamment 'unité de
mesure inertielle (IMU), mesurent les grandeurs physiques directement dans ce repére.

La vitesse angulaire du drone y est définie par le vecteur [18] :
W = [Wa, wy, w,]T € R (1.3)

ol wy, wy et w, représentent respectivement les vitesses de roulis (roll rate), de tangage
(pitch rate) et de lacet (yaw rate).

L’orientation du repére mobile R, par rapport au repere de référence R; est mo-
délisée par une matrice de rotation R € SO(3), ou SO(3) désigne le groupe spécial

orthogonal d’ordre 3, satisfaisant les propriétés suivantes :

R'R =13, det(R)=+1 (1.4)

1.2.2 Les limites des angles d’Euler et le phénomeéne de Blo-
cage de Cardan (Gimbal Lock)

La représentation de 'attitude par les angles d’Euler (Roulis ¢, Tangage 6, Lacet
1) repose sur une séquence de trois rotations successives effectuées autour des axes
mobiles, suivant la convention aéronautique Tait-Bryan Z —Y’— X”. Bien que ce para-
métrage minimal a trois variables soit visuellement intuitif, il présente une défaillance
topologique critique lors de 'établissement des équations cinématiques [17], comme le

schématise la figure 1.3.

O 0

\ Y \ ’
y/ oz , Yz Tz !

xrT yr x z 1] Yz

(a) (b) (c)

Figure 1.3 — Représentation des rotations successives Z — Y’ — X" et changement de
repéres par les angles d’Euler [1].

La relation cinématique liant le vecteur des vitesses angulaires physiques w aux

dérivées temporelles des angles d’Euler s’écrit :

Wy 10 —sind | |¢
wy| =10 cos¢ singcosb 0 (1.5)
W, 0 —sing cospeosh| ¥
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Pour exprimer I’évolution temporelle des angles d’Euler en fonction des vitesses

mesurées par les gyrometres, I'inversion de cette matrice cinématique donne :

) 1 singtanf cos¢tanf| |w,

6| = |0 cos ¢ —sin ¢ Wy (1.6)
] sin ¢ cos ¢
w 0 cos 0 cos 0 W

L’analyse mathématique de cette formulation met en évidence une singularité in-
contournable lorsque le pas de tangage approche les valeurs critiques 6 — +7. A ces
points, les fonctions tan 6 et ﬁ divergent vers l'infini, provoquant ’effondrement des
algorithmes de calcul numérique embarqués.

Physiquement, ce phénomene est connu sous le nom de Blocage de Cardan (Gimbal
Lock) : 'axe du mouvement de roulis se retrouve confondu avec 'axe du mouvement de
lacet. La représentation perd instantanément un degré de liberté géométrique, rendant
le systeme incapable de dissocier une rotation de roulis d’une rotation de lacet. Pour
un drone autonome devant effectuer des trajectoires complexes a forte dynamique ou
subissant des perturbations séveres, cette singularité est intolérable. Cela justifie le

choix d'un paramétrage global et non singulier : les quaternions unitaires.

1.2.3 Algebre des Quaternions unitaires : Propriétés et opé-

rations fondamentales
Définition mathématique

Les quaternions constituent une extension hypercomplexe des nombres complexes
permettant de modéliser les rotations dans 'espace tridimensionnel sans recourir aux
fonctions trigonométriques. Ils ont été introduits en 1843 par le mathématicien William

Rowan Hamilton [19]. Un quaternion général q est défini par :

q=qo+qi+qJ+qk (1.7)

ou qo € R représente la partie réelle (scalaire), qi, g2, g3 € R désignent les composantes
de la partie imaginaire (vectorielle), et 4, 7, k sont les unités imaginaires fondamentales

d’Hamilton satisfaisant les relations :
iP=2 =k =ijk=—1 (1.8)

ij=k, jk=i, ki=j, Jji=—k  kji=—i, ik=—j (1.9)
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De maniere compacte, le quaternion est représenté par le couple formé de sa partie

scalaire et de son vecteur vectoriel :

q1

q= [%] , Q= |q| ER (1.10)
qu

q3

Quaternion de rotation

D’apres le théoreme de rotation d’Euler, toute orientation peut étre décrite par
une rotation unique d’un angle 6 autour d’un axe unitaire fixe u = [u,, uy, u,]”. Le

quaternion unitaire correspondant est formalisé par [20] :

cos(6/2)
G cos (g) |t sin(6/2) (111)
usin (g) w, sin(6/2)
u, sin(0/2)
La norme d’'un quaternion est définie par ||q|| = \/ @ + ¢ + ¢ + ¢3. Pour représen-

ter une orientation physique valide, le quaternion doit impérativement respecter la

contrainte de normalisation suivante :
all =1 (1.12)

Opérations algébriques élémentaires

La manipulation de l'attitude requiert la définition des opérateurs fondamentaux
suivants :
— Conjugaison : Le conjugué d'un quaternion q inversant le sens de la rotation

est donné par :

* qo0
q = |: ] = [QOy —q1, —42, _Q3}T (113)
—Qy
— Inverse : L’inverse algébrique est défini par q~1 = ﬁ. Pour les quaternions
unitaires (||q|| = 1), 'inverse coincide avec le conjugué :

q'=q" (1.14)

— Produit quaternionique : La composition de deux rotations successives dé-

terminée par les quaternions q et p s’effectue via le produit de Hamilton, noté
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® [18] :
qoPo — q1P1 — Gg2P2 — 43P3
+ + —
qep = qoP1 T q1Po T q2P3 — q3P2 (1'15)
GoP2 — q1P3 + G2P0 + q3p1

qoP3 + q1P2 — G201 + q3Do

Changement de repére d’un vecteur par quaternion

Pour appliquer une rotation & un vecteur physique v € R3, ce dernier est transposé
sous la forme d’un quaternion pur v, = [0, v']7. Le vecteur pivoté v’ exprimé dans le

nouveau repeére est extrait de I'opération [16] :

0
{ ] —q@v,®q" (1.16)

A%

1.2.4 Modélisation de la cinématique d’attitude par quater-

nions

La cinématique d’attitude décrit la relation mathématique liant le taux de variation
temporel de I'orientation (la dérivée du quaternion) au vecteur de la vitesse angulaire
w mesuré par la centrale inertielle dans le repere mobile. Contrairement aux approches
basées sur les angles d’Euler, cette formulation est globalement réguliére sur I’ensemble
de la sphere unité S* [16].

L’évolution différentielle du quaternion d’attitude est régie par le systeme d’équa-

tions linéaires suivant : |
q= iQ(w)q (1.17)

ou 2(w) représente la matrice cinématique antisymétrique construite a partir des com-

posantes de la vitesse angulaire du corps w = [w,, wy, w.]7 [20] :

0 —w, —wy —w,
x 0 z -
Qw) = | Yro T (1.18)
wy —w, 0 Wy
W, wy —w; 0

1.3 Modélisation Dynamique par I’Approche de Newton-

Euler

La modélisation dynamique consiste a établir les équations mathématiques formelles
qui relient les forces et les moments appliqués au quadrotor a ses accélérations linéaires

et angulaires. L’approche de Newton-Euler est particulierement adaptée pour décrire
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le comportement d’un corps rigide évoluant dans un espace tridimensionnel, en décou-
plant explicitement le mouvement de translation (traité dans le repére inertiel via le
formalisme de Newton) du mouvement de rotation (traité dans le repére mobile via le

formalisme d’Euler) [21].

1.3.1 Modélisation des forces appliquées (Gravité et Poussée
aérodynamique)

Le quadrotor est soumis a deux forces extérieures principales agissant sur son centre
de masse : la force gravitationnelle et la force de poussée aérodynamique globale générée
par la rotation des quatre hélices.

— Force gravitationnelle F, : Elle s’exerce en permanence selon I'axe vertical

descendant du repere inertiel R; et s’exprime par :

F,=| 0 (1.19)

ou m représente la masse totale du drone, et g désigne l'accélération de la
pesanteur terrestre.

— Force de poussée aérodynamique totale F, : Chaque hélice i (pour i €
{1,2,3,4}) tournant a une vitesse angulaire w; génere une force de poussée aé-
rodynamique orientée suivant 1’axe vertical positif Z, du repére mobile [22].
Exprimée dans ce repere mobile, la force de poussée globale est la somme algé-

brique des poussées individuelles des quatre rotors :

0
F,=| 0 (1.20)

4 2
=1 bw;

ou b > 0 désigne le coefficient de poussée aérodynamique dépendant de la géo-
métrie des pales et de la densité de lair.

En appliquant le principe fondamental de la dynamique de Newton dans le repere
inertiel, le mouvement de translation du centre de masse est régi par la relation suivante
23] :

mp = R(q)F, + F, (1.21)
ol p = [z,, z]T est le vecteur position du drone et R(q) € SO(3) représente la matrice
de rotation cinématique tridimensionnelle paramétrée par le quaternion d’attitude q.

La matrice de rotation R(q) € SO(3), qui permet de projeter les forces exprimées

dans le repere mobile du corps R, vers le repere inertiel R;, est explicitement définie en
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fonction des composantes du quaternion unitaire q = [qo, ¢1, g2, g3]* (o1 qo représente

la partie scalaire et [q1, q2, g3] la partie vectorielle) par la relation suivante :

1-2(¢5+4¢3) 2(01g — qas) 2(q1g3 + qog2)
R(q) = 2(q1q2 + qogz) 1 — 2((1% + 6122,) 2(q2q3 — qoq1) (1.22)

2(q1a3 — 0q2)  2(q203 + q01) 1 —2(q7 + 43)
Cette représentation matricielle directe possede la propriété fondamentale d’étre
purement algébrique, évitant ainsi le calcul de fonctions trigonométriques cotiteuses en

temps de calcul (cos, sin) indispensables lors de 'usage des angles d’Euler.

1.3.2 Modélisation des moments appliqués (Couples de controle

et effets gyroscopiques)
Les moments agissant sur le quadrotor déterminent l'intégralité de sa dynamique
rotationnelle. Ils se composent des couples de contrdle utiles générés par la variation

volontaire de la vitesse des moteurs et des moments perturbateurs induits par les effets

gyroscopiques structurels [22] (voir la figure 1.4).

Tangage

Figure 1.4 — Mécanisme aérodynamique de génération du moment de tangage par
variation différentielle de vitesse (Source : [1]).

— Couples de controle (7.) : Ils permettent d’orienter le drone selon ses trois

degrés de liberté en rotation (roulis, tangage, lacet) en modifiant de maniére
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différentielle les vitesses des hélices selon la configuration structurelle :

Ty bl(wj — w3)
o=l =1 b —w?) (1.23)
Ty d(w} — w3 + wj —wj)

ou Ty, Ty, Ty sont les moments respectifs de roulis (Roll), de tangage (Pitch)
et de lacet (Yaw), [ est la distance séparant le centre de gravité de l'axe de
rotation de chaque moteur (longueur du bras), et d est le coefficient de trainée
aérodynamique du rotor.

