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La plus belle chose que nous puissions éprouver, c’est le

mystere des choses.
Albert Einstein

Le commencement de toutes les sciences, c’est

Pétonnement de ce que les choses sont ce qu’elles sont.
Aristote

L’esprit qui invente est toujours mécontent de ses
progres, parce qu’il voit au-dela.
Jean le Rond d’Alembert



RESUME

Les technologies actuelles d’exploration interplanétaire ne nous permettent pas encore d’en-
voyer des humains a bord des véhicules spatiaux. D’ici a ce que cet exploit se réalise, l'ex-
ploration planétaire se fera a ’aide de véhicules robotisés qui auront & s’adapter de fagon
efficace, intelligente et autonome aux incertitudes environnementales. L’autonomie voulue a
bord de ces engins peut étre difficilement atteinte avec les méthodes de commande linéaire
classique, présentement en usage. Ce projet de maitrise vise a évaluer deux techniques nova-
trices de commandes non-linéaires, appliquées au rendez-vous autonome d’engins spatiaux
en orbite elliptique autour de Mars, dans le but du retour sur Terre d’échantillons martiens.

Ces méthodes sont le Feedback Linerisation (FBL) et le Sliding Mode Control (SMC.)

Afin de rendre compte de ce travail, le mémoire présente une revue du rendez-vous orbi-
tal entre deux engins spatiaux. Le rendez-vous consiste en des manoeuvres d’orientation
et de translation chacune ayant trois degrés de liberté. Les équations non-linéaires de la
dynamique d’orientation d’un satellite ainsi que du mouvement relatif entre deux corps en
orbite sont d’abord présentées, pour ensuite aborder les méthodes de commandes utilisées
lors du rendez-vous. Chaque systéme de commande développé tient compte des 6 degrés
de liberté requis pour une application de rendez-vous autonome. Les travaux proposent les
développements mathématiques d’'une loi de guidage spécifique a ’application de rendez-
vous en orbite martienne. En ce qui a trait a4 la commande, le rendez-vous est mis en oeuvre
avec le FBL et le SMC. Les développements de commande SMC reproduisent les travaux
antérieurs de Jan [Jan et Chiou, 2004] en rapport & des commandes d’orientation de couple
mazimal pour une manoeuvre de temps minimum avec les modes glissants. Cette méthode
est ensuite combinée avec une approche de réduction du chattering élaborée par Robinett
[Robinett et Kalaycioglu, 1997]. Les résultats des simulations obtenu au moyen de Matlab™™

illustrent I’exécution d’un rendez-vous tant selon ’approche FBL que SMC. Finalement le

SMC est utilisée pour un rendez-vous depuis une distance initiale relative de 1 km.

il
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CHAPITRE 1

CONTEXTE DU PROJET DE RENDEZ-VOUS

1.1 Introduction

Les futures missions d’exploration planétaire visent le retour sur Terre d’échantillons de
planétes (en 'occurence Mars), d’astéroides ou de cométes dans le but de mieux connaitre
I’évolution de notre systéme solaire. A long terme, ces missions d’exploration évolueront
vers des missions d’exploitation, voire méme de colonisation. Cependant, les technologies
actuelles ne permettent pas encore d’envoyer des humains a bord des véhicules d’exploration
spatiale interplanétaire. Les cibles sont trop éloignées et les missions de trop longue durée.
D’ici & ce que cela se réalise, I’exploration planétaire se fera a l’aide de véhicules spatiaux
robotisés qui auront a s’adapter de fagon efficace, intelligente et autonome aux incertitudes

environnementales caractérisant notre connaissance de ces corps célestes.

L’Agence Spatiale Européenne (ESA) a récemment mis sur pied un projet visant & va-
lider les technologies allouant plus d’autonomie a bord des engins spatiaux autour de la
Terre [Creasy, 2001]. Le projet PROBA (PRoject for On-Board Autonomy) a démontré a
la communauté scientifique les possibilités et surtout ’efficacité des techniques de commande
autonome [de Lafontaine et coll., 1999; de Lafontaine et coll., 2003]. L’accroissement de ’au-
tonomie requise dans les missions d’exploration est directement relié au degré de robustesse
a atteindre ainsi qu’a la rapidité de réaction face a toutes les incertitudes possibles autour

des corps planétaires & explorer [Creasy, 2001].

Les missions spatiales opérant actuellement autour de la Terre peuvent compter sur un
systéme de commande terrestre basé sur les satellites GPS pour naviguer sécuritairement
en cas d’urgence [Ohkami et Kawano, 2003; Kluever, 1999]. Dans le cas des missions d’ex-
ploration planétaire, en ’'occurrence Mars, le délai de communication peut aller jusqu’a 43

minutes [Chad et Robert, 2006]. Lorsqu’un probléme est décelé ou lorsqu’il faut intervenir
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a partir de la Terre, le véhicule d’exploration peut déja étre perdu. Cela signifie qu’aucun
systeme de recouvrement d’urgence, opérant depuis la Terre, ne peut intervenir en temps
réel. C’est la raison pour laquelle ’engin spatial doit étre pourvu d’un maximum d’autonomie

a bord.

Pour développer des systemes de commande dotés d’une certaine autonomie, certains choix
technologiques doivent étre considérés tant sur le plan des équipements électroniques em-
barqués a bord, des protocoles de communication, que sur le plan des logiciels de navigation,
de guidage et de commande. Ces technologies sont la clé de voiite du succes et de la réduction
des cofits des missions d’exploration spatiale modernes [Wallace et coll., 1995; Adler, 1999;
Guinn, 1999; Oberto, 2002]. C’est dans cette optique que ce projet de maitrise propose
une approche innovatrice pour exécuter certaines manoeuvres autonomes en orbite autour
de Mars a l'aide de commandes non-linéaires avancées en vue de ramener sur Terre des

échantillons extra-terrestres.

1.2 Les missions spatiales “aller retour” vers Mars

Actuellement, des missions d’exploration spatiale de type “aller retour” sur Mars (Mars
Sample Return : MSR) sont en développement au sein des agences spatiales & travers le
monde. L’objectif est de rapporter sur Terre des échantillons de la surface martienne. Les
scénarios proposés pour réaliser de telles missions ont convergé vers le voyage impliquant au
minimum deux véhicules spatiaux. Les considérations de cofits, de fiabilité et de masse de
carburant & transporter font en sorte que cette approche demeure la plus rentable [Adler,
1999; Guinn, 1999; Chad et Robert, 2006]. La ﬁgure 1.1 présente un apercu d’un scénario

d’une mission MSR.
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Légende: Voyage interplanétaire e

OM: "Orbiter Module" Mars-Terre: 6-10 mois S Py

LM : "Landing Module" Attorrissage™
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/ Phase
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@ Voyage interplanétaire
Terre-Mars: 6-10 mois

Départ de la Terre oM

Figure 1.1 — Sommaire de la mission MSR par I'ESA

Deux engins quittent la Terre pour entreprendre un voyage interplanétaire jusqu’a Mars.
L’un des engins a la vocation d’atterrir de fagon autonome et intelligente sur Mars (LM -
Lander Module) et 'autre engin doit demeurer en orbite autour de la planéte rouge (OM
- Orbiter Module). 11 est & noter que le LM contient aussi le AV (Ascent Vehicule). Le AV
fait partie du LM et a la fonction de revenir en orbite avec le OS (Orbiter Sample) a son
bord. Une fois les échantillons rocheux en orbite, le OM doit les récupérer en effectuant des
manoeuvres de rendez-vous vers le OS, telles que démontrées aux étapes 7, 8 et 9. Enfin,
lorsque les échantillons sont récupérés, le OM entreprend le voyage de retour vers la Terre

[Riedel et coll., 2003; Oberto, 2002; Chad et Robert, 2006].

Ce projet de maitrise propose de développer une application de rendez-vous autonome entre
le OM et le OS, telle qu'illustrée & ’étape 9 de la figure 1.1. Le rendez-vous se définit comme
une “rencontre organisée dans ’espace entre deux engins spatiaux satellisés séparément ou
entre un engin spatial et un objet céleste”!. A partir de cette définition générale, le OM
peut étre associé comme étant un engin satellisé propulseur et le OS comme étant un engin

satellisé passif (sans propulseurs), destiné a étre propulsé par le OM suite & son amarrage

1Selon le grand dictionnaire terminologique : http ://www.granddictionnaire.com
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avec ce dernier. Le scénario de rendez-vous a I’étude comporte plusieurs étapes (figure 1.2).
Apres avoir obtenu les échantillons de la planéte, le OS est mis en orbite a partir du AV
(items 8a et 8b). Lorsque le OS est dans une orbite voisine au OM (item 9a), le OM détecte
la cible et procéde & une approche (items 9a et 9b). Lorsque la distance entre le OM et le OS
est suffisamment petite, le rendez-vous entre en phase d’approche finale et de manoeuvres
de raffinement (item 9c). Dés que le rendez-vous est complété et que 'amarrage du OS au
OM est effectué, la mission MSR entame la phase du voyage de retour vers la Terre (item

10) [Adler, 1999; Chad et Robert, 2006; Liu et coll., 2000].

P

Décollagé des

2+ échantillons & bord
/ d’un lanceur
Détachement des

échantillons du lanceur

@ OS se retrouve dans la

méme orbite que le OM Retour vers la Terre

avec les échantillons a

® Vrar bord du OM
Phase d'approche ~ - :\\t = Yapproche
finale du rendez-vous e e
Phase d'approche entre
le OM et le OS e

Figure 1.2 — Rendez-vous en orbite martienne

Ce projet de maitrise cible plus particulierement les items 9a, 9b et 9¢ de la figure 1.2. Ces
points sont illustrés de facon plus spécifique a la figure 1.3 afin de représenter le probleme

de rendez-vous a ’étude.

1.3 Historique du rendez-vous

Le probléeme du rendez-vous, visant a faire une rencontre organisée dans ’espace entre deux

engins spatiaux satellisés, consiste, en fait & controler le mouvement relatif entre ces deux
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VRAV | Ovapproche =5
. i . Initiale
0Ss @ = @ e
-

»

1 : Détection et manoeuvres primaires
2 : Approche
3 : Translation finale et raffinement

Figure 1.3 — Concept de base d’un rendez-vous

corps. George W. Hill [Hill, 1878] fut le premier a utiliser les principes du mouvement relatif,
vers la fin du 19¢ siecle. Ce dernier étudiait la mécanique du mouvement de la Lune et visait
a établir les tables de son mouvement basées sur des concepts mathématiques plutot que sur

les observations pratiques des astronomes encore en vogue a cette période.

Plus tard, 'industrie spatiale utilise le mouvement relatif dans le probléme d’interception.
Dans cette application, la trajectoire d’'un véhicule chasseur est contrainte par des forces
propulsives a rejoindre une cible. Cette cible peut étre un engin spatial ou simplement un
point spécifique a atteindre. Dans le cas d’un engin a rejoindre, le processus d’interception

constitue en lui-méme un rendez-vous.

Depuis le début de ’exploration spatiale par les Américains et les Russes dans les années
60, I'application de rendez-vous fut une clé importante derriere une multitude d’accomplis-
sements. Les Américains ont adopté I’approche d’applications de rendez-vous manuel (avec
des humains dans la boucle de commande) via le programme Gemini et ensuite au cours
du programme Apollo. Les Russes ont, dés le début, tenté des applications de rendez-vous
plus automatisées ol les humains n’avaient que pour tache de la surveillance [Philip et

Ananthasayanam, 2003].

L’approche manuelle fait appel au cas par cas. Elle requiert un travail intense, coliteux,
qui nécessite un entrainement intensif des pilotes afin d’assurer le succés d’une mission.
En contrepartie, 'approche autonome permet de standardiser 1'application et en facilite
'utilisation dans plusieurs scénarios [Polites, 1999] dans le but de réutiliser le matériel

développé.

Les cotits et les contraintes physiques d’un rendez-vous manuel posent des limites aux mis-
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sions d’exploration contemporaine qui prennent place dans des environnements peu connus et
tres lointains de la Terre ot il n’est pas encore possible d’envoyer des pilotes a bord des vais-
seaux. Depuis la fin des années "90, la nécessité du rendez-vous autonome pour l’avancement
de l'exploration spatiale ainsi que les possibilités des technologies modernes ont relancé les
développements d’application de ce type de rendez-vous [Oberto, 2002], d’oui I'importance

d’encourager la recherche dans ce domaine.

Les développements actuels d’applications requérant le rendez-vous autonome sont multiples.
Entre autres, la mise en opération de la station spatiale internationale (SSI) en 19992 a relancé
un besoin urgent de développer des systémes de rendez-vous autonome afin de faciliter et de
sécuriser davantage cette manoeuvre entre les navettes faisant les liaisons Terre espace et la
SSI. L'’objectif principal est de pouvoir utiliser des véhicules de transfert atmosphérique tant
pour transporter des vivres et des équipements que pour servir de véhicule d’urgence pour
les occupants de la SSI. Pour ces véhicules, une capacité de rendez-vous autonome est une
nécessité permettant un pilotage intelligent et sécuritaire depuis la Terre jusqu’a ’amarrage
complet avec la SSI. Ainsi, des vivres et des équipements peuvent étre acheminés a la SSI
régulierement avec une économie considérable de coiits, tout en permettant aux occupants
de la station d’avoir & leur portée un véhicule d’urgence de ré-entrée atmosphérique [Polites,

1999; Goodman, 2006].

Afin de répondre a cette nécessité de rendez-vous autonome, ce projet de recherche pro-
pose la mise en oeuvre d’un rendez-vous en orbite martienne. Au prime abord, certaines
considérations a tenir en compte lors de I’élaboration du systéme de commande doivent étre

déterminées.

1.4 Considérations pratiques du rendez-vous orbital

Pour les scénarios de mission MSR, le OM est placé en orbite elliptique lors de son arrivée
suite a des manoeuvres de ralentissement atmosphérique [Portock et coll., 2000; Liu et coll.,

2000]. Au début des manoeuvres de rendez-vous, l'orbite du OM a une excentricité supérieure

2Détails sur le site de la NASA : wwww.nasa.gouv


http://www.nasa.gouv
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a celle du OS. Cela permet au OM de se rapprocher du OS par diverses manoeuvres de
ralentissement soit par propulsion ou encore par la trainée aérodynamique lorsque le OM
passe & son périgée. Suite au lancement des échantillons depuis le AV, le OS se situe dans
une orbite elliptique d’excentricité plus faible que celle du OM et dont ’altitude moyenne
avoisine les 350 km. Une telle orbite est souhaitable afin d’assurer que le OS puisse demeurer
en orbite sur une période d’au moins 10 ans afin de pouvoir récupérer les précieux échantillons
lors d’une future mission, le cas échéant d’un échec des manoeuvres de rendez-vous {Chad

et Robert, 2006].

Puisque la mise en phase entre les orbites respectives du OM et du OS n’est pas le su-
jet de ce projet, les orbites du OS et du OM pour le rendez-vous final seront considérées
comme étant elliptiques, voisines et coplanaires, suite & une série de manoeuvres orbitales
de rapprochement [Chad et Robert, 2006]. En ce qui a trait au rapprochement final entre
le OM et le OS, lorsque la distance entre le OM et le OS est inférieure a environ 100 m,
’utilisation des équations linéarisées du mouvement relatif entre deux corps en orbite de
Clohessy-Whiltshire (décrites a4 ’annexe B.1) est justifiée étant donné l'influence négligeable
des effets non-linéaires dus a l’excentricité de 'orbite elliptique. Cependant, afin de conférer
plus d’autonomie, il devient intéressant de développer des systémes de commande permettant
la mise en oeuvre d’un rendez-vous terminal depuis une distance relative initiale d’au moins
un kilometre [Liu et coll., 2000; Oberto, 2002]. Ce genre d’application complexe requiert de

choisir des méthodes de commande adéquates.

Pendant les manoeuvres de rendez-vous, les. perturbations internes et environnementales au
OM doivent étre prises en considération. La modélisation de ces perturbations doit étre
intégrée dans les systémes de commande de rendez-vous, afin de mieux tenir compte du
maximum de parametres possibles dans le but d’atteindre un plus haut niveau de précision
des manoeuvres. Pour une orientation requérant une précision importante, il devient essentiel
de considérer les perturbations internes telles que le ballottement du carburant ainsi que les
modes flexibles des panneaux solaires. Sur le plan des perturbations environnementales, étant
donné que le rendez-vous s’effectuera dans une orbite vue comme étant elliptique d’altitude

moyenne assez faible (environ 350 km), la perturbation induite par la trainée aérodynamique
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ainsi que leffet J; (dii a 'aplatissement de Mars) seront respectivement pris en considération.
La pression solaire sera également considérée puisque que son effet est non négligeable lorsque
vient le temps d’effectuer des manoeuvres de positionnement de haute précision [Guinn,

1999]. La section 5.6 traite de ces éléments plus en profondeur.

1.5 Techniques de commande a envisager

L’aspect elliptique ainsi que les perturbations environnementales du rendez-vous autonome
augmentent la complexité du développement d’un systéeme de commande. Certains travaux
proposent de maximiser la réutilisation des systemes de commande classique tenant compte
des modgles linéaires (de la dynamique et des perturbations) tout en maximisant les cal-
culs depuis la Terre [Riedel et coll., 2003]. Dans ce type d’approche, les missions qui
s’averent dépendantes des interventions humaines sont moins gérériques et ont une auto-
nomie considérablement réduite. Comme ’autonomie des systémes spatiaux est croissante,
il peut devenir intéressant de considérer des approches de commande permettant un degré

d’autonomie plus élevée [Oberto, 2002; Wallace et coll., 1995].

Pour le rendez-vous orbital, un systéme de commande autonome peut étre développé selon
une approche linéaire ou non-linéaire. Selon I’approche linéaire, les approximations sont
d’abord effectuées, pour ensuite utiliser des méthodes de commande valides selon les points
d’opération définis lors de la linéarisation. Dans le cas d’'une application de rendez-vous
autonome, les approximations dues aux linéarisations réduisent la plage d’applicabilité de
la commande selon les points d’opération définis par les concepteurs. Pour concevoir une
application autonome, il est souhaitable de réduire au minimum les approximations afin de
conférer plus de réalisme aux modéles utiiisés par les systemes de commande. Concretement,
dans le cas d’une application de rendez-vous orbital, ’approximation du mouvement relatif
linéarisé de Clohessy-Whiltshire pour une orbite circulaire peut s’avérer moins pertinente
étant donné I’excentricité de ’orbite du rendez-vous. L’intérét de développer des algorithmes
de commande préservant la nature non-linéaire est de pouvoir concevoir des applications plus
génériques, plus efficaces, voire méme a posteriori plus robustes lorsque ces algorithmes sont

sollicités dans un contexte légerement différent de celui pour lequel ils ont été développés.



CHAPITRE 1. CONTEXTE DU PROJET DE RENDEZ-VOUS 9

Les sous-sections suivantes présenteront les concepts de base de la commande linéaire et ceux
de la commande non-linéaire. Ensuite, une revue d’exemples d’applications de techniques de
commande non-linéaires sera présentée afin d’identifier certaines méthodes de commande a

étre utilisées dans ce projet de recherche.

1.5.1 La commande linéaire

Pour les méthodes de commande linéaires, le concepteur doit procéder a une linéarisation
autour d’un point d’équilibre ou encore autour d’un point d’opération voulu pour le systéme
a commander. La linéarisation fait une approximation des non-linéarités dynamiques, en
supposant qu’elles soient linéaires sur un court laps de temps. Cela simplifie la dynamique
et permet au concepteur d’utiliser des techniques conventionnelles de commande linéaire.
Par contre, il faut considérer que plus un systéme est non-linéaire, plus la déviation entre
le modeéle linéarisé au point d’opération et la réalité augmente. Cette déviation peut étre
néfaste sur un systéme puisque les commandes sont générées a partir d’'un modeéle de moins
en moins représentatif de la dynamique réelle du systéme a commander. Pour pallier a ce
probléme, d’autres linéarisations doivent étre effectuées afin de redéfinir la dynamique selon
de nouveaux points d’opération. Cela peut engendrer une charge lourde de calculs dans des
systéemes complexes. Dans un scénario de mission spatiale autonome, il faut éviter cette
charge de calculs puisqu’ils peuvent rendre un systéme trop lent a réagir et moins adaptable

[Wallace et coll., 1995; Riedel et coll., 2003].

