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La plus belle chose que nous puissions eprouver, c'est le 
mystere des choses. 

Albert Einstein 

Le commencement de toutes les sciences, c'est 
l'etonnement de ce que les choses sont ce qu'elles sont. 

Aristote 

L'esprit qui invente est toujours mecontent de ses 
progres, parce qu'il voit au-dela. 

Jean le Rond d'Alembert 



RESUME 

Les technologies actuelles d'exploration interplanetaire ne nous permettent pas encore d'en-

voyer des humains a bord des vehicules spatiaux. D'ici a ce que cet exploit se realise, l'ex-

ploration planetaire se fera a l'aide de vehicules robotises qui auront a s'adapter de fagon 

efficace, intelligente et autonome aux incertitudes environnementales. L'autonomie voulue a 

bord de ces engins peut etre difficilement atteinte avec les methodes de commande lineaire 

classique, presentement en usage. Ce projet de maitrise vise a evaluer deux techniques nova-

trices de commandes non-lineaires, appliquees au rendez-vous autonome d'engins spatiaux 

en orbite elliptique autour de Mars, dans le but du retour sur Terre d'echantillons martiens. 

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

Afin de rendre compte de ce travail, le memoire presente 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 degres de liberte. Les equations non-lineaires de la 

dynamique d'orientation d'un satellite ainsi que du mouvement relatif entre deux corps en 

orbite sont d'abord presentees, pour ensuite aborder les methodes de commandes utilisees 

lors du rendez-vous. Chaque systeme de commande developpe tient compte des 6 degres 

de liberte requis pour une application de rendez-vous autonome. Les travaux proposent les 

developpements mathematiques d'une loi de guidage specifique a l'application de rendez­

vous en orbite martienne. En ce qui a trait a la commande, le rendez-vous est mis en oeuvre 

avec le FBL et le SMC. Les developpements de commande SMC reproduisent les travaux 

anterieurs de Jan [Jan et Chiou, 2004] en rapport a des commandes d'orientation de couple 

maximal pour une manoeuvre de temps minimum avec les modes glissants. Cette methode 

est ensuite combinee avec une approche de reduction du chattering elaboree par Robinett 

[Robinett et Kalaycioglu, 1997]. Les resultats des simulations obtenu au moyen de Matlab™ 

illustrent l'execution d'un rendez-vous tant selon l'approche FBL que SMC. Finalement le 

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

CONTEXTE DU PROJET DE RENDEZVOUS 

1.1 Introduction 

Les futures missions d'exploration planetaire visent le retour sur Terre d'echantillons de 

planetes (en l'occurence Mars), d'asteroides ou de cometes dans le but de mieux connaitre 

revolution de notre systeme solaire. A long terme, ces missions d'exploration evolueront 

vers des missions d'exploitation, voire meme de colonisation. Cependant, les technologies 

actuelles ne permettent pas encore d'envoyer des humains a bord des vehicules d'exploration 

spatiale interplanetaire. Les cibles sont trop eloignees et les missions de trop longue duree. 

D'ici a ce que cela se realise, l'exploration planetaire se fera a l'aide de vehicules spatiaux 

robotises qui auront a s'adapter de fagon efficace, intelligente et autonome aux incertitudes 

environnementales caracterisant notre connaissance de ces corps celestes. 

L'Agence Spatiale Europeenne (ESA) a recemment mis sur pied un projet visant a va-

lider les technologies allouant plus d'autonomie a bord des engins spatiaux autour de la 

Terre [Creasy, 2001]. Le projet PROBA (Pi?oject for On-.Board .Autonomy) a demontre a 

la communaute scientifique les possibilites et surtout l'emcacite des techniques de commande 

autonome [de Lafontaine et coll., 1999; de Lafontaine et coll., 2003]. L'accroissement de l'au-

tonomie requise dans les missions d'exploration est directement relie au degre de robustesse 

a atteindre ainsi qu'a la rapidite de reaction face a toutes les incertitudes possibles autour 

des corps planetaires a explorer [Creasy, 2001]. 

Les missions spatiales operant actuellement autour de la Terre peuvent compter sur un 

systeme de commande terrestre base sur les satellites GPS pour naviguer securitairement 

en cas d'urgence [Ohkami et Kawano, 2003; Kluever, 1999]. Dans le cas des missions d'ex­

ploration planetaire, en l'occurrence Mars, le delai de communication peut aller jusqu'a 43 

minutes [Chad et Robert, 2006]. Lorsqu'un probleme est decele ou lorsqu'il faut intervenir 

1 



CHAPITRE1. CONTEXTE DU PRO JET DE RENDEZ-VOUS 2 

a partir de la Terre, le vehicule d'exploration peut deja etre perdu. Cela signifie qu'aucun 

systeme de recouvrement d'urgence, operant depuis la Terre, ne peut intervenir en temps 

reel. C'est la raison pour laquelle l'engin spatial doit etre pourvu d'un maximum d'autonomie 

a bord. 

Pour developper des systemes de commande dotes d'une certaine autonomie, certains choix 

technologiques doivent etre considered tant sur le plan des equipements electroniques em-

barques a bord, des protocoles de communication, que sur le plan des logiciels de navigation, 

de guidage et de commande. Ces technologies sont la cle de voute du succes et de la reduction 

des couts 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 executer certaines manoeuvres autonomes en orbite autour 

de Mars a l'aide de commandes non-lineaires avancees en vue de ramener sur Terre des 

echantillons 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 developpement au sein des agences spatiales a travers le 

monde. L'objectif est de rapporter sur Terre des echantillons de la surface martienne. Les 

scenarios proposes pour realiser de telles missions ont converge vers le voyage impliquant au 

minimum deux vehicules spatiaux. Les considerations de couts, de fiabihte et de masse de 

carburant a transporter font en sorte que cette approche demeure la plus rentable [Adler, 

1999; Guinn, 1999; Chad et Robert, 2006]. La figure 1.1 presente un apergu d'un scenario 

d'une mission MSR. 
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Lsgende: ^p j \ Voyage interplanetaire 
OM: "Orbiter Module 
LM : "Landing Module" 
OS: "Orbiter Sample" 
AV: "Ascent Vehicule" 
RdV : "Rendezvous & Docking' 

10) Depart de Mars 

Mars-Terre:6-10mois - J ( : ^ _ -<—. 

Atterrissage\ 

AV *v^y a u * o n o m e \ 

\ Capture 
/g%)lanetaire 

/ $ • 13 ) Entree atmosph^rique des ^---tje R d V -JOm 
v — echantillons 7 f 

AM 

Phase 
'd'approche 

© 
Depart de la Terre 

f2) Voyage interplanetaire 
^ Terre-Mars: 6-10 mois 

Figure 1.1 - Sommaire de la mission MSR par PES A 

Deux engins quittent la Terre pour entreprendre un voyage interplanetaire jusqu'a Mars. 

L'un des engins a la vocation d'atterrir de facon autonome et intelligente sur Mars (LM -

Lander Module) et l'autre engin doit demeurer en orbite autour de la planete rouge (OM 

- Orbiter Module). II est a 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 echantillons rocheux en orbite, le OM doit les recuperer en effectuant des 

manoeuvres de rendez-vous vers le OS, telles que demontrees aux etapes 7, 8 et 9. Enfin, 

lorsque les echantillons sont recuperes, 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 developper une application de rendez-vous autonome entre 

le OM et le OS, telle qu'illustree a Fetape 9 de la figure 1.1. Le rendez-vous se definit comme 

une "rencontre organisee dans l'espace entre deux engins spatiaux satellises separement ou 

entre un engin spatial et un objet celeste". A partir de cette definition generate, le OM 

peut etre associe comme etant un engin satellise propulseur et le OS comme etant un engin 

satellise passif (sans propulseurs), destine a etre propulse par le OM suite a son amarrage 

1Selon le grand dictionnaire terminologique : http ://www.granddictionnaire.com 

http://www.granddictionnaire.com
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avec ce dernier. Le scenario de rendez-vous a l'etude comporte plusieurs etapes (figure 1.2). 

Apres avoir obtenu les echantillons de la planete, 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 detecte 

la cible et procede a une approche (items 9a et 9b). Lorsque la distance entre le OM et le OS 

est sufflsamment petite, le rendez-vous entre en phase d'approche finale et de manoeuvres 

de raffmement (item 9c). Des que le rendez-vous est complete et que l'amarrage du OS au 

OM est effectue, 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]. 

(8a) 
Decollage des 

echantillons a bordi 
d'un lanceur 

(^JDetachement des 
echantillons du lanceur' 

Phase d'approche ~~ 
finale du rendez-vous 

©OS se retrouve dans la 
meme orbite que le OM 

&Mk, 

Retour vers la Terre 
avec les echantillons a 

bord du OM(^\Q\ 

V approche 

©Phase d'approche entre 
le OM et le OS 

Figure 1.2 - Rendez-vous en orbite martienne 

Ce pro jet de maitrise cible plus particulierement les items 9a, 9b et 9c de la figure 1.2. Ces 

points sont illustres de fagon plus specifique a la figure 1.3 afin de representer le probleme 

de rendez-vous a l'etude. 

1.3 Historique du rendez-vous 

Le probleme du rendez-vous, visant a faire une rencontre organisee dans l'espace entre deux 

engins spatiaux satellises, consiste, en fait a controler le mouvement relatif entre ces deux 
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vRdV-n—HHk*=K- approche-4k |UHfa<=» « # Mfc=*. •*==»,-' 
OS (?) • • * = » 0 • • * = -
-^ » -̂  »-

1 : Detection 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 19e siecle. Ce dernier etudiait la mecanique du mouvement de la Lune et visait 

a etablir les tables de son mouvement basees sur des concepts mathematiques plutot que sur 

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

Plus tard, l'industrie spatiale utilise le mouvement relatif dans le probleme d'interception. 

Dans cette application, la trajectoire d'un vehicule chasseur est contrainte par des forces 

propulsives a rejoindre une cible. Cette cible peut etre un engin spatial ou simplement un 

point specifique a atteindre. Dans le cas d'un engin a rejoindre, le processus d'interception 

constitue en lui-meme un rendez-vous. 

Depuis le debut de l'exploration spatiale par les Americains et les Russes dans les annees 

'60, l'application de rendez-vous fut une cle importante derriere une multitude d'accomplis-

sements. Les Americains ont adopte l'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, des le debut, tente des applications de rendez-vous 

plus automatisees ou 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, couteux, 

qui necessite un entrainement intensif des pilotes afm d'assurer le succes d'une mission. 

En contrepartie, l'approche autonome permet de standardiser l'application et en facilite 

l'utilisation dans plusieurs scenarios [Polites, 1999] dans le but de reutiliser le materiel 

developpe. 

Les couts et les contraintes physiques d'un rendez-vous manuel posent des limites aux mis-

ule 



CHAPITRE1. CONTEXTE DU PRO JET DE RENDEZ-VOUS 6 

sions d'exploration contemporaine qui prennent place dans des environnements peu connus et 

tres lointains de la Terre ou il n'est pas encore possible d'envoyer des pilotes a bord des vais-

seaux. Depuis la fin des annees '90, la necessite du rendez-vous autonome pour l'avancement 

de l'exploration spatiale ainsi que les possibilities des technologies modernes ont relance les 

developpements d'application de ce type de rendez-vous [Oberto, 2002], d'ou l'importance 

d'encourager la recherche dans ce domaine. 

Les developpements actuels d'applications requerant le rendez-vous autonome sont multiples. 

Entre autres, la mise en operation de la station spatiale internationale (SSI) en 19992 a relance 

un besoin urgent de developper des systemes de rendez-vous autonome afin de faciliter et de 

securiser davantage cette manoeuvre entre les navettes faisant les liaisons Terre espace et la 

SSI. L'objectif principal est de pouvoir utiliser des vehicules de transfert atmospherique tant 

pour transporter des vivres et des equipements que pour servir de vehicule d'urgence pour 

les occupants de la SSI. Pour ces vehicules, une capacite de rendez-vous autonome est une 

necessite permettant un pilotage intelligent et securitaire depuis la Terre jusqu'a l'amarrage 

complet avec la SSI. Ainsi, des vivres et des equipements peuvent etre achemines a la SSI 

regulierement avec une economie considerable de couts, tout en permettant aux occupants 

de la station d'avoir a leur portee un vehicule d'urgence de re-entree atmospherique [Polites, 

1999; Goodman, 2006]. 

Afin de repondre a cette necessite 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 

considerations a tenir en compte lors de Pelaboration du systeme de commande doivent etre 

determinees. 

1.4 Considerations pratiques du rendez-vous orbital 

Pour les scenarios de mission MSR, le OM est place en orbite elliptique lors de son arrivee 

suite a des manoeuvres de ralentissement atmospherique [Portock et coll., 2000; Liu et coll., 

2000]. Au debut des manoeuvres de rendez-vous, l'orbite du OM a une excentricite superieure 

2Details 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 trainee aerodynamique lorsque le OM 

passe a son perigee. Suite au lancement des echantillons depuis le AV, le OS se situe dans 

une orbite elliptique d'excentricite plus faible que celle du OM et dont Paltitude moyenne 

avoisine les 350 km. Une telle orbite est souhaitable afin d'assurer que le OS puisse demeurer 

en orbite sur une periode d'au moins 10 ans afin de pouvoir recuperer les precieux echantillons 

lors d'une future mission, le cas echeant d'un echec 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 considerees 

comme etant elliptiques, voisines et coplanaires, suite a une serie 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 inferieure a environ 100 m, 

l'utilisation des equations linearisees du mouvement relatif entre deux corps en orbite de 

Clohessy-Whiltshire (decrites a l'annexe B.l) est justifiee etant donne l'influence negligeable 

des effets non-lineaires dus a l'excentricite de l'orbite elliptique. Cependant, afin de conferer 

plus d'autonomie, il devient interessant de developper des systemes 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 methodes de commande adequates. 

Pendant les manoeuvres de rendez-vous, les perturbations internes et environnementales au 

OM doivent etre prises en consideration. La modelisation de ces perturbations doit etre 

integree dans les systemes 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 precision 

des manoeuvres. Pour une orientation requerant une precision importante, il devient essentiel 

de considerer les perturbations internes telles que le ballottement du carburant ainsi que les 

modes flexibles des panneaux solaires. Sur le plan des perturbations environnementales, etant 

donne que le rendez-vous s'effectuera dans une orbite vue comme etant elliptique d'altitude 

moyenne assez faible (environ 350 km), la perturbation induite par la trainee aerodynamique 
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ainsi que l'effet J<i (du a l'aplatissement de Mars) seront respectivement pris en consideration. 