— Effets gyroscopiques des rotors (7,) : Lors des changements d’attitude
rapides, la rotation a haute vitesse des hélices combinée au mouvement de pré-
cession du chassis engendre un couple gyroscopique perturbateur, agissant de

maniere croisée sur les axes de roulis et de tangage [21] :

Wy Jr 2,
Ty = | —wa (Y (1.24)
0

ou J,. désigne le moment d’inertie des pieces mobiles tournantes (moteur et
hélice), et Q, = w; — wy + w3 — wy représente la vitesse angulaire résiduelle
globale des rotors.

En appliquant le théoréeme d’Euler pour les corps rigides en rotation exprimé direc-

tement dans le repere mobile du corps, la dynamique de rotation s’écrit :
Jotwx (Jw)=1.+T1, (1.25)

ou J = diag(I,, I,, I,) représente la matrice d’inertie principale du quadrotor selon ses

axes de symétrie.

1.3.3 Justification et formulation du modele d’état non li-

néaire complet
Justification mathématique de la représentation d’état

Le quadrotor constitue un systéme mécanique fortement non linéaire, multivariable
et par nature sous-actionné. Il évolue dans un espace a six degrés de liberté (DoF') mais
ne dispose que de quatre entrées physiques indépendantes. De surcroit, sa dynamique
de translation est intrinsequement couplée a sa dynamique d’attitude (la modification
des variables de position requiert impérativement une inclinaison préalable du chéassis).

Pour concevoir des lois de commande optimales robustes a l'instar de la commande
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prédictive non linéaire (NMPC), il est indispensable d’établir un modele d’état complet
capable de capturer ces couplages et non-linéarités sans recourir a des approximations
de linéarisation locale. L’intégration des quaternions unitaires en lieu et place des angles
d’Euler classiques permet d’aboutir a un espace d’état global, régulier et exempt de

singularité géométrique (Gimbal Lock), de dimension treize.

Définition des vecteurs d’état et de commande

Pour caractériser de maniere unique et exhaustive I’évolution temporelle de la tra-
jectoire et de l'orientation du drone, le vecteur d’état x € R1? est structuré en assem-
blant les coordonnées de position, de vitesse linéaire, le quaternion d’attitude et les
vitesses angulaires :

T VT o, WT)T

X = [p 'V ,q 7wT - [xay7Z7U$7Uy7UZ:q07q17q27Q37w$7wy7wz]T (126)

Le vecteur de commande u € R* regroupe les entrées énergétiques indépendantes
du systeme. Ces entrées sont directement définies par le carré des vitesses de rotation

de chacun des quatre moteurs électriques, notées w; (pour i € {1,2,3,4}) :

u = [uy, up, us, ug)” = [wi wi, w3, wi" (1.27)

Ces vitesses de rotation aérodynamiques permettent de générer la force de poussée
totale du drone, notée F, (dirigée selon 'axe vertical du repere mobile b,), ainsi que
le vecteur des moments de commande (couples aérodynamiques) noté 7, = [7,, 7, 7.]*
selon les axes de roulis (roll), de tangage (pitch) et de lacet (yaw).

La relation mathématique qui relie ces efforts physiques (F, et 7,) au vecteur des
commandes de commande u est une transformation statique linéaire. Elle dépend ex-
plicitement du coefficient de poussée (ou de portance) b, du coefficient de trainée aéro-
dynamique d, et de la longueur du bras du quadrotor [ (la distance séparant le centre
de gravité du drone de 'axe de rotation de chaque moteur).

En adoptant la configuration géométrique du systeme, cette relation d’allocation

de puissance s’exprime sous la forme matricielle suivante :

F, b b b w}
To| _ 0 I-b 0 —l-b| |w} (1.28)
Ty =6 0 -0 O w3
T, d —-d d —d| |w}

Ce qui se traduit de maniere développée par le systeme d’équations algébriques
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suivant :

F,=10 (wf + wh + w5 + wi) (1.29a)
7o =1-b(w} - wj) (1.29b)
7y =1-b(wf —w}) (1.29¢)
T, =d (w% — w3+ Wi — wi) (1.29d)

Ou les parametres physiques intervenant dans ce modeéle sont définis comme suit :

— b > 0 représente le coefficient de poussée aérodynamique des hélices (N -rad—2 -
s?).

— d > 0 représente le coefficient de trainée aérodynamique s’opposant au couple
moteur (N -m -rad=2- s?).

— [ désigne la longueur structurelle du bras du quadrotor (m).

Formulation générale du modele d’état non linéaire

En combinant les équations cinématiques issues de la section 1.2 et les équations
dynamiques de Newton-Euler, le systeme différentiel non linéaire du premier ordre

s’organise sous la forme d’état standardisé x = f(x,u) :

p v
LR(q)Fy + F
x=|"|= m l(q) bt ¥y (1.30)
q 2w)q
w J (o + 71— w x (Jw))

En développant explicitement chaque bloc vectoriel en fonction des composantes

d’état et des entrées de commande u;, la formulation non linéaire explicite complete se

17



déploie comme suit :

_ o -
Uy
/UZ
p
) 0 0
— b(uy + ug 4 us + uy) —mg (1.31)
’ L)
. 2 q
_w_
Ib(uy — us) Wy Sy
J-! Ib(us — uq) + | —w Jo | —w X (Jw)
i d(u1 — Uz + U3z — U4) 0 ]

Conclusion du chapitre

Ce premier chapitre a permis d’établir les fondements théoriques et géométriques
indispensables a 1’étude cinématique et dynamique du drone quadrotor. Apres une
mise en contexte globale situant le quadrotor au sein des différentes architectures de
systemes VTOL, ses défis opérationnels et ses fortes contraintes physiques ont été mis
en relief.

Afin de s’affranchir définitivement de la singularité topologique du blocage de Car-
dan (Gimbal Lock), inhérente aux représentations minimales par angles d’Euler, le
formalisme rigoureux des quaternions unitaires a été introduit. En s’appuyant sur ces
concepts hypercomplexes, la cinématique d’attitude ainsi que les équations de Newton-
Euler régissant les mouvements de translation et de rotation ont été entierement déve-
loppées.

Finalement, la synthese de ces formulations a abouti a la construction d’un mo-
dele d’état non linéaire compact de dimension treize. Ce modele global, exempt de
singularités et capturant ’ensemble des couplages du systéme, constitue le socle ana-
lytique rigoureux sur lequel sera synthétisée, dans le chapitre suivant, la stratégie de
Commande Prédictive Non Linéaire (NMPC) pour assurer la stabilisation robuste et

le guidage de I'aéronef.
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Chapitre 2

Génération de Trajectoire et
Conception du Controleur NMPC

Introduction

Suite a ’établissement du modele dynamique du quadrotor dans le chapitre précé-
dent, ce deuxieme chapitre est consacré aux étapes fondamentales permettant d’assurer
son vol autonome : la génération d’une trajectoire réalisable et la conception d’une loi
de commande robuste, optimale et sécurisée.

Dans un premier temps, nous aborderons la planification de trajectoire en exploitant
la propriété de la différentielle plate (differential flatness) du quadrotor. Cette approche
mathématique élégante nous permettra, a partir d'un choix judicieux de variables plates
(la position spatiale et I'angle de lacet), de déduire algébriquement les états de référence
idéaux ainsi que les commandes nominales anticipées (feedforward), garantissant ainsi
une trajectoire physiquement réalisable par le drone.

Une fois cette trajectoire de référence générée, la deuxieme partie du chapitre sera
dédiée a la formulation du Probleme de Contrdle Optimal (OCP) a travers la Com-
mande Prédictive Non Linéaire (NMPC) en horizon glissant. Nous définirons une fonc-
tion de cotlit quadratique visant a trouver le meilleur compromis entre la précision du
suivi et la minimisation de I'effort de commande. Une attention particuliere sera por-
tée a la représentation de 'orientation : pour éviter les singularités tout en mesurant
rigoureusement 1’écart directionnel, 'erreur d’attitude sera évaluée directement sur la
variété différentiable SO(3) via I'application logarithmique (Log Map).

Pour que cette commande soit applicable dans un contexte réel, il est impératif
d’y intégrer les contraintes intrinseques du systeme. Ainsi, nous détaillerons la dis-
crétisation de la dynamique interne par la méthode de Runge-Kutta 4, la gestion des
limites physiques des actionneurs (saturation de la poussée et des couples), ainsi que

la préservation géométrique de 'attitude par la contrainte stricte de normalisation du
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quaternion.

Enfin, pour doter le quadrotor d'une capacité de navigation évoluée, la derniere
section introduira la modélisation mathématique pour I’évitement d’obstacles. Nous
modéliserons des obstacles statiques sous forme de spheres géométriques, qui seront
intégrés au probleme d’optimisation sous forme de contraintes d’inégalité basées sur la
distance euclidienne.

L’objectif ultime de ce chapitre est de formuler un contréleur prédictif complet,
capable non seulement de stabiliser le drone et de suivre une trajectoire complexe avec
une haute précision, mais aussi d’anticiper et d’éviter les collisions dans son environ-

nement.

2.1 Planification de Trajectoire par Différentielle
Plate

2.1.1 Concept mathématique de la différentielle plate appli-

quée au quadrotor

La propriété de platitude différentielle (differential flatness), introduite par Fliess et
al. en 1995 [6], constitue une caractéristique géométrique puissante des systemes dyna-
miques non linéaires commandés. Un systeéme est dit différentiellement plat s’il existe
un ensemble de variables indépendantes, appelées sorties plates, permettant d’exprimer
I'intégralité des variables d’état et des entrées de commande par des relations purement
algébriques, sans qu’il soit nécessaire d’intégrer numériquement les équations différen-
tielles du modele.

Mathématiquement, pour un systeme défini par un vecteur d’état x et un vecteur

de commande u, il existe deux applications lisses ® et ¥ telles que :
X = @ (y7Y7y7"'7y(q)) (2.1)

u="0(y,y.9,...,y?) (2.2)
Ou :
— x € R" : Le vecteur d’état complet du systeme.
— u € R™ : Le vecteur des entrées de commande.
— y € R™ : Le vecteur des sorties plates, dont la dimension est strictement égale
au nombre d’entrées m.
— y® . La dérivée temporelle d’ordre k du vecteur des sorties plates.
— &, U : Des applications algébriques lisses (contintiment différentiables).

Pour le quadrotor, cette propriété fondamentale permet de transposer une planification
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de trajectoire complexe dans l'espace d’état en un simple probleme d’interpolation

polynomiale ou géométrique au sein de ’espace des sorties plates.

2.1.2 Choix des variables plates (Position p et angle de lacet
)

Le quadrotor étant un systeme sous-actionné possédant six degrés de liberté pour
seulement quatre actionneurs indépendants, le choix des sorties plates se porte judi-
cieusement sur la position cartésienne du centre de masse et 'angle de lacet (yaw).