Les techniques de commande robuste peuvent s’avérer plus efficaces que lles techniques
linéaires conventionnelles®. Ce type de commande offre une meilleure robustesse face aux
différentes incertitudes. Dans la mesure ou la variation des incertitudes paramétriques est
bornée, il devient possible de générer un contrdleur performant a I'intérieur des bornes pa-
ramétriques. Les bornes doivent étre bien représentées en fonction des parametres physiques
du systéme, susceptibles de varier pendant la mission. Le contréleur sera alors performant

et stable par rapport aux conditions d’opérations changeantes. Le principe de la commande

3Pour plus d’informations sur la commande robuste, le lecteur peut se référer & la thése de doctorat

[Kron, 2003] ainsi qu’aux références incluses.
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robuste est de concevoir un seul controleur pour toutes les conditions d’opération du systéme.
Par contre, si les bornes paramétriques sont trop étendues, le controleur robuste peut s’avérer

dans ce cas trop conservateur.

Afin de résumer la commande linéaire, dressons le portrait des avantages et des inconvénients

au tableau 1.1.

TABLEAU 1.1 — Avantages et inconvénients des méthodes de commande linéaires

Méthodes linéaires
Avantages Inconvénients
+ Méthodes bien connues - Limitent les applications
+ Appliquées aux systémes simples - Nécessitent plusieurs linéarisations
+ Complexité mathématique réduite - Engendrent de nombreux calculs
+ Stabilité démontrée mathématiquement | - Limitées aux bornes paramétriques

1.5.2 La commande non-linéaire

Un systeme de commande non-linéaire fournit principalement une commande en tenant
compte des non-linéarités mathématiques du modele dynamique. Une commande non-linéaire
ne requiert aucune linéarisation autour d’un point d’opération. Plus la précision des modeles
mathématiques d’'un phénomeéne ou d’une application est élevée, plus la commande non-

linéaire sera précise et efficace sur une plus grande plage d’opération ‘[Slbtine et Li, 1991].

Les systemes de commande non-linéaires ont la capacité d’inclure tous les types de non-
linéarités. Ces derniéres sont utilisées dans le calcul de la commande afin de compenser leurs
effets sur la dynamique du systéme. Une attention doit étre portée sur le temps d’exécution .
des calculs afin de ne pas surcharger les systémes informatiques qui doivent s’affairer a

d’autres taches importantes lorsqu’il faut développer des systémes dits autonomes.

En somme, la commande non-linéaire consiste & ne pas approximer les non-linéarités dans la

commande de la dynamique du probléme & résoudre, minimisant ainsi les sources d’erreurs.
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Plus les modeéles utilisés seront fideles & la dynamique du phénomeéne ainsi qu’a ’environ-
nement de la mission d’exploration, plus les controleurs seront performants. Afin de mieux
comprendre la comparaison entre une approche linéaire et non-linéaire, une comparaison
qualitative avec un exemple de manoeuvre en orientation est présentée a ’annexe A.1. Le
sommaire des avantages et des inconvénients de la commande non-linéaire figure au tableau

1.2.

TABLEAU 1.2 — Avantages et inconvénients des méthodes de commande non-linéaires

Méthodes de commande non-linéaires

Avantages Inconvénients
+ Nécessitent aucun point d’opération - Mathématiques complexes a développer
+ Conservent les non-linéarités - Application “cas par cas”
+ Offrent une vaste plage de validité - Méthodes moins répandues
- Stabilité parfois impossible a démontrer

1.5.3 Non-linéarité

Les non-linéarités sont liées a fa nature des équations dynamiques régissant le systéme. Un
systéme est considéré linéaire si y; = f(x)), y2 = f(z2), et que f(a1z; +azx2) = alyi + agys.
Plus un phénomene ou une application est complexe, plus les équations pour le représenter
le seront aussi et incluront des éléments non-linéaires. Pour l'application de rendez-vous,
l'orientation et la translation, sont deux modeles d’équations complexes incluant des éléments

non-linéaires.

Par exemple, I'équation (2.13) régissant I'orientation contient des non-linéarités induite par
leffet de la vitesse angulaire combiné a la somme de moments angulaires de rotation tenant
compte d’un modele d’engin avec des roues & réaction (RW). La représentation gériériqﬁe‘ de
cette contribution non-linéaire est de la forme w* (Rengin + Rroue 4 réaction)- Lia contributions

en torques fournies par les RW peut induire des non-linéarités dans le cas d’une saturation.
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Pour sa part, 1’équation (2.25) régissant la translation contient elle aussi plusieurs éléments
non-linéaires, notamment 1’accélération angulaire (w*r), l’accélération de Coriolis (2w*f)
ainsi que l’accélération centripéte (w*w”r). Au niveau des actionneurs, autant une bande

morte ou une saturation peuvent aussi induire des effet non-linéaires au systéme.

1.5.4 Incertitude

Les que les incertitudes sont liées a la précision des équations dynamiques utilisées, aux ef-
fets dynamiques non-négligeables, ou encore aux parametres incertains des modeles. En ce
qui concerne les incertitudes, il en existe deux types : structurées et non-structurées. Les
incertitudes dites non-structurées proviennent des éléments non-modélisés du systéme dy-
namique. Par exemple, les modes flexibles d’une structure considérée rigide peuvent ne pas
étre modélisés et se voir négligés dans la conception des controleurs. Le ballottement du
carburant liquide & bord d’un satellite (Fuel Sloshing) ou encore le couplage interaxial en
translation peuvent étre des dynamiques non-modélisées négligées lors du design. Les incer-
titudes dites structurées proviennent des éléments variables dans la dynamique du systéme.
Un parametre physique changeant tel qu’une masse, une inertie, une longueur, représente
ce type d’incertitude. Dans tous ces cas, les parameétres sont variables mais a l'intérieur de
bornes normalement bien connues. Sans pour autant modéliser les variations de parametres,

celles-ci peuvent étre considérées comme des incertitudes paramétriques.

1.5.5 Applications de la commande non-linéaire

Plusieurs applications de commande d’engin spatiaux utilisent des méthodes de commande
non-linéaires. Entre autres, pour le développement d’un systeme de commande d’orienta-
tion de satellite, Reza utilise le Feedback Linearisation (FBL) [Reza et Parker, 1997]. Cette
technique est également utilisé par Lee pour exécuter des manoeuvres orbitales [Lee et
J.E.Cochran, 1997] et par Bharadwaj pour la navigation d’un véhicule d’entrée atmosphérique
[Bharadwaj, 1998]. Ozama fait appel au FBL pour commander un systéme a inertie variable
[Ozama et Furuya, 2002] alors que Bang s’en sert pour commander le transfert de la quan-

tité de mouvement d’engins spatiaux en orbite [Bang, 2002]. Le FBL est de plus utilisé
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par Singla pour simuler un rendez-vous en présence de bruits de mesures [Singla et coll.,
2006]. Le FBL permet d’annuler les non-linéarités en retirant leur effets avant d’appliquer

un commande au systeme.

Le FBL est aussi connu sous le nom de Nonlinear Dynamic Inversion (NDI) car le FBL est
un cas simplifié du NDI. Les particularités de cette relation seront expliquées ultérieurement
au chapitre 3. Costa et Georgie utilisent la technique du NDI pour commander un véhicule
d’entrée atmosphérique [da Costa et coll., 2003; GEORGIE et VALASEK, 2001]. Le NDI
est conjointement choisi par Jun, Balas, Papageorgiou et Looye pour mettre en oeuvre des
applications de commande de pilotage automatique et de navigation [Jun et coll., 1997;
Balas et Garnard, 1992; Papageorgiou et Glover, 2002; Looye, 2001]. Papageorgiou et Looye
mentionne en autre que le NDI est bien adapter pour commander des engins volants. Entre
autre car cette technique permet d’obtenir un contréleur valide pour une enveloppe de vol
définie sans faire appel au Gain Scheduling. De plus, le NDI permet d’obtenir rapidement
I’entrée de la boucle de commande en manipulant les équations non-linéaires du systéme a

commander.

Pour revenir au systeme de commande d’orientation et de positionnement de satellite, Lo,
Lee, Terui ainsi que Jan utilisent pour leur part la technique du Sliding Mode Control (SMC)
[Lo et Chen, 1995; Lee, 1996; Terui, 1999; Jan et Chiou, 2004]. Cette technique est aussi
choisie par Kluever et Park pour I'application de rendez-vous orbital entre deux engins
[Kluever, 1999; Park et coll., 1999]. Le SMC est de méme employé par Drakunov, Xiong
et Buffington pour développer des observateurs d’états de systéme non-linéaire [Drakunov
et Utkin, 1995; Xiong et Saif, 2002] afin d’en assurer la commande et la prévention de
saturation des actionneurs [Buffington et b. Shtessel, 1998]. Dans d’autres dofnaines que
I’aérospatiale, le SMC est également utilisé pour commander des systemes mécaniques et
chimiques complexes comportant des éléments possédant une dynamique non-linéaire [Parra-

Vega et Hirzinger, 2001; Tong et Li, 2003; Tokat et et al., 2003; Yu et Zhihong, 2002].



CHAPITRE 1. CONTEXTE DU PROJET DE RENDEZ-VOUS 14

1.6 Parametre et spécifications du projet

Le probléeme a résoudre, qui consiste dans la réalisation d’un rendez-vous orbital, s’avere
d’une nature complexe. Afin de mieux circonscrire ce probléme, quelques hypothéses de base
sont posées au préalable. De plus, afin de cerner davantage le travail a accomplir sur le plan
du développement de lois de commande, d’autres spécifications concernant les manoeuvres

d’orientation et de translation sont présentées.

Hypothéses du projet de rendez-vous :

1. Le OS ne possede aucun systéme de commande tant en orientation qu’en translation

et est considéré comme une cible passive?.

2. Le OM s’oriente en fonction du OS avant de procéder a la translation.
3. Toutes les manoeuvres sont effectuées par le OM qui est doté d’actionneurs.
4. Le OS est considéré comme étant déja placé en orbite autour de Mars.
5. L’orbite est considérée comme étant elliptique.
Spécifications pour 'orientation :
1. Le systéme de commande doit assurer la stabilité en orientation.
2. La cible doit rester dans le champ de vision des capteurs de mouvement relatif.
Spécifications pour la translation :
1. La translation devra débuter a partir d’'une distance initiale relative de 1 km.
2. La distance relative finale devra étre < 1 m afin de considérer le rendez-vous complété.
3. Un guidage en vitesse est appliqué afin que la vitesse finale soit < § em/s.

En tenant compte a la fois des éléments contextuels et théoriques, des hypothéses ainsi que
des spécifications énumérées précédemment, les travaux de recherche graviteront autour des

cing principaux objectifs suivant :

1. Contribuer au développement de techniques, d’algorithmes et de logiciels capables de

générer de fagcon autonome les commandes en orientation et en translation d'une sonde

4Voir les détails sur les cibles passives dans la section 5.3 du simulateur.
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d’exploration planétaire, en respectant la nature hautement non-linéaire de la dy-
namique tout en maximisant ’autonomie des solutions proposées pour des missions

planétaires.

2. Reproduire un modele non-linéaire de la dynamique du mouvement relatif entre le OM

et le OS afin d’appliquer les lois de commande évaluées.

3. Développer une loi de guidage en translation, adaptée au contexte du rendez-vous

autonome en orbite martienne.

4. Développer pour des fins d’études, un systéme de commande utilisant une technique

de synthese non-linéaire appliqué au rendez-vous en orbite martien.

5. Simuler un rendez-vous autonome & partir d’une distance initiale relative de 1 km selon

une approche non-linéaire.

1.7 Conclusion

Les missions d’exploration spatiale, et particulierement les missions de type MSR actuelle-
ment en développement ayant comme objectif de récupérer des échantillons martiens, visent
& augmenter notre niveau de connaissance du systéme solaire. Afin de réduire les cofits de
développement de ces missions, certains choix technologiques conférant plus d’autonomie
aux engins spatiaux doivent étre considérés. Ces choix ameénent de nouveaux défis liés a
I’autonomie aux engins spatiaux manoeuvrant en milieu hors de portée de communication
en temps réel avec la Terre. Un portrait du projet de rendez-vous autonome a été dressé
dans ce chapitre en abordant les techniques ainsi que les méthodes de commande & envi-
sager pour une telle application : linéaires versus non-linéaires. Une revue des applications
des techniques du NDI/FBL ainsi que du SMC ont été présentée afin de cerner le choix des
méthodes de commande & utiliser dans ce projet. Les objectifs furent ensuite posés en tenant
compte a la fois des considérations orbitales, des parametres et des spécifications du projet.
Ces techniques exigent une maitrise de différents concepts mathématiques et des méthodes

de commandes non-linéaires. Ces derniers éléments seront abordés aux chapitres 2 et 3



CHAPITRE 2

MATHEMATIQUES DU RENDEZ-VOUS
ORBITAL

2.1 Introduction

Le contexte décrit de la chapitre précédant démontre un besoin de développer des techniques
de commande efficaces et fiables dans la mise en oeuvre de rendez-vous autonome. Afin de
mieux cerner la question du rendez-vous, les mathématiques requises dans 1’élaboration d’un
systéeme de commande pour un rendez-vous orbital, dont : les repéres vectoriels, la dynamique
d’orientation et de translation ainsi que la dynamique du mouvement relatif seront présentées

dans ce chapitre.

2.2 Les reperes vectoriels du rendez-vous

Les repéres, ou référentiels vectoriels servent a exprimer les éléments vectoriels selon un point
de référence défini en trois dimensions. Tout le développement mathématique d’un systéeme
de commande repose sur une représentation des équations selon les reperes préalablement
définis. Les référentiels inertiel, orbital, orbital de rendez-vous, orbital local, Body Frame

ainsi que le référentiel des roues a réactions seront présentés dans cette section.

2.2.1 Référentiel inertiel

Un référentiel inertiel (F;) est un référentiel dans lequel un objet isolé (sur lequel ne s’exerce
aucune force ou sur lequel la résultante des forces est nulle) est soit immobile ou soit en
mouvement de translation rectiligne uniforme par rapport a ce référentiel. Un référentiel

inertiel doit étre considéré comme étant fixe par rapport aux étoiles afin que les lois de

16
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Newton y soient valides. Ce référentiel est utilisé afin de donner un point de référence commun
aux éléments du rendez-vous. Le référentiel inertiel utilisé pour ce projet est le Mars Mean

Equator to Ecliptic Plane . Il se compose de 3 axes I—;, 1:;, et I_; tel que décrit dans la figure

2.1:
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Figure 2.1 — Référentiel inertiel

2.2.2 Reéférentiel orbital

Un référentiel orbital (Fo) est un référentiel servant a exprimer en tout temps l’orbite d’un
satellite par rapport a un référentiel inertiel (f 7). Le repére orbital Fo (figure 2.2) représenté
par Oy, éy et O,, est obtenu par une rotation de Euler 3-1-3 (Q,4,u) des axes du repére
inertiel dans lequel le satellite se situe. Ces trois rotations successives permettent d’obtenir la
matrice de transformation de coordonnées C; servant a exprimer la position d’un satellite

par rapport au f;.

‘C—Ql
. O, cucf) — susflct  cus§d+ sucici  suci I,
Fo = O, | =| —suc — cusQei  —susQ + cucici cusi I, @1
6z cf2si —cf2si ci I,

™

Ou les termes ¢ et s sont respectivement 1’abréviation de cos( ) et sin( ). Les termes u, ¢ et

(2 sont respectivement ’argument de latitude, I’ inclinaison de I'orbite et I’ascension droite

du noeud ascendant.
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Origine au centre de Mars

—

7Satellite O, pointe vers le satellite
~ Plan O,, est normal au plan orbital
Fo = Oy L équatorial” - . .
) O; = O, x O, axe transverse

O

avec

L x - P J -
o Or = Oz: O = Oya On = O,

Plan d'orbite

Figure 2.2 — Référentiel orbital

2.2.3 Référentiel orbital du rendez-vous

Le référentiel orbital du rendez-vous (fR) représenté par Rz, éy et Rz, est un référentiel
dont l’origine est le centre de masse du satellite . Il sert & exprimer la dynamique du satellite
selon son vecteur de vitesse et son plan d’orbite (figure 2.3). L’axe R, est orienté en direction
du vecteur de vitesse du OM, I'axe Ry est selon la normale du plan de 'orbite et ’axe R,
complete le triedre. Ce référentiel est utile afin d’exprimer la dynamique du OM dans son

orbite.

Rz Dans le cas d’une orbite cir-

culaire, R,/ /0,

Figure 2.3 — Référentiel orbital du rendez-vous

2.2.4 Référentiel orbital local

Le référentiel orbital local du rendez-vous (1) représenté par Le, Ey et L,, est un référentiel

dont l'origine est le centre de masse du satellite. Il sert a exprimer la dynamique du satellite
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selon le Nadir de Mars et son plan d’orbite (figure 2.4). L’axe I_:y est perpendiculaire au plan
de l'orbite selon une direction anti-normale, I’axe Ez est selon le nadir de Mars et 'axe [—:,:
compleéte le triedre. Ce référentiel est utile afin d’exprimer la dynamique du OM et du OS
dans leur orbite. Si 'orbite est circulaire, alors I_;I sera établi selon le vecteur vitesse tout
comme R, du F r et les vecteurs Ey et ﬁy ainsi que Ez et ﬁz seront opposés. Pour ce projet,
I’orbite sera considérée elliptique alors, I_:I n’est pas paralléle au vecteur vitesse et les F . et

F r seront différents.

N
|
By
8

<@

En tout temps, L,//O,

Ny
N

Figure 2.4 — Référentiel orbital local

2.2.5 Référentiel Body Frame

Le référentiel Body Frame (Fg) est un référentiel fixe au satellite. Il est obtenu par une
rotation 3-2-1 : lacet, tangage, roulis (¢, 0, ¢) par rapport au repére Fo. Lorsque 1,0 et ¢
sont nuls, Fpg est parallele a F avec son axe Ey en pointage nadir (figure 2.5). Ce référentiel

permet d’exprimer ’orientation du satellite par rapport & son orbite.

—Q-BO = QBLQLO (22)
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Les matrices de transfert de référentiels C'z; et C;o sont définis comme suit :

Cre ) Cro
, cpcd  spchd  —sOcopc) + spsd 0 1 0
Cgo =| —sch copcl  sbcpsy + cpsd 0 0 -1
sf —s¢pcl clco -1 0 0 (2.3)
sfcpcy) — spsp  ccl  —soch
Cpo = | —sfcpsyp — cpsp —sipch) —cpch
—clco s6 socl
}
éz i > Lorsque le roulis, le tangage
Fp = 3, //' (A 4 B/ Ly et le lacet sont nuls :
B.| ¥ { $,0et =0
ByllLy B yI.

Figure 2.5 — Référentiel Body Frame

2.2.6 Reéférentiel des roues a réaction

Le référentiel des roues a réaction (fRW) représenté par @, b et C, est un référentiel propre
aux roues a réaction du satellite. Il est utilisé afin d’exprimer leur quantité de mouvement
angulaire (figure 2.6). Cette quantité de mouvement est transmise au satellite selon I'axe de

rotation 4.

2.3 Equations de la dynamique d’orientation

La commande en orientation sur 3 degrés de liberté (DdL) consiste & s’assurer que Porien-
tation du OM est adéquate pour l'alignement et le rapprochement avec le OS. Les ou-
vrages de [de Lafontaine, 2000; Hughes, 1986; Jan et Chiou, 2004] élaborent précisément
les développements mathématiques des équations nécessaires a la dynamique d’orientation

présentée dans les sections 2.3.1 a 2.3.3 qui suivent.
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a est ’axe de rotation de la

roue

I
o> 8L

Frw = -
b, ¢ sont les axes transverses

oL

fixés au satellite.

Figure 2.6 — Référentiel des roues a réaction

2.3.1 Moment angulaire des roues a réaction

Pour commander un engin spatial en orientation, celui-ci doit posséder au moins 3 roues a
réaction (RW), soit une par axe, afin qu'une quantité de mouvement puisse étre transmise
selon les 3 axes de ’engin. Considérons un satellite doté de RW. La contribution des RW
se fait autant en terme inertiel Jry qu’en quantité de mouvement hgy . Le diadic d’inertie

d’une RW exprimé selon F R €st :

Jaw = Jsad + Jubb + Jiec

ou, exprimé seulement selon ’axe de rotation @ (2.4)
X R R inertie transverse )
inertie de rotation

= P> 3o

JRW = Jsaa + Jt(l - aa)

Pour le moment angulaire hry, la contribution dynamique se fait seulement selon I’axe de

rotation @ :

h'ai - Tcai
hai = Jsilwrers + (d; © UB)) (2.5)
i=123

ol % représente tour & tour chacune des RW du satellite, g représente le vecteur de vitesse
angulaire du satellite dans le repere Body Frame .733 et wre est la composante de la vitesse

angulaire des RW relative au satellite selon chaque axe.

La quantité de mouvement angulaire des RW selon ’axe de rotation inclut une contribution
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de la vitesse relative par rapport au repére Fgen plus de la composante de la vitesse absolue
de fB dans la direction de ’axe 4.