La pression solaire sera egalement considered puisque que son effet est non negligeable lorsque 

vient le temps d'effectuer des manoeuvres de positionnement de haute precision [Guinn, 

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

1.5 Techniques de commande a envisager 

L'aspect elliptique ainsi que les perturbations environnementales du rendez-vous autonome 

augmentent la complexite du developpement d'un systeme de commande. Certains travaux 

proposent de maximiser la reutilisation des systemes de commande classique tenant compte 

des modeles lineaires (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 dependantes des interventions humaines sont moins gereriques et ont une auto-

nomie considerablement reduite. Comme l'autonomie des systemes spatiaux est croissante, 

il peut devenir interessant de considerer des approches de commande permettant un degre 

d'autonomie plus elevee [Oberto, 2002; Wallace et coll., 1995]. 

Pour le rendez-vous orbital, un systeme de commande autonome peut etre developpe selon 

une approche lineaire ou non-lineaire. Selon l'approche lineaire, les approximations sont 

d'abord effectuees, pour ensuite utiliser des methodes de commande valides selon les points 

d'operation definis lors de la linearisation. Dans le cas d'une application de rendez-vous 

autonome, les approximations dues aux linearisations reduisent la plage d'applicabilite de 

la commande selon les points d'operation definis par les concepteurs. Pour concevoir une 

application autonome, il est souhaitable de reduire au minimum les approximations afin de 

conferer plus de realisme aux modeles utilises par les systemes de commande. Concretement, 

dans le cas d'une application de rendez-vous orbital, l'approximation du mouvement relatif 

linearise de Clohessy-Whiltshire pour une orbite circulaire peut s'averer moins pertinente 

etant donne l'excentricite de l'orbite du rendez-vous. L'interet de developper des algorithmes 

de commande preservant la nature non-lineaire est de pouvoir concevoir des applications plus 

generiques, plus efficaces, voire meme a posteriori plus robustes lorsque ces algorithmes sont 

sollicites dans un contexte legerement different de celui pour lequel ils ont ete developpes. 
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Les sous-sections suivantes presenteront les concepts de base de la commande lineaire et ceux 

de la commande non-lineaire. Ensuite, une revue d'exemples d'applications de techniques de 

commande non-lineaires sera presentee afin d'identifier certaines methodes de commande a 

etre utilisees dans ce projet de recherche. 

1.5.1 La commande lineaire 

Pour les methodes de commande lineaires, le concepteur doit proceder a une linearisation 

autour d'un point d'equilibre ou encore autour d'un point d'operation voulu pour le systeme 

a commander. La linearisation fait une approximation des non-linearites dynamiques, en 

supposant qu'elles soient lineaires sur un court laps de temps. Cela simplifie la dynamique 

et permet au concepteur d'utiliser des techniques conventionnelles de commande lineaire. 

Par contre, il faut considerer que plus un systeme est non-lineaire, plus la deviation entre 

le modele linearise au point d'operation et la realite augmente. Cette deviation peut etre 

nefaste sur un systeme puisque les commandes sont generees a partir d'un modele de moins 

en moins representatif de la dynamique reelle du systeme a commander. Pour pallier a ce 

probleme, d'autres linearisations doivent etre effectuees afin de redefinir la dynamique selon 

de nouveaux points d'operation. Cela peut engendrer une charge lourde de calculs dans des 

systemes complexes. Dans un scenario de mission spatiale autonome, il faut eviter cette 

charge de calculs puisqu'ils peuvent rendre un systeme trop lent a reagir et moins adaptable 

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

Les techniques de commande robuste peuvent s'averer plus efficaces que les techniques 

lineaires conventionnelles3. Ce type de commande offre une meilleure robustesse face aux 

differentes incertitudes. Dans la mesure ou la variation des incertitudes parametriques est 

bornee, il devient possible de generer un controleur performant a l'interieur des bornes pa­

rametriques. Les bornes doivent etre bien representees en fonction des parametres physiques 

du systeme, susceptibles de varier pendant la mission. Le controleur sera alors performant 

et stable par rapport aux conditions d'operations changeantes. Le principe de la commande 

3Pour plus d'informations sur la commande robuste, le lecteur peut se referer a la these de doctorat 

[Kron, 2003] ainsi qu'aux references incluses. 
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robuste est de concevoir un seul controleur pour toutes les conditions d'operation du systeme. 

Par contre, si les bornes parametriques sont trop etendues, le controleur robuste peut s'averer 

dans ce cas trop conservateur. 

Afin de resumer la commande lineaire, dressons le portrait des avantages et des inconvenients 

au tableau 1.1. 

TABLEAU 1.1 - Avantages et inconvenients des methodes de commande lineaires 

Methodes lineaires 

Avantages 

+ Methodes bien connues 

+ Appliquees aux systemes simples 

+ Complexity mathematique reduite 

+ Stabilite demontree mathematiquement 

Inconvenients 

- Limitent les applications 

- Necessitent plusieurs linearisations 

- Engendrent de nombreux calculs 

- Limitees aux bornes parametriques 

1.5.2 La commande non-lineaire 

Un systeme de commande non-lineaire fournit principalement une commande en tenant 

compte des non-linearites mathematiques du modele dynamique. Une commande non-lineaire 

ne requiert aucune linearisation autour d'un point d'operation. Plus la precision des modeles 

mathematiques d'un phenomene ou d'une application est elevee, plus la commande non-

lineaire sera precise et efficace sur une plus grande plage d'operation [Slotine et Li, 1991]. 

Les systemes de commande non-lineaires ont la capacite d'inclure tous les types de non-

linearites. Ces dernieres sont utilisees dans le calcul de la commande afin de compenser leurs 

effets sur la dynamique du systeme. Une attention doit etre portee sur le temps d'execution 

des calculs afin de ne pas surcharger les systemes informatiques qui doivent s'affairer a 

d'autres taches importantes lorsqu'il faut developper des systemes dits autonomes. 

En somme, la commande non-lineaire consiste a ne pas approximer les non-linearites dans la 

commande de la dynamique du probleme a resoudre, minimisant ainsi les sources d'erreurs. 
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Plus les modeles utilises seront fideles a la dynamique du phenomene ainsi qu'a l'environ-

nement de la mission d'exploration, plus les controleurs seront performants. Afin de mieux 

comprendre la comparaison entre une approche lineaire et non-lineaire, une comparaison 

qualitative avec un exemple de manoeuvre en orientation est presentee a l'annexe A.l. Le 

sommaire des avantages et des inconvenients de la commande non-lineaire figure au tableau 

1.2. 

TABLEAU 1.2 - Avantages et inconvenients des methodes de commande non-lineaires 

Methodes de commande non-lineaires 

Avantages 

+ Necessitent aucun point d'operation 

+ Conservent les non-linearites 

-I- Offrent une vaste plage de validite 

Inconvenients 

- Mathematiques complexes a developper 

- Application "cas par cas" 

- Methodes moins repandues 

- Stabilite parfois impossible a demontrer 

1.5.3 Non-linearite 

Les non-linearites sont liees a la nature des equations dynamiques regissant le systeme. Un 

systeme est considere lineaire si y\ = f(xi), y-i = ffa), et que f(aiXi +0,2X2) = a\y\ + a^V2-

Plus un phenomene ou une application est complexe, plus les equations pour le representer 

le seront aussi et incluront des elements non-lineaires. Pour l'application de rendez-vous, 

l'orientation et la translation, sont deux modeles d'equations complexes incluant des elements 

non-lineaires. 

Par exemple, Pequation (2.13) regissant l'orientation contient des non-linearites induite par 

l'effet de la vitesse angulaire combine a la somme de moments angulaires de rotation tenant 

compte d'un modele d'engin avec des roues a reaction (RW). La representation generique de 

cette contribution non-lineaire est de la forme uJ*(hengin + £k<we a reaction)- La contributions 

en torques fournies par les RW peut induire des non-linearites dans le cas d'une saturation. 
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Pour sa part, l'equation (2.25) regissant la translation contient elle aussi plusieurs elements 

non-lineaires, notamment l'acceleration angulaire (o>xr), l'acceleration de Coriolis (2u*r) 

ainsi que l'acceleration centripete (uixkLxL)- Au niveau des actionneurs, autant une bande 

morte ou une saturation peuvent aussi induire des effet non-lineaires au systeme. 

1.5.4 Incertitude 

Les que les incertitudes sont liees a la precision des equations dynamiques utilisees, aux ef-

fets dynamiques non-negligeables, ou encore aux parametres incertains des modeles. En ce 

qui concerne les incertitudes, il en existe deux types : structurees et non-structurees. Les 

incertitudes dites non-structurees proviennent des elements non-modelises du systeme dy-

namique. Par exemple, les modes flexibles d'une structure considered rigide peuvent ne pas 

etre modelises et se voir negliges dans la conception des controleurs. Le ballottement du 

carburant liquide a bord d'un satellite (Fuel Sloshing) ou encore le couplage interaxial en 

translation peuvent etre des dynamiques non-modelisees negligees lors du design. Les incer­

titudes dites structurees proviennent des elements variables dans la dynamique du systeme. 

Un parametre physique changeant tel qu'une masse, une inertie, une longueur, represente 

ce type d'incertitude. Dans tous ces cas, les parametres sont variables mais a l'interieur de 

bornes normalement bien connues. Sans pour autant modeliser les variations de parametres, 

celles-ci peuvent etre considerees comme des incertitudes parametriques. 

1.5.5 Applications de la commande non-lineaire 

Plusieurs applications de commande d'engin spatiaux utilisent des methodes de commande 

non-lineaires. Entre autres, pour le developpement d'un systeme de commande d'orienta-

tion de satellite, Reza utilise le Feedback Linearisation (FBL) (Reza et Parker, 1997]. Cette 

technique est egalement utilise par Lee pour executer des manoeuvres orbitales [Lee et 

J.E.Cochran, 1997] et par Bharadwaj pour la navigation d'un vehicule d'entree atmospherique 

[Bharadwaj, 1998]. Ozama fait appel au FBL pour commander un systeme a inertie variable 

[Ozama et Furuya, 2002] alors que Bang s'en sert pour commander le transfert de la quan­

tity de mouvement d'engins spatiaux en orbite [Bang, 2002]. Le FBL est de plus utilise 
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par Singla pour simuler un rendez-vous en presence de bruits de mesures [Singla et coll., 

2006]. Le FBL permet d'annuler les non-linearites 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 simplifie du NDI. Les particularites de cette relation seront expliquees ulterieurement 

au chapitre 3. Costa et Georgie utilisent la technique du NDI pour commander un vehicule 

d'entree atmospherique [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 controleur valide pour une enveloppe de vol 

definie sans faire appel au Gain Scheduling. De plus, le NDI permet d'obtenir rapidement 

l'entree de la boucle de commande en manipulant les equations non-lineaires du systeme 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 l'application de rendez-vous orbital entre deux engins 

[Kluever, 1999; Park et coll., 1999]. Le SMC est de meme employe par Drakunov, Xiong 

et BurBngton pour developper des observateurs d'etats de systeme non-lineaire [Drakunov 

et Utkin, 1995; Xiong et Saif, 2002] arm d'en assurer la commande et la prevention de 

saturation des actionneurs [Buffington et b. Shtessel, 1998]. Dans d'autres domaines que 

l'aerospatiale, le SMC est egalement utilise pour commander des systemes mecaniques et 

chimiques complexes comportant des elements possedant une dynamique non-lineaire [Parra-

Vega et Hirzinger, 2001; Tong et Li, 2003; Tokat et et al., 2003; Yu et Zhihong, 2002]. 
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1.6 Parametre et specifications du projet 

Le probleme a resoudre, qui consiste dans la realisation d'un rendez-vous orbital, s'avere 

d'une nature complexe. Afin de mieux circonscrire ce probleme, quelques hypotheses de base 

sont posees au prealable. De plus, afin de cerner davantage le travail a accomplir sur le plan 

du developpement de lois de commande, d'autres specifications concernant les manoeuvres 

d'orientation et de translation sont presentees. 

Hypotheses du projet de rendez-vous : 

1. Le OS ne possede aucun systeme de commande tant en orientation qu'en translation 

et est considere comme une cible passive4. 

2. Le OM s'oriente en fonction du OS avant de proceder a la translation. 

3. Toutes les manoeuvres sont effectuees par le OM qui est dote d'actionneurs. 

4. Le OS est considere comme etant deja place en orbite autour de Mars. 

5. L'orbite est considered comme etant elliptique. 

Specifications pour l'orientation : 

1. Le systeme de commande doit assurer la stabilite en orientation. 

2. La cible doit rester dans le champ de vision des capteurs de mouvement relatif. 

Specifications pour la translation : 

1. La translation devra debuter a partir d'une distance initiale relative de 1 km. 

2. La distance relative finale devra etre < 1 m afin de considerer le rendez-vous complete. 

3. Un guidage en vitesse est applique afin que la vitesse finale soit < 5 cm/s. 

En tenant compte a la fois des elements contextuels et theoriques, des hypotheses ainsi que 

des specifications enumerees precedemment, les travaux de recherche graviteront autour des 

cinq principaux objectifs suivant : 

1. Contribuer au developpement de techniques, d'algorithmes et de logiciels capables de 

generer de fagon autonome les commandes en orientation et en translation d'une sonde 

4Voir les details sur les cibles passives dans la section 5.3 du simulateur. 
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d'exploration planetaire, en respectant la nature hautement non-lineaire de la dy-

namique tout en maximisant l'autonomie des solutions proposees pour des missions 

planetaires. 

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

et le OS afin d'appliquer les lois de commande evaluees. 

3. Developper une loi de guidage en translation, adaptee au contexte du rendez-vous 

autonome en orbite martienne. 

4. Developper pour des fins d'etudes, un systeme de commande utilisant une technique 

de synthese non-lineaire applique au rendez-vous en orbite martien. 

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

une approche non-lineaire. 

1.7 Conclusion 

Les missions d'exploration spatiale, et particulierement les missions de type MSR actuelle-

ment en developpement ayant comme objectif de recuperer des echantillons martiens, visent 

a augmenter notre niveau de connaissance du systeme solaire. Afin de reduire les couts de 

developpement de ces missions, certains choix technologiques conferant plus d'autonomie 

aux engins spatiaux doivent etre considered. Ces choix amenent de nouveaux defis lies a 

l'autonomie aux engins spatiaux manoeuvrant en milieu hors de portee de communication 

en temps reel avec la Terre. Un portrait du projet de rendez-vous autonome a ete dresse 

dans ce chapitre en abordant les techniques ainsi que les methodes de commande a envi-

sager pour une telle application : lineaires versus non-lineaires. Une revue des applications 

des techniques du NDI/FBL ainsi que du SMC ont ete presentee afin de cerner le choix des 

methodes de commande a utiliser dans ce projet. Les objectifs furent ensuite poses en tenant 

compte a la fois des considerations orbitales, des parametres et des specifications du projet. 