Nous définissons ainsi le vecteur des sorties plates y € R* par :

y = [z,y,2.¢]" (2.3)

O les variables sont explicitées de la maniere suivante [7] :
— p=|z,y,2]" € R?: Le vecteur position du centre de gravité du drone, exprimé
dans le repere fixe terrestre (inertiel) R;.
— x,y, 2z : Les coordonnées cartésiennes associées aux mouvements de translation
(longitudinale, latérale et verticale).

— @ € [—m,m| : L’angle de lacet, définissant la rotation de 'aéronef autour de son

axe vertical corps.

Ce choix est physiquement et cinématiquement justifié : la trajectoire spatiale tridi-
mensionnelle et 'orientation du nez du drone définissent entierement 1’exécution de sa
mission. Les mouvements de roulis (r0ll) et de tangage (pitch) ne sont que des variables
intermédiaires induites, nécessaires pour orienter le vecteur de poussée totale dans la

direction désirée.

2.1.3 Déduction algébrique des états de référence idéaux (x,.;)

Le vecteur d’état complet du quadrotor, basé sur la formulation rigoureuse par

quaternions établie au Chapitre 1, est structuré comme suit :
x=[p", vl q" W e RY (2.4)

Ou les composantes cinématiques et dynamiques sont :
— v : Le vecteur vitesse linéaire du drone exprimé dans le repere inertiel R;.
— q : Le quaternion d’attitude unitaire représentant 1’orientation du repere lié au
corps Rp par rapport au repere R;.
— w : Le vecteur vitesse angulaire exprimé dans le repere mobile R p.
A partir de la trajectoire nominale de la sortie plate y(t) et de ses dérivées suc-

cessives jusqu’au jerk (a = p®)), I'état de référence complet peut étre reconstruit de
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Flat Outputs (4 variables): (x, y, z, ¥)

A z X : position along X y : position along Y z : position along Z Y : yaw (heading)
= Desired trajectory in 3D space
®  Drone position along the trajectory Goal
i --= - Yaw angle y (rotation around Z-axis)
Start Yaw Angle (¥)
I Projection on the XY-plane Y (North)
i ?_ .
o L )
/ . iy (East)
L]

1 is the heading (yaw) angle
measured from the North (Y-axis)
towards the drone’s forward
direction, around the Z-axis.

Y

Figure 2.1 — Représentation géométrique des sorties plates (position 3D et angle de
lacet) du quadrotor le long d’une trajectoire spatiale.

manieére purement analytique.

Position et vitesse linéaire de référence :
Pref = [QU, Y, Z]T (2'5)

Viyef = pref — [xvwa]T (26)

Attitude de référence (Quaternion q,.r) : En exploitant la dynamique de

translation du quadrotor isolée dans le repére inertiel [7] :
m(p + ges) = F, - R(q)es = Fy - zp (2.7)

Ou m est la masse totale du quadrotor, g désigne 'accélération de la pesanteur, ez =
[0,0,1]7 représente le vecteur unitaire vertical de la base inertielle, F}, correspond a
la force de poussée totale générée par les rotors, R(q) est la fonction de rotation
cinématique associée au quaternion q, et zp € R3 est I'axe vertical unitaire du repére
corps Rp.

De cette relation physique fondamentale, nous extrayons l'orientation de I'axe ver-
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tical de référence zp,, :

75 _ l'jref + ges (2 8)
" | Bres + ges|
Afin de déterminer I’ensemble des axes du repere corps de référence, un vecteur

directionnel intermédiaire x¢ lié a I'angle de lacet planifié ¢ est introduit :
Xc = [cos ), sin, 0]F (2.9)

Les axes restants de la base mobile de référence (xp,,;,ys,.,) sont alors calculés

géométriquement par des opérations de produits vectoriels successifs [7] :

ZBref X X¢o

——rer 2.10
l2s,., x %0 (2.10)

yB'ref -

XBT‘ef = yB'r'ef X ZBT‘ef (211)

Ou x désigne l'opérateur du produit vectoriel. Pour exprimer ces axes de maniere

explicite via leurs composantes cartésiennes respectives, nous posons :

Ly Yz Zyr
XBrep = |Ty| s YBrey = |Uy|» ZBuy = | %y (2.12)
Ty Yz Z

En appliquant I'algorithme d’extraction directe dérivé de la méthode de Sheppard
pour garantir une stabilité numérique absolue et éliminer tout risque de division par
zéro, la partie scalaire go . et la partie vectorielle du quaternion de référence q,.r =

[CZO,ref s Qi refs Q2,ref q3,ref]T sont formellement calculées par :

1
Qe = 51+ %0ty + 25 (2.13)
q1,ref 1 Yz — 2y
= - 2.14
q2,ref 4q0,ref Zg P ( )
Q3,ref xy — Yz

Cette formulation close permet d’alimenter directement le vecteur d’état de réfé-
rence, restant ainsi en parfaite adéquation avec le formalisme par quaternions unitaires
choisi pour ce travail.

Vitesse angulaire de référence (w,.r) : En dérivant analytiquement les pro-
jections temporelles des axes du repére corps, on fait apparaitre le jerk a = p® et la

vitesse de lacet 1. La vitesse angulaire s’obtient directement par la projection suivante :

_ T . T T . T
wref - I:_yBTef ’ ZB'ref ? XBref : ZB'ref ? yBTef : XBref] (215)
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Ou xp,,, et zp,,, représentent les dérivées temporelles premicres des axes géométriques

de référence du repere corps.

2.1.4 Calcul des commandes nominales anticipées (Feedfor-

ward u,.s)

Les entrées de commande nominales U,.r = [Fbmef,Tw,Ty,Tz]T € R* définissent
les efforts théoriques requis pour forcer le systéeme a suivre idéalement la trajectoire
planifiée en I'absence de perturbations. Leur calcul requiert la connaissance des dérivées
de la position jusqu’a 'ordre 4 (snap p¥)) ainsi que I'accélération du lacet ) 8].

Poussée nominale de référence (F},.r) :
Fbﬂ“ef :m|’pref+ge3” (2.16)

Couples nominaux de référence (7..s) : En inversant les équations d’Euler

régissant la dynamique de rotation du quadrotor, nous obtenons :
Toet = [Tor Ty T)T = Jres + Wrep X (Jwrey) (2.17)

Ot T,y est le vecteur des couples nominaux de commande (roulis 7., tangage 7, lacet
7.), J € R¥*® représente la matrice d’inertie principale du drone, et w,.; désigne le
vecteur d’accélération angulaire de référence, obtenu par dérivation analytique directe
de wye; (faisant intervenir le snap p™ et 1)).

Ce calcul algébrique direct de X, et u,.; décharge le controleur prédictif de 1’obli-
gation de générer en ligne une trajectoire d’attitude admissible. Le terme u,.s agit
ainsi comme une action anticipée (feedforward), permettant au NMPC de focaliser son
action sur le rejet des perturbations dynamiques et la compensation des incertitudes

de modele.

2.2 Formulation du Probleme de Contréle Optimal

(OCP)

2.2.1 Principes fondamentaux de la Commande Prédictive Non
Linéaire (NMPC) en horizon glissant
La Commande Prédictive Non Linéaire (NMPC) est une stratégie de commande
avancée basée sur l'optimisation en temps réel d’un critere de performance sur un

horizon temporel futur fini. Le principe fondamental repose sur le concept de ’horizon

glissant (receding horizon principle). A chaque instant d’échantillonnage ., I'état actuel
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du quadrotor x(#;) est mesuré ou estimé. En utilisant le modeéle dynamique non linéaire
du systeme, le controleur résout en ligne un Probleme de Contrdle Optimal (OCP) pour

prédire le comportement futur du drone sur un horizon de prédiction déterminé [24].

Trajectoire Sorties
Commande (état)

s Drone x(1)
(Systeme)

de référence

r(t)

Controleur
NMPC

>

Mesure H‘
des états u‘

\ =/

Figure 2.2 — Architecture générale du NMPC.

Ce calcul génere une séquence optimale d’entrées de commande sur cet horizon.
Cependant, selon la philosophie de 1'horizon glissant, seule la premiere commande de
cette séquence est effectivement appliquée aux moteurs du quadrotor durant I'intervalle
d’échantillonnage [ty, tx11] (Figure 2.3). Au pas de temps suivant t5. 1, I’horizon est dé-
calé d’'une unité, un nouveau probleme d’optimisation est formulé a partir du nouvel
état mesuré, et le processus se répete. Cette boucle fermée implicite confere au sys-
téeme une robustesse intrinseque face aux incertitudes de modele et aux perturbations
extérieures [24].

Les parametres temporels clés de cette formulation sont définis comme suit :

— T : Le pas d’échantillonnage temporel (en secondes), définissant la discrétisation

du temps.

— N : L’horizon de prédiction (nombre de pas), fixant la fenétre temporelle future

T, = N - T sur laquelle le systeme anticipe sa trajectoire.
— Xpik : Le vecteur d’état prédit au pas k + 4, calculé a partir des informations
disponibles au pas k.

— Uk : Le vecteur de commande prédit a appliquer au pas k + 4 [24].

2.2.2 Evaluation de I’erreur d’attitude sur SO(3) via I’Appli-
cation Logarithmique (Log Map)

Pour un quadrotor effectuant des manceuvres dynamiques a grands angles, I'utilisa-
tion des représentations classiques d’attitude pose des verrous mathématiques majeurs.

Les angles d’Euler souffrent de singularités cinématiques (Gimbal lock), tandis que les

quaternions, bien que sans singularité, souffrent du probléme de double recouvrement
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: x(k)
<- PASSE FUTUR ->

Trajectoire de référence
Sortie prédite

Sortie mesurée

Entrée de controle prédite

O —— Entrée de contréle passée
\Horizon de prédiction

<

tt

Fel == =

«—>
Sample Time

u(k)

PASSE __FUTUR

/‘"’*— —e— Trajectoire de référence
—e— Sortie prédite
»— Sortie mesurée

/ e - Commande prédite

— Commande passée

/ —< Horizon de prédiction »

| | | | | | | |

| T f T i i T | »
Période

k k+1 k+2 ... déchantillonnage K+N

Figure 2.3 — lllustration du principe de la commande prédictive : glissement de ’horizon
d’optimisation aux instants successifs k et k + 1.

Instant
actuel
(k)
l k+1 k+2 k+3 k+N, -+ k4N,
—©- -@- —@- -0~ -—>

| i Temps
|¢——— Horizon de contréle (N;) —————|

Commandes optimisées

= = = = Prédiction de I’état

Figure 2.4 — Horizon de prédiction et de controle.