Sous forme de composantes, ’expression de la dynamique des RW exprimée dans Fpg devient :

h:ai = Tcai
hai = Jsi[wreli + (_a_q,B)T.‘i).B] (26)

b_gw = Zi haigiB
2.3.2 Moment angulaire total en orientation

Pour le moment angulaire total en orientation, il faut combiner les contributions des RW et

du corps rigide.

b’—Total = .}lB + _}ng A (27)

A partir des éléments présentés, les équations de la dynamique de rotation pour un satellite

pourvu de RW sont les suivantes :

0 —w, wy
1 X —_ B X __ .
hTotal + Q)—BbTotal - I—ezternes avec wp = Wy 0 —Wy (28)
—Wy Wy 0
Les couples externes (I'2,.....) sont les éléments externes au systéme pouvant contribuer

au moment angulaire. Ces éléments seront discutés ultérieurement & la section 5.6. En rem-

plagant ’équation (2.7) dans I’équation (2.8), on obtient :

. .B
hp + hpy = I—eBa:ternes ~wp(hp + QZW) (2.9)

ol I’on doit considérer que :

= Les RW sont alignées selon les 3 axes du Body Frame pour définir que _@ZW =T pw-

= hp = Jpwp. - | : .
= Jp est Dinertie totale de l’engin (J), moins l'inertie des RW selon les axes ;. Cette

relation, sous forme de tenseur dyadique s’exprime comme suit {de Lafontaine, 2000] :
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Jo =T+ Y Ju(l - @) (2.10)

En tenant compte de ces considérations, ’équation (2.9) devient :

_‘_]_——:B = Ieavte'rnes - IRW - Qg(_’lB + th) (211)
Jpwp=M-—-T
A (2.12)
avec —M— = Iezternes - QJ—E (hB + hRW)
L’équation finale de la dynamique d’orientation se décrit alors :
wp = J5' (M — Taw) (2.13)

En somme, les éléments mathématiques impliqués dans la manoeuvre d’orientation se résument

comine suit :

wpg, wg = Composantes exprimant la vitesse et I’accélération angulaire d’orienta-

tion du OM.

JB = Composante exprimant la matrice d’inertie du OM. Cette matrice de di-
mension [3 x 3] est considérée constante en théorie. En pratique, 'inertie
du OM varie selon I'avancement du rendez-vous, étant donné la consom-

mation de carburant faisant diminuer la masse.

Iy = Composante exprimant la contribution d’inertie axiale des roues &
réaction (RW). Cet élément permet de tenir compte de I'impact des RW
sur la dynamique d’orientation du OM afin d’avoir une représentation

mathématique réaliste de ’orientation.

T orternes = Composantes exprimant les contributions en couples affectant I'orienta-
tion du OM. Cet élément permet de tenir compte des effets de trainée
aérodynamique, de pression solaire ainsi que du couplage existant entre

les forces propulsives et la dynamique d’orientation.
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Taw = Composante exprimant les contributions en torques fournies par les RW.
Cet élément est la variable permettant au systéme de commander ’orien-

tation du OM selon ’évolution du rendez-vous.

2.3.3 La cinématique d’orientation

Les rotations dans 1’espace peuvent étre décrites par les quaternions. Un quaternion consiste
en un nombre complexe formé de 4 composantes, dont un scalaire et d'un vecteur a 3 com-
posantes imaginaires afin de définir un point dans ’espace. L’expression d’un quaternion se
définit comme q = a +ib+ jc+ kd avec a, b, c et d des nombres réels et %, j, k des coefficients
imaginaires dont leurs produits donnent i2 = 52 = k? = ijk = —1. Les valeurs des vitesses
angulaires de I'engin dans le repére Fp combinées avec les équations cinématiques nous

permettent de déterminer les quaternions de rotation tel que décrit par ’équation suivante :

(2.14)

N
It

(S
oo}

Le terme ¢ correspond a gsin (923), le terme a quant & lui équivaut & [a, a, az]T, qui sont les
composantes de ’axe de rotation et le terme ¢ signifie I’angle de rotation unique autour de

I’axe spécifique .

La notation simplifiée permet d’écrire,

= Qup (2.15)
L’équation (2.15) peut alors étre exprimée comme suit :
1
a= 59 B)4 (2.16)
Qup)=| ) (2.17)
T
_QB

En détaillant davantage,
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wp = Composantes qui décrivent la vitesse angulaire d’orientation du OM ex-

primée dans son repere Fg.

€ = Aussi connue sous la forme [g ¢ qg]T représentant les 3 parametres
indépendants de Euler qui permettent de faire une manoeuvre d’orien-

tation en une seule rotation autour d’un axe unique.

n = Aussi connue sous la forme [go], la composante scalaire du quaternion.

2.4 Equations de la dynamique de translation

La commande en translation consiste & assurer le déplacement relatif du OM par rapport au
OS sur 3 DAL, ce qui se traduit par un systéme global (orientation + translation) & 6 DdL.
La dynamique de translation est régie par les équations non-linéaires du mouvement relatif.
Ces équations furent développées par George W. Hill [Hill, 1878]. Il existe aussi une version
linéaire des équations du mouvement relatif qui fut développée en 1960 conjointement par
deux chercheurs : W.H. Clohessy et R.S. Whiltshire {Clohessy et Whiltshire, 1960]. Cette
version, portant le nom des équations de “Clohessy-Wiltshire”, est reprise ici par David
A. Vallado dans [Vallado et McClain, 2001] et présentée en annexe B.1 pour des fins de
consultation. A cette étape, les équations pour établir la dynamique de translation relative
générale entre le OM et le OS sont présentées. Ensuite, puisque certaines considérations

pratiques doivent étre respectées, cette dynamique relative est exprimée du OS vers le OM.

2.4.1 Dynamique orbitale relative

Pour cette étude, a partir de la position relative du OM par rapport au OS, 1'objectif est de
développer un systéme de commande mettant en application les translations adéquates du
OM vers le OS. Un développement & partir de I’équation de base de deux corps célestes ( Two-
Body Problem Equation) est décrit dans cette section. Les détails complets du développement

se trouvent dans 'ouvrage de David A. Vallado [Vallado et McClain, 2001].
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Mouvement relatif vectoriel
Tose =~ T Toar T f()M
[7o]
o {
Yos =~ 5 Tos
7 R
“ os
Vvetary = Yos ~ Tou
Plan d'orbite FR Est un repére tournant qui sera
considéré fixé au CdG du OM
= - H = H = s
Vetay = "7 los Ty fou ™ fou
sl Vo

Figure 2.7 — Représentation vectorielle du mouvement relatif du OM par rapport au OS

La dynamique orbitale du OS, telle qu’illustrée dans la figure 2.7 se développe a partir des

éléments suivants :

Tos = —E325 et Toy = —EIOM 4 fo (2.18)
Le terme )FOM représente ’'accélération motrice de OM : fOM = E%M A partir de ces

équations, le vecteur relatif 7o, = Tos — Tom est défini :

T 7 -
K Tos n M 3OM — Fou (2.19)
ToMm

o
Trel = — 3
Tos

La vitesse angulaire du repere F; et Fr dans le repére F; s’exprime respectivement par
/== = wos et /4~ = wop. Pour alléger les équations qui suivent, puisque le repéres F,
(oF) oM

et Fgr sont respectivement centrés sur le OS et le OM, on utilisera wos = wy, et woy = Wr.

Cette notation sera utilisée pour alléger les équations.

Trel = —WiTog + wWhfom — fom (2.20)

En ce qui a trait au mouvement relatif, il faut considérer que le repere F R tourne par rapport

au repere Fr. De plus, il est convenu que le repere ﬁR n’est pas fixé au repere F g du OM;
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ce qui signifie que le développement suivant ne tient pas compte de l'orientation du OM et

le considére comme une masse ponctuelle.

A partir de la 2¢ loi de Newton F = mf, le vecteur d’accélération 7 est développé selon
I’équation de la dynamique orbitale. Il faut noter que la dynamique orbitale est créée dans

un repére tournant (Fz) et que 7 est exprimé dans un repére fixe (F7).

- 00 o o
F o= m[F+u’)‘ T+ 23X 74D X (& X 7)
| (2.21)
4
W ® e e L
F = T+dXF+20X7F+d X (J X 7) (2.22)
ou,
ol P’accélération de l'engin vu dans F;
o0 —
T I'accélération de la masse dans Fg;
o =3
W& XT I’accélération angulaire dans Fg;
o =3
20X T Paccélération de Coriolis dans Fg;
& X (@x7) : Daccélération centripéte dans Fg;

A partir de ce développement général de la dynamique orbitale relative, les équations pour

lapplication de rendez-vous découlent de 1’équation (2.21), mais cette fois avec Frel.

. 00 o o
Trel =Trel + WR XTrel + 2wa Trel TWR X (wR X Trel) (223)

00 .
Le terme 7, est mis en évidence et ’expression de 7y, étant définie 4 ’équation (2.19), est
insérée dans 1’équation (2.23) :
T rel= (—wLTos + wgTom — fOM) — R XTpe — 20X Treg —=dp X (R X Tret) (2.24)
L’expression (2.24) est exprimée en composantes dans le repére Fg en utilisant la matrice

de transfert de coordonnées C'p;.!

s R _ 2 I 2 I I X R X R X, X R
Fret " = Chrr (—wLT-OS +wrtom " — fou ) ~ WRTrer — 2WRT el — WRWRTrel (2.25)

e terme Cg; représente la matrice de passage du repére F; au repére Fr de maniére & ce que :

f? = fggm-
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La dynamique du mouvement relatif détaillée dans cette section consideére qu’il est possible
de connaitre les composantes vectorielles de la cible afin de pouvoir exprimer la compo-
sante w?rog {. Dans ce projet, le LIDAR permet d’obtenir ces informations avec quelques

changements de coordonnées.

En somme, les éléments mathématiques impliqués dans la manoeuvre de translation se

résument comme suit :
Wr = Composantes de la vitesse angulaire du OM par rapport au repere inertiel

Fr exprimée dans Fp.

Trel = Composantes du vecteur de la position relative du OS par rapport au OM
dans le Fr. Le principal objectif d’un rendez-vous est de manoeuvrer ’engin

afin de réduire & 2éro la norme de ce vecteur.

Wr,WR = Représentation respective de la vitesse angulaire instantanée des repéres Fj,

et Fr dans le repere F I-

fou = Composantes de la somme des accélérations dues aux forces de perturbations
et de propulsion appliquées sur le OM. Cet élément confére un réalisme au
modeéle de mouvement relatif puisque les perturbations environnementales
sont respectées.

Freg B = Composantes de l’accélération de la masse vue dans Fg.

Wit & = Ce terme non-linéaire représente I’accélération angulaire dans Fp.
2wiiee B = Ce terme non-linéaire représente 1’accélération de Coriolis dans Fp.

wirwiTre = Ce terme non-linéaire représente I’accélération centripete dans Fp.

2.4.2 La dynamique orbitale relative : OS vers OM

Pour appliquer une commande en translation lors d’une manoeuvre de rendez-vous, cer-
taines considérations pratiques doivent étre respectées. Puisque c’est le OM qui effectue la

translation, les composantes de vitesses angulaires w, et d’accélération angulaire w de l'or-
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bite du OM varieront selon les commandes de translation. Pour des fins d’implantation de
la, commande, il devient convenable d’exprimer la dynamique relative du OS vers le OM,
puisque le OS orbite selon une trajectoire fixe, dans un repére Fp fixé au 0S. Afin de sim-
plifier la conception du systéme de commande, il convient alors d’exprimer la commande de
translation & partir du OS ol les composantes angulaires resteront plus stables pendant les

manoeuvres [Vallado et McClain, 2001]. La figure 2.8 illustre la représentation vectorielle

du OS vers le OM.

Mouvement relatif vectoriel: F, 208
OS vers OM

+f +f

oM =—_:—r0\[ prop pert
[

= H o -

Yos =~ 75 Tos
"r 0s

% os_om = You ~Yos

Plan d'orbite

Figure 2.8 — Représentation vectorielle du mouvement relatif du OM vu par le OS

La dynamique orbitale du OS, se décrit alors comme précédemment a la section 2.4.1 :

® . _ U Tos
A Y (2.26)
= —E50M 4 foum
oM

Le terme foju représente 1’accélération totale du OM : motrice et perturbations : fOM =
( f;,mp + f;,m) = Fiﬂ% Le terme f,;m implique la prise en considération d’effets perturbateurs
lors de la simulation : f,;m = f_,;mvité + ﬂression_sozaire + fc;érodynamique. Le vecteur relatif
%’OS_OM = ;';'OM — %OS de Péquation (2.26) est défini comme suit :

—o

2, _H Tom ToMm K Tos
Tos-om = + fprop + fpert +

7"OM os

(2.27)
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Comme auparavant, la vitesse angulaire du repere Fj et Fr dans le repére F; s’exprime
respectivement par ,/-#- = wy, et /£~ = wpg.
Tos Tom

FOS—OM = w%rgs - w%{raoM + fp'rop + fpert (2.28)

[e]0]
En reprenant le principe de ’équation (2.23), considérant que le vecteur relatif 7, est
00
remplacé par Tos—om €t que, la dynamique relative est exprimée dans le repére tournant
Fr, , il convient de ré-écrire ’équation (2.23).

o0 . o o
Fos—oM= Tos—oM— WL XTos—om — 2P X Tos—om —@L X (Jr X Tos—om) (2.29)

L’expression de 7os—on, étant définie & I’équation (2.28), est maintenant insérée dans ’équation

(2.29).

00

— — o
Fos—om= (—wkTom + forop + fpert + WiFos)— &L XTog-0M--- (2.30)

o
e — 201X Tos-—-om —wWr X (wL X TOS—OM)
L’équation (2.30) est réorganisée afin de mettre en évidence la composante de propulsion

pour la mise en oeuvre des systémes de commande.
o0 o

forop =T 0s-0M TWiTOM — WiTos — fpert+ WL XTOs-0OM--. (2.31)

o
. + 201 X Tos—om +&@0r, X (wL X TOS—OM)

Afin d’exprimer I’équation (2.31) en composantes, dressons un tableau identifiant les repéres

de préférence pour chaque élément.

Notons qu’il est nécessaire d’utiliser une notation de matrice de transformation de coor-
données permettant de passer d’une représentation de composantes dans un repere, a un
autre repére. L’équation (2.31) est reprise avec les équivalences entre les représentations

vectorielles et les représentations en composantes du tableau 2.1.

—

°T ¢B _ TTxL T 2.1 2.1 T ¢+B T (] \ L
F5 Forp = Fiis-om + Flwiroy — Flwirhs — F§ Jpert T Ff(@z)*Crirbs-om-

o+ FL2Awh)*Critds—om + (Wh)TFr x FL(wh)*Crirbs_om

(2.32)

A partir de I’équation (2.32), simplifions le terme
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TABLEAU 2.1 — Reperes des éléments vectoriels

Vecteurs a composantes

00

(;'gOS—OM — Fr | Flilks_ om = Tos-om
;Z"os—OM — Fr | Flibs_om = 7, 0S-OM
fos—om — Fr | FIrhs_om = Tos—om
fom — Fi FFrby = foum
fos — Fi FTrhs = Tos
fprop - fB fgif;op= fprop
f_‘];ert — -7? B fg_fert = fpert
Jyp — f[ ﬁ Qi =
o o . o
Jdr — Fr Ffof = op

(Bli)T]: J e f}r (Qi)XQILE&*—OM par f}r (Qi)x(ﬂi)XQILﬂés—OM

pour ensuite obtenir une nouvelle équation exprimée seulement dans le repére Fp a ’aide

des matrices de transformation de coordonnées 2

=

Fif fmp = FECp1ibs_om + FECpwhrby — FECpwirhs — FLf fert
_‘B Cpr(w 1) *Crirbs_om + ngBlz(ﬂi)XQ LEGSs—oM- (2.33)
_‘B Cprw ) (_Cs)_ )X__ LTOs-oM

Sachant que le produit scalaire F - ff = 1, le produit scalaire de Fp est effectué par la
gauche sur I’équation (2.33).

_f_z‘OP = Cp156s-om + Corwiron — Cawirhs — i’i’”m
4 Cor(@r)*Crirbs_om + Cor2Wh)*Crrtbs—om-- (2.34)

o+ Cpr(wh)™ (WL) Crirbs_om

2L’identité mathématique permettant la substitution est présentée dans I'ouvrage de [de Lafontaine,

2000).
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Pour simplifier la notation, la variable M2 est définie comme étant :

B _ 2.1 9.1 B
Mirans = Cprwrrom — CBIWLTos — dpere
« I y\x L I\ x . L
et QBI(QL) Crirés—om + QBI2(QL) Cr165-0om (2-35)

e+ Cpr(Wh ) (W) *Crirds_om

Finalement, le modéle non-linéaire de translation relative du OS vers le OM qui doit étre

utilisé pour la conception des systémes de commande se réduit a :

igrop = —Q—BLféS—OM + —M—gans (236)

2.5 Conclusion

Ce chapitre a présenté les repeéres mathématiques utiles pour une application de rendez-
vous orbital autour de Mars. Les notbions de modélisation de la dynamique d’orientation
d’un satellite ainsi que du mouvement relatif entre deux corps célestes furent détaillés afin
d’établir les équations de départ & étre utilisées pour élaborer le systéme de commande du
rendez-vous. Pour la suite, le systeme de commande du rendez-vous orbital doit étre congu

selon une approche non-linéaire présentées au prochain chapitre.



CHAPITRE 3

LES COMMANDES NON-LINEAIRES

3.1 Introduction

A partir des mathématiques entourant la problématique du rendez-vous expliquées au cha-
pitre précédant, il est maintenant possible d’approfondir les notions au sujet des méthodes
non-linéaires. Les méthodes de commande du NDI/FBL et du SMC ont été identifiées comme
des techniques non-linéaires & envisager pour la mise en application des deux phases du
rendez-vous autonome soit : ’orientation et la translation. Ce chapitre passe en revue les
principes fondamentaux, les étapes de conception d’un contréleur et présente un bref portrait

des avantages et inconvénients pour chacune des méthodes du NDI/FBL et du SMC.

3.2 Lacommande par inversion dynamique (NDI/FBL)

La loi de commande NDI/FBL utilise la connaissance du modeéle dynamique non-linéaire d’un
systéme pour annuler les non-linéarités [Kluever, 1999]. Ceci permet, par la suite, 'utilisation
des techniques de commande linéaires largement connues afin d’atteindre le comportement
désiré du systéme & commander. La méthode consiste en la transformation exacte de la
dynamique non-linéaire d’un systéme en une dynamique linéaire. La différence principale
entre 'approche par NDI/FBL et les méthodes linéaires, réside en la rétroaction exacte de
la variation des états. Dans le cas d’une synthese linéaire, les approximations de la variation
des états sont effectuées autour du ou des points d’opération ou d’équilibre [da Costa et

coll., 2003; Reza et Parker, 1997].

Il est important de noter que la technique de NDI/FBL exige des modéles dynamiques
trés précis du systéme a commander et de la dynamique désirée, afin d’obtenir une annula-

tion adéquate des éléments non-linéaires. En fait, I'imprécision des modeles utilisés dans la

33
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synthese du controleur engendrera des cotits de calculs supplémentaires et des imprécisions

de la commande.

Un avantage de ces techniques consiste dans le fait que les non-linéarités ne sont pas ap-
proximées dans la conception de la dynamique du systéme. Elles sont retirées du systéme et
la dynamique résiduelle devient linéaire et peut étre commandée par technique de commande
linéaire. D’ailleurs, selon ’application, quelques auteurs proposent des solutions optimales
avec diverses méthodes de synthese linéaires conventionnelles simples et davantage connues
telles que la commande Proportionnelle Intégrale - PI, Proportionnelle Derivée - PD ou en-
core la Proportionnelle Intégrale Dérivée - PID [Aaron et Bacon, 1999; Balas et Garnard,
1992; Schumaker, 1999; Jun et coll., 1997]. Les applications de cette méthode démontrent ce-
pendant qu’une connaissance précise de la relation “Entrée-Sortie” du systéeme a commander
s’avere nécessaire afin de créer un contréleur adéquat. Moins cette relation est précise, plus
imprécise et coliteuse en sera la commande. Les données mathématiques du développement

d'une relation directe “Entrée-Sortie” figurent dans 'ouvrage de Slotine [Slotine et Li, 1991].

3.2.1 Conception d’un contréleur NDI/FBL

La conception d’un contréleur NDI/FBL repose sur quatre étapes dont la définition du
systeme, 1’établissement de la relation entrée-sortie, la définition de la loi de commande et

la spécification de la dynamique désirée.

Le systéme non-linéaire a commander se défini par :
z = F(z,u)
y = h(z)

ol le terme z représente les états du systéme, h(z) est le lien entre la sortie et les mesures

(3.1)

des états et u est ’expression de la commande du systeme.