Ces techniques exigent une maitrise de differents concepts mathematiques et des methodes 

de commandes non-lineaires. Ces derniers elements seront abordes aux chapitres 2 et 3 



CHAPITRE 2 

MATHEMATIQUES DU RENDEZVOUS 

ORBITAL 

2.1 Introduction 

Le contexte decrit de la chapitre precedant demontre un besoin de developper 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 mathematiques requises dans l'elaboration d'un 

systeme de commande pour un rendez-vous orbital, dont: les reperes vectoriels, la dynamique 

d'orientation et de translation ainsi que la dynamique du mouvement relatif seront presentees 

dans ce chapitre. 

2.2 Les reperes vectoriels du rendez-vous 

Les reperes, ou referentiels vectoriels servent a exprimer les elements vectoriels selon un point 

de reference defini en trois dimensions. Tout le developpement mathematique d'un systeme 

de commande repose sur une representation des equations selon les reperes prealablement 

dermis. Les referentiels inertiel, orbital, orbital de rendez-vous, orbital local, Body Frame 

ainsi que le referentiel des roues a reactions seront presentes dans cette section. 

2.2.1 Referentiel inertiel 

Un referentiel inertiel (.Fj) est un referentiel dans lequel un objet isole (sur lequel ne s'exerce 

aucune force ou sur lequel la resultante des forces est nulle) est soit immobile ou soit en 

mouvement de translation rectiligne uniforme par rapport a ce referentiel. Un referentiel 

inertiel doit etre considere comme etant fixe par rapport aux etoiles afin que les lois de 

16 
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Newton y soient valides. Ce referentiel est utilise afin de dormer un point de reference commun 

aux elements du rendez-vous. Le referentiel inertiel utilise pour ce projet est le Mars Mean 

Equator to Ecliptic Plane . II se compose de 3 axes Ix, Iy et Iz tel que decrit dans la figure 

2.1 : 

?I = 

Ix 

Iy 

Iz 

i L / Pole nord 
Plari/^-^ 

d'orbite 1 

\ " >-

EquateurC »... J 
martien -*_""*•> / 

7 
±x 

^X-x \ 

Iz selon l'axe de rotation 
— ¥ 

Ix parallele a l'intersection 

du plan equatorial et d'orbite 

ecliptique 
—* 
Iy Complete le triedre 

Figure 2.1 - Referentiel inertiel 

2.2.2 Referentiel orbital 

Un referentiel orbital (To) est un referentiel servant a exprimer en tout temps l'orbite d'un 

satellite par rapport a un referentiel inertiel (Ti). Le repere orbital To (figure 2.2) represents 

par Ox, Oy et Oz, est obtenu par une rotation de Euler 3-1-3 (Q,i,u) des axes du repere 

inertiel dans lequel le satellite se situe. Ces trois rotations successives permettent d'obtenir la 

matrice de transformation de coordonnees C_OI servant a exprimer la position d'un satellite 

par rapport au Tj. 

To = 

Ox 

Oy 

oz 

r-

cucVt — susdci 

—sucVt — cusVtci 

cQsi 

G-oi 

cusCl + sucfici 

—susQ + cuctici 

—cflsi 

- i 

suci 

cusi 

ci 

Ix 

L 
(2.1) 

Ou les termes c et s sont respectivement l'abreviation de cos( ) et sin( ). Les termes u, i et 

Q, sont respectivement l'argument de latitude, 1' inclinaison de l'orbite et l'ascension droite 

du noeud ascendant. 
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Figure 2.2 - Referentiel orbital 

2.2.3 Referentiel orbital du rendez-vous 

Le referentiel orbital du rendez-vous (TR) represente par un referentiel 

dont l'origine est le centre de masse du satellite . II sert a exprimer la dynamique du satellite 

selon son vecteur de vitesse et son plan d'orbite (figure 2.3). L'axe Rx est oriente en direction 

du vecteur de vitesse du OM, l'axe Ry est selon la normale du plan de l'orbite et l'axe Rz 

complete le triedre. Ce referentiel est utile afln d'exprimer la dynamique du OM dans son 

or bite. 

FR = Ry 

Rz 

; Plari 
\ d'orbite 

R 
y. R 

R, Dans le cas d'une orbite cir­

culate, Rz/ /Or 

Figure 2.3 - Referentiel orbital du rendez-vous 

2.2.4 Referentiel orbital local 

Le referentiel orbital local du rendez-vous (FL) represente par Lx, Ly et Lz, est un referentiel 

dont l'origine est le centre de masse du satellite. II 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 Ly est perpendiculaire au plan 

de l'orbite selon une direction anti-normale, l'axe Lz est selon le nadir de Mars et l'axe Lx 

complete le triedre. Ce referentiel est utile afin d'exprimer la dynamique du OM et du OS 

dans leur orbite. Si l'orbite est circulaire, alors Lx sera etabli selon le vecteur vitesse tout 

comme Rx du TR et les vecteurs Ly et Ry ainsi que Lz et Rz seront opposes. Pour ce projet, 
—t —* 

l'orbite sera considered elliptique alors, Lx n'est pas parallele au vecteur vitesse et les TL et 

TR seront differents. 

FL = 

Lx 

Ly 

Lz 

Jy 

j0miL) ^ ^ \ /KMST /zx 
K ^ M M H > 

\d'orbite ...-*'"" 

En tout temps, LzjjOr 

Figure 2.4 - Referentiel orbital local 

2.2.5 Referentiel Body Frame 

Le referentiel Body Frame (TR) est un referentiel fixe au satellite. II est obtenu par une 

rotation 3-2-1 : lacet, tangage, roulis (-0, #,</>) par rapport au repere To- Lorsque ip,6 et <fi 

sont nuls, TR est parallele a TL avec son axe By en pointage nadir (figure 2.5). Ce referentiel 

permet d'exprimer l'orientation du satellite par rapport a son orbite. 

C LLFtrLLI \=LRO — ^LBL^-LO (2.2) 
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Les matrices de transfert de referentiels C_BL et C_LO sont definis comme suit 

FB = 

C BO 

1 -

cipc9 

—sipc9 

s9 

Q-BL 

s<f>c9 —s6c(f)cip + sipscp 

ccf>c9 s9c4>sip + c4>s(j) 

—s(f>c9 c9c(p 

c LO 
y -i 

0 1 0 

0 0 - 1 

- 1 0 0 (2.3) 

C BO 

s9c<pcijj — sips<f) cipc9 —s(f 

—sdcfpsip — apscp —sipc9 —aficO 

—c9ccf) s9 sc, 

Bx 

By 

Lorsque le roulis, le tangage 

,Y ' ' ^x et le lacet sont mils : 

<j), 9 et ip = 0 

By ULy BJIL 

Figure 2.5 - Referentiel Body Frame 

2.2.6 Referentiel des roues a reaction 

Le referentiel des roues a reaction (^FRW) represente par a, b et c, est un referentiel propre 

aux roues a reaction du satellite. II est utilise afin d'exprimer leur quantite de mouvement 

angulaire (figure 2.6). Cette quantite de mouvement est transmise au satellite selon l'axe de 

rotation a. 

2.3 Equations de la dynamique d'orientation 

La commande en orientation sur 3 degres de liberte (DdL) consiste a s'assurer que l'orien-

tation du OM est adequate pour l'alignement et le rapprochement avec le OS. Les ou-

vrages de [de Lafontaine, 2000; Hughes, 1986; Jan et Chiou, 2004] elaborent precisement 

les developpements mathematiques des equations necessaires a la dynamique d'orientation 

presentee dans les sections 2.3.1 a 2.3.3 qui suivent. 
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FRW = 

a 
—* 
b 

a est l'axe de rotation de la 

roue 

b, c sont les axes transverses 

fixes au satellite. 

Figure 2.6 - Referentiel des roues a reaction 

2.3.1 Moment angulaire des roues a reaction 

Pour commander un engin spatial en orientation, celui-ci doit posseder au moins 3 roues a 

reaction (RW), soit une par axe, afin qu'une quantite de mouvement puisse etre transmise 

selon les 3 axes de l'engin. Considerons un satellite dote de RW. La contribution des RW 

se fait autant en terme inertiel JRW qu'en quantite de mouvement hRW. Le diadic d'inertie 

d'une RW exprime selon TRW est : 

JRW — JsSa + Jtbb + Jtcc 

ou, exprime seulement selon l'axe de rotation a 
inertie transverse 

mertie de rotation *• 

JRW = Jsaa + Jt(l - aa) 

(2.4) 

Pour le moment angulaire HRW, la contribution dynamique se fait seulement selon l'axe de 

rotation a : 

h —T • 
'hai ± cat 

hai = Jsi(ureli + («i • ^ B ) ) 

i = 1,2,3 

(2.5) 

ou i represente tour a tour chacune des RW du satellite, 3B represente le vecteur de vitesse 
—* 

angulaire du satellite dans le repere Body Frame T% et uren est la composante de la vitesse 

angulaire des RW relative au satellite selon chaque axe. 

La quantite de mouvement angulaire des RW selon l'axe de rotation inclut une contribution 
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de la vitesse relative par rapport au repere TB en plus de la composante de la vitesse absolue 

de TB dans la direction de l'axe a. 

Sous forme de composantes, l'expression de la dynamique des RW exprimee dans TB devient: 

•^ai = -l-cai 

hai = Jsi[Ureli + (Q?)TLOB} ( 2 - 6 ) 

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. 

h-Total ^kB+ 11RW (2-7) 

A partir des elements presentes, les equations de la dynamique de rotation pour un satellite 

pourvu de RW sont les suivantes : 

JlTotal + M-B^-Total — T-externes a v e c ^-B ~ 

0 

wz 

-Uy 

-ug 

0 

ux 

Uy 

~UX 

0 

(2.8) 

Les couples externes (T^xternea) sont les elements externes au systeme pouvant contribuer 

au moment angulaire. Ces elements seront discutes ulterieurement a la section 5.6. En rem-

plagant l'equation (2.7) dans l'equation (2.8), on obtient : 

h-B + h.RW = TUxternes ~ ^ B ( & B + h-Rw) ( 2 > 9 ) 

ou Ton doit considerer que : 

=> Les RW sont alignees selon les 3 axes du Body Frame pour definir que hRW = T_RW. 

=> hB = IB^-B-

=*> J_B est l'inertie totale de l'engin (J), moins l'inertie des RW selon les axes a*. Cette 

relation, sous forme de tenseur dyadique s'exprime comme suit [de Lafontaine, 2000] : 
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JB = /+£. /«(?-$30 (2-10) 
i 

En tenant compte de ces considerations, l'equation (2.9) devient : 

JBJdB = lUxternes ~ T.RW ~ ^fi(^B + &Rw) (2-H) 

JB_UIB = M. - TRW 

avec M = HeXternes - uB(hB + h%w) 
(2.12) 

L'equation finale de la dynamique d'orientation se decrit alors : 

uiB=rB
l{M-TRW) (2.13) 

En somme, les elements mathemat iques impliques dans la manoeuvre d 'or ientat ion se resument 

comme suit : 

u_B, uB => Composantes exprimant la vitesse et l 'acceleration angulaire d 'orienta­

t ion du OM. 

J_B => Composante exprimant la matr ice d' inertie du OM. Cet te matr ice de di­

mension [3 x 3] est considered constante en theorie. En prat ique, l ' inertie 

du OM varie selon l 'avancement du rendez-vous, e tant donne la consom-

mat ion de carburant faisant diminuer la masse. 

J_a =>• Composante exprimant la contribution d'inertie axiale des roues a 

reaction (RW). Cet element permet de tenir compte de l'impact des RW 

sur la dynamique d'orientation du OM arm d'avoir une representation 

mathematique realiste de l'orientation. 

Tlextemes ̂  Composantes exprimant les contributions en couples affectant l'orienta­

tion du OM. Cet element permet de tenir compte des effets de trainee 

aerodynamique, de pression solaire ainsi que du couplage existant entre 

les forces propulsives et la dynamique d'orientation. 
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i-RW Composante exprimant les contributions en torques fournies par les RW. 

Cet element est la variable permettant au systeme de commander l'orien-

tation du OM selon revolution du rendez-vous. 

2.3.3 La cinematique d'orientation 

Les rotations dans l'espace peuvent etre decrites par les quaternions. Un quaternion consiste 

en un nombre complexe forme de 4 composantes, dont un scalaire et d'un vecteur a 3 com-

posantes imaginaires afin de definir un point dans l'espace. L'expression d'un quaternion se 

definit comme q = a + ib + jc + kd avec a, b, c et d des nombres reels et i, j , k des coefficients 

imaginaires dont leurs produits donnent i2 = j 2 = k2 = ijk = — 1. Les valeurs des vitesses 

angulaires de l'engin dans le repere TB combinees avec les equations cinematiques nous 

permettent de determiner les quaternions de rotation tel que decrit par l'equation suivante : 

Q 

Q = 
V 

k(vl + £x) 
<6iB (2.14) 

Le terme e correspond a asin (|J, le terme a quant a lui equivaut a [ax ay az] , qui sont les 

composantes de l'axe de rotation et le terme (f) signifie Tangle de rotation unique autour de 

l'axe specifique a. 

La notation simplified permet d'ecrire, 

QuB (2.15) 

L'equation (2.15) peut alors etre exprimee comme suit : 

0 ( ^ B ) 

£ = ^Q(UIB)Q 

-U-B ^-B 

-U.B Q 

(2.16) 

(2.17) 

En detaillant davantage, 
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uB =4- Composantes qui decrivent la vitesse angulaire d'orientation du OM ex-

primee dans son repere FB-

e =4* Aussi connue sous la forme [qi q2 #3] representant les 3 parametres 

independants de Euler qui permettent de faire une manoeuvre d'orien­

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

77 =4* Aussi connue sous la forme [50], la composante scalaire du quaternion. 

2.4 Equations de la dynamique de translation 

La commande en translation consiste a assurer le deplacement relatif du OM par rapport au 

OS sur 3 DdL, ce qui se traduit par un systeme global (orientation + translation) a 6 DdL. 

La dynamique de translation est regie par les equations non-lin^aires du mouvement relatif. 