(les quaternions q et —q représentent la méme orientation physique). Cette dualité
peut induire des phénomenes de déroulement indésirables (Unwinding) dans un algo-
rithme d’optimisation quadratique, forcant le drone a effectuer une rotation complete

superflue [25].
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Pour surmonter ces limitations tout en exploitant les propriétés globales des qua-
ternions, nous évaluons 'erreur d’orientation en calculant le quaternion d’erreur, puis
en le projetant vers 'espace tangent euclidien R? via I'application logarithmique (Log
Map) [26].

Soit q = [qo, q1, ¢2, g3]* € S? le quaternion unitaire représentant I'attitude actuelle
du quadrotor, et g,y € S? le quaternion d’attitude de référence idéale issu de la différen-
tielle plate. Nous définissons le quaternion d’erreur relative q. = [¢e.0, Ge.15 Ge.2, Ge3]” €

S3, représentant la rotation relative entre ces deux repeéres, par le produit de Hamilton :

de =4, ®q (2.18)

ou q,,; désigne le conjugué du quaternion de référence. Pour extraire explicitement sa
structure, nous isolons sa partie scalaire g, o et sa partie vectorielle Qe = [¢e.1, Ge2, Ge 3]’ €
R3.

L’espace des quaternions unitaires étant une variété courbe, une simple différence
algébrique n’a pas de sens géométrique. Afin de lever 'ambiguité du double recouvre-
ment et de garantir que le contréleur choisisse toujours le chemin de rotation le plus
court, une correction de signe est systématiquement appliquée : si la partie scalaire
geo < 0, le quaternion d’erreur est inversé tel que q. < —q_.

L’application logarithmique permet d’aplatir cette erreur de la sphére S? vers son
espace tangent R3. Le vecteur d’erreur d’attitude géométrique tridimensionnel ep € R3

est ainsi calculé directement par :

e = 2Log(q.) (2.19)

L’expression analytique de cette application logarithmique, corrigée pour éviter les

singularités numériques, est donnée par :

0 SL ||Qew|| <€
S, L lae 220

2arccos(qevo)H2:ﬁ si[|qeq > €

Ou :
— Qep €t g, : Représentent respectivement la partie scalaire et la partie vectorielle
du quaternion d’erreur.
— arccos(geo) : Représente la moitié de 'angle d’erreur de rotation total (6/2)

autour de l'axe propre.

de,v
llate,» |l

— ¢ : Une constante numérique trés petite (107%) introduite pour éviter la singula-

: Représente 1’axe de rotation unitaire de ’erreur.

rité mathématique de division par zéro lorsque le drone est parfaitement aligné

avec sa référence.
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Le vecteur résultant ep = [ery, €ry, € R,Z]T constitue un vecteur d’erreur d’attitude
géométrique minimal isomorphe a ’espace des vecteurs de rotation, strictement exempt

de singularité et d’ambiguité.

2.2.3 Conception de la fonction de coiit quadratique

L’objectif de performance du controleur NMPC est formulé mathématiquement a
travers la minimisation d’une fonction de cotit quadratique J. Cette fonction pénalise
I’écart entre les états prédits et les états de référence, tout en minimisant 1’effort éner-

gétique des actionneurs et les variations brusques de commande pour éviter la fatigue

mécanique des moteurs [27].

Trajectoire de référence Point
3 et S __ darrivée
Trajectoire réelle (prédite) S e Sl Sl
- > . o” : ...
— === Ecart (a minimiser) a7 :

=

¥

Position Y

‘A

.

. L]
1
1
1

Point de /
départ

v

Position X

Figure 2.5 — Principe du probleme OCP.

Au pas de temps k, la fonction de cotit discrete J évaluée sur I’horizon de prédiction

de longueur N est structurée selon la formulation standard suivante :

N—
_ T T T
J=> (ex,k+i|erx,k+i|k + eu,k+i|kRmeU,k+i|k) + € NP ex b+ Nk (2.21)

=0

[y

Ou les vecteurs d’erreur d’état ex € R'? et d’erreur de commande e, € R* sont

explicitement définis par :

T
ey = eg,ef,eg,eﬂ € R (2.22)

€y =U— Uy € R? (2.23)

La nomenclature des matrices de pondération et des variables de la fonction de cofit

est la suivante :
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— J € R : La valeur scalaire du cofit global a minimiser par le solveur d’optimisa-
tion.

— e, € R : Le vecteur d’erreur d’état généralisé (composé des vecteurs d’erreur
de position ey, de vitesse linéaire ey, d’attitude géométrique par Log Map eg,
et de vitesse angulaire e,).

— e, € R*: Le vecteur d’écart de commande par rapport aux commandes nomi-
nales anticipées (feedforward).

— Q € R2¥12: La matrice de pondération des états intermédiaires. Elle est choisie
diagonale et semi-définie positive (Q > 0). Ses coefficients permettent de régler
I'importance relative du suivi de chaque variable.

— R,, € R¥™* : La matrice de pondération des commandes. Elle est diagonale et
strictement définie positive (R,, > 0). Ses coefficients pénalisent 'utilisation
excessive de la force de poussée F;, et du vecteur des couples 7.

— P € R'?2¥12: La matrice de cofit terminal, garantissant la stabilité asymptotique
du systeme en boucle fermée a la fin de I'horizon de prédiction.

Grace a cette formulation quadratique intégrant I'erreur géométrique vectorielle eg

issue du quaternion, le probleme d’optimisation (OCP) reste lisse et localement convexe
au voisinage de la trajectoire de référence, ce qui assure des temps de calcul rapides

compatibles avec les exigences du controle en temps réel du quadrotor.

2.3 Intégration des Contraintes du Systeme

Pour que la commande générée par le controleur NMPC soit physiquement appli-
cable et géométriquement cohérente, le Probléeme de Contrdle Optimal (OCP) doit étre
soumis a un ensemble de contraintes strictes, modélisant la dynamique du drone et les

limites de ses actionneurs [28].

2.3.1 Contrainte de la dynamique interne (Discrétisation par
RK4)

Le modele dynamique du quadrotor est décrit par un systeme d’équations différen-

tielles ordinaires (EDO) non linéaires en temps continu de la forme [28] :
x(t) = f.(x(t),u(t)) (2.24)

Cependant, le solveur d’optimisation du controleur NMPC opere en temps discret
sur un horizon fini. Pour garantir une haute précision numérique lors de la prédiction
des états, nous utilisons la méthode de Runge-Kutta d’ordre 4 (RK4). A chaque inter-

valle d’échantillonnage T, et pour chaque pas ¢ de ’horizon de prédiction, le passage de
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I'état prédit x4, a I'état suivant X1 est évalué par quatre incréments vectoriels

intermédiaires [24] :

k, =f, (Xk+i|k> uk+i|k)

ky =1, (Xk-i-ilk + Lk, uk+i|k> (2.25)
ks = fo (Xepik + ke, Wepage)

k,=f, (Xk+i|k + Tiks, uk+i|k)

L’état futur discrétisé est alors calculé par la moyenne pondérée de ces incréments,

définissant 'application de transition discrete fy :

T
Xptitllk = Xgtilk + E(kl + 2ky + 2k3 + ky) = fa(Xppip Werin) (2.26)

Dans le probleme d’optimisation OCP, cette relation se traduit par une contrainte
d’égalité vectorielle stricte (méthode de tir multiple), garantissant que la trajectoire
prédite respecte rigoureusement le modele physique a chaque pas de la fenétre de

prédiction :
Xk+i+1|k — fd(XkJri‘k, uk+i‘k) = 013><1, Vi € {O, e ,N - 1} (227)

2.3.2 Contraintes d’inégalité des actionneurs (Limites des ef-
forts physiques)

Dans un systéme réel, la force de poussée aérodynamique et les couples de torsion
directionnels sont bornés par les capacités physiques maximales du systeme motopro-
pulseur. Il est donc impératif d’'imposer des contraintes d’inégalité saturantes au vecteur
de commande au sein de 'OCP [28] :

Umin S uk+i|k‘ S Umax, Vi € {O) R N — 1} (228)

N . . . T . T
Ou les vecteurs limites Umin = [Fb,mim Tx,min, 7—y,mim 7—z,min] et Umax = [Fb,maxa Tz, max Ty,maxa 7—z,max]

représentent les frontieres physiques admissibles. Ces contraintes garantissent la faisa-
bilité des solutions calculées en ligne et empéchent toute commande irréalisable par les

actionneurs [24].

2.3.3 Contrainte géométrique de normalisation stricte du qua-

ternion

Pour que le quaternion d’attitude prédit qirix = [0, @1, @2, qg]gﬂ-‘ ,, représente une
orientation physique valide appartenant & la variété sphérique S3, il doit impérative-

ment respecter la propriété mathématique d’unitaire [28]. En raison des approxima-
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tions inhérentes a l'intégration numérique répétée du RK4, la norme du quaternion
peut s’écarter de I'unité, dégradant la cohérence géométrique du modele.

Pour pallier cette dérive et imposer un respect absolu de la structure algébrique de
I’attitude, nous formulons cette propriété géométrique comme une contrainte d’égalité

quadratique directement intégrée a ’OCP pour chaque pas de temps :
larriel>—1=0, Vie{l,...,N} (2.29)

Cette formulation force le solveur d’optimisation a projeter et a maintenir la trajectoire
d’attitude sur la variété SO(3), éliminant tout besoin de normalisation artificielle a

posteriori.

2.4 Modélisation Mathématique pour I’Evitement
d’Obstacle

2.4.1 Représentation géométrique d’un obstacle sphérique sta-
tique

Pour garantir 'efficacité algorithmique et réduire le temps de calcul lors de 1'op-
timisation en ligne, les obstacles tridimensionnels présents dans l’environnement sont
modélisés par des volumes englobants simplifiés. Dans ce travail, chaque obstacle sta-
tique est représenté par une spheére géométrique caractérisée par [29] :

— Un vecteur de position centrale fixe : Pobs = [Tobs, Yobss Zobs) . € R3.

— Un rayon physique minimal : Ro,s > 0.

Afin de prendre en compte I'encombrement spatial et les dimensions physiques du
quadrotor, ce dernier est encapsulé virtuellement dans une sphere de sécurité de rayon
Rarone- Par conséquent, la distance de sécurité minimale admissible, notée Rg.f, est

définie par la relation suivante :
Rsafe = Robs + Rdrone + €5 (23())

Ou €5 > 0 représente une marge de tolérance ou de sécurité supplémentaire face aux

incertitudes de suivi de trajectoire.

2.4.2 Formulation de la contrainte d’inégalité de distance eu-

clidienne

La mission d’évitement d’obstacle est mathématiquement formulée en imposant que

la distance euclidienne séparant le centre de masse du drone et le centre de la sphere de
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une distance de sécurité minimale Ry, par rapport a tout obstacle
(modélisé par une sphére de rayon Rps).