A partir du systéme & commander de ’équation (3.1), une relation entre la sortie et I’entrée
doit étre établie. Cette relation est ensuite utilisé pourb définir la dynamique désirée du
systéme qui est représentée par gg. Prenons par exemple le systéme de I’équation (3.1).

Considérons F' comme étant composé de f(z) et g(z), ot f(z) contient les composantes
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d’accélération dues aux forces perturbatrices du systéme. Le systéme de ’équation (3.1)

s’écrit alors :

& = f(z) + g(z)u
y = h(z)

Il est a noter que la technique du NDI est une généralisation de la technique du FBL dans

(3.2)

le cas ol g(z) peut ne pas étre constant et ol 1’équation de sortie y = h(x) n’est pas

nécessairement linéaire!.

Pour établir la dynamique désirée, I’équation (3.2) est dérivée afin d’obtenir la sortie désirée
comme suit :
Jaes = § = g% = hof (2) + hag(z)u

dh
avec hy, = szﬂ

(3.3)

L’objectif de la commande est d’obtenir un dynamique résultante du systéme correspondante
au comportement désiré a partir de la relation entrée-sortie. La loi de commande du NDI
peut étre définie en isolant la commande u. La commande NDI peut étre déterminée selon

I’équation :

yrétroactl’on
Uetrl = 'ﬁ;;l(ﬁ(ydes'— hmf(m) ) (3.4)
Uetrl = ;—{;;—('ﬁ(ydes - 'grétroactio'n.)

Le terme Yrétroaction €St reconstruit a partir de la connaissance des états afin d’étre utilisé
pour générer la commande u.;. En remplagant la commande obtenu u.,; dans le modele de

’équation (3.3), une relation linéaire directe en résulte :

'g = 'gdes (35)

3.2.2 Sommaire du NDI/FBL

L’avantage principal de cette technique consiste dans le fait qu’aucune approximation des

non-linéarités n’est considérée. A chaque temps d’échantillonnage, les non-linéarités sont

ID’autres précisions ainsi qu’une démonstration de cette équivalence entre les deux approches sont
présentés & l'annexe B.2. De plus, une discussion sur certains cas particuliers de zero dynamics avec le

NDI se retrouve a ’annexe A.2
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mathématiquement retirées du systéme, ce qui permet de tenir compte de leur impact respec-

tif dans la commande. D’autre part, une connaissance précise de la relation “Entrée-Sortie”

est nécessaire pour développer un controleur adéquat. Les avantages et inconvénients du

NDI/FBL se résume par :

Avantages du NDI/fBL :

Utilise la dynamique non-linéaire par retour d’états exacts pour générer les commandes
linéaires.
Offre d’excellentes performances nominales puisque la dynamique désirée peut étre
imposée.

Garantit mathématiquement la solution ¥ = Ygssirée-

Inconvénients du NDI/FBL :

Plus le complexité du systéeme a commander est élevée, plus il y aura de dérivations
mathématiques a effectuer et des lois de commandes & développer. Cela a pour effet
d’augmenter la possibilité d’intrusion d’erreurs dans la mise en oeuvre du systeme de

commande.

Peu robuste face aux erreurs de modélisation. Il ne présente pas les performances

escomptées si la dynamique du systéme est incomplete ou encore inadéquate.

Doit avoir une relation analytique directe entre ’entrée et la sortie pour développer le

controleur.

Peut rendre certains états non-observables dans les cas de zero dynamics (les variables a
contrdler sont moins nombreuses que le nombre d’états disponibles). Ceci peut produire
les probléemes de commandabilité et de stabilité. D’un autre point de vue, cet aspect

peut s’avérer utile en soi pour retirer du systéme certaines dynamiques non-désirées.

Plus le systéme a inverser est complexe, plus la technique du NDI/FBL est cofiteuse

en calculs.
Doit avoir acces a tous les états qui entrent dans le calcul des non-linéarités.

Engendre beaucoup d’actions de commandes pour annuler les non-linéarités.
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3.3 La commande par modes glissants (SMC)

La commande par NDI/FBI démontre la capacité de commander un systéme non-linéaire,
tel un rendez-vous orbital, en utilisant le principe d’annulation des effets non-linéaires. Cette
annulation assume une connaissance intrinseque des états du systéme en tout temps lors de
la commande, or il peut s’avérer que cela soit difficile, voire impossible. En ce sens, il faut
envisager de faire la commande sur d’autres assises que la dynamique du systéme. Ainsi la
technique du Sliding Mode Control - SMC constitue un atout fort intéressant pour le rendez-
vous orbital entre deux engins. Cette technique permet au concepteur de commander un
systeme complexe en le réduisant a ’expression de la dynamique désirée des états du systeme,
sous la forme d’une surface de glissement. Le SMC est basé sur le principe qu’il est plus facile
de commander n systéeme d’ordre 1 qu’un systéme d’ordre n. Pour ce type de commande,
un modele d’ordre n se représente par n systeémes d’ordre 1. Ainsi, les performances désirées
peuvent étre atteintes et ce, méme en présence d’incertitudes sur les parametres du systéme.
Le SMC propose une approche de design systématique assurant 15, stabilité du systéme ainsi
que les performances désirées [Slotine et Li, 1991]. Le principe de cette technique est de
forcer les états du systéme vers la surface de glissement. Cette derniére est définie de sorte

que lorsqu’elle est atteinte, les états du Systéme répondant a I'objectif de la loi de commande.

Par exemple, considérons un systéme suivant :
y™ = f(z) + b(z) + u (3.6)

Ot y est la sortie d’intérét (les états du systéme) sous forme scalaire, ( )™ dénote la n®™e

dérivée, u est 'entrée de controle scalaire, le vecteur d’états z correspond & [y 9 ... y("“l)]T,
f(z) une fonction considérée non-linéaire ainsi qu’incertaine et finalement b(z) une fonction

qui sert & borner les autres incertitudes.

- Le probléme de commande & résoudre est de faire en sorte que les états z du systéme suivent

("-1)]T

une trajectoire d’états variant dans le temps de la forme : Zg5 = [YdesUdes -+ Yges . Pour

ce faire, la conception d'un controle de type SMC s’opére selon deux étapes.
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Etape 1: Développer une surface de glissement qui assure 1’atteinte de 1’objectif
de la loi de commande. Une fois que les états atteignent la surface de
_glissement, le controleur doit faire glisser les états le long de la surface
vers ’origine afin d’assurer la stabilité du systéme. Au point d’origine de
la surface, le systeme se trouve dans 1’état final désiré par le concepteur

pour ’application désignée.

Etape 2 : Concevoir une loi de commande qui a pour but I’approche de la surface de
glissement ainsi que le glissement sur cette méme surface. Le contréleur

force les états du systeme a demeurer sur cette surface.

3.3.1 Définition de la surface de glissement

Pour des fins de notation, définissons e = y — yges comme étant l’erreur entre les variables

de sortie du systeme et le vecteur d’erreurs sur les états désirés par :

e=x Ly =[eé..em VT (3.7

La surface (S(t)) variant dans le temps est définie sous forme scalaire comme s(z;t) = 0

pour le mode de glissement avec la fonction
d | yym-
s(z;t) = (Z; + A" Ve (3.8)

ol A est une matrice symétrique positive définie servant a pondérer des parametres entre eux.
Donc s peut étre pergue comme étant une somme pondérée des erreurs qu’il faut tenter de
mettre & zéro au cours de la commande. Tel est le cas pour un systéme o n =2, s = é+ Ae

et pour un systéme ol n = 3, s = £ + 2 é + A%e.

Pour établir le glissement sur la surface, on assume que les états du systéme sont sur la surface
de glissement. Les conditions du systéme sont telles que z4,(0) = z(0), alors le probléeme

de commande revient en fait & demeurer sur la surface S(t), puisque s = 0 représente une
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équation différentielle linéaire dont la solution unique est ¢ = 0. Conséquemment, le probleme
de commande g4, du n® ordre est réduit & conserver une quantité scalaire (s) & zéro. Ainsi,
le probléme de commande pour atteindre un comportement désiré, représenté par un vecteur
Z 4., du n€ ordre, peut étre remplacé par un probléeme de stabilisation du 1" ordre dans s. En
effet, & partir de I’équation (3.8) I’élément e nécessite une seule dérivée afin d’obtenir

une relation directe avec 'entrée wu.

Une fois que les états du systéme ont atteint sur la surface, e(0) = 0, des limites d’attraction
peuvent étre définies afin d’établir une région d’attraction (®) assurant que si e(0) # 0, les

limites d’attraction posées peuvent étre atteintes asymptotiquement.

VE>0,ls(t)| <@ = Vt>0, D) < 2N Me (3.9)

Ou n représente ’ordre su systéme a commander, ¢ dénote le nombre de dérivées pour obtenir
un relation directe entre la sortie et ’entrée (généralement ¢ = n — 1), et £ = X’;:I)':i‘ est un

facteur d’attraction en fonction d’une matrice A d’ordre n — 1.

Il est démontré qu’avec ’équation de la surface, équation (3.8), la valeur e est obtenue par

une séquence de filtre du premier ordre du type Sy oup= 4 [Slotine et Li, 1991]. Sans en

faire la démonstration compléte, ce développement permet d’obtenir :

le] <

3l =€ (3.10)

Suivant le méme raisonnement, il est démontré que e conduit &

le?] <= (20)Pe (3.11)

Les développements précédents ont démontré que le probléme d’ordre n fut convenablement
remplacé par un probléme de stabilisation du 1°" ordre en tenant compte des limites d’at-
traction de la surface de I’équation (3.9). La loi de commande simplifiée du 1°" ordre, uctr
correspondant & l’objectif de conserver le scalaire s a zéro, peut étre définie de sorte qu’a

extérieur de la surface S(t)

3257 < —nls] (3.12)

ou 7 est une constante positive définie.



CHAPITRE 3. LES COMMANDES NON-LINEAIRES 40

L’équation (3.12) stipule en fait que la distance au carré entre les états et la surface, pondérée
par s?, décroit selon la trajectoire des états du systéme. En conséquence, les trajectoires
des états du systéme sont contraintes de se diriger en direction de la surface S(t), telles

qu’illustrées a la figure 3.1.

NG)

Figure 3.1 — Les conditions du glissement

Lorsque les trajectoires des états du systeme atteignent la surface, ils y restent. En d’autres
termes, en satisfaisant 1’équation (3.12), les conditions de glissement font en sorte que la
surface est vue comme un ensemble invariant. L’équation (3.12) implique aussi que le SMC
peut tolérer un certain niveau de perturbations ou d’incertitudes en conservant la méme
surface. Ce principe est illustré a la figure 3.1 ot I'on remarque que les trajectoires peuvent
bouger un peu, tout en pointant toujours vers la surface. La surface S(t) est considérée comme
étant la surface de glissement. Lorsque le comportement du systéme est sur la surface, il
s’agit du régime de glissement ou encore du mode de glissement. Un autre aspect intéressant
de la surface S(t) invariante consiste dans le fait suivant. Une fois atteinte, les trajectoires
du systeme sont définies par 1’équation de I’ensemble méme de la surface, ce qui signifie en
fait que la surface S(t) est a la fois un emplacement du systéme et une dynamique désirée a

atteindre pour le systeme, selon la forme :

d
—_— A n—1 ={ 3.13
(5 + A e (313)
La condition de commande (3.12) garantit aussi que méme si les conditions initiales du

systéme sont telles que z(¢t = 0), étant en fait différentes de z4,(t = 0), la surface S(¢)



CHAPITRE 3. LES COMMANDES NON-LINEAIRES 41

. =0
sera atteignable en un temps topproche de la forme topproche < ﬁ—ﬁ——)—l En effet, assumons que

s(t = 0) > 0 et que le typproche €St le temps requis pour atteindre la surface s = 0, alors le

temps d’approche se trouve en intégrant la condition (3.12) entre t = 0 et tapproche

0-—- S(t = O) = S(t = tapproche) - S(t = O) < “n(tapproche - O)

qui implique que topproche < s—(t:—o)

(3.14)

Une fois sur la surface S(t) de I’équation scalaire (3.8), 'erreur tendra vers zéro de maniere

n—1

exponentielle selon une constante de temps de la forme

3.3.2 Atteindre la surface de glissement

Un systéme qui satisfait la condition (3.12) réagit tel qu’illustré & la figure 3.2 pour un

systeme d’ordre n = 2. La surface de glissement est en fait une droite dans le plan de phase

(phase plane) de pente — X et elle contient les points variants dans le temps Zges = [Ydes Ydes)” -

Quelles que soient les conditions initiales, la trajectoire des états atteint la surface en un

|s(t=0)|
7

temps fini plus court que et ensuite glisse exponentiellement le long de la surface en

fonction de z,4,, avec une constante de temps de %

Phase
d’approche

Y

pente

Figure 3.2 — Interprétation graphique d’une surface de glissement n = 2

Pour une commande de type SMC, le principe des équations (3.8) et (3.12) est de trouver
une fonction s agissant adéquatement sur le systéme a controler et de déterminer une loi
de commande par rétroaction qui assure que s? demeure une fonction de type Lyapunov du

systéeme en boucle fermée, malgré la présence d’incertitudes ou de perturbations, assurant
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ainsi Patteinte de la surface de glissement. Une loi de commande non-continue de type signe
(sgn(s)), aussi connue sous le nom de Bang-Bang, permet d’agir de part et d’autre sur une

surface de glissement des états du systéme S(t).

1 ,5>0
sgn(s) = i=0,1,2.. (3.15)
-1 ,s <0
L’implantation d’une permutation non-continue de type Bang-Bang dans les controleurs peut
cependant induire un effet de chattering si les parameétres d’ajustement sont mal choisis. Cet

effet consiste en une permutation rapide de la dynamique des états du systeme de part et

d’autre de la surface de glissement dans le plan de phase (figure 3.3).

Y

S=0

Figure 3.3 — Effet de chattering

Cet effet est totalement non-désirable puisqu’il augmente considérablement la quantité de
commandes aux actionneurs et peut exciter des dynamiques non-désirées de hautes fréquences,
négligées lors du design [Parra-Vega et Hirzinger, 2001], Afin d’éviter ce phénomeéne, cer-
taines solutions mathématiques simples peuvent étre insérées dans la boucle de commande.
La fonction sgn(s) peut étre changée par une quelconque fonction g(x) tant qu’elle satisfait
la condition sgn(s) = sgn(g(z)). La commande non-continue Bang-Bang peut ainsi étre
amortie afin d’obtenir un compromis idéal entre la bande passante du systéeme de commande

et la précision de ’'atteinte du comportement désiré.
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3.3.3 Conception d’un contréleur SMC

En considérant les limites des incertitudes sur f(z) et b(z) de 1’équation (3.6), une loi de

commande peut se définir comme suit :

i = flz)+u (3.16)

ol u est l'entrée de contrdle, y est la sortie du systeme et f est la dynamique connue
partiellement qui est estimée par f . La dynamique f peut étre non-linéaire ou encore variante

dans le temps. L’erreur d’estimation sur f est limitée par la fonction F = F(z, %) :

1f-fI<F (3.17)

Dans le but d’obtenir un systéme qui suit le comportement désiré, défini comme étant z(t) =

Taes(t) €t y(t) =y, (t), une surface s = 0 se détermine selon la condition (3.8) :

s= (Lt a)e=c+re (3.18)
dt
Par la suite,

La meilleure approximation # d’un controleur continu qui permet d’atteindre le comporte-
ment $ = 0 est la suivante :

Afin de satisfaire la condition (3.12), il faut ajouter & la commande @ un terme non-continu

pour assurer le controle de part et d’autre de la surface s =0 :

u =4 — ksgn(s) (3.21)

ol sgn est la fonction de signe :

sgn(s) =+1sis>0 (3.22)

sgn(s) = —1sis<0

La figure 3.4 illustre schématiquement la mise en oeuvre d’un tel systéme de commande.
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Sliding Mode Control

Comportement B g T S systeme ortios
i N R S L __oyseme g
“ i';1123 - /’i'é -

m——»vactlonneurs 1—> y f(x) -+ Z/l v-———»
A

xdes 4 xdes 2t

etats ~, mesure
- f(X) 4———% Navngatlon 14-—————-—-—-1 Capteurs }4—‘

Figure 3.4 — Principe du Sliding Mode Control

La stratégie de commande SMC implique intuitivement que si 'erreur est négative, il faut
pousser dans la direction positive et vice versa. Cela est possible pour les systemes d’ordre
1, mais non pour les systemes d’ordre plus élevé. Cet exemple de base illustre 'avantage de
réduire le probleme de contréle du n® ordre & un probléme simplifié de stabilisation d’ordre

1.

3.3.4 Sommaire du SMC

L’essentiel de cette technique consiste a forcer les états du systéme vers une surface de
glissement dans un plan de phase constitué de la dynamique désirée des états. Lorsque que
les états ont atteint la surface de glissement, 'objectif de la loi de commande est satisfait.

Les avantages et inconvénients du SMC sont résumés ici.

Avantages du SMC :

e Utilise la dynamique de la surface de glissement pour commander le systéme, donc le

SMC est peu sensible aux incertitudes structurées et non-structurées.

e Assure une convergence en fonction de la surface choisie, face & un certain niveau de

perturbations.
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e Permet de réduire la complexité mathématique d’un systéme & une surface de glisse-

ment des états dans un plan de phase.

e Cette méthode de commande peut étre implantée rapidement avec une puissance rai-

sonnable de calculs.
Inconvénients du SMC :

e Effet de chattering aux abords de la zone de croisement entre les états du systéme et

le plan de phase. Un élément d’amortissement du chattering doit étre ajouté.

e Selon l'application, cette méthode peut ne pas étre assez rapide pour stabiliser le
systeme. Il y a une limitation due a la dynamique de la convergence des états vers la
surface pour recouvrer la stabilité du systéme suite a une perturbation ou encore a une

manoeuvre.

3.4 Conclusion

Le chapitre a présenté a tour de role une revue théorique des principes fondamentaux des
techniques de commande non-linéaires NDI/FBL et SMC, suivie des étapes de conception
d’un contréleur pour chaque type de commande ainsi que les avantages et inconvénients
propre a chaque approche. Il fut établi que le NDI/FBL n’approxime pas les non-linéarités,
elles sont mathématiquement retirées du systéme. Cependant, la performance d’un tel controleur
dépend beaucoup de la précision du modele dynamique utilisé pour développer la loi de com-
mande. Le SMC, pour sa part, consiste & amener les états d’un systéme vers une surface de
glissement constituée de la dynamique simplifiée désirée des états du systéme & commander.
De cette maniére, un systéme hautement complexe peut étre simplifié par plusieurs petits
systémes mathématiquement plus simples. Au prochain chapitre, les lois de guidage ainsi que

les lois de commande pour les manoeuvres d’orientation et de translation seront abordées.



CHAPITRE 4

ELABORATION DU GUIDAGE ET DES
COMMANDES

4.1 Introduction

Afin de donner un cadre de référence précis, une loi de guidage est requise pour chaque
systéeme de commande. Ensuite, les lois de commande doivent étre établies afin d’évaluer
la mise en oeuvre d’un rendez-vous autonome. Deux systémes de commande sont congus :
un pour l'orientation du OM et l'autre pour la translation du OM vers le OS. Ce chapitre
présente d’abord l'objectif de la commande en orientation pour ensuite traiter du guidage uti-
lisé pour la translation. Ensuite, le développement mathématique du systéeme de commande
non-linéaire en orientation est exposé, suivi du développement du systeme de commande
en translation. Dans les deux cas, les lois de commande de type NDI/FBL et SMC sont

développées en parallele.

4.2 L’objectif de 1’orientation

Au départ, le OM et le OS se trouvent chacun dans une orbite coplanaire. Le OM est orienté
sans le OS dans son champ de vision, tel qu’illustré a la figure 4.1, afin de démontrer le
fonctionnement du systéme de commande en orientation lors des simulations. Une premiere
phase d’orientation sert a amener le OS dans le champ de vision du LIDAR tel qu’illustré
a la figure 4.2 pour ensuite passer a une deuxieme phase d’orientation alignant lé OM avec
le vecteur du LIDAR pointant vers le OS tel qu’illustré a la figure 4.3. Les figures sont

présentées & la page suivante et leurs explications respectives suivront ensuite.
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Situation initiale d’orientation: ‘(.Rz

ont
ol g

. - Ler'-a,r,_,‘,,.est fixe et connu
7] - -Le lidar (idr) et le port
! ‘,’ d'amarrage sont consideres
L ' comme étant co-localisés pour
simplifier le probléme

Figure 4.1 — Initialisation de l'orientation

Guidage en orientation: phase 1

—,‘ —

Orhite du O

Guidage en orientation: phase 2
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B
I!
b b

~ Yty

Figure 4.3 — Illustration de la phase 2 en orientation
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En premier lieu, le OM entame la phase 1 d’orientation qui consiste en une manoeuvre
grand angle! afin d’avoir le OS dans le champ de vision du LIDAR?2. Cette phase doit rendre

le référentiel Fg parallele au référentiel Fren respectant la convention de P’équation (4.1).