Ces equations furent developpees par George W. Hill [Hill, 1878]. II existe aussi une version 

lineaire des equations du mouvement relatif qui fut developpee en 1960 conjointement par 

deux chercheurs : W.H. Clohessy et R.S. Whiltshire {Clohessy et Whiltshire, I960]. Cette 

version, portant le nom des equations de "Clohessy-Wiltshire", est reprise ici par David 

A. Vallado dans [Vallado et McClain, 2001] et presentee en annexe B.l pour des fins de 

consultation. A cette etape, les equations pour etablir la dynamique de translation relative 

generale entre le OM et le OS sont presentees. Ensuite, puisque certaines considerations 

pratiques doivent etre respectees, cette dynamique relative est exprimee du OS vers le OM. 

2.4.1 Dynamique orbitale relative 

Pour cette etude, a partir de la position relative du OM par rapport au OS, l'objectif est de 

developper un systeme de commande mettant en application les translations adequates du 

OM vers le OS. Un developpement a partir de l'equation de base de deux corps celestes (Two-

Body Problem Equation) est decrit dans cette section. Les details complets du developpement 

se trouvent dans l'ouvrage de David A. Vallado [Vallado et McClain, 2001]. 
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Mouvement relatif vectoriel 

'OM ~ 

ros ~ 

M 
~* 
rOM 

M 

ros 

3 'OM T J OM 

3 ros S^LM 

Y = Y — Y / ^ ^ f l 
' relatif ' OS ' OM / ' ^ H 

/Plan d'orbite " 

relatif ~ 
M 

F 'os 
iros+- iro.M J OM 

O S j ^ . "X 

_y^ / v I relatif f 

/r0y \i / * 
/ OM ̂ jr9r^F 

F Est un repere tournant qui sera 
considere fixe au CdG du OM 

Figure 2.7 - Representation vectorielle du mouvement relatif du OM par rapport au OS 

La dynamique orbitale du OS, telle qu'illustree dans la figure 2.7 se developpe a partir des 

elements suivants : 

ros = - ^ et TOM 
ros 

" ^ 3 r- /< 
1 OM 

OM (2.18) 

Le terme /OM represente F acceleration motrice de OM : f0M = ^f1- A partir de ces 

equations, le vecteur relatif frei — ros — roM est defini : 

t* ros U rQM 
rrel 

OS + OM 
- / ( OM (2.19) 

La vitesse angulaire du repere TL et TR dans le repere j~i s'exprime respectivement par 

l-£- = Uos et A / r#- = WOM- Pour alleger les equations qui suivent, puisque le reperes ^ L 
V rOM 

' O S 

et TR sont respectivement centres sur le OS et le OM, on utilisera to0s = ^>L et LOOM = LOR. 

Cette notation sera utilisee pour alleger les equations. 

2z* rrei — —uLros + uRfoM — foM (2.20) 

En ce qui a trait au mouvement relatif, il faut considerer que le repere TR tourne par rapport 

au repere Tj. De plus, il est convenu que le repere TR n'est pas fixe au repere TB du OM; 
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ce qui signifie que le developpement suivant ne tient pas compte de l'orientation du OM et 

le considere comme une masse ponctuelle. 

A partir de la 2e loi de Newton F = mf, le vecteur d'acceleration r est developpe selon 

l'equation de la dynamique orbitale. II faut noter que la dynamique orbitale est creee dans 

un repere tournant (FR) et que r*est exprime dans un repere fixe (Ti). 

F = m r + Q xf+2ujx f+io x (w x r) 
(2.21) 

f — £ + u xf +2wx f +u x (UJ x r) (2.22) 

ou, 

Q x (UJ x r) 

r 
00 

—* 

r o 

u xr 
o 

2ulx r 

, 1 v i ? l 

r 
r 
r 
r 
V 

Vacceleration de l'engin vu dans fi; 

1'acceleration de la masse dans FR ; 

1' acceleration angulaire dans TR ; 

l'acceleration de Coriolis dans TR ; 

1'acceleration centripete dans TR ; 

A partir de ce developpement general de la dynamique orbitale relative, les equations pour 

l'application de rendez-vous decoulent de l'equation (2.21), mais cette fois avec rrei. 

00 O O 

£rei =rrei + vR xrrel + 2QRx rrd +uR x (uR x ?rel) (2.23) 

oo 

Le terme rrei est mis en evidence et l'expression de rrei, etant definie a l'equation (2.19), est 

inseree dans l'equation (2.23) : 
00 / o " * \ ° ° 
rrel= \-urLr0s + UJR£OM - IOM) - $R xfre/ - 2QRx rret -u1R x (uR x rrei) (2.24) 

—* 

L'expression (2.24) est exprimee en composantes dans le repere TR en utilisant la matrice 

de transfert de coordonnees C_RI.
1 

1Le terme C_RI represente la matrice de passage du repere fi au repere TR de maniere a ce que : 

•O = SRQ-RI-
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La dynamique du mouvement relatif detaillee dans cette section considere qu'il est possible 

de connaitre les composantes vectorielles de la cible afin de pouvoir exprimer la compo-

sante wjrjQS
 J . Dans ce projet, le LIDAR permet d'obtenir ces informations avec quelques 

changements de coordonnees. 

En somme, les elements mathematiques impliques dans la manoeuvre de translation se 

resument comme suit : 

uR => Composantes de la vitesse angulaire du OM par rapport au repere inertiel 

Ti exprimee dans TR. 

Lrei =*• Composantes du vecteur de la position relative du OS par rapport au OM 

dans le TR. Le principal objectif d'un rendez-vous est de manoeuvrer l'engin 

afin de reduire a zero la norme de ce vecteur. 

—* 
WL,UR => Representation respective de la vitesse angulaire instantanee des reperes TL 

—* —* 
et TR dans le repere .Fj. 

J_QU => Composantes de la somme des accelerations dues aux forces de perturbations 

et de propulsion appliquees sur le OM. Cet element confere un realisme au 

modele de mouvement relatif puisque les perturbations environnementales 

sont respectees. 

irei R ^ Composantes de l'acceleration de la masse vue dans TR. 

^.RLrei R =^ Ce terme non-lineaire represente l'acceleration angulaire dans TR. 

2<dittrei
 R =>• Ce terme non-lineaire represente l'acceleration de Coriolis dans TR. 

^R^LRLrei R => Ce terme non-lineaire represente l'acceleration centripete dans TR. 

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 considerations pratiques doivent etre respectees. Puisque c'est le OM qui effectue la 

translation, les composantes de vitesses angulaires u>, et d'acceleration angulaire u 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 repere TL fixe au OS. Afin de sim-

plifier la conception du systeme de commande, il convient alors d'exprimer la commande de 

translation a partir du OS ou les composantes angulaires resteront plus stables pendant les 

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

du OS vers le OM. 

Mouvement relatif vectoriel 
OS vers OM 

OM """ J prop ~"~ J pert 

ros 
M -

OS 

Y = Y — Y 
'OS OM 'OU 'OS 

Figure 2.8 - Representation vectorielle du mouvement relatif du OM vu par le OS 

La dynamique orbitale du OS, se decrit alors comme precedemment a la section 2.4.1 : 

=* v- ros ros 

TOM 

'OS 

M TOM l f 

' OM 

(2.26) 
OM 

Le terme foM represente Facceleration totale du OM : motrice et perturbations : foM = 

{fprop + fpert) = ~J^L- Le terme fpert implique la prise en consideration d'effets perturbateurs 

J.OrS Qe l a S i m u l a t i o n . J pert ~ Jgravite i Jpression—solaire i Jaerodynamique- J-J6 VeCteur r e l a t l l 

FOS-OM = "TOM ~ ros de l'equation (2.26) est defini comme suit : 

£ fJ- TOM . t . f . M ros 
rOS-OM — -3 r J prop -r J pert i 3 

(2.27) 
' OM OS 
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—* —* —* 
Comme auparavant, la vitesse angulaire du repere TL et TR dans le repere Ti s'exprime 

respectivement par .Ph = uL et A / r#- = uR. 
V ros V TOM 

ros-OM — uLros — uJRrOM + fWop + fpert (2.28) 

00 

En reprenant le principe de l'equation (2.23), considerant que le vecteur relatif frei est 
oo 

remplace par fos-OM et que, la dynamique relative est exprimee dans le repere tournant 

TL , il convient de re-ecrire l'equation (2.23). 
oo .. o o 

ros-OM= ros-OM- uL xf0s-0M - 2<2Lx f0s-0M -fit, x (WL X TOS-OM) (2.29) 

L'expression de ros-OM, etant definie a l'equation (2.28), est maintenant inseree dans l'equation 

(2.29). 
00 _, _, O 

roS-OM^ {—URroM + fprop + fpert + ^L^Os)— &L xfoS-OM-- . . 
o \Z.o\j) 

... - 2a;Lx fos-OM -&L X (^L X f0S_0M) 

L'equation (2.30) est reorganised afin de mettre en evidence la composante de propulsion 

pour la mise en oeuvre des systemes de commande. 

_, oo _, o 
J prop = rOS-OM +URf0M — ULr0S — fpert+ <^L XfoS-OM-- . » 

o (2-31) 
... + 2u;Lx fos-OM +$L X (U)L X T0S-OM) 

Afin d'exprimer l'equation (2.31) en composantes, dressons un tableau identifiant les reperes 

de preference pour chaque element. 

Notons qu'il est necessaire d'utiliser une notation de matrice de transformation de coor-

donnees permettant de passer d'une representation de composantes dans un repere, a un 

autre repere. L'equation (2.31) est reprise avec les equivalences entre les representations 

vectorielles et les representations en composantes du tableau 2.1. 

^sLprop = JL^OS-OM + ^I^RT-OM ~~ ^I^LUDS ~ ^BLpert + ^I &LY&-ILLOS-OM~-

- + fTi^LYCILH)S_OM + (yL)T?i x ?F(sd)xGiixt>s-oM 

(2.32) 

A partir de l'equation (2.32), simplifions le terme 

file:///Z.o/j
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TABLEAU 2.1 - Reperes des elements vectoriels 

Vecteurs 
oo _, 
FOS-OM -* FL 

ros-OM —* FL 

—* 
ros-OM —• FL 

roM —• ?i 

ros -+ $i 
—• -+ 

jprop * J B 

—* —* 
fpert —* 3~B 

6JL -> fi 

<3L -* ^7 

a composantes 
_ oo 

FL£OS-OM — ros-OM 

FLLOS-OM
 = rOS-OM 

^EdDS-OM = roS-OM 

FTZOM = ?OM 

Fjr^s = ros 

'Br tB _ f 
^BLprop — Jprop 
BT tB _ t 
^BLpert ~ JPert 

Fju!L = uL 

-Br-i ° 

bni)Tfix?F(vL)xeiix!>s-oM p^ fF^ir^irQiLrts-oM 

pour ensuite obtenir une nouvelle equation exprimee seulement dans le repere TB a l'aide 

des matrices de transformation de coordonnees 2. 

•^BLm-rm ~ ^BG-BLEOS-OM + ^BG-BI^RLQM ~ ^BQ-BI^IXOS ~ -^eZpert" '—prop 

''Q.IL'toS-OM---

...+fEcBI(u
i
Lr^ircILd)S_OM 

(2.33) 

Sachant que le produit scalaire Tx • T% = 1, le produit scalaire de TB est effectue par la 

gauche sur l'equation (2.33). 

j _ w o p — QBLLOS-OM + Q-BI^RZOM ~ G-BI^iXos ~ Lperf 

••• + QBI{&L)X£-ILLOS-OM + G-BI^\^l)*G-IlX-OS-OM---

... + cBMiy(uiycILrLs_OM 

(2.34) 

2L'identite mathematique permettant la substitution est presentee dans l'ouvrage de [de Lafontaine, 

2000]. 
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Pour simplifier la notation, la variable Mfrans est definie comme etant : 

M-trans ~ Q-BI<^RU)M ~ Q.BI^LU)S ~ Lperf" 

... + CBMYaiLrJ>s-OM + £si2(^i)><C / Lr£ s_O M . . . (2.35) 

... + CBI(u
ILr^IL)xCILr^s-OM 

Finalement, le modele non-lineaire de translation relative du OS vers le OM qui doit etre 

utilise pour la conception des systemes de commande se reduit a : 

/ p r o p = QBLLOS~OM + M-trans (2.36) 

2.5 Conclusion 

Ce chapitre a presente les reperes mathematiques utiles pour une application de rendez­

vous orbital autour de Mars. Les notions de modelisation de la dynamique d'orientation 

d'un satellite ainsi que du mouvement relatif entre deux corps celestes furent detailles afin 

d'etablir les equations de depart a etre utilisees pour elaborer le systeme de commande du 

rendez-vous. Pour la suite, le systeme de commande du rendez-vous orbital doit etre congu 

selon une approche non-lineaire presentees au prochain chapitre. 



CHAPITRE 3 

LES COMMANDES NON-LINEAIRES 

3.1 Introduction 

A partir des mathematiques entourant la problematique du rendez-vous expliquees au cha-

pitre precedant, il est maintenant possible d'approfondir les notions au sujet des methodes 

non-lineaires. Les methodes de commande du NDI/FBL et du SMC ont ete identifiees comme 

des techniques non-lineaires a envisager pour la mise en application des deux phases du 

rendez-vous autonome soit : l'orientation et la translation. Ce chapitre passe en revue les 

principes fondamentaux, les etapes de conception d'un controleur et presente un bref portrait 

des avantages et inconvenients pour chacune des methodes du NDI/FBL et du SMC. 

3.2 La commande par inversion dynamique (NDI/FBL) 

La loi de commande NDI/FBL utilise la connaissance du modele dynamique non-lineaire d'un 

systeme pour annuler les non-linearites [Kluever, 1999]. Ceci permet, par la suite, l'utilisation 

des techniques de commande lineaires largement connues afin d'atteindre le comportement 

desire du systeme a commander. La methode consiste en la transformation exacte de la 

dynamique non-lineaire d'un systeme en une dynamique lineaire. La difference principale 

entre l'approche par NDI/FBL et les methodes lineaires, reside en la retroaction exacte de 

la variation des etats. Dans le cas d'une synthese lineaire, les approximations de la variation 

des etats sont effectuees autour du ou des points d'operation ou d'equilibre [da Costa et 

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

II est important de noter que la technique de NDI/FBL exige des modeles dynamiques 

tres precis du systeme a commander et de la dynamique desiree, afin d'obtenir une annula-

tion adequate des elements non-lineaires. En fait, l'imprecision des modeles utilises dans la 

33 
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synthese du controleur engendrera des couts de calculs supplementaires et des imprecisions 

de la commande. 