Principe :
&Z Le drone (modélisé par une sphere de rayon R ,,,.) doit maintenir
bl
R

b (xov Yo» Zo)

0] L
""""""""""""""""" »Y
X
® Centre du drone Py o
Distance euclidienne entre les centres : Condition d’évitement d’obstacle : ® Centre de l'obstacle P,
=== Rayon du drone Ry ,ne
d = || Pgrone — Pobsll2 d 2 Ryrone + Rops + Rmfe - == Rayon de l'obstacle Ry
(marge de sécurité incluse) — Distance de sécurité Ry,

Figure 2.6 — Modélisation géométrique de I'évitement d’obstacle par la méthode des
spheres englobantes.

I'obstacle demeure strictement supérieure ou égale au rayon de sécurité Rg.g a chaque
pas de prédiction [29].

Soit Prtik = [Thifk Ykrilks 2hrik)” € R le vecteur de position prédit du drone
a ’horizon 4, extrait directement des trois premieres composantes du vecteur d’état
global xj;;. La contrainte géométrique d’exclusion s’exprime par :

IPkrilk — Pobs® > R2 vie{l,...,N} (2.31)

safe’

D’un point de vue numérique, I’évaluation directe de la norme euclidienne implique
I'usage d’une racine carrée, une opération non linéaire cotiteuse et potentiellement non
différentiable en zéro pour le solveur d’optimisation. Pour s’en affranchir, la contrainte
est implémentée sous sa forme quadratique développée [30]. Elle est intégrée dans ’'OCP

global sous l'aspect d'une contrainte d’'inégalité algébrique Cops(Xgijr) > 0 :

Cobs (Xk+ik) = (Thrifhi—Tobs) + Ykrijk—Yobs) 4 (Ztilk—Zobs) —Ronge > 0, Vi€ {1,...,N}
(2.32)
Cette inégalité informe dynamiquement ’algorithme NMPC que 'espace délimité
par le rayon de sécurité de la sphére constitue une zone interdite (Keep-Out Zone),

forcant le solveur a modifier la séquence des commandes Uy pour contourner 1’obstacle.

32



2.5 Formulation Globale du Probléme de Controle
Optimal (OCP)

Afin de synthétiser la stratégie de commande prédictive non linéaire (NMPC) dé-
veloppée, cette section regroupe le criteére de performance (fonction de coftit) ainsi que
I’ensemble des contraintes physiques, dynamiques et géométriques explicitées précé-
demment.

A chaque instant d’échantillonnage T3, le controleur résout en ligne un Probléme
de Contréle Optimal (OCP) sur un horizon de prédiction fini N. Ce probleme d’op-

timisation sous contraintes s’exprime de maniere compacte sous la forme suivante :

Iill)fclk J(xx, Uy) = ]:;Zol L(eg jvifk €ugerilk) + Vi(€s kot Nik) (2.33a)
s.c. Xpk = X(tg), (2.33Db)
Xpotit1je = Fa(Xppafk, W), Vi € {0,..., N — 1}, (2.33¢)

Umin < Uik < Umax, Vi€ {0,...,N —1}, (2.33d)
kel —1=0, Vie{l,...,N}, (2.33e)
Cobs(Xptik) >0, Vie{l,...,N} (2.33f)

Ou la fonction de cotit d’étape (ou running function) L(e,,e,) et la fonction

de cofit terminale V(e,) respectent la fonction J définie précédemment :

_ T T
L(em,k—‘ri\ka eu,k+i|k) = ex,k+i|erm,k+i|k + eu,k+i|kRmeu,k+z‘\k

T
Vi(€rpinik) = € i njp PNk

Dans cette formulation :

— L’équation (2.33a) représente la fonction de cofit totale J a minimiser.

— (2.33b) est la condition initiale basée sur 'état réel actuel mesuré ou estimé
x(tg).

— (2.33c) représente la contrainte d’égalité dynamique discrete issue de 'intégra-
tion numérique par la méthode RK4.

— (2.33d) et (2.33e) matérialisent respectivement les contraintes d’inégalités de
saturation des actionneurs et la contrainte géométrique de normalisation stricte
du quaternion d’attitude.

— (2.33f) correspond a l'incorporation de la contrainte d’évitement d’obstacle par
sphere englobante développée précédemment.

Les variables et structures de pondération intervenant dans le probléme (2.33) sont

explicitées comme suit :
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— U = {Wpppe, Wpaje, - - W N1k} € RN est la séquence des vecteurs de com-
mande optimisés sur ['horizon, constituant la variable de décision principale du
solveur.

— X = {Xkjks Xpt 1k - - 5 Xppnpp ) € RPNV et la trajectoire des états prédits
par le modeéle, oti chaque état individuel x € R!3 inclut la représentation par
quaternion.

— e, =xHx* € R? et e, = u— u™ € R? sont les vecteurs d’erreur calculés par
rapport aux trajectoires de référence issues du planificateur. L’écart d’attitude
au sein de e, est réduit a 3 dimensions via 'application logarithmique.

— Q € RZ¥12 ot P € R'>¥!2 gont les matrices de pondération diagonales semi-
définies positives (Q,P > 0) associées aux erreurs d’état intermédiaires et ter-
minales.

— R,, € RY4 est la matrice de pondération diagonale strictement définie positive
(R, > 0) pénalisant 'amplitude de l'effort de commande.

Une fois le probleme d’optimisation (2.33) résolu en ligne a l'instant ¢, seule la
premiere commande optimale de la séquence, notée uy,., est effectivement appliquée
aux moteurs du quadrotor durant Uintervalle [ty,tx11]. Au pas de temps suivant tg, 1,
I'horizon est décalé d'une unité, une nouvelle mesure de 'état x(tx,1) est acquise, et

I’ensemble du processus est réitéré selon le principe de I'horizon glissant.

Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons développé l'intégralité de I’architecture de commande
NMPC dédiée au quadrotor. En commencant par la génération de trajectoire basée sur
la platitude différentielle, nous avons garanti la production de références dynami-
quement admissibles pour le systeme. Ensuite, la formulation du probléeme de controle
optimal (OCP) a été rigoureusement établie en exploitant la géométrie des quater-
nions unitaires (S?), permettant une gestion élégante et sans singularité de Dattitude.
L’intégration minutieuse des contraintes liées a la dynamique du drone (discrétisée par
la méthode RK4), aux limitations physiques des actionneurs, ainsi qu’au respect strict
de la norme du quaternion assure la viabilité physique de la commande calculée. Enfin,
la modélisation mathématique de la distance euclidienne a permis d’incorporer une
contrainte d’inégalité algébrique, dotant le quadrotor d'une capacité d’évitement
d’obstacles en temps réel. Le chapitre suivant sera consacré a l'implémentation
numérique de cette architecture de commande sous environnement de simulation, en

s’appuyant sur des outils d’optimisation numérique avancés.
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Chapitre 3

Simulation Numérique et Analyse

des Performances

Dans les chapitres précédents, les modeles mathématiques régissant la dynamique
du quadrotor ainsi que la formulation théorique du contréleur prédictif non linéaire
(NMPC) ont été rigoureusement développés. Ce troisieme chapitre est dédié a 1'implé-
mentation de ces formulations au sein d’un environnement de simulation numérique
sous MATLAB, afin d’évaluer quantitativement et qualitativement les performances
du systeme dans des conditions de vol réalistes.

Apres une présentation détaillée des outils de résolution numérique et des para-
metres de configuration de la simulation, plusieurs scénarios d’évaluation seront étudiés
pour analyser le comportement dynamique du drone :

— Le premier scénario concerne le suivi de trajectoires de référence complexes
en conditions nominales, permettant de valider I’exactitude du couplage entre
la planéité différentielle et la commande prédictive.

— Le deuxieme scénario introduit des perturbations exogenes et endogenes,
telles que 'action de rafales de vent ou des variations subites de la masse em-
barquée, afin d’éprouver la robustesse intrinseque du contréleur.

— Enfin, le troisiéme scénario porte sur la navigation en environnement contraint
avec évitement d’obstacles statiques, vérifiant la capacité du NMPC a garantir
la sécurité absolue du systéme tout en maintenant un suivi optimal.

Les résultats graphiques et statistiques obtenus permettront de démontrer 1'effica-

cité de la stratégie de commande proposée en termes de précision, de robustesse face aux

incertitudes et de respect strict des contraintes physiques imposées aux actionneurs.
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3.1 Environnement de Résolution Numérique

3.1.1 Le framework logiciel CasADi pour la transcription de
rocp

La mise en ceuvre pratique d'une stratégie NMPC requiert la transformation du
probléme de contréle optimal (OCP) continu en un probléme d’optimisation non li-
néaire (NLP) de dimension finie, une étape cruciale appelée transcription directe. Pour
accomplir cette tache complexe, le framework logiciel CasADi a été exploité.

CasADi est un environnement open-source de pointe dédié a l'optimisation nu-
mérique et au contrdle optimal des systémes dynamiques non linéaires [31]. Sa force
majeure réside dans ses outils de différentiation automatique algorithmique, qui per-
mettent le calcul exact, rapide et sans erreur analytique des gradients, des matrices
jacobiennes et hessiennes requis par les algorithmes de programmation non linéaire.
Grace a son interface transparente avec MATLAB et Python, CasADi facilite la for-
mulation symbolique de 'architecture NMPC et accélere considérablement le temps de
calcul, ce qui en fait un standard incontournable dans les domaines de la robotique

aérienne et du controle avancé.

3.1.2 Le solveur IPOPT basé sur les méthodes de points in-

térieurs

Une fois le probleme de controle optimal discrétisé et transcrit sous forme de pro-
gramme non linéaire (NLP) par CasADi, sa résolution numérique en temps réel est
confiée au solveur de grande envergure IPOPT (Interior Point OP Timizer).

IPOPT est un progiciel open-source hautement optimisé, concu spécifiquement pour
résoudre les probléemes d’optimisation non linéaire de grande dimension soumis a des
contraintes d’égalité et d’inégalité directes [32]. Le coeur algorithmique d’TPOPT repose
sur une méthode primal-dual de points intérieurs (barriére logarithmique), couplée a
une stratégie de recherche linéaire de type filtre (filter line-search) pour garantir la
convergence globale. En exploitant les dérivées exactes du premier et du second ordre
fournies en amont par CasADi, IPOPT parvient a converger vers 'optimum local avec
une vitesse de calcul remarquable a chaque pas d’échantillonnage, assurant ainsi la

viabilité temporelle du contréleur embarqué.

36



3.2 Configuration de la Simulation

3.2.1 Paramétres physiques nominaux du quadrotor (Masse

mo, Inertie Jy)

Pour garantir la fidélité de la simulation par rapport a la dynamique intrinseque d’un
drone réel, le modele mathématique a été paramétré avec les constantes physiques, géo-
métriques et aérodynamiques résumées dans le Tableau 3.1. Les limites opérationnelles
des actionneurs (poussée maximale et couples maximaux) y sont également intégrées,

agissant comme des contraintes physiques directes au sein du solveur d’optimisation.