Rx Bx
Rz By

Lorsque la phase 1 de la figure 4.2 est complétée, un nouveau référentiel d’orientation désirée
en fonction dub LIDAR peut étre déterminé a partir des données fournies par celui-ci. Ce
nouveau référentiel devient la cible d’orientation a atteindre pour la phase 2. Cette phase
consiste & aligner le OM avec le vecteur du LIDAR pointant vers le OS tel que présenté i la
figure 4.3. Pour y arriver, le référentiel instantanée désiré (Fp) doit étre établi en fonction
des mesures du LIDAR. Ce référentiel Fp change constamment dans le temps en fonction de
la mesure du vecteur 74.—0s. Pour le créer, deux rotations doivent étre effectuées a partir du
repére Fp (considéré paralléle 3 Fr) pour atteindre le repere Fp. Un lacet (1)) est effectué
autour de 'axe By, suivi d’un tangage (#) autour de 'axe é; L’axe é; est en fait Paxe
gy suite & la rotation (lacet) autour de B,. L'expression de ces deux rotations donne une
matrice de transformation de coordonnées M (6, 1) perméttant de passer du repere Fp au

repere Fp.

rotation alttim' de By rotation autour de B,
Dx cos(d) 0 —sin(6) cos(v) sin(yp) 0 Bx (42)
Dy | = 0 1 0 —sin{y) cos(y)) 0O By '
Dz sin(@) 0 cos(6) 0 0 1 Bz
M.Di(gv‘w)

Dx cos(@)cos(y) cos(@)sin(yp) —sin(6) Bx (43)

Dy | = —sin() cos()) 0 By '

Dz sin(@)cos(vp) sin(@)sin(p) cos(f) B,

11L’annexe A.l contient un exemple démontrant un type de manoeuvre d’orientation grand angle.
2Le LIDAR et le port d’amarrage sont considérés co-localisés.
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Avec la matrice de transformation de coordonnées M pg{6,1)) et avec les mesures de la
distance relative fournie par le LIDAR, les termes @ et 1 peuvent étre déterminés & méme

les composantes du vecteur 7igr—os-

Fldr-08 = Tigr—0s = Lom — Los (4.4)
La mesure du LIDAR doit étre transposée dans le repere Fpg et étre normalisée
B _ M p1arT14r—0s (4.5)

T30 =
Hdr-08 ||£tdr—osu

- avec M pyq4, la matrice de transfert entre le LIDAR et le repere Fa

0 01
Mpg = | 0 10 (4.6)
-1 00

Utilisant la premiere rangée de la matrice Mpg(6,1), les valeurs de 6 et ¢ peuvent étre

définies comme suit :

cos(6)cos(¢) Tldr—08x
cos()sin(y) | = | Tr—osy (4.7)
—sin(0) Tldr-0Sz

Finalement, les formules suivantes sont extraites :

6 = —arcsin(Tigr-o0s;)
_ Tldr—OSu
¥ = arctan (rm—osx) (4.8)

La phase 2 de ’orientation peut étre complétée ayant comme objectif de maintenir les angles
@ et ¢ a zéro. Ce principe d’orientation en deux phases précises et distinctes consiste en soi
un apport du concepteur a ce projet de recherche. Cet ajout confére plus de réalisme face a
’exécution de 'orientation du OM vers le OS pendant le rendez-vous autonome. La figure

4.3 illustre la réalisation de la phase 2 du guidage en orientation
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Les développements décrits dans cette section sont mis en oeuvre dans une S-Function a
I’intérieur du bloc de guidage en orientation du simulateur de rendez-vous a méme 1'utilitaire
Simulink™ de Matlab™ . Le simulateur en tant que tel sera détaillé ultérieurement au

chapitre 4.

4.3 La loi de guidage en translation

A partir de la mesure de la distance relative entre le OS et le OM, une loi de guidage en
vitesse est développée afin de permettre au OM de s’approcher du OS en réduisant sa vitesse
de sorte que la capture finale se fasse a basse vitesse. Selon chaque phase du rendez-vous,

plusieurs vitesses peuvent étre commandées :
e Vitesse en phase de rapprochement ou closing = Ueosing = 0.6 m/s.
e Vitesse d’approche = Ugpproche = 0.2 m/s.
e Vitesse de rendez-vous = v,q, < 0.05 m/s.

Cette loi de guidage en vitesse est aussi utilisée par le systéme de commande pour obtenir
la position relative désirée pour chaque phase du rendez-vous. En effet, avec la position du
OM, le systéme de commande détermine sa position relative par rapport au OS pour ensuite
définir la vitesse désirée a atteindre. Via une intégration, la position désirée est extraite
permettant ainsi de commander la position relative entre le OM et le OS jusqu’a un rendez-
vous. Le diagramme de flux de la figure 4.4 illustre le fonctionnement de cette loi de guidage

en vitesse.
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Guidage en translation
“Entrée du vecteur - S Ll o
BN NAV
sir>100 QUi Vg = 0.6 11/ 5 memr ey . : T : |
L b
I ! |
non 3
+ G S e
g Do i Envoide °
] < STy =02 m/ s consignes au |
§i7<r <100 =aui v,, 0j2m/sy,-7->3 systbme de
| . e iy commande !
* non Commande
¥ oy
sir<7 —OUib v,y =0.05m/ 5=

Figure 4.4 — Illustration du guidage en vitesse pour la translation

Tout comme pour le guidage en orientation, le guidage en translation est mis en oeuvre
dans une S-Function a l'intérieur du bloc de guidage en translation du méme simulateur de

rendez-vous.

4.4 Commande en orientation par modes glissants

Cette section contient les développements mathématiques du systéme de commande en orien-
tation selon le principe de commande SMC. En se référant aux notions de la section 3.3,
plus précisément au développement d’un controleur SMC & la section 3.3.3, le lecteur sera
en mesure de suivre le cheminement proposé pour la conception d’une telle loi de commande
en orientation. La loi développée s’inspire des travaux sur le SMC de Jan [Jan et Chiou,
2004] permettant de fournir un couple de commande maximal afin d’obtenir une manoeuvre
d’orientation effectuée en un temps minimal. Afin de d’atténuer les effets de chaterring in-
trinseques au SMC, 'approche de Jan est combinée avec une technique de réduction du
chaterring développée dans les travaux de Robinett [Robinett et Kalaycioglu, 1997]. Cette

contribution technique constitue également un apport important & ce projet de recherche.

D’abord une surface de glissement est définie en fonction de ’erreur de quaternion d’orien-

tation afin que l'objectif de la commande soit atteint. Dans le cas du rendez-vous, 'objectif
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en orientation est de conserver ’erreur de pointage du LIDAR vers le OS & zéro. L’erreur de
quaternion est calculée a partir de I’objectif de pointage du OM vers le OS défini a I’équation
(4.8). Les précisions au sujet du développement de l'erreur de quaternion (g,) ainsi que la

dynamique de cette erreur (¢ ) figurent en annexe B.4.

s=Kg +¢ =0 (4.9)

q,
Le terme s représente [s; so 53]T et K représente une constante positive définie et finalement,
g, = conj (g_des) X g ooure: L8 dynamique de cette surface est déterminée & partir des dérivées
par rapport au temps.

i +§ =0 (4.10)

$=Ksmc g,

Le terme g4, détermine la trajectoire de quaternion d’orientation a atteindre par le systeme
de commande. Il est & noter que pour une trajectoire confinée & la surface de ’équation (4.9),

la relation d’erreur devient :

ge = "'KS’MC ge (411)

Ce qui signifie sous forme temporelle :

(t) = e Ksmc 'q,(0) (4.12)

q,

L’équation (4.12) démontre que la surface choisie est stable exponentiellement seulement si

Koy est positif défini.

Une loi de commande SMC doit étre élaborée afin de satisfaire les conditions d’approche et de
glissement. En s’inspirant de travaux de [Jan et Chiou, 2004] et & partir du développement
non-linéaire de ’orientation, de la cinématique de rotation aﬁx sections 2.3 et 2.3.3, la loi de
commande est congue en débutant avec les équations (2.13) et (2.15), reprises ici : ¢ = Qw

et w=J (M —Trw)

La dynamique de l'orientation du OM de I'équation (2.15) peut étre exprimée en fonction

des quaternions en 'insérant dans la dérivée temporelle de ’équation (2:13)

i=Quw+Q [J_I(M - _T_RW)] - (4.13)
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La commande pour le glissement s’opeére en for¢ant 3 = 0. En insérant ’équation (4.13) dans
Iéquation (4.10), le terme T'py, peut étre isolé. A ce stade, le terme de contréle de leffet
de chattering (sgn(s)) peut étre introduit. A ce terme, on ajoute le facteur Dgyc afin de

controler 'impact du terme sgn(s) sur la commande finale.
Trw =M+ JQ" (Qu — gy, + Ksuc (4,) — Dsuc sgn(s)) (4.14)

avec

o M = Teptornes ~ w*(J + Lo)w — w*J,f
e Q" : I'équivalent d’une pseudo-inverse, mais définie ici par une approximation :
—q1 Qo 43 ¢
Q=2|-¢ - 0
—43 92 —q1 Qo
e Dgspro @ une constante positive définie amplifiant ou diminuant Peffet de sgn(s).
e sgn(s) : terme commande causant du chattering mais qui assure le déplacement de
la trajectoire d’erreur vers la surface de glissement lorsqu’une déviation inattendue se

manifeste dans le plan de phase.

Le terme sgn(s) a pour fonction de ramener la trajectoire des états du systéme vers la surface
de glissement lorsque que celle-ci s’en écarte. La nature du terme sgn(s) est discontinue et

de la forme :

1, >0
sgn(s) = ’ i=0,1,2.. (4.15)
-1, s<0
Ce terme peut accentuer U'effet de chattering si les gains (Dgpsc) ne sont pas choisis adéquatement.
Jan propose d’utiliser une approche Bang-Bang modifiée [Jan et Chiou, 2004] afin d’amor-

tir les effets discontinus. Son approche permet d’ajuster une bande de coupures, permettant

d’atténuer, pour les petites variations de part et d’autre de la surface, l'intensité des discon-
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tinuités engendrées par un Bang-Bang pur.

1, 8; > €
sgn(s) — sat(si,€) = s;, |si| <e 1=0,1,2... (4.16)
-1, s; < —¢

Cette approche atténue aussi les changements de commandes abruptes aux abords de la
surface mais demeure tout de méme sensible aux variations autour de cette surface. Elle

requiert une attention particuliére lors de la conception pour éviter d’accentuer le chattering.

Pour sa part, Robinett utilise une approche mathématique continue de type Atan [Robinett
et Kalaycioglu, 1997] qui posséde la méme caractéristique de signe que la fonction non-
continue sgn(s), mais de maniére continue. Ceci permet d’amortir ’effet des discontinuités

aux abords de la surface de glissement.
2
sgn(s) — ;r-atan(g) (4.17)

Cette approche atténue les changements de commandes abruptes aux abords de la surface
et permet une stabilisation plus amortie du systeme, ce qui est souhaitable dans le cas
d’une application de rendez-vous autonome. Spécialement lorsque les manoeuvres finales
d’approche sont exécutées, le systéme de commande doit permettre une excellente stabilité
lorsque les variations des états du systeme sont tres faibles. C’est la méthode du Atan qui
sera retenue pour remplacer la fonction discontinue du sgn(s) afin d’assurer une meilleure

stabilité lors de 1’étape finale du rendez-vous.

La commande en orientation de Jan propose un algorithme de minimisation du temps
d’exécution de la manoeuvre d’orientation autour de ’axe de rotation propre, entre la po-
sition initiale et la position désirée. Cette approche permet de maximiser la rapidité de
I’orientation vers une cible précise. L’axe de rotation propre est représenté par les rotations
angulaires les plus directes entre ’orientation initiale et 'orientation finale désirée. Une ma-
noeuvre d’orientation est obtenue en un temps minimal lorsque le systéme de commande
applique les couples maxima. En partant de ’équation (4.14) et en suivant les démarches
présentées & ’annexe B.3 qui permettent de développer une commande générant un couple

maximal pour une manoeuvre effectuée en un temps minimal, I’équation de commande SMC
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s’exprime comme suit :

2
Lrw = M+ Npiwot — JQ Dsyc ;r‘atan(é‘_) (4.18)

L’algorithme qui définit le couple de pivot (IV,;,.:) assume que les couples engendrés par les
termes Kenmc (4,) et _Q__tg, présents dans ’équation (4.14), sont négligeables par rapport &
la contribution du couple de pivotement maximal. Ces termes sont ignorés pour la suite du
développement. A partir du couple de pivotement déterminé par ’équation (B.10), il s’agit
d’implanter une commande SMC tenant compte de la contribution de N, lorsque que
0 < t < 2tgemi- Apres le temps de la manoeuvre, ’équation (B.10) est reprise mais en

considérant la contribution nulle pour le terme Ny q-

Npivot — JQ"Dsuc 2atan(s), t € (0, 2tdemi)
Lrpw = i=1,y,2 (4.19)

M — JQ*Dsyc 2atan(s), t > 2tgems

Pour 'implantation de cette technique, le choix de la méthode de réduction de chattering
déterminera la fonction qui remplacera sgn(s) dans I’équation(4.19). La loi de commande en
orientation & 1’équation (4.19) est développée sous forme d’une S-Function dans MatlabTM.
Le choix des parameétres de la commande est posé en fonction d’'une manoeuvre d’orientation

de type couple mazimum pour une manoeuvre de temps minimum.

Le terme Dgpc est une matrice de constantes positives. Le choix des valeurs de Dsyc
est effectué selon le critére suivant : rendre les conditions d’opération du controleur les plus
performantes possibles en fonction de 1’évolution de 1’erreur des quaternions, de la quantité de
moment angulaire commandée aux RW ainsi que du torque appliqué par les RW. Dans le cas
présent, des itérations ont été exécutées afin de déterminer une combinaison de paramétres
donnant un rendement jugé acceptable selon les observations faites par le concepteur lors

des séries de simulations successives. Ces valeurs sont présentées dans ’équation (4.20).
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02 0 O
Dsmoge, =1 0 02 0 (4.20)
0 0 02

4.5 Commande en orientation par rétroaction linéarisée

Cette section contient les développements mathématiques du systéme de commande en orien-
tation selon le principe de commande FBL présenté & la section 3.2. En se référant a cette
section, le lecteur sera en mesure de suivre le cheminement proposé pour la conception d’une

loi de commande en orientation selon ce type de systeme.

A partir de ’équation (2.13), soit @ = J™}(M — T ), la forme générale de départ du NDI

telle que présentée dans ’équation (3.2), est démontrée :

w= f(w)+ g(w)Lrw

4.21
avec f(w)=J "M et g(w) = —J* (4.21)

Le terme g(w) peut étre considéré constant puisque la matrice d’inertie J ne dépend pas
de w, donc une approximation d’une matrice d’inertie constante est établie. Dans ce cas, un
développement de type FBL suffit. Le cas contraire, ol la matrice d’inertie serait variable,

nécessiterait un développement NDI.

Pour atteindre 'orientation voulue, ’erreur de quaternion ainsi que ’erreur de vitesse
bl de b}

angulaire (e, ) sont prises en considération pour déterminer la dynamique désirée.

g, =conj(q, ) xq

Qieso  uest  Qdesz - Ldess 9
= | TG G Laes aem | | G (4.22)
Tes2 " dess  Daeso Qaest. 0}
[ "Diess Diesz " dess ueso 1 L 93

€y = Waes — W (4.23)
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Les termes g & g3 sont les quaternions mesurés tandis que w constitue la vitesse angulaire me-
surée. Avec I’équation (4.22), la dynamique désirée est obtenue en dérivant les deux relations

de Perreur ci-haut pour obtenir deux systémes du méme ordre que le systéme & commander.

1o

L

Drap e, +
B (4.24)
0= Krprq, +

[
q,

k2 5‘

Les termes Drpy et Krpr sont des constantes positives qui ont un impact direct sur la
rapidité de la convergence de la commande sur le systéme non-linéaire. De plus, il convient
de considérer wy,; = 0 et par le fait méme wgy, = 0, puisque 'objectif de la commande est

d’atteindre une orientation finale fixe, ce qui se traduit par une accélération angulaire nulle.

}o

b= o (4.25)

£
és

Les termes ¢ et ¢, sont définis respectivement par § = Qu et 44, = Qdeswaes- Puisque
wyes = 0, alors la dynamique de ’erreur de quaternion devient :
0
4, =conj(ds,,) *q +conjlg,,,) x 4 (4.26)
4, = conj(g,,,) x Qu

L’équation de la dynamique désirée devient fonction du terme w.

Dppre,+w=0

Krpr g, + conj(q,, ) XQuw=0 (4.27)
avec: w=J 1M — J.—IIRW

Le terme T gy, est isolé de 1’équation (4.27) pour obtenir la loi de commande en orientation

FBL.
Lrw=J Drprew+J Krpr g, +J 4, +M (4.28)

Le choix des parameétres de la commande est effectué en fonction d’une manoeuvre d’orien-
tation optimale; c’est-a-dire une rotation autour de l’axe propre ou plus précisément eige-

nazis. Il est démontré dans [Wie et coll., 1989] qu’une telle rotation autour de 1’axe propre
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se fait lorsque les gains & ajuster (Kppr et Drpr) de 'équation (4.28) correspondent a
Krpr = kx diag(J) et Dppr, = d * diag(J), ou k et d sont des constantes positives, ce qui
est le cas des termes Krpr et Drpr. Le choix des valeurs k et d est posé selon les mémes

critéres que pour le SMC & la section 4.4. Ces valeurs sont précisées dans ’équation (4.29).

1500 0 O 1500 0 O
Kppr, =0.0046 | 0 1170 0 et Dppp=023| 0 1170 0 (4.29)
0 0 800 0 0 800

4.6 Commande en translation par modes glissants

En se référant a la section 3.3, le lecteur sera en mesure de suivre le cheminement proposé pour
la conception d’une loi de commande en translation de type SMC classique sans considérer

les aspects de couple maximal et temps minimal appliqués seulement & l’orientation.
Pour un systeme de 2¢ ordre, considérons que :
s=¢é+ Ksuce (4.30)

’ : 3 : : — oL L
L’expression de l'erreur et sa dynamique sont respectivement e = r5s_op — Los—om,,, €t
é=tle om — iés—OMdes' Pour assurer une convergence vers le comportement désiré, la

surface de glissement est forcée a 0. Alors, si s=0 = §=0.

$=€+Ksuce=0 (4.31)

PR N _
avec € = Los-om ~ Los-om.,

La commande en translation s’opére en fonction des plateaux de vitesses commandées. Ceci
signifie que la dérivée de 755_ou ... est nulle, donc : s _om . = 0, permettant d’obtenir

é=ib5s_op- La dynamique de la surface de glissement revient alors :

§=F6s-om + Ksmc &+ Dsuc sgn(s) =0 . (432)
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Avec expression de la dynamique de glissement, une loi de commande doit étre élaborée
afin de satisfaire les conditions d’approche et de glissement. A partir de I’équation (2.36), le

terme 7'55_ops €St exprimé comme suit :

iéS—OM - —Q—LB (_f_fmp - —Mtrans) (4~33)

L’expression de ’équation (4.33) est ensuite remplacée dans ’équation (4.32). Par la suite,

le terme f2 est isolé
<prop

f2 = Cpi(—Ksmc € — Dsyc sgn(s)) + ME .. (4.34)

Zprop

Le terme sgn(s) a pour fonction de ramener la trajectoire des états du systéme vers la surface
de glissement lorsque que celle-ci s’en écarte. Le choix des parametres de la commande
est posé en fonction d’une manoeuvre de translation suivant les positions et les vitesses
commandées. Dans le cas présent, la translation s'opére a partir de 1’équation (4.34). Le
systeme de commande SMC, rehaussé avec la réduction de chattering par une approche
Atan, s’explique comme suit. Le choix des valeurs Kgy ¢ et Dgpc est effectué selon le critere
suivant : rendre les conditions d’opération du contréleur les plus performantes possibles en
fonction de la position du OS vue par le LIDAR dans le repére fL, ainsi que des forces
et des torques appliqués par les propulseurs. Dans le cas échéant, plusieurs itérations ont
été exécutées afin de déterminer une combinaison de parametres donnant un rendement
jugé acceptable selon les observations faites par le concepteur lors des séries de simulations

successives. Les valeurs de Kgyo et Dgpyc sont dévoilées dans 1'équation (4.35).