Un avantage de ces techniques consiste dans le fait que les non-linearites ne sont pas ap-

proximees dans la conception de la dynamique du systeme. Elles sont retirees du systeme et 

la dynamique residuelle devient lineaire et peut etre commandee par technique de commande 

lineaire. D'ailleurs, selon l'application, quelques auteurs proposent des solutions optimales 

avec diverses methodes de synthese lineaires conventionnelles simples et davantage connues 

telles que la commande Proportionnelle Integrate - PI, Proportionnelle Derivee - PD ou en­

core la Proportionnelle Integrate Derivee - PID [Aaron et Bacon, 1999; Balas et Garnard, 

1992; Schumaker, 1999; Jun et coll., 1997]. Les applications de cette methode demontrent ce-

pendant qu'une connaissance precise de la relation "Entree-Sortie" du systeme a commander 

s'avere necessaire afin de creer un controleur adequat. Moins cette relation est precise, plus 

imprecise et couteuse en sera la commande. Les donnees mathematiques du developpement 

d'une relation directe "Entree-Sortie" figurent dans l'ouvrage de Slotine [Slotine et Li, 1991]. 

3.2.1 Conception d'un controleur NDI/FBL 

La conception d'un controleur NDI/FBL repose sur quatre etapes dont la definition du 

systeme, l'etablissement de la relation entree-sortie, la definition de la loi de commande et 

la specification de la dynamique desiree. 

Le systeme non-lineaire a commander se defini par : 

x = F(x, u) t 
K ' (3.1) 

y = h(x) 

ou le terme x represente les etats du systeme, h(x) est le lien entre la sortie et les mesures 

des etats et u est l'expression de la commande du systeme. 

A partir du systeme a commander de l'equation (3.1), une relation entre la sortie et l'entree 

doit etre etablie. Cette relation est ensuite utilise pour definir la dynamique desiree du 

systeme qui est representee par y^s- Prenons par exemple le systeme de l'equation (3.1). 

Considerons F comme etant compose de f(x) et g(x), ou f(x) contient les composantes 
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d'acceleration dues aux forces perturbatrices du systeme. Le systeme de l'equation (3.1) 

s'ecrit alors : 

x = f(x) + g(x)u 
(3.2) 

y = h(x) 

II est a noter que la technique du NDI est une generalisation de la technique du FBL dans 

le cas ou g{x) peut ne pas etre constant et ou l'equation de sortie y = h(x) n'est pas 

necessairement lineaire1. 

Pour etablir la dynamique desiree, l'equation (3.2) est derivee afin d'obtenir la sortie desiree 

comme suit : 

Vdes = V = ^-x = hxf(x) + hxg{x)u 

a v e c ^ = ^ i 

L'objectif de la commande est d'obtenir un dynamique resultante du systeme correspondante 

au comportement desire a partir de la relation entree-sortie. La loi de commande du NDI 

peut etre definie en isolant la commande u. La commande NDI peut etre determined selon 

l'equation : 
Vretroaction 

Uctrl = h^O/des- hxf(x) ) (3_ 4 ) 

^ctrl = = /i n(x) yUdes Vretroaction,) 

Le terme yretroaction est reconstruit a partir de la connaissance des etats afin d'etre utilise 

pour generer la commande u^i. En remplagant la commande obtenu u^i dans le modele de 

l'equation (3.3), une relation lineaire directe en resulte : 

V = ijdes (3.5) 

3.2.2 Sommaire du NDI/FBL 

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

non-linearites n'est considered. A chaque temps d'echantillonnage, les non-linearites sont 
1D'autres precisions ainsi qu'une demonstration de cette equivalence entre les deux approches sont 

presentes a l'annexe B.2. De plus, une discussion sur certains cas particuliers de zero dynamics avec le 

NDI se retrouve a l'annexe A.2 
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mathematiquement retirees du systeme, ce qui permet de tenir compte de leur impact respec-

tif dans la commande. D'autre part, une connaissance precise de la relation "Entree-Sortie" 

est necessaire pour developper un controleur adequat. Les avantages et inconvenients du 

NDI/FBL se resume par : 

Avantages du NDI/fBL : 

• Utilise la dynamique non-lineaire par retour d'etats exacts pour generer les commandes 

lineaires. 

• Offre d'excellentes performances nominales puisque la dynamique desiree peut etre 

imposee. 

• Garantit mathematiquement la solution y = ydesiree-

Inconvenients du NDI/FBL : 

• Plus le complexity du systeme a commander est elevee, plus il y aura de derivations 

mathematiques a effectuer et des lois de commandes a developper. Cela a pour effet 

d'augmenter la possibilite d'intrusion d'erreurs dans la mise en oeuvre du systeme de 

commande. 

• Peu robuste face aux erreurs de modelisation. II ne presente pas les performances 

escomptees si la dynamique du systeme est incomplete ou encore inadequate. 

• Doit avoir une relation analytique directe entre l'entree et la sortie pour developper le 

controleur. 

• Peut rendre certains etats non-observables dans les cas de zero dynamics (les variables a 

controler sont moins nombreuses que le nombre d'etats disponibles). Ceci peut produire 

les problemes de commandabilite et de stabilite. D'un autre point de vue, cet aspect 

peut s'averer utile en soi pour retirer du systeme certaines dynamiques non-desirees. 

• Plus le systeme a inverser est complexe, plus la technique du NDI/FBL est couteuse 

en calculs. 

• Doit avoir acces a tous les etats qui entrent dans le calcul des non-linearites. 

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

La commande par NDI/FB1 demontre la capacite de commander un systeme non-lineaire, 

tel un rendez-vous orbital, en utilisant le principe d'annulation des effets non-lineaires. Cette 

annulation assume une connaissance intrinseque des etats du systeme en tout temps lors de 

la commande, or il peut s'averer que cela soit difficile, voire impossible. En ce sens, il faut 

envisager de faire la commande sur d'autres assises que la dynamique du systeme. Ainsi la 

technique du Sliding Mode Control - SMC constitue un atout fort interessant pour le rendez­

vous orbital entre deux engins. Cette technique permet au concepteur de commander un 

systeme complexe en le reduisant a l'expression de la dynamique desiree des etats du systeme, 

sous la forme d'une surface de glissement. Le SMC est base sur le principe qu'il est plus facile 

de commander n systeme d'ordre 1 qu'un systeme d'ordre n. Pour ce type de commande, 

un modele d'ordre n se represente par n systemes d'ordre 1. Ainsi, les performances desirees 

peuvent etre atteintes et ce, meme en presence d'incertitudes sur les parametres du systeme. 

Le SMC propose une approche de design systematique assurant la stabilite du systeme ainsi 

que les performances desirees [Slotine et Li, 1991]. Le principe de cette technique est de 

forcer les etats du systeme vers la surface de glissement. Cette derniere est definie de sorte 

que lorsqu'elle est atteinte, les etats du systeme repondant a l'objectif de la loi de commande. 

Par exemple, considerons un systeme suivant : 

y{n) = f(x) + b(x) + u (3.6) 

Ou y est la sortie d'interet (les etats du systeme) sous forme scalaire, ( )(") denote la nkme 

derivee, u est l'entree de controle scalaire, le vecteur d'etats x correspond a [y y ... y^n~^]T, 

f(x) une fonction considered non-lineaire ainsi qu'incertaine et finalement b(x) une fonction 

qui sert a borner les autres incertitudes. 

Le probleme de commande a resoudre est de faire en sorte que les etats x du systeme suivent 

une trajectoire d'etats variant dans le temps de la forme : x^g = [ydesVdes ••• Vd^ j • Pour 

ce faire, la conception d'un controle de type SMC s'opere selon deux etapes. 



CHAPITRE 3. LES COMMANDES NON-LINEAIRES 38 

Etape 1 : Developper une surface de glissement qui assure l'atteinte de l'objectif 

de la loi de commande. Une fois que les etats atteignent la surface de 

glissement, le controleur doit faire glisser les etats le long de la surface 

vers l'origine afin d'assurer la stabilite du systeme. Au point d'origine de 

la surface, le systeme se trouve dans l'etat final desire par le concepteur 

pour 1'application designee. 

Etape 2 : Concevoir une loi de commande qui a pour but l'approche de la surface de 

glissement ainsi que le glissement sur cette merae surface. Le controleur 

force les etats du systeme a demeurer sur cette surface. 

3.3.1 Definition de la surface de glissement 

Pour des fins de notation, definissons e = y — yaes comme etant l'erreur entre les variables 

de sortie du systeme et le vecteur d'erreurs sur les etats desires par : 

e = x-xdes = [ee...e^n-Y (3.7) 

La surface (S(t)) variant dans le temps est definie sous forme scalaire comme s(x;t) — 0 

pour le mode de glissement avec la fonction 

s(x;t) = (jt+\)(n-Ve (3.8) 

ou A est une matrice symetrique positive definie servant a ponderer des parametres entre eux. 

Done s peut etre pergue comme etant une somme ponderee des erreurs qu'il faut tenter de 

mettre a zero au cours de la commande. Tel est le cas pour un systeme ou n = 2, s = e + Ae 

et pour un systeme ou n = 3, s = e + 2Ae + A2e. 

Pour etablir le glissement sur la surface, on assume que les etats du systeme sont sur la surface 

de glissement. Les conditions du systeme sont telles que £des(0) = x(0), alors le probleme 

de commande revient en fait a demeurer sur la surface S(t), puisque s = 0 represente une 
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equation differentielle lineaire dont la solution unique est e = 0. Consequemment, le probleme 

de commande xdes du ne ordre est reduit a conserver une quantite scalaire (s) a zero. Ainsi, 

le probleme de commande pour atteindre un comportement desire, represente par un vecteur 

X4es du ne ordre, peut etre remplace par un probleme de stabilisation du le r ordre dans s. En 

effet, a partir de l'equation (3.8) l'element e(n~^ necessite une seule derivee afin d'obtenir 

une relation directe avec l'entree u. 

Une fois que les etats du systeme ont atteint sur la surface, e(0) = 0, des limites d'attraction 

peuvent etre definies afin d'etablir une region d'attraction ($) assurant que si e{0) ^ 0, les 

limites d'attraction posees peuvent etre atteintes asymptotiquement. 

Vt > 0, \s(t)\ < $ => Vt > 0, |e(i)(*)| < (2A)(n)e (3.9) 

Ou n represente l'ordre su systeme a commander, i denote le nombre de derivees pour obtenir 

un relation directe entre la sortie et l'entree (generalement i = n — 1), et e = -^x est un 

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

II est demontre qu'avec l'equation de la surface, equation (3.8), la valeur e est obtenue par 

une sequence de filtre du premier ordre du type —^ ou p = ^ [Slotine et Li, 1991]. Sans en 

faire la demonstration complete, ce developpement permet d'obtenir : 

N < ^ = e (3.10) 

Suivant le meme raisonnement, il est demontre que e^ conduit a 

| e» | < = (2A)<*>e (3.11) 

Les developpements precedents ont demontre que le probleme d'ordre n fut convenablement 

remplace par un probleme de stabilisation du le r ordre en tenant compte des limites d'at­

traction de la surface de l'equation (3.9). La loi de commande simplifiee du l e r ordre, u^ri 

correspondant a l'objectif de conserver le scalaire s a zero, peut etre definie de sorte qu'a 

l'exterieur de la surface S(t) 

2dt - ' I I ( 3 < 1 2 ) 

ou 7] est une constante positive definie. 
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L'equation (3.12) stipule en fait que la distance au carre entre les etats et la surface, ponderee 

par s2, decroit selon la trajectoire des etats du systeme. En consequence, les trajectoires 

des etats du systeme sont contraintes de se diriger en direction de la surface S(t), telles 

qu'illustrees a la figure 3.1. 

Figure 3.1 - Les conditions du glissement 

Lorsque les trajectoires des etats du systeme atteignent la surface, ils y restent. En d'autres 

termes, en satisfaisant l'equation (3.12), les conditions de glissement font en sorte que la 

surface est vue comme un ensemble invariant. L'equation (3.12) implique aussi que le SMC 

peut tolerer un certain niveau de perturbations ou d'incertitudes en conservant la meme 

surface. Ce principe est illustre a la figure 3.1 ou Ton remarque que les trajectoires peuvent 

bouger un peu, tout en pointant toujours vers la surface. La surface S(t) est consideree comme 

etant la surface de glissement. Lorsque le comportement du systeme est sur la surface, il 

s'agit du regime de glissement ou encore du mode de glissement. Un autre aspect interessant 

de la surface S(t) invariante consiste dans le fait suivant. Une fois atteinte, les trajectoires 

du systeme sont definies par l'equation de l'ensemble meme de la surface, ce qui signifie en 

fait que la surface S(t) est a la fois un emplacement du systeme et une dynamique desiree a 

atteindre pour le systeme, selon la forme : 

( | + A)B-1e = 0 (3.13) 

La condition de commande (3.12) garantit aussi que meme si les conditions initiales du 

systeme sont telles que x(t = 0), etant en fait differentes de xdes(t = 0), la surface S(t) 
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sera atteignable en un temps tapproche de la forme tapproche < ~ • En effet, assumons que 

s(t = 0) > 0 et que le tappr0Che est le temps requis pour atteindre la surface s = 0, alors le 

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

U S(t — u) — S(t — T>approche) ^v- ^) — Vv^approche UJ 

qui implique que tapproche < ^=^ 
(3.14) 

Une fois sur la surface S(i) de l'equation scalaire (3.8), l'erreur tendra vers zero de maniere 

exponentielle selon une constante de temps de la forme nj^. 

3.3.2 Atteindre la surface de glissement 

Un systeme qui satisfait la condition (3.12) reagit tel qu'illustre a 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 —A et elle contient les points variants dans le temps xdes = [ydes VdesY'• 

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

temps fini plus court que l8^0^ et ensuite glisse exponentiellement le long de la surface en 

fonction de xdes avec une constante de temps de j . 

e' 

> / ,Phase \ . 
d'approche ^ * ^ 

S=0 

i 

e^ 

-X ̂ y 
pente ""* 

Figure 3.2 - Interpretation graphique d'une surface de glissement n = 2 

Pour une commande de type SMC, le principe des equations (3.8) et (3.12) est de trouver 

une fonction s agissant adequatement sur le systeme a controler et de determiner une loi 

de commande par retroaction qui assure que s2 demeure une fonction de type Lyapunov du 

systeme en boucle fermee, malgre la presence d'incertitudes ou de perturbations, assurant 
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ainsi l'atteinte de la surface de glissement. Une loi de commande non-continue de type signe 

(sgn(s)), aussi cormue sous le nom de Bang-Bang, permet d'agir de part et d'autre sur une 

surface de glissement des etats du systeme S(t). 

sgn(s) = { 
1 , Si > 0 

- 1 ,s , -<0 
i = 0,1,2... (3.15) 

reimplantation d'une permutation non-continue de type Bang-Bang dans les controleurs peut 

cependant induire un effet de chattering si les parametres d'ajustement sont mal choisis. Cet 

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

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

S=0 V 
Figure 3.3 - Effet de chattering 

Cet effet est totalement non-desirable puisqu'il augmente considerablement la quantite de 

commandes aux actionneurs et peut exciter des dynamiques non-desirees de hautes frequences, 

negligees lors du design [Parra-Vega et Hirzinger, 2001],. Afm d'eviter ce phenomene, cer-

taines solutions mathematiques simples peuvent etre inserees dans la boucle de commande. 