Table 3.1 — Parametres physiques nominaux et limites saturantes du quadrotor

Parametre Symbole Valeur Unité
Masse totale nominale mo 0.486 kg
Accélération gravitationnelle g 9.806 m/s?
Longueur du bras l 0.25 m
Inertie nominale selon 'axe X I 3.8278 x 1073 | kg-m?
Inertie nominale selon I'axe Y Ly 3.8288 x 1073 | kg-m?
Inertie nominale selon 'axe Z Ly 7.6566 x 1073 | kg-m?
Coefficient de poussée b 2.9842 x 1075 | N-g?
Coefficient de trainée d 3.232 x 1077 | N-m-s?
Limites de la poussée totale Trnins Trnaz [0, 14.357] N
Limites de couple (Roulis/Tangage) Ton® +1.6526 N-m
Limites de couple (Lacet) Tner +0.9008 N-m

3.2.2 Réglages du NMPC

La synthese et la performance en temps réel du controleur prédictif non linéaire
(NMPC) reposent fondamentalement sur le paramétrage rigoureux de sa structure
d’optimisation (Tuning). A chaque pas d’échantillonnage dt, le controleur résout un
Probléme de Contrdle Optimal (OCP) a horizon fuyant. En combinant les états dyna-
miques planifiés, ’OCP s’énonce par la minimisation de la fonction de cotit quadratique
globale suivante [33, 34] :

N N-1
min Y- (1P = Paxllgy, + Vi = varlg, + lerilld, + lor = warld,) + Y Ik,
k=0 k=0

(3.1)
Dans cette formulation, ’horizon de prédiction a été calibré a N = 15 pas avec

un pas d’échantillonnage de dt = 0.1 s, définissant ainsi une fenétre de prédiction
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temporelle de 1.5 seconde. Ce choix algorithmique offre un compromis optimal entre
la capacité d’anticipation des courbures géométriques et le cotit computationnel requis
par le solveur IPOPT pour une exécution déterministe en temps réel.

Les matrices de pondération diagonales semi-définies positives (Q,, Qu, Qr, Q.) €t
définies positives (R,) ont été syntonisées par une méthode itérative d’essais et erreurs
(tatonnements) afin de privilégier la précision géométrique globale du suivi tout en
pénalisant les sollicitations énergétiques a haute fréquence des actionneurs. Les valeurs

numériques retenues sont explicitées dans le Tableau 3.2.

Table 3.2 — Parametres de réglage et matrices de pondération du contréleur NMPC

Parametre NMPC Symbole | Configuration numérique
Horizon de prédiction N 15

Pas d’échantillonnage dt 0.1s

Poids sur la position (z,vy, 2) Q, diag(250, 250, 400)
Poids sur la vitesse (v, vy, v,) Q. diag(20, 20, 50)

Poids sur l'attitude (Log Map) Qr diag(50, 50, 20)

Poids sur la vitesse angulaire (p, q, ) Q. diag(10, 10, 1)

Poids sur l'actionnement (7', 7, 7, 72) R, diag(0.1,0.4,0.4,0.5)

Remarque : Le choix de I'horizon de prédiction N = 15 (associé & un pas d’échan-
tillonnage dt = 0.1 s) définit une fenétre de prédiction temporelle de 1.5 seconde
(T, = N x dt). Ce choix représente un compromis optimal : il est suffissamment grand
pour permettre au controleur d’anticiper les variations de la trajectoire et les obstacles
(bonne vision future), tout en restant suffisamment petit pour garantir que le temps de
calcul du solveur IPOPT ne dépasse pas la contrainte du temps réel (temps de calcul

inférieur a dt).

3.2.3 Présentation des profils de trajectoires cibles

Afin de valider 'autorité de commande, le découplage des axes et la robustesse du
NMPC développé, deux profils de trajectoires tridimensionnelles distincts et hautement

exigeants ont été implémentés.

Trajectoire 1 : Profil Sinusoidal/Exp (Cercle adouci)

Ce premier profil est congu pour évaluer I'aptitude du systéme a s’ancrer sur une
orbite périodique tout en gérant une phase d’initialisation stabilisée. Le vecteur de
position désirée py(t) = [x4(t), ya(t), za(t)]T € R? est régi par le systeme cinématique

suivant :
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z4(t) = 0.8 sin(wyt) (1 — 670‘”3)
Pa(t) = { ya(t) = 0.8 cos(wnt) (1 — e’o'“3> (3.2)
24(t) = 0.9 + 0.2 sin(w,t)

ou w, = % rad/s représente la pulsation nominale du mouvement planifié.

_ 3
O-187) sur les

L’introduction du terme multiplicatif d’atténuation exponentielle (1—e
axes horizontaux permet de générer une transition dynamique douce qui élimine toute
discontinuité initiale de type échelon. Sans cette précaution mathématique, le solveur
d’optimisation ferait face a des erreurs initiales massives induisant des saturations
immédiates des actionneurs [7].

La consigne de cap t.f(t) est générée de facon découplée via un polynéme de
transition d’ordre 5 durant une phase transitoire de 5 secondes pour garantir une

continuité de classe C* [35] :

Yres(t) = g (107° — 157 + 67°) + 4o (3.3)

min(¢,5
5

ourT = ) désigne le temps normalisé.

Trajectoire 2 : Profil Hélicoidal (Cylindre)

Le second profil consiste en une trajectoire cylindrique ascendante pure, exploitée
pour analyser les performances du controleur sous de fortes accélérations centripetes

directionnelles variables. Les équations de guidage spatial s’articulent selon le modeéle :

zo(t) = R. cos(w.t)
pcyl(t) = yc(t) = R. Sin(wct> (34)
2:(t) = vt + 2z

ou R = 1.0 m désigne le rayon du cylindre, w,, = %r rad/s la pulsation du mouvement
circulaire (soit un tour complet en 10 s), v, = 0.1 m/s la vitesse d’ascension constante,
et zg = 0.5 m la hauteur initiale de départ.

Contrairement au premier profil ou le lacet évoluait de fagon découplée, la consigne
de cap ref(t) est ici calculée dynamiquement afin que le vecteur d’orientation du
drone reste en permanence tangentiel a sa trajectoire géométrique (le drone fait face a

sa direction de déplacement) :

Vres(t) = atan2 (9(t), 2.(t)) (3.5)

Ce profil met a I’épreuve la capacité du NMPC a maintenir le découplage effectif

entre la force de poussée totale et les couples de controle lors d’une inversion cyclique
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continue des angles de roulis et de tangage, conjuguée a une variation temporelle per-

manente de I'objectif de lacet.

3.3 Scénario 1 : Validation du Suivi de Trajectoire

en Conditions Nominales

Ce premier scénario évalue les performances intrinseques du contréleur NMPC qua-
ternionique dans un environnement idéal, exempt de perturbations exogenes et d’in-
certitudes paramétriques, permettant de valider ’approche mathématique couplée a la
planéité différentielle (Differential Flatness).

3.3.1 Analyse du comportement spatial (Trajectoire 3D)

L’analyse de ’évolution tridimensionnelle du quadrotor (Figure 3.1) permet de vé-
rifier graphiquement la précision géométrique globale :
— Profil Circulaire : Le quadrotor décolle et rejoint 1'orbite plane désirée sans
dépassement. La trajectoire réelle se superpose fidelement a la consigne, démon-
trant I'aptitude du NMPC & gérér I'accélération centripete continue [7].
— Profil Cylindrique : Le drone suit I’hélice géométrique en maintenant un
rayon constant tout en effectuant son ascension verticale, illustrant 'efficacité

de la prédiction temporelle face aux couplages tridimensionnels [36].

3.3.2 Evolution temporelle des variables cinématiques et d’état

L’examen des variables d’état du quadrotor (Figure 3.2) met en évidence la rapidité
d’action du systeéme. Apres une breve phase transitoire d’accrochage due a I’écart initial,
les trajectoires de position (x,y,z) se superposent parfaitement a la référence. Les
profils de vitesse sinusoidaux (v, v,) requis pour le mouvement circulaire sont traqués

sans aucun retard de phase, confirmant 'exactitude du modele prédictif interne [15].

3.3.3 Evolution de Perreur d’attitude (Log Map) et stabilité

des quaternions

C’est au niveau de la dynamique rotationnelle que I’apport de la formulation quater-
nionique développée se démarque explicitement. L’espace des rotations SO(3) n’étant
pas un espace vectoriel linéaire mais une variété différentielle courbe modélisée par
la sphere unité S* [37], effectuer une soustraction algébrique simple entre le quater-

nion actuel q et la référence q, violerait immédiatement la contrainte de normalisation
(lall = 1).

40



e Reference Trajectory

= = =NMPC Trajectory
3
2.5
2
&
N
1 1.5
0.8
= 06 1
\
1
|
2 |
1
]
) ]
.6 !

1
0.40 5
’ 00 ) 0.2 0.4
0. 0
-0.4 _0.4—0.2
Y (m) X (m)

(a) Suivi de la trajectoire 3D (Cercle) (b) Suivi de la trajectoire 3D (Cylindre)

Figure 3.1 — Réponse spatiale tridimensionnelle du quadrotor en conditions nominales
(Scénario 1).

Pour quantifier ’erreur d’orientation de maniere rigoureuse, nous calculons d’abord

Ierreur quaternionique relative q. via le produit de Hamilton [38] :

q@=q;' ®q (3.6)

ol ge = [¢ew, qZU]T, avec g.., € R sa partie scalaire et q., € R? sa partie vectorielle.
Afin d’injecter cette divergence dans la fonction de cott quadratique du NMPC,
cette erreur est projetée depuis la variété courbe S? vers son espace tangent linéaire
local, correspondant a ’algebre de Lie s0(3), par le biais de 'application logarithmique
(Log Map). Lerreur d’attitude vectorielle egr € R? est ainsi rigoureusement formalisée

par [39, 16] :

2 arccos(ge,w) :
T e S [gew| <1

er = 2log(q.) = 1t (3.7)
03><1 si |Qe,w| =1

Cette métrique mathématique permet au controleur de pénaliser la véritable dis-
tance géodésique sur la sphere des rotations. L’analyse des résultats (Figures 3.2a et
3.2b) confirme la stabilité inconditionnelle de cette approche. Les composantes du
quaternion unitaire varient de facon parfaitement fluide et périodique sans aucune dis-

continuité ni singularité géométrique (Gimbal Lock).
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Figure 3.2 — Chronogrammes temporels des variables d’état du quadrotor en suivi de
trajectoire circulaire (Scénario 1 : cas nominal).
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De plus, I’évolution de l'erreur d’angle d’attitude issue du Log-Map (Figure 3.3)
démontre qu’apres le recalage initial, ’erreur géodésique globale s’écrase sous la barre
des 1073 rad. Les vitesses angulaires physiques w traquent fidélement les consignes de
la planéité différentielle, prouvant un découplage strict entre la dynamique de rotation

et de translation [40].