20 0 O 1 0 O
KsMCpan = | 0 0.08 0 et Dsycog,., =1 0 030 0 (4.35)
0 0 01 0 0 65

4.7 Commande en translation par rétroaction linéarisée

Cette section contient les développements mathématiques des systémes de commande en

translation selon les principes de la technique de commande FBL expliqués a la section 3.2.
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La dynamique désirée pour les états du systéme s’exprime telle que :
Y p q

O0=Dppre+ Krpr &+ ¢ (4.36)
€= fés-omes ~15s-0m

I
St &

. . L . L
avec e S-OMy., — LOS—-0OM

. ..L
S~OMy., — LOosS-OM

[[©H
I

Pour 'application en cours, la commande en translation s’opére en fonction de plateaux de
vitesses commandées constantes, ce qui signifie que la dérivée de +5¢_oy, ... est nulle, alors
Pes—om .. = 0. Cela permet de définir ¢ = #5¢_op,. L'expression de la dynamique de erreur
devient :

0= Drpr e+ KrpL €+ ibs_om (4.37)

A partir de I’équation (4.37), le terme fés_o um €st isolé et ensuite remplacé dans ’équation

(2.36) pour obtenir la loi de commande FBL suivante :

f8  =Cpi( —DrpLe— Krpr &)+ ME,,, (4.38)

Le choix des valeurs Krgy, et Drpj, est effectué selon les mémes critéres que pour le SMC a

la section 4.6. Ces valeurs sont également dévoilées dans 1’équation (4.39).

65 00 010 O 0
Krepr=]1 0 20 0 et Dppr = 0 400 O (4.39)
0 0 40 : 0 0 392

4.8 Conclusion

Ce chapitre a élaboré les lois de guidage pour l'orientation du OM et les lois de guidage
pour la translation du OM vers la OS. Ces deux lois servent de référence pour le systéme
de commande du rendez-vous. Les mathématiques du systéme de commande en orientation -

furent présentées selon 1’approche FBL et SMC. Dans le cas de la loi de commande SMC,
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permettant une manoeuvre d’orientation en un temps minimal, les travaux sur le SMC de
Jan [Jan et Chiou, 2004] ont été utilisés en les combinant & une méthode améliorant la
réduction du chattering issue des travaux de Robinett [Robinett et Kalaycioglu, 1997]. L’as-
tuce du concepteur consiste & remplacer la fonction sgn(s) de Jan par la fonction %atan(_s_)
de Robinett. Par la suite, les mathématiques du systéme de commande en translation furent
expliquées selon les deux approches du FBL et SMC. Les ajustements des valeurs des gains
variables ont été établis pour chaque systéme de commande. Au prochain chapitre, une
description détaillée du simulateur de rendez-vous viendra éclairer le lecteur quant au fonc-
tionnement proprement dit de celui-ci. Les résultats obtenus suite a ces simulations seront

illustrés ultérieurement au chapitre 5.



CHAPITRE 5

DESCRIPTION DU SIMULATEUR DE
RENDEZ-VOUS

5.1 Introduction

La plate-forme de simulation utilisée pour le projet de rendez-vous fut généreusement fournie
par NGC Aerospace Ltd et Alcatel Aerospace. Afin de mieux comprendre les éléments de
modélisation d'un systéme complexe, les concepts de Real World Software (RWSW) et de
On Board Software (OBSW) sont présentés, afin de bien saisir la structure du simulateur
de rendez-vous. Les principes de fonctionnement du simulateur sont ensuite abordés pour

ensuite exposer précisément chacune des composantes du simulateur.

5.2 La modélisation d’un systéme complexe

La connaissance de la dynamique d’un corps est essentielle pour en effectuer le contréle.
Dans le cas du OM et du OS, leur dynamique est essentiellement la méme sauf pour certains
détails. Le OM est considéré comme un corps physique avec des modes flexibles et est muni
d’actionneurs pour en assurer le contréle complet. Le OS lui, est considéré comme étant
un corps rigide passif dépourvu d’actionneurs, sur lequel aucun controle n’est possible. Afin
de représenter le OS et le OM comme éléments réels a contréler, le Real World Software
(RWSW) doit étre congu. Le RWSW est un simulateur du monde réel dans lequel opere
le systéme & commander. Il contient les modéles mathématiques des composantes réelles du
systeme a commander soit les actionneurs, les capteurs ainsi que la dynamique. Ensuite,
pour activer la commande sur le systéme, le On Board Software (OBSW) doit étre élaboré.
Le OBSW représente les algorithmes générés afin de commander ’ensemble du systéme

représenté par le RWSW. Le OBSW contient les algorithmes de navigation, de guidage et

62
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de commande pour tout le systéme. La figure 5.1 illustre sommairement le simulateur de la
dynamique réelle (RWSW) et de la commande (OBSW). Les capteurs fournissent des me-
sures de la dynamique du systéme. Ces mesures sont ensuite utilisées par la navigation afin
de déterminer ou d’estimer tous les états du systeéme. Selon les états du systéme et le com-
portement désiré, le guidage établit une consigne a étre transmise au logiciel de commande.
La commande utilise la consigne afin de générer des actions de commandes a étre transférées
aux actionneurs. Les actionneurs ont pour tiche de fournir des couples et/ou torques au
systeme. Ces couples et ces torques ont des effets sur la dynamique qui sont ensuite mesurés

par les capteurs. Le cycle recommence jusqu’a l'obtention du comportement final désiré.

|

i »Capteurs |

‘
]

OBSW ,

s

mesures
Commandes

» Commande

. Figure 5.1 — Modélisation d’un systeme complexe RWSW/OBSW

5.3 Fonctionnement du simulateur de rendez-vous

Tout d’abord, le simulateur fonctionne sous le principe que le OS est une cible passive.
L’usage de cible coopérative avec des points de repére est une approche favorisée afin de
faciliter la mise en oeuvre de la premiere phase du rendez-vous : la détection. Pour détecter

la cible, un systéme de vision artificielle LIDAR est utilisé.!

Le simulateur est congu pour un rendez-vous en orbite coplanaire. Pour ce type de rendez-

vous, l'intercepteur peut devancer la cible ou suivre celle-ci dans la méme orbite, ou encore

ID’autres systémes de vision comme des caméras sont aussi utilisés mais il faut considérer que le traitement

d’images est lourd en temps de calculs [Mukundan et Ramakrishnan, 1995].
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étre dans une orbite différente mais coplanaire. Le cas de I'intercepteur et de la cible dans la
méme orbite, mais séparés par un angle (), est traité dans ce projet tel que présenté dans

les figures 5.2 et 5.3.

Dans la mise en phase pour le rendez-vous, l’angle () permet de savoir si le OM est devant
ou derriére la cible. Un ¢ > 0 signifie que le OM est devant, tandis que ¥ < 0 implique que le
OM est derriere. Le but premier de la mise en phase pour le rendez-vous est de déterminer

une manoeuvre A(v) permettant le rapprochement avec la cible.

Dans ce cas, le OM doit générer un A(v) ¥,y Intercepteur derriére

la cible
réduisant la période de son orbite afin de a4

compenser 'intervalle de temps angulaire

le séparant de la cible dans la méme or-
OM et OS au
temps

OM et 08 au
temps 7,

bite.

Figure 5.2 — Rendez-vous sur orbite coplanaire : OM derriere OS

Dans ce cas, le OM doit générer un A(v) Tp | isrospteur devant
¢ o, lacile

augmentant la période de son orbite afin

de compenser 'intervalle de temps angu-

OMetOS au
temps ]

OM et OS au

laire le séparant de la cible dans la méme A
emps /;

orbite.

Figure 5.3 — Rendez-vous sur orbite coplanaire : OM devant OS

Une fois la cible dans le champ de vision du LIDAR, les deux phases d’orientation initiales
sont terminées et la translation vers le OS peut étre entamée. Au départ, le OS est a une
distance relative de 1 km (ou toute autre valeur imposée dans le simulateur). L’objectif
des systemes de guidage et de commande est de réduire cette distance relative au minimum

tout en assurant que le OS demeure dans le champ de vision (contrdle de l'orientation
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pendant la manoeuvre de rendez-vous) et que les commandes de propulsion ne saturent, ni

ne déstabilisent le OM pour effectuer les manoeuvres de translation.

5.4 RWSW : les actionneurs

Le bloc Actionneurs a comme fonction de représenter les moyens utilisés pour actionner
" les commandes provenant du logiciel de contréle. Pour notre application, les actionneurs

considérés sont : les roues a réaction et les propulseurs.

Les RW permettent de fournir un couple directionnel par action-réaction. Puisque les RW
peuvent tourner dans les deux directions et que, de fagon générale, elles sont placées selon
les trois axes de rotation, elles peuvent fournir un couple & I’engin selon ’axe de rotation
permettant ainsi de contréler ’orientation de ’engin. Le modele des RW prend en entrée
les torques d’orientation commandés et fournit en sortie la quantité de moment angulaire
engendrée par les RW, le torque appliqué a l’engin ainsi qu’une mesure de la vitesse de
rotation des RW. Le modele tient compte de la saturation en vitesse de rotation, de la
friction de Coulomb ainsi que de la friction visqueuse, de l'inertie des RW, de la direction
de ’axe de spin et finalement, du torque maximum. Les parameétres physiques des RW sont

résumés dans le tableau 5.1.

TABLEAU 5.1 — Parametres physiques des RW

Torque de commande maximum : 0.15 Nm _ o
Vitesse de rotation maximum ‘: 2300 RPM (240.85 rad/s)
Inertie du rotor : 0.07473 Kg.m?
Friction statique et visqueuse : 0.005 Nm et 0.000027 Nm/rad.s™!

Les propulseurs (THR) permettent 1'application de forces et de couples sur 'engin dans le
but d’effectuer des mouvements de translation ou encore des manoeuvres de réorientation
rapide. Un propulseur permet de fournir une force opposée au sens d’éjection. Le modele des
THR prend en entrée la position du centre de gravité (CdG) ainsi que le ratio de temps d’ou-

verture des propulseurs selon la configuration géométrique sur ’engin et les caractéristiques
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physiques des propulseurs. En sortie, le modele fournit les forces et les torques appliqués
sur l’engin ainsi que la consommation de carburant. Le modéle tient compte de I'impulsion
minimale et spécifique, du niveau maximal de propulsion, de la direction de la propulsion, du
positionnement des propulseurs sur l’engin et finalement, du bruit induit par les propulseurs.

Les parametres physiques des THR sont résumés dans le tableau 5.2.

TABLEAU 5.2 — Parametres physiques des THR

Niveau de propulsion maximale : 22 N
Bruit induit par la propulsion : 1%
Impulsion spécifique : 290 sec
Impulsion minimale : 150 mNs

Les propulseurs permettant d’effectuer un AV selon ’axe Byx sont situés directement sous
le OM.2 Les propulseurs permettant le contrdle selon les autres axes de translation sont
localisés symétriquement sur les cotés afin de permettre des manoeuvres en force et torque
pures. Le positionnement des propulseurs ainsi que leur direction de poussée selon le fepére

F p figurent en annexe A .4.

5.5 RWSW : les capteurs

Le bloc Capteurs représente les moyens utilisés pour mesurer les parametres physiques de
I’engin tels que la vitesse angulaire, la position de celui-ci, les quaternions. Pour notre ap-

plication, les capteurs considérés sont :
e capteur d’étoiles permettant de mesurer les quaternions (q)
e gyrometre mesurant la vitesse angulaire (w)
e accélérometre mesurant 1’accélération linéaire de translation

e LIDAR mesurant la distance relative entre de le OM et le OS (ropo0s)

2Le dessus du OM est considéré comme étant la surface opposée a celle ol 'axe B, sort du OM ( voir la

figure 2.5).



CHAPITRE 5. DESCRIPTION DU SIMULATEUR DE RENDEZ-VOUS 67

Le capteur d’étoiles identifie des constellations dont la position est bien connue & partir de
cellules photo-sensibles. Avec ce positionnement, le capteur fournit une mesure du quaternion
exprimant l'orientation du OM. Le modéle du capteur d’étoiles tient compte d’un bruit de
mesure et d’une erreur d’alignement afin de reproduire les perturbations réelles rencontrées
dans un environnement spatial. Pour sa part, le gyromeétre fournit une mesure de la vitesse
angulaire du OM en tenant compte du positionnement des capteurs dans ce dernier, du
biais de mesure et du bruit gaussien. L’accélérometre fournit une mesure de ’accélération
en considérant le positionnement des capteurs dans le OM, le biais de mesure, le bruit
gaussien ainsi que le couplage interaxial. Finalement, le LIDAR mesure la distance relative
en soustrayant la position du OS (rpg) & celle du OM (rpys). Concrétement, pour les fins
de simulations, ces positions sont obtenues par des modeéles discrétisés de la dynamique
orbitale. La modélisation du LIDAR considére les erreurs de pointage et de mesure ainsi que
les transformations de repéres nécessaires pour exprimer le vecteur relatif dans un repere
connu. Lorsque le OS est dans le champ de vision du LIDAR, ce dernier avise le systéme de

commande.

5.6 RWSW : la dynamique

Le bloc Dynamique représente la modélisation mathématique du comportement d’un systeme
physique dans son environnement de fonctionnement sous forme de modele d’états. En
quelque sorte, c’est ce qui permet de pouvoir adéquatement reproduire mathématiquement et
sur ordinateur un phénomene naturel pour I’analyser et le comprendre. C’est ce qui permet
ensuite de développer les outils nécessaires afin de 'utiliser adéquatement seul ou en combi-
naison avec d’autres systémes. Dans cette portion du simulateur, 'orientation, la translation

ainsi que les perturbations sont modélisées.

La dynamique du simulateur comprend la modélisation de la dynamique d’orientation d’'un
corps rigide telle que spécifiée & la section 2.3 ainsi que la dynamique de translation orbitale
entre le OM et le OS soulignée aux sections 2.4.1 et 2.4.2. Le simulateur permet de tenir
compte de leffet des perturbations induites sur le systéme dans les deux phases d’orientation

et de translation. Le simulateur respecte également les perturbations présentes lors du rendez-
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vous. Ces perturbations sont les modes flexibles, le ballottement du carburant, la pression

solaire, la trainée aérodynamique ainsi que 'effet J,.

Les panneaux solaires jouent un role essentiel dans I’approvisionnement en énergie électrique.
Cependant, les panneaux engendrent de grandes perturbations étant donné leur nature
flexible due & leur vaste surface ainsi qu’a leur constitution. Ces perturbations se modélisent
en fonction de la masse, de 'inertie et d’une plage de fréquence afin de considérer leur impact

lors du développement des lois de commande.

L’impact du ballottement du carburant est établi en fonction d’un ratio de masse de car-
burant versus la masse totale de I’engin pour les diverses phases d’une mission spatiale.
Plus le ratio est élevé, plus 'impact du ballottement du carburant est important. Pour une
manoeuvre de rendez-vous, les variations de vitesse sont effectuées dans toute direction par
rapport au repére de ’engin. Le mouvement du carburant induit une déviation de quelques
centimetres du CdG de l'engin. Cette perturbation peut étre critique pour la réussite d’une
mission de rendez-vous étant donné la précision et le raffinement requis en phase finale

d’approche de la cible.

La pression solaire se traduit par des forces et des torques selon la surface d’exposition aux
radiations solaires. Cela peut affecter 'orientation de 1’engin tout en introduisant une erreur
non négligeable lors de la navigation sur de longues distances. En effet, il est normal de
remarquer une déviation des engins spatiaux causée par les particules solaires frappant les
surfaces exposées au soleil. Les forces et couples exercés par la pression solaire varient selon

le plan de la surface exposée aux radiations.

La trainée aérodynamique est considérée importante lors des manoeuvres en orbite d’un
corps céleste a une altitude suffisamment basse pour étre encore influencée par la densité de
Patmospheére. Cette perturbation influence ’attitude ainsi que la navigation d’un engin et

s’exprime selon le plan de la surface exposée a I’atmospheére.

Les planétes ne sont pas parfaitement sphériques, ce qui cause des perturbations au niveau de
leur champ gravitationnel : 'effet J;. Ces perturbations peuvent affecter la dynamique d’un

satellite. L’influence exercée par la non-sphéricité d’un champ gravitationnel est représentée
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par les harmoniques zonales. La figure 5.4 illustre les éléments d’orbite pouvant varier sous
Pinfluence des harmoniques zonales. L’influence de celles-ci sur une orbite peut étre divisée
selon les variations sur une orbite complete et les variations a court terme. Dans le cas de la
figure 5.4, les variations a court terme font osciller les éléments 6 et ¢ autour de leur valeur

moyenne pendant que l'orbite est décrite.

Cette harmonique représente la forme aplatie du champ gravitationnel martien. La masse
de Mars, comme celle de la Terre, est plus concentrée a 1’équateur qu’aux péles. La région
équatoriale de Mars exerce une force d’attraction plus importante sur les engins en orbite
que celle les poles. Ceci se traduit par une rotation du plan de ’orbite. La figure 5.5 illustre
I'impact de la force d’attraction sﬁpplémentaire causée par une plus grande densité de masse
a l’équateur. Le plus important élément de perturbation est la 2¢ harmonique : J,. Par
comparaison, le terme J; est nul, J, est environ d’ordre 10e~3 et J; est d’ordre 10e~°. Cette
perturbation est aussi connue sous les appellations “perturbation J;” ou encore “effet Jo”.
Dans le cas présent, le potentiel gravitationnel causé par 'effet Jp est modélisé par une

équation réduite de degré [ = 2 et d’ordre m = 0 d’une série infinie de polynémes de

Legendre? : V(r, ¢) = ("irﬂ) [1 - (%)2J2P2,0(sin¢)].

distance radiale entre le module orbital et le centre de Mars (km)

¢ : latitude géocentrique

13 1:_2“’)

iy parametre gravitationnel de Mars (uy = 4.2828370371e
R : rayon moyen de Mars (R = 3394.2 km)
Jo i 2¢ coefficient d’harmoniques zonales de Mars (J; = 1.960454465¢~3)
Pyp(sing) : polyndme de Legendre de degré | = 2 et d’ordre m = 0

Puisque le terme P(sing) peut étre remplacé par une fonction de Legendre (Pap(sing) =

3 (3cos*(¢) — ‘1)), le potentiel gravitationnel induit par 'effet J, devient :

V(r,¢) = (HFM—) {1 — (?)2 JQ% (3cos2(¢) - 1)] (5.1)

L’équation (5.1) peut étre incorporée au modele gravitationnel de la planéte afin de considérer

3Développements des modeles de champ gravitationnel dans’ [Vallado et McClain, 2001]
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la perturbation due a Js.

. . Y
Eléments orbitaux pour la A
non-sphéricité de I'orbite I -

Figure 5.4 — Eléments orbitaux pour calculer V'effet J

Effetde J, | =

Figure 5.5 — Représentation visuelle de 'effet J,

5.7 OBSW : la navigation

Le bloc Navigation représente la transition entre les mesures physiques et les états du
systeme. Parfois, certaines mesures nécessaires pour construire les états du systéme sont man-

quantes. Dans cette situation, il faut reconstruire les états manquants a l’aide de techniques
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d’estimation d’états [de Lafontaine, 2000]. La navigation modélisée dans le simulateur effec-
tue, pour chaque capteur du systéme, un échantillonnage des mesures afin de discrétiser les
données mesurées. Cette pratique s’opére dans le but d’avoir une discrétisation des données
analogiques afin d’en avoir une représentation numérique et afin de conférer plus de réalisme

a la modélisation.

La navigation requiert aussi l’'usage d’estimateurs d’états. Un estimateur peut servir & vérifier

la validité de certaines mesures prises par des capteurs, comme par exemple la vitesse angu-
—

laire dans Fp et les quaternions. Aussi, un estimateur peut estimer des mesures manquantes

telles que D’accélération et la vitesse angulaire du OM dans le repere inertiel (F7).

5.8 OBSW : le guidage

Le bloc Guidage est principalement le bloc qui définit la référence a atteindre. Cette référence
est établie en fonction des états présents du systeme et du comportement final désiré. Le
guidage pour ce projet comporte deux volets : I'orientation et la translation. Le guidage en
orientation s’opere en deux phases précises expliquées ci-bas. Les particularités au sujet du

guidage en orientation furent exposées antérieurement & la section 4.2.

Phase 1 : En premier lieu, le OM commence sa manoeuvre selon une orientation initiale
requérant une manoeuvre grand angle pour s’orienter adéquatement avec le OS dans le champ
de vision du LIDAR. Ce guidage fait en sorte que le repére Fg du OM s’aligne avec le repere

de rendez-vous (Fg).

Phase 2 : Lorsque la phase 1 est complétée, une loi de guidage en petits angles est définie

pour aligner le OM avec le vecteur du LIDAR pointant vers le OS.