La fonction sgn(s) peut etre changee par une quelconque fonction g(x) tant qu'elle satisfait 

la condition sgn(s) — sgn(g(x)). La commande non-continue Bang-Bang peut ainsi etre 

amortie afin d'obtenir un compromis ideal entre la bande passante du systeme de commande 

et la precision de l'atteinte du comportement desire. 



CHAPITRE 3. LES COMMANDES NON-LINEAIRES 43 

3.3.3 Conception d'un controleur SMC 

En considerant les limites des incertitudes sur f(x) et b(x) de l'equation (3.6), une loi de 

commande peut se definir comme suit : 

y = f(x) + u (3.16) 

ou u est l'entree de controle, y est la sortie du systeme et / est la dynamique connue 

partiellement qui est estimee par / . La dynamique / peut etre non-lineaire ou encore variante 

dans le temps. L'erreur d'estimation sur / est limitee par la fonction F = Fix, x) : 

}f-f\<F (3.17) 

Dans le but d'obtenir un systeme qui suit le comportement desire, defini comme etant x(t) = 

X-desit) et y_(t) = y^ (t), une surface s — 0 se determine selon la condition (3.8) : 

s = (— + A)e = e + Ae (3.18) 

(XL 

Par la suite, 

s = y -y<ieS + Ae = f(x) +u-ydes + Xe (3.19) 

La meilleure approximation u d'un controleur continu qui permet d'atteindre le comporte­

ment s = 0 est la suivante : 

u = -f + ydes-\e (3.20) 

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

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

u = u — ksgn(s) {3.21) 

ou sgn est la fonction de signe : 

sqn(s) = +1 si s > 0 , 
V ; (3.22) 

sgn(s) = — 1 si s < 0 

La figure 3.4 illustre schematiquement la mise en oeuvre d'un tel systeme de commande. 
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Sliding Mode Control 

Comportement 
d6sir6 

• 

Xd*s>Xdes> — 

x,x,... 

^ ^ 1 Sorties 
| Actionneurs )-•! y — f{x) + U r 

etats , mesures , 
< 1 Navigation H I Capteurs ! 

retour d'6tats avec 
modele non-lin6aire 

Figure 3.4 - Principe du Sliding Mode Control 

La strategic de commande SMC implique intuitivement que si l'erreur est negative, 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 eleve. Cet exemple de base illustre l'avantage de 

reduire le probleme de controle du rf ordre a un probleme simplifie de stabilisation d'ordre 

1. 

3.3.4 Sommaire du SMC 

L'essentiel de cette technique consiste a forcer les etats du systeme vers une surface de 

glissement dans un plan de phase constitue de la dynamique desiree des etats. Lorsque que 

les etats ont atteint la surface de glissement, l'objectif de la loi de commande est satisfait. 

Les avantages et inconvenients du SMC sont resumes ici. 

Avantages du SMC : 

• Utilise la dynamique de la surface de glissement pour commander le systeme, done le 

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

• Assure une convergence en fonction de la surface choisie, face a un certain niveau de 

perturbations. 
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• Permet de reduire la complexity mathematique d'un systeme a une surface de glisse-

ment des etats dans un plan de phase. 

• Cette methode de commande peut etre implantee rapidement avec une puissance rai-

sonnable de calculs. 

Inconvenients du SMC : 

• Effet de chattering aux abords de la zone de croisement entre les etats du systeme et 

le plan de phase. Un element d'amortissement du chattering doit etre ajoute. 

• Selon l'application, cette methode peut ne pas etre assez rapide pour stabiliser le 

systeme. II y a une limitation due a la dynamique de la convergence des etats vers la 

surface pour recouvrer la stabilite du systeme suite a une perturbation ou encore a une 

manoeuvre. 

3.4 Conclusion 

Le chapitre a presente a tour de role une revue theorique des principes fondamentaux des 

techniques de commande non-lineaires NDI/FBL et SMC, suivie des etapes de conception 

d'un controleur pour chaque type de commande ainsi que les avantages et inconvenients 

propre a chaque approche. II fut etabli que le NDI/FBL n'approxime pas les non-linearites, 

elles sont mathematiquement retirees du systeme. Cependant, la performance d'un tel controleur 

depend beaucoup de la precision du modele dynamique utilise pour developper la loi de com­

mande. Le SMC, pour sa part, consiste a amener les etats d'un systeme vers une surface de 

glissement constitute de la dynamique simplifiee desiree des etats du systeme a commander. 

De cette maniere, un systeme hautement complexe peut etre simplifie par plusieurs petits 

systemes mathematiquement plus simples. Au prochain chapitre, les lois de guidage ainsi que 

les lois de commande pour les manoeuvres d'orientation et de translation seront abordees. 
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ELABORATION DU GUIDAGE ET DES 

COMMANDES 

4.1 Introduction 

Afin de donner un cadre de reference precis, une loi de guidage est requise pour chaque 

systeme de commande. Ensuite, les lois de commande doivent etre etablies afin d'evaluer 

la mise en oeuvre d'un rendez-vous autonome. Deux systemes de commande sont concus : 

un pour l'orientation du OM et l'autre pour la translation du OM vers le OS. Ce chapitre 

presente d'abord l'objectif de la commande en orientation pour ensuite traiter du guidage uti­

lise pour la translation. Ensuite, le developpement mathematique du systeme de commande 

non-lineaire en orientation est expose, suivi du developpement du systeme de commande 

en translation. Dans les deux cas, les lois de commande de type NDI/FBL et SMC sont 

developpees en parallele. 

4.2 L'objectif de l'orientation 

Au depart, le OM et le OS se trouvent chacun dans une orbite coplanaire. Le OM est oriente 

sans le OS dans son champ de vision, tel qu'illustre a la figure 4.1, afin de demontrer le 

fonctionnement du systeme 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'illustre 

a la figure 4.2 pour ensuite passer a une deuxieme phase d'orientation alignant le OM avec 

le vecteur du LIDAR pointant vers le OS tel qu'illustre a la figure 4.3. Les figures sont 

presentees a la page suivante et leurs explications respectives suivront ensuite. 

46 
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Situation initiale d'orientation: 

0U 

R, 

r # 

V By 
Notes: 

• L e ;rjfi_w<est fixe et connu 
-Le lidar (Idr) et le port 
d'amarrage sont consideres 
comme etant co-localises pour\ 
simplifier le probleme 

Figure 4.1 - Initialisation de l'orientation 

Guidage en orientation, phase 1 Idr R7 
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Figure 4.2 - Illustration de la phase 1 en orientation 

Guidage en orientation: phase 2 
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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 angle1 aim d'avoir le OS dans le champ de vision du LIDAR2. Cette phase doit rendre 

le referentiel TB parallele au referentiel TR en respectant la convention de l'equation (4.1). 

Ti R 

Rx 

RY 
—* 

Rz 

= 

Bx 

- Bz 

BY 

Fi B (4.1) 

Lorsque la phase 1 de la figure 4.2 est completee, un nouveau referentiel d'orientation desiree 

en fonction du LIDAR peut etre determine a partir des donnees fournies par celui-ci. Ce 

nouveau referentiel devient la cible d'orientation a atteindre pour la phase 2. Cette phase 

consiste a aligner le OM avec le vecteur du LIDAR pointant vers le OS tel que presente a la 

figure 4.3. Pour y arriver, le referentiel instantanee desire (FD) doit etre etabli en fonction 

des mesures du LIDAR. Ce referentiel To change constamment dans le temps en fonction de 

la mesure du vecteur fidr-os- Pour le creer, deux rotations doivent etre effectuees a partir du 

repere TB (considere parallele a TR) pour atteindre le repere To- Un lacet (X/J) est effectue 

autour de l'axe Bz, suivi d'un tangage (9) autour de l'axe B'y. L'axe B'y est en fait l'axe 

By suite a la rotation (lacet) autour de Bz. L'expression de ces deux rotations donne une 

matrice de transformation de coordonnees MDB(6. ijj) permettant de passer du repere TB au 
—* 

repere To-

(4.2) 
Dx 

DY 

Dz 

= 

r- -J 

Dx 

DY 

Dz 

rotation autour de Bv 

cos(0) 0 -sin{6) 

0 1 0 

sin(0) 0 cos{6) 

= 

rotation autour de Bz 

cos(ip) 

—sin(ip) 

0 

MDB(6^) 

cos(8)cos(xp) cos(9)sin(i/j) 

-sin(tp) cos(ip) 

sin(6)cos(ijj) sir i(( ?)sin('0) 

sin(^)) 0 

cos(t/j) 0 

0 1 

-sin(9) 

0 

cos{9) 

Bx 

BY 

Bz 

Bx 

BY 

B z 

(4.3) 

1L'annexe A.l contient un exemple demontrant un type de manoeuvre d'orientation grand angle. 
2Le LIDAR et le port d'amarrage sont considered co-localises. 
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Avec la matrice de transformation de coordonnees MDB(0, ib) et avec les mesures de la 

distance relative fournie par le LIDAR, les termes 0 et tjj peuvent etre determines a meme 

les composantes du vecteur fur-os-

ridr-OS = • Udr-OS = LOM ~ LOS (4.4) 

La mesure du LIDAR doit etre transposed dans le repere TB et etre normalised 

M-BldrlUdr-OS 
J-ldr-OS 

I|EJ*-OSII 
(4.5) 

avec M-Bidn l a matrice de transfert entre le LIDAR et le repere TB 

M Bldr 

0 0 1 

0 1 0 

- 1 0 0 

(4.6) 

Utilisant la premiere rangee de la matrice MDB(Q,ib), les valeurs de 9 et ip peuvent etre 

definies comme suit : 
cos(6)cos(ip) 

cos{Q)sin{$>) 

—sin(6) 

Finalement, les formules suivantes sont extraites 

ridr-OSx 

fldr-OSy 

fldr-OSz 

(4.7) 

0 = -arcsin(ridr-osz) 

^ = arctan (rJ^£^\ 
^ \ridr-OSx J 

(4.8) 

La phase 2 de l'orientation peut etre completee ayant comme objectif de maintenir les angles 

9 et ijj a zero. Ce principe d'orientation en deux phases precises et distinctes consiste en soi 

un apport du concepteur a ce projet de recherche. Cet ajout confere plus de realisme face a 

l'execution de l'orientation du OM vers le OS pendant le rendez-vous autonome. La figure 

4.3 illustre la realisation de la phase 2 du guidage en orientation 
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Les developpements decrits dans cette section sont mis en oeuvre dans une S-Function a 

l'interieur du bloc de guidage en orientation du simulateur de rendez-vous a meme l'utilitaire 

Simulink™ de Matlab™. Le simulateur en tant que tel sera detaille ulterieurement 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 developpee afin de permettre au OM de s'approcher du OS en reduisant sa vitesse 

de sorte que la capture finale se fasse a basse vitesse. Selon chaque phase du rendez-vous, 

plusieurs vitesses peuvent etre commandees : 

• Vitesse en phase de rapprochement ou closing =£> VdOSing = 0.6 m/s. 

• Vitesse d'approche => vapproche = 0.2 m/s. 

• Vitesse de rendez-vous => vrdV < 0.05 m/s. 

Cette loi de guidage en vitesse est aussi utilisee par le systeme de commande pour obtenir 

la position relative desiree pour chaque phase du rendez-vous. En effet, avec la position du 

OM, le systeme de commande determine sa position relative par rapport au OS pour ensuite 

definir la vitesse desiree a atteindre. Via une integration, la position desiree 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 

Entree du vecteur 

si r > 100 —Qui-* i'„j=o.6» 

non 

Sil <V < 1 0 0 ~Otli-*vc-=0.2m/s 

non 

Sir<l —OU\-*-vai<l = 0.05m/$-

Envoi de 
consignes au 
systeme de 
commande 

NAV 

Commande 

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'interieur du bloc de guidage en translation du meme simulateur de 

rendez-vous. 

4.4 Commande en orientation par modes glissants 

Cette section contient les developpements mathematiques du systeme de commande en orien­

tation selon le principe de commande SMC. En se referant aux notions de la section 3.3, 

plus precisement au developpement d'un controleur SMC a la section 3.3.3, le lecteur sera 

en mesure de suivre le cheminement propose pour la conception d'une telle loi de commande 

en orientation. La loi developpee s'inspire des travaux sur le SMC de Jan [Jan et Chiou, 

2004] permettant de fournir un couple de commande maximal afm d'obtenir une manoeuvre 

d'orientation effectuee en un temps minimal. Arm de d'attenuer les effets de chaterring in-

trinseques au SMC, l'approche de Jan est combinee avec une technique de reduction du 

chaterring developpee dans les travaux de Robinett [Robinett et Kalaycioglu, 1997]. Cette 

contribution technique constitue egalement un apport important a ce projet de recherche. 

D'abord une surface de glissement est definie en fonction de l'erreur de quaternion d'orien­

tation afin que l'objectif de la commande soit atteint. Dans le cas du rendez-vous, l'objectif 
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en orientation est de conserver l'erreur de pointage du LIDAR vers le OS a zero. L'erreur de 

quaternion est calculee a partir de l'objectif de pointage du OM vers le OS defini a l'equation 

(4.8). Les precisions au sujet du developpement de l'erreur de quaternion (q ) ainsi que la 

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

s = Kqe + l = 0 (4.9) 

Le terme s represente [si S2 S3]T e t K represente une constante positive definie et finalement, 

o = conjiq. )xq ..La dynamique de cette surface est determined a partir des derivees 
±e J h i d e s ' 2-mesure J ~i r 

par rapport au temps. 

s = KSMCqe + qe=Q (4.10) 

Le terme q^s determine la trajectoire de quaternion d'orientation a atteindre par le systeme 

de commande. II est a noter que pour une trajectoire confinee a la surface de l'equation (4.9), 

la relation d'erreur devient : 

% = -KSMC % (4.11) 

Ce qui signifie sous forme temporelle : 

ge(t) = e-KsMO*2e(0) (4.12) 

L'equation (4.12) demontre que la surface choisie est stable exponentiellement seulement si 

KSMC est positif defini. 