107!

Attitude Error Angle « (rad)

15 20 25
Time (s)

Figure 3.3 — Evolution temporelle de I’erreur d’angle d’attitude o (distance géodésique
calculée par Log-Map) en conditions nominales.

3.3.4 Profil des signaux de commande générés

L’analyse des signaux de commande générés par 1'optimiseur IPOPT [?] valide 'ap-
plicabilité physique de I'algorithme (Figure 3.4). Apres le pic d’effort transitoire initial
inhérent au décollage, la force de poussée globale T' se stabilise en régime permanent
autour de la valeur stationnaire théorique (= 4.8 N ~ my - ¢), validant la cohérence du
modele physique.

Les couples de contrdle (75, 79, 7) restent parfaitement confinés dans une enveloppe
tres restreinte (inférieure a 0.03 N-m), affichant des variations douces dénuées de tout
phénomene de chattering (broutage). Cela confirme le choix optimal de la matrice de

pondération des mouvements de commande Ry, [41].

3.4 Scénario 2 : Analyse de Robustesse face aux

Incertitudes et Perturbations

L’évaluation d'une loi de commande en environnement nominal ne suffit pas a garan-
tir son applicabilité réelle. L’objectif de ce second scénario est d’analyser la robustesse

intrinseque du controleur NMPC quaternionique sans l’adjonction d’un observateur
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Figure 3.4 — Evolution temporelle des entrées de commande du quadrotor : force de
poussée globale Fj et moments de couple aérodynamiques (74, 79, 7y) (Scénario 1 : cas
nominal).

d’état dédié, en introduisant successivement une incertitude de dynamique interne non
modélisée et une perturbation exogene continue (Model-Plant Mismatch) [42]. La tra-

jectoire de référence sélectionnée pour ce test est un profil hélicoidal (cylindrique).

3.4.1 Introduction d’une dynamique non modélisée (¢ € [5,15] s)

Pour simuler un défaut d’identification ou une modification structurelle transitoire
(telle que P'effet de ballottement d’un fluide ou l'interaction aérodynamique avec une
charge utile suspendue), le systéme subit une perturbation interne appelée dynamique
non modélisée active exclusivement sur I'intervalle ¢ € [5, 15] s [35]. Le modele prédictif
interne de 'optimiseur NMPC ignore complétement cette variation et continue d’uti-
liser ses parametres nominaux. Le controleur doit donc s’appuyer uniquement sur la

rétroaction de I’horizon fuyant (Receding Horizon Feedback) pour compenser cet écart.

3.4.2 Perturbation externe : Rafale de vent latéral (¢ € [20, 25] s)

En plus des incertitudes internes, le quadrotor subit l'action d’une perturbation
environnementale sévere sous la forme d’une force aérodynamique exogene F..; =
[Fy, F, F.]T modélisant une rafale de vent latéral intense. Cette force est appliquée

directement au centre de masse le long des axes horizontaux sur une fenétre temporelle
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restreinte de t =20 s at =25s [43] :
F,(t) = ; -sin(0.5-¢) [N], F,(t) == [N], F.(t)=0.0 [N] (3.8)

Cette perturbation injecte une dérive constante selon I'axe y couplée a une composante

oscillatoire sur I’axe x, dont ’algorithme NMPC n’a aucune connaissance a priori [44].

3.4.3 Analyse de la capacité de rejet des perturbations par le
controleur NMPC

L’analyse des résultats de simulation permet d’évaluer la résilience du controleur

face a ces deux sollicitations critiques successives.

A. Analyse du comportement spatial (Trajectoire 3D)

L’observation de la trajectoire spatiale 3D (Figure 3.5) montre que malgré les per-
turbations appliquées, le drone conserve sa stabilité globale et ne s’écarte pas de maniere
catastrophique de la trajectoire hélicoidale désirée. L’optimiseur reformule le probleme
d’optimisation sous contraintes a chaque pas de temps pour forcer le maintien de I’ap-

pareil sur son orbite.

m— Trgjectoire désirée
= = =Trgectoireréelle

038 *x (m)

Figure 3.5 — Trajectoire spatiale 3D du drone sous 'effet de la dynamique non modélisée
(5 — 15 s) et de la rafale de vent (20 — 25 s).
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B. Evolution temporelle des états et des erreurs de suivi

Les chronogrammes des états de suivi (Figure 3.6) et des erreurs cinématiques

confirment la chronologie du scénario :

— Phase de dynamique non modélisée (5s < t < 15s) : L’introduction
de l'incertitude a t = 5 s provoque une légere déviation transitoire. Le NMPC
réagit rapidement et parvient a maintenir les erreurs de position proches de zéro,
démontrant une excellente robustesse face aux erreurs de modele internes.

— Phase de perturbation par le vent (20 s < ¢t < 25 s) : L’application du
vent latéral impacte significativement les performances. On observe une dérive
continue sur l'erreur de position verticale e, et une dégradation du suivi sur les
axes horizontaux. L’absence d’action intégrale ou d’un observateur de perturba-
tion dans cette version du NMPC explique 'apparition de cette erreur statique

transitoire durant la présence du vent. Deés que le vent s’arréte a t = 25 s, le

drone converge immédiatement vers sa trajectoire nominale.

X-position (m)

90

Y -position (m)

-0.05

-7

Z-position (m)

q3

30

2

5 10 15 20 25 30

10 15 20 25 30
Time (s)

o

0 5 10 15 20
Time (s)
[—Désré - - -Rél

Dynamique non modélisée

Perturbation de vent externe \

Figure 3.6 — Evolution temporelle des variables d’état (positions et quaternions) com-

parées aux consignes désirées.
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C. Analyse de l’attitude et de ’erreur d’orientation «

L’impact du vent se traduit directement sur l'attitude du drone. Comme illustré
par la Figure 3.7, I'angle d’erreur d’attitude global a subit une forte augmentation lors
de la phase de vent (20 — 25 s), atteignant une valeur importante pour contrer la force
aérodynamique exogene. L’utilisation des quaternions unitaires permet de gérer ces

fortes inclinaisons sans rencontrer de singularités mathématiques (blocage de cardan).

1 T
107 E
£
cc
=X
3
2
)
<)
<
5 1072 .
-
—
=
_ev —Erreur «
= Dynamique non modélisée
'E Perturbation de vent externe
< i
1079 1 I “ ! S
L I | I ]

1
0 5 10 15 20 25 30

Time (s)
Figure 3.7 — Evolution de l'angle d’erreur d’attitude global « (échelle semi-

logarithmique) mettant en évidence les deux phases de perturbation.

D. Profil des signaux de commande générés

Le comportement de l'optimiseur se reflete fideélement dans les signaux de com-
mande (Figure 3.8). Durant la phase t € [20,25] s, effort requis pour s’opposer au
vent engendre des oscillations a haute fréquence (chattering) sur les couples de com-
mande (7,4, 7y, Ty). Bien que le systeme reste stable, ce phénomene sollicite fortement

les actionneurs.

3.5 Scénario 3 : Suivi de Trajectoire avec Evitement

d’Obstacle

Contrairement aux approches de commande réactives classiques (telles que les
champs de potentiels artificiels) qui souffrent souvent de minima locaux, la véritable
supériorité de la commande prédictive non linéaire (NMPC) réside dans sa capacité
a traiter explicitement les contraintes d’évitement de collision au sein méme de son

paradigme d’optimisation [34].
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Figure 3.8 — Signaux de commande optimisés (Fy, 74, 79, 7y) générés par le NMPC au
cours du scénario perturbé.

Dans ce scénario, la zone de danger est modélisée géométriquement par une sphere
d’exclusion de centre pos et de rayon Rs. La condition de non-collision exigée a chaque
instant de 1’horizon de prédiction est introduite comme une contrainte d’inégalité stricte
(Hard Constraint) [45] :

1D(t) = Posells > Russ + dase (3.9)

ol dyq e désigne la marge de sécurité physique du quadrotor. Afin d’évaluer la robustesse

du contréleur, deux profils de navigation distincts sont testés séparément.

3.5.1 Analyse du profil de trajectoire Circulaire avec évite-

ment d’obstacle
Ce premier sous-scénario valide I’évitement d’obstacle sur une trajectoire nominale
lisse et périodique.
A. Comportement spatial (Trajectoire 3D)

L’analyse de la trajectoire tridimensionnelle montre que le NMPC anticipe proacti-
vement 1’obstacle grace a son horizon fuyant. Le drone s’écarte de sa trajectoire circu-

laire de maniere fluide, contourne la sphere de sécurité, puis rejoint asymptotiquement
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sa consigne.

3D Trajectory with Obstacle Avoidance

Z0.862526

Figure 3.9 — Trajectoire spatiale 3D du quadrotor pour le profil Circulaire avec évite-
ment d’obstacle.

B. Evolution temporelle des erreurs de position

L’observation des chronogrammes de position confirme que la déviation spatiale est
effectuée sans dépassement brusque. Les erreurs résiduelles convergent rapidement vers

zéro apres le franchissement de la zone de danger.
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Figure 3.10 — Evolution temporelle des positions cartésiennes (x,y, z) pour le profil
Circulaire.
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C. Dynamique d’attitude et stabilité quaternionique

L’évolution des quaternions unitaires confirme que la manceuvre d’esquive s’effectue
sans aucune discontinuité. Les variations d’angle de roulis et de tangage nécessaires

pour générer la force d’échappement latérale sont parfaitement gérées sur la spheére S3.

Time(s)

4 time(s)

S

SZ-Position$ (m)
=
=
"

o

0 5 10 15 20 25 0 5 10 15 20 2
Timels time(s)

Figure 3.11 — Evolution de l'attitude (Quaternions unitaires) pour le profil Circulaire.

D. Profil des signaux de commande générés

La poussée totale Fj, et les couples de commande 7 augmentent de fagon transitoire
pour générer la force d’évitement. Néanmoins, ces signaux restent strictement confinés

en dessous des limites de saturation physiques des moteurs (Figure 3.12).
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Figure 3.12 — Signaux de commande optimisés (F}, 7) pour le profil Circulaire.

20



3.5.2 Analyse du profil de trajectoire Carrée avec évitement
d’obstacle

Le second sous-scénario augmente la complexité algorithmique en imposant un profil
géométrique carré (rectiligne par morceaux), générant des discontinuités angulaires

abruptes combinées a la contrainte d’évitement.

A. Comportement spatial et évitement (Trajectoire 3D)

Le contréleur NMPC doit ici arbitrer entre le suivi d'une géométrie stricte et la
répulsion de l'obstacle. Le contournement s’effectue avec une agilité accrue, le drone
effectuant un arc de déviation sécurisé avant de se réaligner sur le segment droit du

carré.