Le guidage en translation débute & partir de la mesure de la distance relative entre le OS et le
OM. La translation est guidée en vitesse. Le but consiste & permettre au OM de s’approcher
du OS en réduisant graduellement sa vitesse de sorte que la capture finale se fasse a une
vitesse faible. Les détails du guidage en translation furent également expliqués a la section

4.3.
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5.9 OBSW : la commande

Le bloc Commande représente les algorithmes déterminant les commandes a étre envoyées
aux actionneurs en fonction du guidage. C’est dans cette portion du simulateur que les lois
de commande en orientation et en translation, congues pour le rendez-vous autonome, seront
insérées. Les systemes de commande en orientation répertoriés aux sections 4.4 et 4.5 tiennent
compte du quaternion d’orientation désiré et de la vitesse angulaire désirée provenant du bloc
de guidage afin d’atteindre le positionnement adéquat du OM par rapport au OS. Pour la
translation, le systeme de commande tient compte de la mesure de la position relative du
OS par rapport au OM fournie par le LIDAR. 1l suit également la vitesse d’approche qui est
déterminée par le bloc de guidage. La mise en oeuvre des controleurs en translation respecte

les détails fournis précédemment aux sections 4.6 et 4.7.

5.10 Conclusion

Dans ce chapitre, les principes de modélisation et de fonctionnement du simulateur de rendez-
vous ont été exposés. Les éléments de la modélisation du RWSW furent détaillés. Les dyna-
miques requises pour simuler le rendez-vous sont 1’orientation et la translation ainsi que les
perturbations présentes lors du rendez-vous. Les capteurs du systéme devant étre incorporés
au simulateur sont le gyrometre, I’accélérometre, le capteur d’étoiles ainsi que le LIDAR.
Les actionneurs simulés sont les roues & réaction en orientation et les propulseurs pour la
translation. Ensuite, les éléments du OBSW furent abordés. La navigation incorpore les es-
timateurs d’états permettant de reconstruire certains états essentiels. Le guidage permet de
fournir les références a étre atteintes tant en orientation qu’en tré,nsla,tion. Finalement, les
lois de commande SMC et FBL tant en orientation qu’en translation ont été incorporées au

simulateur pour la mise en oeuvre du rendez-vous de ce projet.

Suite a ces précisions, il s’agit maintenant de procéder aux simulations selon les lois de
commande spécifiquement élaborées au préalable au chapitre 4. Ces simulations illustreront

concrétement 1’application du rendez-vous orbital autonome entre le OM et le OS.



CHAPITRE 6

SIMULATIONS ET RESULTATS

6.1 Introduction

Cette section passe en revue les résultats des simulations de rendez-vous en orbite martienne,
issus des lois de guidage et de commande abordées précédemment. Les trois contréleurs
congus au chapitre 4, notamment le FBL, le SMCpggpng et le SMC p4en, sont simulés pour un
rendez-vous entre le OM et le OS & partir d’une distance initiale de 80 m. Ces simulations
initiales permettent de confirmer la validité du fonctionnement des systémes de commande
non-linéaires développés dans cette étude. Elles permettent également de comparer les per-
formances des controleurs de maniére a identifier le systéme de commande démontrant des
résultats les plus probants. La commande SM C a4y, est choisie pour obtenir un rendez-vous
a partir d’une distance relative initiale de 1000 m. Une discussion sur les résultats obtenus

est finalement entamée afin de confirmer ’atteinte des objectifs de ce projet de recherche.

6.2 Les résultats

Pour la mise en oeuvre réelle d’un systeme de commande, le OBSW du simulateur doit
fournir toutes les mesures des états du systéme provenant soit des ca,pteufs directement soit
des estimateurs d’états. Dans le cadre de ce projet, tous les états utilisés par les systemes
de commande proviennent des mesures ou des estimations de celles-ci, sauf en ce qui a trait
aux & la vitesse angulaire, requise dans le modéle de translation de I'équation (2.25). Aucun
capteur a bord du OM ne permet de mesurer cette vitesse, alors celle-ci doit étre calculée
4 partir de la vélocité du OM et de son rayon : w = TL%L% Puisque la navigation n’est pas
I'objet de ce projet de recherche, il cbnvient de prendre des variables simulées comme étant

estimées & bord. Dans cette optique, cette variable w fut utilisée & méme la vitesse angulaire

orbitale simulée dans le RWSW.

73
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Certaine des conditions des simulations sont présenté au tableau 6.1.

TABLEAU 6.1 — Conditions des simulations

Rayon de Mars a I'équateur 3397 > m

Rayon de Mars au pole 3376 €3 m

Coefficient d’aplatissement 6.47630 3
Constante gravitationnelle de Mars (i) : 428282352 ¢° —Tg

Constante de gravité universelle (G) : 6.672 e~
Perturbation J, : 1.960454465 ¢~3

Inclinaison orbitale : 45°
Altitude d’orbite initiale : 500 e m

Le simulateur permet de choisir une combinaison variée de simulations possibles tant pour
la commande en orientation qu’en translation. Le tableau 6.2 indique les possibilités de

simulations par I’entremise du simulateur de rendez-vous.

TABLEAU 6.2 — Sommaire des simulations

commandes en orientation commandes en translation
FBL | FBL

SMC - Bang-Bang SMC - Bang-Bang

SMC - Atan SMC - Atan

Pouf comparer les méthodes de commande non-linéaires, ’orientation et la translation ont
été simulées & partir de ces mémes méthodes. A titre d’exemple, I'orientation et la translation
furent testées avec la technique du FBL pour étre comparé a l'orientation et la translation
avec la technique du SMCpgang ou encore SMCgiqp. Les figures 6.1, 6.2 et 6.3 démontrent
I’ensemble des résultats, & 1’aide des cinq graphiques, pour un rendez-vous orbital entre le‘

OM et le OS selon les trois méthodes du F'BL, SM CBang €t du SMCpqen, a une distance

relative initiale de 80 m. Ces graphiques illustrent respectivement :

Graphique-A L’évolution de ’erreur de quaternion.
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Graphique-B La mesure du LIDAR dans F.
Graphique-C La position relative dans le F7.
Graphique-D La commande aux roues a réaction.

Graphique-E La commande aux propulseurs.

Le graphique A permet d’évaluer I'évolution de l'erreur de l’orientation pendant la ma-
noeuvre de rendez-vous. Tant que le OS n’est pas en vue, I’orientation est en phase 1. Lorsque
le OS est en vue, les mesures du LIDAR sont alors utilisées pour amorcer la translation alors
que l'orientation entre en phase 2. Lors de la translation, ’erreur de quaternion g et g3 doit
se maintenir autant que possible sous les bornes pointillées afin que le OS demeure dans le
champ de vision du LIDAR. L’analyse des trois graphiques A des figures 6.1 a 6.3 permet
de constater que les deux contrdleurs SMC sont plus rapides a converger vers ’orientation
finale désirée. Ceci s’explique en partie par le fait que les controleurs obtenus avec la méthode
SMC integrent une approche finale permettant d’effectuer une manoeuvre d’orientation en
un temps minimal en tenant compte des contraintes physiques des actionneurs du systeme.
Observons ici un temps d’exécution de manoeuvre d’orientation d’environ 500 secondes pour
le systeme FBL, suivi d'un temps de 200 secondes pour le SMCpgan, et de 185 secondes
pour le SMC g40n-

Le graphique B permet de visualiser la mesure du LIDAR vue dans le repére du OM (.7? B). Ce
graphique permet de donner une perception générale du rendez-vous vu a partir du LIDAR.
Cet instrument, qui mesure la distance relative entre 2 corps, permet de confirmer s’il y a
bel et bien un rendez-vous lorsque les mesures dans les 3 axes, z, ¥ et z tendent vers une
‘ valeur > 1 m. Les graphiques B des figures 6.1 a 6.3 démontrent que selon les trois systemes

de commande, le rendez-vous est atteint dans chaque cas.

Le graphique C illustre les mesures du LIDAR, mais cette fois, elles sont exprimées dans le
repere du rendez-vous (.7? L) qui est le repére & partir duquel sont issues les commandes en
translation. Une vue rapprochée (ZOOM) sur la translation lorsque le OM est a proxiniité
du OS permet de voir plus clairement le rapprochement final du rendez—vous.. C'est a cette
échelle que les mesures des distances relatives selon 1'axe y et z oscillent légérement plus

pour le systéme de commande de rendez-vous par F'BL que pour les deux autres méthodes
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utilisant le SMC. Dans le cas du SMC, les mesures des distances relatives selon les mémes
axes oscillent moins avec la méthode SMCpang 2 la figure 6.2 et avec la méthode SMCyian
a la figure 6.3. La méthode Atan résulte en de meilleures performances étant donné que
les variations oscillatoires des distances relatives sont quasi nulles pendant la manoeuvre de
rendez-vous & comparer aux deux autres approches du F'BL et du SMCpang. Ce résultat
favorise davantage I’approche Atan a I’approche Bang-Bang étant donné que pour un méme
controleur SMC, la commande s’avere plus amortie pour atteindre la position finale désirée.
Cela signifie que le systeéme atteint la position finale désirée en ayant a compenser le moins

possible pour des manoeuvres induites par le systéme de commande.

Le graphique D décrit les quantités de moments angulaires ainsi que les couples appliqués par
les roues & réaction selon les 3 axes du repére du OM (Fp). Les limites des actionneurs sont
bornées par les pointillés rouges et permettent de vérifier que le systéme de commande ne
sature pas I’actionneur. Ce graphique permet aussi d’observer I'influence du couplage entre
la rotation et la translation. Pour le F'BL a la figure 6.1, le moment angulaire ainsi que les
couples appliqués aux RW sont répartis dans le temps de la manoeuvre totale. Les couples
appliqués sont importants tout au long de la manoeuvre, afin de conserver 'orientation voulue
pendant ’approche du OM vers le OS. Cependant pour les approches par SMC aux figures
6.2 et 6.3, remarquons & ce sujet une différence notoire. Les moments angulaires ainsi que 1es
couples appliqués sont plus importants au départ afin d’assurer ’exécution des manoeuvres
en orientation préliminaires en un temps minimum. Ce qui différencie les approches SMC
s’observe davantage lors de la translation. La méthode SMC 4, affiche beaucoup moins de
couples appliqués aux RW que la méthode SMCpyp, et méme FBL (voire les graphiques
D des figures 6.1 et 6.2). Une fois de plus, cela s’explique par la technique de réduction
de chattering qu’apporte ’approche Atan avec son facteur d’atténuation de la commande

2gtan(s).

Le graphique E démontre les couples ainsi que les forces appliqués par les propulseurs selon
les 3 axes du OM dans le repere Fg. Le 3¢ sous-graphique affiche la consommation de
carburant totale pour l’exécution du rendez-vous. Pour le F'BL, les couples sont répartis

tout au long de la manoeuvre. Les forces sont réparties selon les manoeuvres de variation
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de vitesse de déplacement (AV) selon les 3 axes z, y et z. Le graphique E du SMCpgng
(figure 6.2) dévoile en revanche une réduction des couples et une augmentation des forces
appliquées aux propulseurs pendant la translation. Cette augmentation est attribuable a
I’approche Bang — Bang qui peut induire ce genre de commande superflue si les gains ne
sont pas ajustés de maniére optimale [Jan et Chiou, 2004]. Le graphique E du SMCatan
(figure 6.3) illustre, quant & lui, un juste milieu ot les couples appliqués aux propulseurs ne
sont pas aussi intenses que pour le F'BL et les forces requises pour atteindre le reﬁdez-vous

final sont réparties et amorties tout au long de la manoeuvre.
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Suite & ces résultats et & cette discussion, la méthode SMC a4, retient particulierement
I’attention puisque, par une analyse qualitative, cette approche nécessite moins d’actions
de commande que celles du SMCpang et du FBL. Cette méthode illustre également un
comportement plus amorti pour les commandes en translation. Dans une application de
rendez-vous autonome, ceci est souhaitable afin d’éviter des manoeuvres trop brusques lors
du rapprochement final entre le OM et le OS [Kluever, 1999; Park et coll., 1999]. Suite & ces
observations, une simulation plus approfondie est poursuivie avec la commande SMC 4¢qn
afin d’effectuer un rendez-vous a partir d’une distance initiale relative de 1000 m permettant
de vérifier I'efficacité de I'approche SMC 40, dans un environnement offrant davantage de
perturbations et d’effets non-linéaires. La figure 6.4 dévoile les résultats de simulations d’un
rendez-vous & partir de 1000 m de distance initiale relative avec la méthode de commande

SMC 4tan tant pour lorientation que la translation.
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Graphique A-Evolution de I erreur de quaternion pendant le rendez-vous
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Figure 6.4 — RAV-SMC-Atan-1000m : Résultats du rendez-vous
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Sans reprendre toute 1’analyse des graphiques A & E, il convient d’observer que les résultats
du rendez-vous avec la méthode de commande SM C g4, & 1000 m démontrent la validité de
cette approche pour mettre en oeuvre une application de rendez-vous autonome en orbite
‘martienne. L'orientation initiale du OM vers le OS s’effectue en un temps minimal. La
translation du OM vers le OS est opérée de maniere a ce qu’il n’y ait pas de compensation
inutile induite par le systeme de commande. Les commandes aux roues a réactions et aux
propulseurs respectent les profils observés lors des simulations & 80 m et permettent d’emblée

I'application d'un rendez-vous sans compromettre la stabilité du systeme.

6.3 Discussion sur le rendez-vous

Les résultats obtenus ci-haut permettent de confirmer P'atteinte des objectifs établis au prime

abord & la section 1.6.

L’objectif 5 est automatiquement atteint en démontrant ’obtention d’un revndez—vous entre
le OM et le OS depﬁis une distance de 1000 m a la ﬁguré 6.4. L’objectif 4 fut rencontré
en concevant plusieurs techniques de commande non-linéaires afin de les comparer entre
elles lors des simulations de rendez-vous & 80 m permettant d’identifier laquelle était la
plus adéquate pour un rendez-vous & 1000 m. Dans le cheminement vers les objectifs 4 et
5, du guidage en translation fut développés avec une technique d’élaboration dynamique
d’une cible d’orientation aux sections 4.2 et 4.3 satisfaisant ainsi les énoncés de I’objectif 3.
Dans ’application du rendez-vous, le modeéle non-linéaire de la dynamique du mouvement
relatif entre deux corps a été développé a la section 2.4.2 permettant d’établir la relation
mathématique interreliant ces deux corps en mouvement constant. Ipso facto, 'objectif 2 se

voit rencontré.

En ce qui a trait & l'orientation, la configuration de commande optimale d’orientation pro-
posée dans les travaux de [Jan et Chiou, 2004] a été reproduite. Ces travaux proposaient une
approche de commande SMC en un temps minimum et avec réduction de chattering par une
approche Bang-Bang modifiée dy type sgn(s). L’apport d’'une fonction 2atan(s) de Robi-

nett afin de réduire d’avantage 1'effet de chattering pour une manoeuvre de temps minimal a
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aussi été simulée. Le SMCpg,ng résultant était fonctionnel, mais selon les résultats observés,
le SMC agan était encore plus rapide & atteindre l’orientation commandée comparativement
au FBL et au SMCggpng. Non seulement I’approche de commande proposée par Jan pour
un couple commandé maximal résultant en une commande effectuée en un temps minimal
est validée, mais en plus, elle est améliorée en la combinant avec I’approche de réduction de
chatterring Atan élaborée par Robinett dans [Robinett et Kalaycioglu, 1997]. L’objectif 1
se voit donc rencontré de par la nature des travaux effectués dans ce projet de recherche sur
les systémes de commande non-linéaires et par la combinaison des travaux de deux auteurs,

Jan et Robinett afin de résoudre un probleme non-linéaire de nature complexe.

Pour la translation, le rendez-vous fut effectué a partir d'une distance initiale relative de
1000 m (voir figure 6.4). Afin de considérer le rendez-vous comme complet, la distance finale
relative devait étre de moins de 1 m. Le graphique C, intitulé ZOOM de la figure 6.4, permet
de vérifier que cette contrainte de 1 m est respectée tout en respectant aussi la vitesse finale
< 5 ¢m/s. En effet, observons & une échelle trés fine les derniers métres de la translation.
La vitesse finale peut étre estimée & environ 4 c¢m/s & partir des échelles de temps et de
distance de ce graphique. Ce résultat démontre un ’obtention d’un rendez-vous selon les

spécifications énoncées a la section 1.6.

6.4 Conclusion des simulations

Dans ce chapitre, les résultats de la mise en oeuvre des lois de guidage et de commande de
l'approche FFBL, SMCpang ainsi que SMC 4o, ont été illustrés a ’aide de cinq graphiques
par méthode illustrant 1’orientation, la translation, les couples, les torques et les forces com-
mandés pendant les manoeuvres de rendez-vous. Des simulations initiales d’un rendez-vous
a partir de 80 m permettent d’identiﬁer la méthode de commande non-linéaire la plus pro-
pice & obtenir des résultats intéressants pour un rendez-vous a 1000 m. Quoique toutes les
méthodes simulées aient convergé vers un rendez-vous complet entre le OM et le OS, la
méthode de commande non-linéaire du SMC aan & retenu l'attention du concepteﬁr de par
ses résultats préliminaires les plus probants pour un rendez-vous autonome. Les résultats de

la combinaison des travaux de Jan et Robinett ont démontré une amélioration de la réponse
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du systéeme de commande en ce qui a trait aux effets de chattering. Les résultats obtenus
pour le rendez-vous permettent de conclure que les objectifs de ce projet de recherche ont
été rencontrés et que le rendez-vous autonome en orbite martienne pourrait étre envisagé

selon la technique du SMC4san.



CONCLUSION DU PROJET

Au chapitre 1, ’état de ’exploration spatiale actuelle a démontré clairement la nécessité de
développer des technologies de commande conférant plus d’autonomie aux systémes spatiaux.
Le concept sous-jacent aux missions de type Mars Sample Return (MSR) est exposé pour
mettre en contexte les besoins des nouvelles technologies de rendez-vous autonome entre deux
corps orbitant autour d’une planéte lointaine telle que Mars. Une historique des technologies
relatives au rendez-vous fut présentée, depuis les études de George w. Hill, en passant par la
course a la conquéte de I’espace des années 60, jusqu’aux applications a la station spatiale
internationale de nos jours. Par la suite, les considérations techniques pour créer un tel
systeme furent abordées avant d’exposer les choix de méthodes de commande a envisager
pour ce projet de recherche sur le rendez-vous en orbite martienne. Le choix des techniques
de commande non-linéaires via le Nonlinear Dynamic Inversion (NDI) ou encore le Feedback
Linearisation (FBL) ainsi le Sliding Mode Control (SMC) a été retenu pour le projet tout en
spécifiant des objectifs pour le rendez-vous entre un module orbital (OM) et des échantillons

déja en orbite (OS) dans une mission MSR.

Au chapitre 2, les concepts mathématiques nécessaires a la mise en oeuvre d’une simulation
de rendez-vous autonome ont été précisés. Au prime abord, tous les repéres vectoriels utiles
pour un rendez-vous en orbite martienne furent exposés soit : le repere inertiel (.7?1), le
repére orbital (.7_-"‘0), le repére orbital de rendez-vous (Fg), le repére orbital local de rendez-
vous (L), le repere Body Frame du OM (Fp) et le repere des roues i réaction (Faw).
Une fois les reperes définis, les équations de la dynamique d’orientation d'un satellite furent
dévéloppées en fonction du moment angulaire et de ’expression du diadic d’inertie. Pour le
rendez-vous, la dynamique de translation entre deux corps en orbite a été spécifiée a partir
des équations de base de deux corps célestes (The Two-Body Problem Equation). Cette
dynamique permet d’établir un modéle non-linéaire précis de la dynamique relative entre le
OS et le OM utilisé pour la mise en oeuvre des systemes de commande d’un rendez-vous

entre le OM et le OS en orbite martienne.
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Le chapitre 3 a abordé les détails relatifs aux deux principales techniques de commande
non-linéaires retenues pour ce projet, soit le NDI/FBL et le SMC. Pour chaque approche de
commande, les principes fondamentaux ont été exposés, suivis des étapes de la conception
d’un contréleur. Les avantages et inconvénients de chaque méthode furent également décrits

afin de valider leur usage dans le domaine d’application choisi pour ce projet.