Une loi de commande SMC doit etre elaboree afm de satisfaire les conditions d'approche et de 

glissement. En s'inspirant de travaux de [Jan et Chiou, 2004] et a partir du developpement 

non-lineaire de l'orientation, de la cinematique de rotation aux sections 2.3 et 2.3.3, la loi de 

commande est congue en debutant avec les equations (2.13) et (2.15), reprises ici : q = Qu> 

etu = I~1(M-TRW) 

La dynamique de l'orientation du OM de l'equation (2.15) peut etre exprimee en fonction 

des quaternions en l'inserant dans la derivee temporelle de l'equation (2.13) 

q = Qui + Q[j-\M-TRW)] (4.13) 
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La commande pour le glissement s'opere en forgant s = 0. En inserant l'equation (4.13) dans 

l'equation (4.10), le terme T_RW peut etre isole. A ce stade, le terme de controle de l'effet 

de chattering (sgn(s)) peut etre introduit. A ce terme, on ajoute le facteur DSMC afm de 

controler l'impact du terme sgn(s) sur la commande finale. 

TRW =M + IQ* (Qu - q^ + KSMC (%) - DSMc sgn(s)) (4.14) 

avec : 

• M = Hexternes ~ U* ( J + Z j w - UXls§_ 

• Q* : l'equivalent d'une pseudo-inverse, mais definie ici par une approximation : 

-Qi Qo 93 - 9 2 

Q* = 2 -q2 -q3 q0 qx 

-Q3 <h -Qi qo 

• DSMC '• une constante positive definie amplifiant ou diminuant l'effet de sgn(s). 

• sgn(s) : terme commande causant du chattering mais qui assure le deplacement de 

la trajectoire d'erreur vers la surface de glissement lorsqu'une deviation inattendue se 

manifeste dans le plan de phase. 

Le terme sgn(s) a pour fonction de ramener la trajectoire des etats du systeme vers la surface 

de glissement lorsque que celle-ci s'en ecarte. La nature du terme sgn(s) est discontinue et 

de la forme : 

sgn(s) = 
1, Si > 0 

- 1 , Si < 0 
0,1,2. (4.15) 

Ce terme peut accentuer 1'effet de chattering si les gains (DSMC)
 ne sont pas choisis adequatement. 

Jan propose d'utiliser une approche Bang-Bang modifiee [Jan et Chiou, 2004] afin d'amor-

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

d'attenuer, pour les petites variations de part et d'autre de la surface, l'intensite des discon-
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tinuites engendrees par un Bang-Bang pur. 

sgn(s) —> sat(si, e) = < 

1, Si> e 

Si, \Si\<€ i = 0 , l ,2 . . . (4.16) 

- 1 , Si < -e 

Cette approche attenue aussi les changements de commandes abruptes aux abords de la 

surface mais demeure tout de meme sensible aux variations autour de cette surface. Elle 

requiert une attention particuliere lors de la conception pour eviter d'accentuer le chattering. 

Pour sa part, Robinett utilise une approche mathematique continue de type Atan [Robinett 

et Kalaycioglu, 1997] qui possede la meme caracteristique de signe que la fonction non-

continue sgn(s), mais de maniere continue. Ceci permet d'amortir l'effet des discontinuites 

aux abords de la surface de glissement. 

2 
sgn(s) —>• —atan(s) (4-17) 

7T 

Cette approche attenue 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. Specialement lorsque les manoeuvres finales 

d'approche sont executees, le systeme de commande doit permettre une excellente stabilite 

lorsque les variations des etats du systeme sont tres faibles. C'est la methode du Atan qui 

sera retenue pour remplacer la fonction discontinue du sgn(s) afm d'assurer une meilleure 

stabilite lors de l'etape finale du rendez-vous. 

La commande en orientation de Jan propose un algorithme de minimisation du temps 

d'execution de la manoeuvre d'orientation autour de l'axe de rotation propre, entre la po­

sition initiale et la position desiree. Cette approche permet de maximiser la rapidite de 

l'orientation vers une cible precise. L'axe de rotation propre est represente par les rotations 

angulaires les plus directes entre l'orientation initiale et l'orientation finale desiree. Une ma­

noeuvre d'orientation est obtenue en un temps minimal lorsque le systeme de commande 

applique les couples maxima. En partant de l'equation (4.14) et en suivant les demarches 

presentees a l'annexe B.3 qui permettent de developper une commande generant un couple 

maximal pour une manoeuvre effectuee en un temps minimal, l'equation de commande SMC 
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s'exprime comme suit : 

2 
TRW = M + Kpivot ~ 1Q*DSMC -atan(s) (4.18) 

IT 

L'algorithme qui definit le couple de pivot (N_pivot) assume que les couples engendres par les 

termes K$MC (<Z ) et Qm, presents dans l'equation (4.14), sont negligeables par rapport a 

la contribution du couple de pivotement maximal. Ces termes sont ignores pour la suite du 

developpement. A partir du couple de pivotement determine par l'equation (B.10), il s'agit 

d'implanter une commande SMC tenant compte de la contribution de Npivot, lorsque que 

0 < t < 2tdemi- Apres le temps de la manoeuvre, l'equation (B.10) est reprise mais en 

considerant la contribution nulle pour le terme N_PiVOt-

T-RW — < 

Kpivot- IQ*DSMC ^atan(s), t e ( 0 , 2 ^ ^ ) 

i = x,y,z (4.19) 

M- IQ*DSMc iatan(s), t > %<&* 

Pour l'implantation de cette technique, le choix de la methode de reduction de chattering 

determinera la fonction qui remplacera sgn(s) dans l'equation(4.19). La loi de commande en 

orientation a l'equation (4.19) est developpee sous forme d'une S-Function dans Matlab™. 

Le choix des parametres de la commande est pose en fonction d'une manoeuvre d'orientation 

de type couple maximum pour une manoeuvre de temps minimum. 

Le terme D$MC est une matrice de constantes positives. Le choix des valeurs de DSMC 

est effectue selon le critere suivant : rendre les conditions d'operation du controleur les plus 

performantes possibles en fonction de revolution de l'erreur des quaternions, de la quantite de 

moment angulaire commandee aux RW ainsi que du torque applique par les RW. Dans le cas 

present, des iterations ont ete executees afin de determiner une combinaison de parametres 

donnant un rendement juge acceptable selon les observations faites par le concepteur lors 

des series de simulations successives. Ces valeurs sont presentees dans l'equation (4.20). 
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D SMCAtan 

0.2 0 0 

0 0.2 0 

0 0 0.2 

(4.20) 

4.5 Commande en orientation par retroaction linearisee 

Cette section contient les developpements mathematiques du systeme de commande en orien­

tation selon le principe de commande FBL presente a la section 3.2. En se referant a cette 

section, le lecteur sera en mesure de suivre le cheminement propose pour la conception d'une 

loi de commande en orientation selon ce type de systeme. 

A partir de l'equation (2.13), soit u = JTX{M. — T.RW)I l a forme generale de depart du NDI 

telle que presentee dans l'equation (3.2), est demontree : 

lit = / M + g(uj)TRW 

avec f(uj) = l~lM. et g(u>) = - J 
(4.21) 

Le terme g(u) peut etre considere constant puisque la matrice d'inertie J ne depend pas 

de u, done une approximation d'une matrice d'inertie constante est etablie. Dans ce cas, un 

developpement de type FBL suffit. Le cas contraire, ou la matrice d'inertie serait variable, 

necessiterait un developpement NDI. 

Pour atteindre l'orientation voulue, Perreur de quaternion (q ), ainsi que l'erreur de vitesse 

angulaire (e ,̂) sont prises en consideration pour determiner la dynamique desiree. 

% = 

-

IdesQ 

~~ idesl 

~ides2 

. ~idesZ 

• i e 

Qdesl 

idesO 

~~Qdes3 

2des2 

'"hides' " 

£des2 

2des3 

£tes0 

~Hdesl 

Udes ~ id 

y. 

Qdes3 

~Hdes2 

2-desl 

idesO . 

£o 

2i 

I2 

.% 

(4.22) 

(4.23) 
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Les termes q0 a q^ sont les quaternions mesures tandis que u constitue la vitesse angulaire me-

suree. Avec l'equation (4.22), la dynamique desiree est obtenue en derivant les deux relations 

de l'erreur ci-haut pour obtenir deux systemes du meme ordre que le systeme a commander. 

Q^DFBLSV+SV ( 4 2 4 ) 

Q = KFBL % + % 

Les termes DFBL et KFBL sont des constantes positives qui ont un impact direct sur la 

rapidite de la convergence de la commande sur le systeme non-lineaire. De plus, il convient 

de considerer u^es = 0 et par le fait meme u^^ = 0, puisque l'objectif de la commande est 

d'atteindre une orientation finale fixe, ce qui se traduit par une acceleration angulaire nulle. 

* , - * - £ : <425> 

Les termes q et q^ sont definis respectivement par q = QUJ et q. = Qdesiddes- Puisque 

Wdes — 0, alors la dynamique de l'erreur de quaternion devient : 

o 

£ =00X13^) xq + conH&J x q ( 4 2 6 ) 

% = con^us)
x Q& 

L'equation de la dynamique desiree devient fonction du terme u. 

DFBL SU + 0. = Q 

KFBLqe + conj(qdes)xQu = 0 (4.27) 

avec : u = 1~XM. - l~lrLRW 

Le terme T_RW est isole de l'equation (4.27) pour obtenir la loi de commande en orientation 

FBL. 

TRW = J DFBL ew + J KFBL % + J^+M. (4-28) 

Le choix des parametres de la commande est effectue en fonction d'une manoeuvre d'orien­

tation optimale; c'est-a-dire une rotation autour de l'axe propre ou plus precisement eige-

naxis. II est demontre dans [Wie et coll., 1989] qu'une telle rotation autour de l'axe propre 
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se fait lorsque les gains a ajuster (KFBL et DFBL) de l'equation (4.28) correspondent a 

KFBL = k * diag(J_) et DFBL = d* diag(J_), oil k et d sont des constantes positives, ce qui 

est le cas des termes KFBL et DFBL- Le choix des valeurs k et d est pose selon les memes 

criteres que pour le SMC a la section 4.4. Ces valeurs sont precisees dans l'equation (4.29). 

K, FBL 0.0046 

1500 0 0 

0 1170 0 

0 0 800 

et DFBL = 0.2S 

1500 0 0 

0 1170 0 

0 0 800 

(4.29) 

4.6 Commande en translation par modes glissants 

En se referant a la section 3.3, le lecteur sera en mesure de suivre le cheminement propose pour 

la conception d'une loi de commande en translation de type SMC classique sans considerer 

les aspects de couple maximal et temps minimal appliques seulement a l'orientation. 

Pour un systeme de 2e ordre, considerons que : 

s = e + KSMC e (4.30) 

L'expression de l'erreur et sa dynamique sont respectivement e = r£>S-OM ~ £os-OMdes
 e^ 

t — t&s-OM ~ £os-OMdes- Pour assurer une convergence vers le comportement desire, la 

surface de glissement est forcee a 0. Alors, si s = 0 =>• s = 0. 

& = & + KSMC e = Q (4.31) 

avec e — LQS-OM ~ lk)s-OMde 

La commande en translation s'opere en fonction des plateaux de vitesses commandees. Ceci 

signifie que la derivee de l5js-OMd,
 es^ nulle, done : i^os-OMdes — Q> permettant d'obtenir 

e = ilos-OM- La dynamique de la surface de glissement revient alors : 

s = LQS-OM + KSMC t + DSMC sgn(s) = 0 (4.32) 
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Avec l'expression de la dynamique de glissement, une loi de commande doit etre elaboree 

afin de satisfaire les conditions d'approche et de glissement. A partir de l'equation (2.36), le 

terme T^S-OM
 e s t exprime comme suit : 

^OS-OM ~ &-LB\J_r)roD —trans) (4.33) 

L'expression de l'equation (4.33) est ensuite remplacee dans l'equation (4.32). Par la suite, 

le terme fB est isole 
i-prop 

f* = CBL( -KSMC e - DSMC sgn(s)) + MB 

-prop •trans 
(4.34) 

Le terme sgn(s) a pour fonction de ramener la trajectoire des etats du systeme vers la surface 

de glissement lorsque que celle-ci s'en ecarte. Le choix des parametres de la commande 

est pose en fonction d'une manoeuvre de translation suivant les positions et les vitesses 

commandees. Dans le cas present, la translation s'opere a partir de l'equation (4.34). Le 

systeme de commande SMC, rehausse avec la reduction de chattering par une approche 

Atari, s'explique comme suit. Le choix des valeurs KSMC
 e t DSMC est effectue selon le critere 

suivant : rendre les conditions d'operation du controleur les plus performantes possibles en 

fonction de la position du OS vue par le LIDAR dans le repere TL-, ainsi que des forces 

et des torques appliques par les propulseurs. Dans le cas echeant, plusieurs iterations ont 

ete executees afin de determiner une combinaison de parametres donnant un rendement 

juge acceptable selon les observations faites par le concepteur lors des series de simulations 

successives. Les valeurs de KSMC et DSMC sont devoilees dans l'equation (4.35). 

K SMCAtan — 

20 0 0 

0 0.08 0 

0 0 0.1 

et DSMCAtan = 

1 0 0 

0 030 0 

0 0 65 

(4.35) 

4.7 Commande en translation par retroaction linearisee 

Cette section contient les developpements mathematiques des systemes de commande en 

translation selon les principes de la technique de commande FBL expliques a la section 3.2. 
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La dynamique desiree pour les etats du systeme s'exprime telle que 

0 = DFBL e + KFBL e + e (4.36) 

£ — 1-OS-OMde3 ~ LoS-OM 

avec e = i£s_OMdes-r%s_OM 

e - Los-OMde T-OS-OM 

Pour l'application en cours, la commande en translation s'opere en fonction de plateaux de 

vitesses commandees constantes, ce qui signifie que la derivee de i^)s-OMd a
 es^ nulle, alors 

&os-OMde,
 = Q- Cela permet de definir e = £QS_OM. L'expression de la dynamique de l'erreur 

devient : 

Q = DFBL e + KFBL t + r%S- OM (4.37) 

A partir de l'equation (4.37), le terme t^os-OM es^ i s o ^ e^ ensuite remplace dans l'equation 

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

fwop = CBL ( -DFBL e - KFBL e ) + M?rans (4.38) 

Le choix des valeurs KFBL et DpBL est effectue selon les memes criteres que pour le SMC a 

la section 4.6. Ces valeurs sont egalement devoilees dans l'equation (4.39). 