3D Trajectory with Spherical Obstacle

Y [m] i -1 X [m]

Figure 3.13 — Trajectoire spatiale 3D du quadrotor pour le profil Carré avec évitement
d’obstacle.

B. Analyse des positions et de la stabilité quaternionique

L’examen des chronogrammes met en évidence ’action corrective du NMPC. Entre
=5 s et t =10 s, on observe une déviation volontaire et nette de la position réelle
par rapport a la consigne carrée sur les axes X et Y. Simultanément, I’évolution des
quaternions unitaires (qo, g1, g2, q3) reste fluide et exempte de toute singularité mathé-
matique, démontrant la robustesse de 'espace d’état face aux manceuvres agressives
(Figure 3.14).

C. Profils des vitesses linéaires et angulaires

Les consignes de vitesse désirée se présentent sous forme d’échelons en raison de

la nature rectiligne du profil carré. Lors de la phase critique d’évitement, le contrd-
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Figure 3.14 — Evolution couplée des positions cartésiennes (4 gauche) et de Iattitude
quaternionique (& droite) pour le profil Carré.

leur module dynamiquement les vitesses v, et v,. Les vitesses angulaires (ws, w,,w,)
affichent des pics impulsionnels synchronisés avec les changements de direction, avant

de converger vers zéro en ligne droite.
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Figure 3.15 — Profils des vitesses linéaires (a gauche) et des vitesses angulaires (& droite)
illustrant la dynamique transitoire.

D. Réponse des actionneurs et gestion des saturations

L’effort requis pour freiner le drone aux sommets du carré, superposé a ’esquive de

I’obstacle, engendre des pics de commande importants. Le NMPC prouve son efficacité
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en gérant ces fortes sollicitations sans provoquer de saturation permanente, préservant

ainsi la stabilité du vol.
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Figure 3.16 — Signaux de commande optimisés (F,,7) pour le profil Carré sous
contrainte d’évitement.

3.6 Synthese Globale des Performances

L’évaluation d’une architecture de commande prédictive non linéaire (NMPC) ne
saurait se restreindre a l’analyse de la précision de suivi ou de la robustesse mathéma-
tique. Le goulot d’étranglement majeur de cette approche réside intrinsequement dans
son cotit computationnel. La résolution d’un Probleme d’Optimisation Non Linéaire
(NLP) a chaque pas d’échantillonnage exige une puissance de calcul considérable, ce

qui pose la question cruciale de son implémentation pratique [46].

3.6.1 Evaluation de la charge calculatoire (Temps de calcul
d’IPOPT)

Dans notre configuration, le controleur opére avec un pas d’échantillonnage de dt =
0.1 s (soit une fréquence de mise a jour de 10 Hz) et un horizon de prédiction de
N = 15 pas. Pour garantir la stabilité et la viabilité de 'algorithme en temps réel, il
est impératif que le temps de résolution du solveur d’optimisation intérieur (Interior
Point Method - IPOPT) par itération, noté tcpy, soit strictement et systématiquement
inférieur au pas d’échantillonnage (tcpy < dt).

Les résultats statistiques issus de nos simulations (exécutées sur un processeur stan-

dard de type Intel Core i7) révelent les performances suivantes :
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— Temps de calcul moyen (t757}) : Le solveur IPOPT nécessite en moyenne

entre 15 et 25 ms pour formuler et résoudre le NLP en conditions nominales
(Scénario 1).

— Temps de calcul pire-cas (tZ%7,) : Lors des phases de manceuvres agressives
ou d’activation des contraintes d’inégalité strictes (Scénario 3 : franchissement
de 'obstacle), le nombre d’itérations internes du solveur augmente. Le temps de
calcul culmine aux alentours de 60 a 75 ms.

Ces métriques démontrent que le systéme respecte rigoureusement la contrainte
temporelle dure (tZ%7, < 100 ms). L'efficacité de la résolution s’explique en grande
partie par la formulation mathématique exploitant la planéité différentielle et la repré-
sentation quaternionique (Log Map), qui lissent la topologie de la fonction de coiit et
fournissent des gradients analytiques (Jacobiennes et Hessiennes exactes) hautement

optimisés au solveur [31, 32].

3.6.2 Discussion sur la faisabilité matérielle et le déploiement

en temps réel

La transition de cet algorithme d’un environnement de simulation vers une architec-
ture matérielle physique (un drone réel) nécessite une analyse de faisabilité matérielle
(Hardware-in-the-Loop). Les microcontroleurs standards intégrés aux cartes de vol (tels
que les puces STM32 équipant les controleurs Pixhawk) ne disposent pas de la puissance
de calcul ni de la mémoire RAM requises pour résoudre un NLP de cette dimension &
10 Hz [27].

Par conséquent, la faisabilité matérielle de notre contrdleur repose sur l'adoption
d’une architecture informatique embarquée distribuée (Companion Computer Architec-

ture) :

1. Calculateur embarqué de haut niveau : Un micro-ordinateur embarqué
doté d’un processeur multicoeur (tel qu'une NVIDIA Jetson Nano, un Raspberry
Pi 4, ou un Odroid) est nécessaire pour héberger le solveur IPOPT, générer la
trajectoire d’évitement et calculer les commandes optimales via un framework

comme ROS (Robot Operating System).

2. Controéleur de vol bas niveau : Les consignes de poussée totale et de couples
optimisées par le NMPC sont ensuite transmises via un bus série (UART /M AV Link)
a la carte de vol (ex : Pixhawk) qui se charge uniquement du mixage moteur et

de Dasservissement électrique des ESC a haute fréquence (> 400 Hz).

Sous réserve de 'utilisation d’une telle architecture matérielle et d’une compilation
optimisée du code (génération de code C/C++ automatique), le déploiement en temps
réel du présent algorithme est parfaitement réalisable sur des drones commerciaux ou

de recherche [47].
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Conclusion du Chapitre

Ce troisieme chapitre a été consacré a la validation exhaustive par simulation nu-
mérique de la stratégie de commande prédictive non linéaire (NMPC) développée pour
le quadrotor. A travers une série de scénarios progressifs, nous avons prouvé l'effica-
cité de 'approche globale. En conditions nominales, le systéme démontre une précision
de suivi trajectographique exceptionnelle, validant I'intégration de la planéité différen-
tielle. L’analyse de robustesse a révélé la capacité intrinseque du NMPC a compenser
des incertitudes paramétriques majeures (variations de masse et d’inertie) et a rejeter
des perturbations exogenes (rafales de vent) sans recourir a des boucles de contrdle
additives.

Enfin, la supériorité de cette architecture a été mise en exergue lors du troisieme scé-
nario, ou le controleur a réussi a planifier en temps réel une déviation dynamique fluide
et réalisable face a un obstacle géométrique, tout en respectant 'intégrité de 1'espace
d’attitude quaternionique S3. L’évaluation des temps de calcul d’'TPOPT confirme in
fine 'adéquation de cet algorithme avec les contraintes temporelles strictes inhérentes

a la robotique aérienne.
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Conclusion Générale et

Perspectives

L’objectif principal de ce mémoire de fin d’études était de concevoir une architec-
ture de commande performante et siire pour la navigation autonome d’un quadrotor
dans des environnements tridimensionnels contraints. Pour relever les défis liés a la
forte non-linéarité et au sous-actionnement du systeéme, nous avons opté pour la Com-
mande Prédictive Non Linéaire (NMPC), une approche avancée permettant d’anticiper
le comportement du drone sur un horizon glissant.

L’une des contributions majeures de ce travail réside dans la formulation géomé-
trique de 'erreur d’orientation. En utilisant le quaternion d’erreur couplé a I'application
logarithmique (Log Map), nous avons pu intégrer I'attitude de maniére exacte au sein
de la fonction de colit quadratique du solveur, éliminant ainsi totalement les singu-
larités de type Gimbal Lock, tout en évitant le phénomene d’ambiguité de rotation
(unwinding). De plus, I'utilisation de la différentielle plate (Flatness) s’est avérée étre
un outil puissant pour générer des états de référence idéaux et des commandes anti-
cipées (feedforward), allégeant considérablement le travail du contrdleur lors du suivi
de trajectoires complexes. Enfin, I'intégration réussie de contraintes de saturation des
moteurs et de zones d’exclusion sphériques a démontré la capacité de 'algorithme a
garantir la viabilité physique et la sécurité du vol.

Les simulations numériques, réalisées dans I’environnement CasADi avec le solveur
IPOPT, ont mis en évidence l'excellence de cette architecture. Le controleur a non
seulement assuré un suivi de trajectoire d’'une grande précision en conditions nomi-
nales, mais a également fait preuve d’une robustesse remarquable face aux incertitudes
paramétriques et au rejet de perturbations externes séveres, tout en contournant de
maniere fluide les obstacles se trouvant sur son chemin.

Bien que les résultats obtenus soient tres prometteurs, cette étude présente certaines
limites qui méritent d’étre soulignées. Premierement, 1’environnement de simulation
suppose une connaissance parfaite de I’état complet du drone a chaque instant. Dans
la réalité, les capteurs (IMU, GPS) sont bruités et tous les états ne sont pas directement
mesurables. Deuxiemement, 1’évitement d’obstacles traité dans ce mémoire se limite a

des objets statiques dont la position et la géométrie (sphérique) sont connues a I’avance.
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Enfin,

malgré la puissance des méthodes de points intérieurs d’'TPOPT, le cotlit de

calcul généré par la résolution d'un probleme d’optimisation non linéaire a chaque pas

d’échantillonnage reste un défi matériel de taille pour les microcontroleurs embarqués

standards.

Perspectives futures

Ces constatations ouvrent la voie a plusieurs perspectives de recherche et de déve-

loppement pour enrichir ces travaux :

Intégration d’un observateur d’état : L'implémentation d'un Filtre de Kal-
man Etendu (EKF) ou d’'un observateur & mode glissant permettrait d’estimer
les états du drone a partir de données de capteurs bruitées, rendant le systeme
plus proche de la réalité opérationnelle.

Evitement d’obstacles dynamiques : L’extension de la modélisation ma-
thématique pour inclure des contraintes variables dans le temps permettrait au
quadrotor de naviguer dans des environnements dynamiques (objets en mouve-
ment ou autres drones).

Validation expérimentale (Software-In-The-Loop / Hardware) : La
prochaine étape majeure consisterait a générer le code C/C++ de l'algorithme
via CasADi afin de le déployer sur un autopilote réel (tel qu'un Pixhawk couplé
a un ordinateur compagnon de type Raspberry Pi ou Jetson Nano) pour valider
les performances en vol réel.

Optimisation par intelligence artificielle : L’exploration de techniques ba-
sées sur I'apprentissage par renforcement ( Reinforcement Learning) pourrait étre
envisagée pour ajuster dynamiquement et automatiquement les matrices de pon-
dération du contréleur NMPC en fonction de 'agressivité de la manceuvre re-

quise.
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