C’est au chapitre 4 que les lois de guidage et de commande furent développées. Pour 'orien-
tation ainsi que pour la translation, une loi de commande selon ’approche SMC et FBL ont
été détaillées selon les étapes de conception présentées au chapitre 3 tout en tenant compte
des parametres de simulations. Une contribution au niveau de la réduction de chattering
dans I’approche SMC fut apportée en combinant la méthode 2atan(s) de Robinett aux tra-
vaux de Jan sur les manoeuvres d’orientation optimale de couples maximum en un temps
minimal. Les résultats obtenus pendant la manoeuvre d’orientation initiale! ont fidélement
reproduit ceux de Jan. D’autre part, le chapitre 4 contient aussi les développements du gui-
dage en translation permettant de donner aux lois de commande un objectif & atteindre lors
de chaque manoeuvre. L’orientation en deux phases précises utilisant un repére tournant
fixé au OM (.7-1 r), ainsi qu'un raffinement construit & méme la mesure de la distance relative
fournie par le LIDAR, constitue en soi une contribution importante de la part du concep-
teur. Le but de cet cible dynamique d’orientation est de conserver le OS dans le champ de
vision du OM alors que le guidage en translation offre une référence & suivre en vitesse afin

d’assurer un rendez-vous en douceur entre le OM et le OS.

Le chapitre 5 s’est penché particuliérement sur les simulations nécessaires au projet. Les
principes de modélisation d’un systéme complexe furent abordés en illustrant les concepts du
On-Board Software (OBSW) et du Real- World Software (RWSW). Ces concepts permettent
d’émuler mathématiquement le monde réel (RWSW) et de simuler les systémes de commande
(OBSW). Ce chapitre a illustré le fonctionnement de chaque bloc du simulateur de rendez-
vous afin de donner au lecteur les informations nécessaires pdur comprendre les éléments
tenus en considération : les actionneurs, les capteurs, la dynamique, la navigation, le guidage

et finalement, la commande.

11La phase 1 de l'orientation
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Enfin, le chapitre 6 a présenté objectivement les résultats des trois principales simulations
pour les méthodes de commande FBL, SMCgang €t SMCaten selon un rendez-vous & par-
tir d’'une distance initiale relative de 80 m. La méthode du SMC fut simulée selon deux
approches différentes de réduction du chattering : Bang — Bang et Atan. Les simulations
préliminaires ont permis d’identifier la méthode du SMC 4., comme étant la plus perfor-
fnante et la plus propice a une mise en oeuvre d’'un rendez-vous & partir d’une distance
relative initiale de 1000 m. Une simulation d’un rendez-vous a 1000 m utilisant la méthode
du SMC 4ian a permis de conclure que les objectifs du projet au sujet de 'implantation d’un

systeme de commande non-linéaire pour un rendez-vous autonome ont été atteints.

bT™ ainsi que 1’élaboration des

Pour ce projet de recherche, 'utilisation du logiciel Matla
techniques et des algorithmes non-linéaires ont permis de concevoir des commandes d’orien-
tation et de translation pour un véhicule orbital (OM) afin d’effectuer un rendez-vous efficace
avec un autre engin orbital (OS). Les modeles non-linéaires d’orientation et de translation
furent utilisés dans la conception de divers systémes de commande innovateurs offrant un
degré de performance appréciable pour cette application spatiale tres concréte. Suite aux
observations des simulations, la méthode SMC ., semble étre la plus efficace tant sur le
plan du comportement désiré, du temps d’exécution et des actions de commandes générées,
dans la mesure ou les parametres de simulation actuels sont considérés. Les résultats des
autres méthodes de commande telles que le SMCpqng et le FBL ont aussi démontré des

résultats fort intéressants, mais suite a la comparaison avec la méthode Atan, elles n’ont pas

été retenues.

Afin de conclure selon des arguments quantitatifs, une étude approfondie s’avere nécessaire
afin de déterminer les parametres optimaux de chaque approche non-linéaire proposée. De
tels résultats permettraient de mieux cerner les performances qu’ont a offrir les approches
de commande non-linéaires. Néanmoins, les résultats obtenus dans ce projet de maitrise
constituent tout de méme un pas vers la réalisation technique d’une mission d’exploration

spatiale de type MSR.

A partir des résultats obtenus, certains travaux futurs pourraient contribuer & améliorer

davantage les connaissances de ces méthodes de commande. Ces suggestions de travaux
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pourraient s’avérer utiles pour la réalisation pratique éventuelle d’un rendez-vous autonome.

1. Continuer d’augmenter les performances des systémes de commande non-linéaires en

ajustant les facteurs de gains de commande de maniere plus optimale.

2. Implanter, pour le systéme de commande de type FBL, une approche couple mazimum
pour une manoeuvre de temps minimum inspirée de celle développée pour le SMC,

dans la section 4.4.
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A.1 Exemple comparatif avec et sans linéarisation

Un exemple d’utilisation de commandes linéaires et non-linéaires appliquées & la manoeuvre
d’orientation d’un satellite permet d’établir les limites de ’approche linéaire favorisant 1'uti-
lisation des techniques non-linéaires.

A.1.1 Manoeuvre d’orientation petit angle linéaire

Pour exécuter une manoeuvre d’orientation de satellite petit angle (Small Angle Maneuvers),
les techniques de commande linéaires sont utilisées. Lorsqu’il y a des petits ajustements
d’orientation a effectuer, la pratique usuelle utilise des techniques linéaires, car la déviation
entre le point de référence de linéarisation et 1’état final désiré est petite. En d’autres termes,
I’écart entre I’état initial et 1’état final désiré est relativement petit, ce qui signifie que la
commande générée par un controleur linéaire sera valide autour du point d’opération choisi et
du coup, ne risquera pas de saturer les actionneurs ni de déstabiliser le satellite en question.

A.1.2 Manoeuvre d’orientation grand angle linéaire

Lorsque vient le temps de faire une manoeuvre d’orientation grand angle sur le méme satel-
lite (Large Angle Maneuvers), les techniques linéaires ne sont pas les plus adéquates. Une
telle manoeuvre engendre un écart considérable entre ’état initial et 1’état final désiré. Si
le concepteur ne prend pas cela en considération, ce grand écart peut se traduire par une
commande linéaire totalement inadéquate, puisque la commande est proportionnelle & 1’er-
reur. Une commande inadéquate peut saturer les actionneurs et du coup peut affecter la
stabilité générale du satellite. Afin de concrétement réaliser une manoeuvre grand angle, il
est préférable de partitionner la commande d’orientation en une suite de manoeuvres plus
petites. Cela permet d’atteindre l'orientation finale désirée, tout en restant dans les plages
de validité des commandes linéaires. Cette intervention au niveau du logiciel de commande
diminue la rapidité du systéme a atteindre ’état final voulu. Elle augmente également les
risques d’erreurs dans les transitions entre les partitions de la manoeuvre totale.

A.1.3 Manoeuvre d’orientation grand angle non-linéaire

L’utilisation de commande non-linéaire pour une méme application d’orientation & grand
angle pourrait s’avérer beaucoup plus efficace. Dans ’approche non-linéaire, la génération de
la commande tient compte de toute la dynamique modélisée par le concepteur, indépendamment
de Pécart entre I’état présent du systeme et I’état final désiré. Cela permet donc au systeme
d’exécuter la manoeuvre grand angle directement sans partitionnement, ni transition. Ce
type de commande ne risque pas de perturber le fonctionnement général du systeme puisque
la non-linéarité de la manoeuvre est prise en compte dans le contrdleur générant la com-
mande.
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A.2 Cas particulier de dynamique nulle

La technique du NDI peut générer des états non-observables dans le cas particulier de dy-
namique nulle, communément appelée “zero dynamics”. Cette dynamique nulle se produit
lorsque les variables & commander sont moins nombreuses que le nombre d’états disponibles.
Le “zero dynamics” peut induire des problémes de commandabilité et de stabilité, puisque
I'inversion (ﬁj) assume un systeme carré. La technique de la pseudo-inverse peut aider a
résoudre cette situation en ajoutant une étape de calcul dans le processus [Papageorgiou
et Glover, 2002]. D’autre part, ce principe de dynamique nulle peut étre employé a avan-
tage de la stabilité du systéme s’il est utilisé adéquatement par le concepteur. Par exemple,
si la situation advient oli un ou plusieurs états du systéme représentant une dynamique
(comportement) non-désirée, le concepteur pourrait choisir de négliger certains états avant
de procéder a la pseudo-inverse retirant ainsi ces comportements non-désirés du systéme
a commander. Pour bénéficier de cet avantage et afin d’assurer la stabilité du systéme, le
concepteur nécessite une connaissance compléte des modeles dynamiques du systéeme et de
I'impact de chaque état sur le systeme avant de choisir d’ignorer un état.

Si congue judicieusement, cette approche de manipulation de dynamique nulle peut étre
considérée comme une technique d’ajout de robustesse au NDI. Par exemple, si dans un cas
particulier, un état n’a aucun impact sur la dynamique d’un modele a 1’étude, le concepteur
peut simplement choisir d’ignorer cet état dans le calcul de la commande désirée. Le NDI
devient alors plus robuste a certains facteurs externes, mais aux dépens de ’exactitude du
modele du systeme [Papageorgiou et Glover, 2002].

A.3 Choisir la dynamique désirée

La dynamique désirée est d’'une importance majeure pour la performance et le comportement
global du systeme. A ce stade, il est possible en principe de définir tout type de dynamique
désirée a étre imposée au systeme. Plusieurs approches peuvent étre considérées selon le type
d’application, la quantité de dynamique d’états désirés et la complexité du systeme global.

Tel que proposé dans le travail de Georgie {GEORGIE et VALASEK, 2001}, plusieurs ap-
proches peuvent étre mises en oeuvre, une a la fois ou encore en paralléle, pour développer le
vecteur d’états de la dynamique désirée 94.;. Parmi différentes approches, une dynamique pro-
portionnelle (P) peut étre utilisée en combinaison avec une action proportionnelle-intégrale
(PI) et/ou toute autre dynamique de 2¢ ordre ou plus, tant et aussi longtemps qu’un critére
puisse définir tous les parameétres nécessaires en fonction de chaque dynamique désirée.
Quelques exemples sont illustrés dans ce qui suit.

A.3.1 Dynamique désirée proportionnelle-P

ides(s) = KP(zct'rl - (E) (A 1)
avec s représentant le domaine de Laplace )
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Ce choix est la fonction dynamique désirée la plus simple exigeant un minimum de calcul
puisqu’elle est seulement en fonction d’un gain Kp. Avec cette forme de dynamique désirée,
un seul pole peut étre placé.

mor ( )=3ff; (A.2)
pole S = —Kp )

A.3.2 Dynamique désirée proportionnelle-intégrale - PI

& — Kpr(Caam — ) + KL (g — A3
des(s)— PI(25L'ct1‘l $)+ 4s (mctrl £U) ( . )

Avec cette forme de dynamique désirée, un seul pole peut étre placé.

=) = sk (A4)

Letrl s+ 2 Kpr

péle S = —%Kp[
A.3.3 Dynamique désirée du 2° ordre

K(s+a)

T 2 +bs+ c(mcm —2) (A.5)

i'des (S)

Avec cette forme de dynamique désirée, plusieurs poles et zéros peuvent étre placés.

ad = K(s +a) s+ Ka o (A.6)

T P+ b2+ (c+ K)

Dans tous les cas ci-dessus, les fonctions de dynamiques désirées utilisées dans l'inversion
de dynamique, permettent le placement de poles qui peuvent assurer la stabilité globale du
systéme ainsi que les spécifications des performances.
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A.4 Le positionnement des propulseurs

94

Le tableau A.1 fait un sommaire du positionnement des propulseurs ainsi que leur direction
de poussée selon le repere Fp.

TABLEAU A.1 - Disposition des propulseurs pour le rendez-vous

Position des propulseurs Direction de la poussée
B,(m) | B,(m) B, (m) B,(m) | B,(m) | B,(m)

prop-1 1 1 -1 1 0 0

prop-2 1 1 1 1 0 0

prop-3 1 -1 1 1 0 0

prop-4 1 -1 -1 1 0 - 0
prop-5 2.52 1 -1 0.5 -0.612 -0.6124
prop-6 2.52 1 1 0.5 -0.6124 0.6124
prop-7 2.52 -1 1 0.5 0.6124 0.6124
prop-8 2.52 -1 -1 0.5 0.6124 -0.6124
prop-9 1 1 -1 -0.5 -0.6124 -0.6124
prop-10 1 1 1 -0.5 -0.6124 0.6124
prop-11 1 -1 1 -0.5 0.6124 0.6124
prop-12 1 -1 -1 -0.5 0.6124 -0.6124

prop-13 1 0 0 1 0 0
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B.1 Mouvement relatif linéarisé de Clohessy-Wiltshire

A partir de I’équation (2.19), il est possible de linéariser la dynamique du mouvement rela-
tif, tout en 'exprimant seulement en fonction du vecteur OM ou du vecteur OS. Cela est
fort utile lorsqu’il est impossible de déterminer les composantes vectorielles de chaque engin
a arrimer. Le sommaire du développement des équations de la dynamique du mouvement
relatif linéarisé de Hill/Clohessy-Wiltshire (CW) est présenté dans cette section. Pour plus
d’informations, se référer a I’ouvrage [Vallado et McClain, 2001].

Note : Ce développement rejoint la notation de Kaplan qui utilise un repere identique au
repeére Fr utilisé dans ce  projet. Ce repere dlffere légerement de celui utilisé par Clohessy-
Wilshire qui inverse le R, et le R, et pose le R, selon le sens opposé a la direction du
mouvement du satellite. Cette différence entre le repére tournant de Kaplan et celui de
Clohessy-Wiltshire se résume par l’utlhsatlon d’'un repere tournant Fow qui consiste en
une rotation de —90° autour de ’axe Ry du repére F R-

A partir de ’équation (2.19),
%rel=_%g—%i+%_.foM

une linéarisation provenant d’une série d’expansion binomiale permet d’exprimer le terme
fos = foigtf (1§ (o) 1)
oS oS

Avec quelques manipulations, et en considérant le repére F r, l’expression de ’équation (2.19)
devient :

%'rel = (31‘R 7_“;‘el) - fOM (Bl)
OS

L’équation (B.I) représente en fait I’accélération inertielle du OS dans le repere F r avec la
considération que z,y, 2z sont les composantes du vecteur 7,,; exprimées dans le repere Fg
pour des fins de standardisation avec les développements répandus des équations de CW.

00 -
En utilisant le principe de Coriolis présenté & I'équation (2.21), le terme 7, vu dans Fg est
exprimé en remplacant le terme 7, par le résultat de I’équation (B.1).

00 _ - ) o
Frelz (T—é'l’—('?}sz - 7_"1'61) - fOM)"" CUR x'f;'el - 2¢URX 7_"1'el '_‘-'UR X (CUR X Trel) (B2)
[0}
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o
Il est possible de décomposer les termes d’accélération angulaire ( Wg X Tre), de leffet

Coriolis (Jrx Tre) €t de la force centripéte ( dg X (Wg X Tret)) en effectuant les produits

vectoriels pour obtenir :

0 R, R, R, . .
WR XTrel = 0 0 w = —yd)Rz + rwR,
T y =z
o R, R, R, . .
WpXTrg=| 0 0 w |=-ywR,+1wR,
T Yy z

Ensuite, les développements de ’équation (B.3) sont remplacés dans ’équation (B.2), tout
en les regroupant selon les vecteurs directionnels du repére Fg. Il est aussi considéré que

l'orbite est circulaire afin de simplifier le terme multiplicatif 4~ = w?.
os

0o . = = -
Fra= 3w’z + 2wy + y)R, + (—2wi — zw) R, + (~w?2)R, — fom)

(B.4)

La supposition d’une orbite circulaire permet d’annuler la composante w = 0, puisqu’il n’y

a pas d’accélération angulaire.

L’équation (B.4) exprimée en composantes devient alors :

z 3wlz + 2wy fom;e
g = —2wE — | fomuy
Z —w?z fom;z

(B.5)

L’équation (B.5) représente 1’expression du mouvement relatif de deux corps dans un repere
tournant selon le développement de Clohessy-Wilthsire, aussi connu sous le nom de Hill, en

considérant une orbite circulaire.
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B.2 Démonstration d’équivalence entre NDI et FBL

Afin de clarifier les similitudes entre 1'approche FBL et NDI, un exemple de modeéle de
translation d’un corps en orbite est démontré en utilisant les principes du NDI/FBL.

1-Le systéme non-linéaire en translation :

acc. angulaire corriolis centripéte

—~—
P+ W+ WP+ wiw r=u(t) (B.6)
y = h(r)

2-Le systeme simplifié pour le développement NDI :

f(D)
i = g(r)u(t) —w*r — 2w F — W w*r
ici g(r) =1 (B7)
donc : i = f(r) + g(r)u(t)

3-Expression de la dynamique désirée :

A partir de y = h(r), définissons que § = h(#') en supposant que h fait le lien entre les états
mesurés et la dynamique de sortie. De plus, si la méme dynamique désirée est appliquée
comme dans I’exemple de translation avec le FBL, le résultat de NDI sera identique & celui

du FBL.
h(ZZ) = Tges — Ko — K€

considérant ici que 7ges correspond & fges (B.8)
donc : h(F) = fges — K2é — Kig

4-Détermination de la commande :

A partir de la relation de la dynamique désirée, exprimée dans h(f) ci-haut, isolons le terme
u(t) pour déterminer wu(t)

u(t)ctrl =t FQE’C) L
ce qui donne, une fois h(%), g(r) et f(r) remplacés : (B.9)

U(t)etrt = Uges — Ko — K€ + @*1 + 2W"F + w*w*r
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B.3 Couple maximum pour manoeuvre optimale

Jan et Chiou [Jan et Chiou, 2004] proposent un algorithme de manoeuvre Minimum-Time
Maneuver with Maximum Torque Applied permettant de définir un couple maximum a ap-
pliquer sur le systéme. Ce couple (Npiyor) Permet de minimiser le temps d’exécution d’une
manoeuvre d’orientation. Bien que pour le rendez-vous en orbite, la rapidité d’'une ma-
noeuvre en orientation ne soit pas un critéere essentiel au rendez-vous comme tel, mais peut
s’avérer intéressante dans les phases de détection du OS ou encore autre manoeuvre spatiale
requérant une commande d’orientation. Un sommaire de cet algorithme, présenté ci-bas, est
implanté ensuite dans le logiciel de commande. L’algorithme est présenté dans 1’équation
(B.10) :

. Nogt—i | ;.
+v man,; _j_s_a_?_z_ dzag(l)‘]veca te (Oa tdemi)
iQuec—i
Nopivor = 1=1I,9,2 (B.10)
. J\ .
—v min; "J—ﬂlil—' dzag(.*l)‘]vec, t e (tdemi,2tdemi)
iQuec—i

—  t4emi le temps requis pour effectuer la moitié de la manoeuvre
= Guee = [e(1) ge(2) ge(3)]T olt ge() est erreur de quaternion

—  Nga—; correspond au couple maximum de chaque RW

— v € (0,1) afin d’octroyer une marge de couple

Le temps tgem; est déterminé a partir de I’erreur de quaternion maximale & chaque instant et
du quaternion représentant la demi-manoeuvre d’orientation a partir de ’orientation initiale.

>0VE < tgems

malo-iOl - g ={ 2000 S W imaye (@)

avec l'erreur de quaternion 4, calculée selon I’équation (B.13) et avec le quaternion de demi-
manoeuvre

Goms = maz;i|ge—i(0)]
T sin(¢/2)]

e (®1

A partir du couple de pivotement déterminé par 1’équation (B.10), il s’agit d’implanter une
commande SMC tenant compte de la contribution de Npiyet, lorsque que 0 < & < 2fgem;.
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B.4 Erreur de quaternion

Ce complément mathématique présente les notions du calcul de 'erreur de quaternion. L’ou-
vrage de [Kuipers, 2002] présente tous les détails relatifs au calcul de l’erreur de quaternion.

Sous la forme générale, ’erreur de quaternion s’exprime comme suit :

q = conj(gdes) X q

geO gdesO gdesl gdes2 gdesl& g-O
q = gel — —g-desl gdesO gdesl& —gdes2 -ql (B13)
- ge2 T ddes2 —gdes3 gdesO gdesl -q-2
ge3 —gdes3 g-des2 —g-desl g-desO g3
La dynamique de l’erreur de quaternion est la suivante :
geO g('ieso gdesl gdes2 g@es3 (—1-0
('I _— gel —7desl gqlesO g—des3 —:gdes2 -ql +
= ge2 —-:des2 —'gdes3 gqleso gdesl g2
ge3 —gdes:& gdes2 —gdesl gde . g3 (B 14)
-qdeso gdesl gdes2 gdes3 -?—0
T Ydest gdesO gdes3 —gdes2 gl
T d4es2  Zdes3 gdesO gdesl 22
_gdes3 gdes2 —gdesl gdesO ﬂ3

Cependant, lorsque les angles sont considérés petits, 1’équation de l’erreur de quaternion
peut aussi prendre la forme suivante :

g, =4, — 4 (B.15)

Cette approximation pour de petits angles permet aussi de définir la dynamique de quater-
nion comme suit, en remplacement de 1’équation (2.15).

Q=Q£U_B

devient (B.16)
Q=2
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