KFBL — 

65 0 0 

0 20 0 

0 0 40 

4.8 Conclusion 

et DFBL = 

0.10 0 0 

0 4.00 0 

0 0 3.92 

(4.39) 

Ce chapitre a elabore 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 reference pour le systeme 

de commande du rendez-vous. Les mathematiques du systeme de commande en orientation 

furent presentees selon l'approche FBL et SMC. Dans le cas de la loi de commande SMC, 



CHAPITRE 4. ELABORATION DU GUIDAGE ET DES COMMANDES 6i 

permettant une manoeuvre d'orientation en un temps minimal, les travaux sur le SMC de 

Jan [Jan et Chiou, 2004] ont ete utilises en les combinant a une methode ameliorant la 

reduction du chattering issue des travaux de Robinett [Robinett et Kalaycioglu, 1997]. L'as-

tuce du concepteur consiste a remplacer la fonction sgn(s) de Jan par la fonction ^atan(s) 

de Robinett. Par la suite, les mathematiques du systeme de commande en translation furent 

expliquees selon les deux approches du FBL et SMC. Les ajustements des valeurs des gains 

variables ont ete etablis pour chaque systeme de commande. Au prochain chapitre, une 

description detaillee du simulateur de rendez-vous viendra eclairer le lecteur quant au fonc-

tionnement proprement dit de celui-ci. Les resultats obtenus suite a ces simulations seront 

illustres ulterieurement au chapitre 5. 



CHAPITRE 5 

DESCRIPTION DU SIMULATEUR DE 

RENDEZVOUS 

5.1 Introduction 

La plate-forme de simulation utilisee pour le projet de rendez-vous fut genereusement fournie 

par NGC Aerospace Ltd et Alcatel Aerospace. Afin de mieux comprendre les elements de 

modelisation d'un systeme complexe, les concepts de Real World Software (RWSW) et de 

On Board Software (OBSW) sont presentes, afin de bien saisir la structure du simulateur 

de rendez-vous. Les principes de fonctionnement du simulateur sont ensuite abordes pour 

ensuite exposer precisement chacune des composantes du simulateur. 

5.2 La modelisation d'un systeme complexe 

La connaissance de la dynamique d'un corps est essentielle pour en effectuer le controle. 

Dans le cas du OM et du OS, leur dynamique est essentiellement la meme sauf pour certains 

details. Le OM est considere comme un corps physique avec des modes flexibles et est muni 

d'actionneurs pour en assurer le controle complet. Le OS lui, est considere comme etant 

un corps rigide passif depourvu d'actionneurs, sur lequel aucun controle n'est possible. Afin 

de representer le OS et le OM comme elements reels a controler, le Real World Software 

(RWSW) doit etre congu. Le RWSW est un simulateur du monde reel dans lequel opere 

le systeme a commander. II contient les modeles mathematiques des composantes reelles du 

systeme a commander soit les actionneurs, les capteurs ainsi que la dynamique. Ensuite, 

pour activer la commande sur le systeme, le On Board Software (OBSW) doit etre elabore. 

Le OBSW represente les algorithmes generes afin de commander l'ensemble du systeme 

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

62 
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de commande pour tout le systeme. La figure 5.1 illustre sommairement le simulateur de la 

dynamique reelle (RWSW) et de la commande (OBSW). Les capteurs fournissent des me-

sures de la dynamique du systeme. Ces mesures sont ensuite utilisees par la navigation afin 

de determiner ou d'estimer tous les etats du systeme. Selon les etats du systeme et le com-

portement desire, le guidage etablit une consigne a etre transmise au logiciel de commande. 

La commande utilise la consigne afin de generer des actions de commandes a etre transferees 

aux actionneurs. Les actionneurs ont pour tache de fournir des couples et/ou torques au 

systeme. Ces couples et ces torques ont des effets sur la dynamique qui sont ensuite mesures 

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

Actionneurs! 

Systeme de commande embarque 

Figure 5.1 - Modelisation 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 cooperative avec des points de repere est une approche favorisee afin de 

faciliter la mise en oeuvre de la premiere phase du rendez-vous : la detection. Pour detecter 

la cible, un systeme de vision artificielle LIDAR est utilise.1 

Le simulateur est concu 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 meme orbite, ou encore 

^ ' a u t r e s systemes de vision comme des cameras sont aussi utilises mais il faut considerer que le traitement 

d'images est lourd en temps de calculs [Mukundan et Ramakrishnan, 1995]. 
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etre dans une orbite difference mais coplanaire. Le cas de l'intercepteur et de la cible dans la 

meme orbite, mais separes par un angle (•$), est traite dans ce projet tel que presente dans 

les figures 5.2 et 5.3. 

Dans la mise en phase pour le rendez-vous, Tangle (i?) permet de savoir si le OM est devant 

ou derriere la cible. Un <& > 0 signifie que le OM est devant, tandis que d < 0 implique que le 

OM est derriere. Le but premier de la mise en phase pour le rendez-vous est de determiner 

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

Dans ce cas, le OM doit generer un A(v) 

reduisant la periode de son orbite aim de 

compenser l'intervalle de temps angulaire 

le separant de la cible dans la meme or­

bite. 

v I ntercepteur derriere 

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

Dans ce cas, le OM doit generer un A(v) 

augmentant la periode de son orbite afin 

de compenser l'intervalle de temps angu­

laire le separant de la cible dans la meme 

orbite. 

vOM 
Intercepteur devant 

la cible ? 

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 terminees et la translation vers le OS peut etre entamee. Au depart, le OS est a une 

distance relative de 1 km (ou toute autre valeur imposee dans le simulateur). L'objectif 

des systemes de guidage et de commande est de reduire cette distance relative au minimum 

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

ne destabilisent le OM pour effectuer les manoeuvres de translation. 

5.4 RWSW : les actionneurs 

Le bloc Actionneurs a comme fonction de representer les moyens utilises pour actionner 

les commandes provenant du logiciel de controle. Pour notre application, les actionneurs 

considered sont : les roues a reaction et les propulseurs. 

Les RW permettent de fournir un couple directionnel par action-reaction. Puisque les RW 

peuvent tourner dans les deux directions et que, de fagon generale, elles sont placees selon 

les trois axes de rotation, elles peuvent fournir un couple a l'engin selon l'axe de rotation 

permettant ainsi de controler l'orientation de l'engin. Le modele des RW prend en entree 

les torques d'orientation commandes et fournit en sortie la quantite de moment angulaire 

engendree par les RW, le torque applique 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 l'axe de spin et finalement, du torque maximum. Les parametres physiques des RW sont 

resumes dans le tableau 5.1. 

TABLEAU 5.1 - Parametres physiques des RW 

Torque de commande maximum 

Vitesse de rotation maximum 

Inertie du rotor 

Friction statique et visqueuse 

0.15 Nm 

2300 RPM (240.85 rad/s) 

0.07473 Kg.m? 

0.005 Nm et 0.000027 Nm/rad.s-1 

Les propulseurs (THR) permettent l'application de forces et de couples sur l'engin dans le 

but d'effectuer des mouvements de translation ou encore des manoeuvres de reorientation 

rapide. Un propulseur permet de fournir une force opposee au sens d'ejection. Le modele des 

THR prend en entree la position du centre de gravite (CdG) ainsi que le ratio de temps d'ou-

verture des propulseurs selon la configuration geometrique sur l'engin et les caracteristiques 
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physiques des propulseurs. En sortie, le modele fournit les forces et les torques appliques 

sur l'engin ainsi que la consommation de carburant. Le modele tient compte de l'impulsion 

minimale et specifique, 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 resumes dans le tableau 5.2. 

TABLEAU 5.2 - Parametres physiques des THR 

Niveau de propulsion maximale 

Bruit induit par la propulsion 

Impulsion specifique 

Impulsion minimale 

22 N 

1% 

290 sec 

150 mNs 

—• 

Les propulseurs permettant d'effectuer un AV selon l'axe Bx sont situes directement sous 

le OM.2 Les propulseurs permettant le controle selon les autres axes de translation sont 

localises symetriquement sur les cotes arm de permettre des manoeuvres en force et torque 

pures. Le positionnement des propulseurs ainsi que leur direction de poussee selon le repere 

TB figurent en annexe A.4. 

5.5 RWSW : les capteurs 

Le bloc Capteurs represente les moyens utilises pour mesurer les parametres physiques de 

l'engin tels que la vitesse angulaire, la position de celui-ci, les quaternions. Pour notre ap­

plication, les capteurs considered sont : 

• capteur d'etoiles permettant de mesurer les quaternions (q) 

• gyrometre mesurant la vitesse angulaire (u) 

• accelerometre mesurant l'acceleration lineaire de translation 

• LIDAR mesurant la distance relative entre de le OM et le OS {TOMOS) 

2Le dessus du OM est considere comme etant la surface opposee a celle ou l'axe Bx sort du OM ( voir la 

figure 2.5). 



CHAPITRE 5. DESCRIPTION DU SIMULATEUR DE RENDEZ-VOUS 67 

Le capteur d'etoiles identifie des constellations dont la position est bien connue a partir de 

cellules photo-sensibles. Avec ce positionnement, le capteur fournit une mesure du quaternion 

exprimant l'orientation du OM. Le modele du capteur d'etoiles tient compte d'un bruit de 

mesure et d'une erreur d'alignement afin de reproduire les perturbations reelles rencontrees 

dans un environnement spatial. Pour sa part, le gyrometre 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'accelerometre fournit une mesure de l'acceleration 

en considerant 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 {LOS)
 a c e u e du OM (LOM)- Concretement, pour les fins 

de simulations, ces positions sont obtenues par des modeles discretises de la dynamique 

orbitale. La modelisation du LIDAR considere les erreurs de pointage et de mesure ainsi que 

les transformations de reperes necessaires pour exprimer le vecteur relatif dans un repere 

connu. Lorsque le OS est dans le champ de vision du LIDAR, ce dernier avise le systeme de 

commande. 

5.6 RWSW : la dynamique 

Le bloc Dynamique represente la modelisation mathematique du comportement d'un systeme 

physique dans son environnement de fonctionnement sous forme de modele d'etats. En 

quelque sorte, c'est ce qui permet de pouvoir adequatement reproduire mathematiquement et 

sur ordinateur un phenomene naturel pour l'analyser et le comprendre. C'est ce qui permet 

ensuite de developper les outils necessaires afin de l'utiliser adequatement seul ou en combi-

naison avec d'autres systemes. Dans cette portion du simulateur, l'orientation, la translation 

ainsi que les perturbations sont modelisees. 

La dynamique du simulateur comprend la modelisation de la dynamique d'orientation d'un 

corps rigide telle que specifiee a la section 2.3 ainsi que la dynamique de translation orbitale 

entre le OM et le OS soulignee aux sections 2.4.1 et 2.4.2. Le simulateur permet de tenir 

compte de l'effet des perturbations induites sur le systeme dans les deux phases d'orientation 

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

solaire, la trainee aerodynamique ainsi que l'effet J2. 

Les panneaux solaires jouent un role essentiel dans l'approvisionnement en energie electrique. 

Cependant, les panneaux engendrent de grandes perturbations etant donne leur nature 

flexible due a leur vaste surface ainsi qu'a leur constitution. Ces perturbations se modelisent 

en fonction de la masse, de l'inertie et d'une plage de frequence afin de considerer leur impact 

lors du developpement des lois de commande. 

L'impact du ballottement du carburant est etabli en fonction d'un ratio de masse de car­

burant versus la masse totale de l'engin pour les diverses phases d'une mission spatiale. 

Plus le ratio est eleve, plus l'impact du ballottement du carburant est important. Pour une 

manoeuvre de rendez-vous, les variations de vitesse sont effectuees dans toute direction par 

rapport au repere de l'engin. Le mouvement du carburant induit une deviation de quelques 

centimetres du CdG de l'engin. Cette perturbation peut etre critique pour la reussite d'une 

mission de rendez-vous etant donne la precision 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 l'orientation de l'engin tout en introduisant une erreur 

non negligeable lors de la navigation sur de longues distances. En effet, il est normal de 

remarquer une deviation des engins spatiaux causee par les particules solaires frappant les 

surfaces exposees au soleil. Les forces et couples exerces par la pression solaire varient selon 

le plan de la surface exposee aux radiations. 

La trainee aerodynamique est consideree importante lors des manoeuvres en orbite d'un 

corps celeste a une altitude suffisamment basse pour etre encore influencee par la densite de 

l'atmosphere. Cette perturbation influence l'attitude ainsi que la navigation d'un engin et 

s'exprime selon le plan de la surface exposee a l'atmosphere. 

Les planetes ne sont pas parfaitement spheriques, ce qui cause des perturbations au niveau de 

leur champ gravitationnel: l'effet J2. Ces perturbations peuvent affecter la dynamique d'un 

satellite. L'influence exercee par la non-sphericite d'un champ gravitationnel est representee 
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par les harmoniques zonales. La figure 5.4 illustre les elements d'orbite pouvant varier sous 

l'mfluence des harmoniques zonales. L'influence de celles-ci sur une orbite peut etre divisee 

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 elements 9 et </> autour de leur valeur 

moyenne pendant que l'orbite est decrite. 

Cette harmonique represente la forme aplatie du champ gravitationnel martien. La masse 

de Mars, comme celle de la Terre, est plus concentree a l 'equateur qu 'aux poles. La region 

equatoriale de Mars exerce une force d 'at tract ion plus importante sur les engins en orbite 

que celle les poles. Ceci se traduit par une rotation du plan de l'orbite. La figure 5.5 illustre 

l 'impact de la force d 'at traction s u p p l e m e n t a l causee par une plus grande densite de masse 

a l 'equateur. Le plus important element de perturbation est la 2e harmonique : J2 . Par 

comparaison, le terme J\ est nul, J 2 est environ d'ordre 1 0 e - 3 et J 3 est d'ordre 10e - 5 . Cette 

perturbat ion est aussi connue sous les appellations "perturbation J2" ou encore "effet J 2" . 

Dans le cas present, le potentiel gravitationnel cause par l'effet J2 est modelise par une 

equation reduite de degre I — 2 et d'ordre m = 0 d'une serie infinie de polynomes de 

Legendre3 : V(r,(f>) = (<?•) [l - ( f )2J2P2,0(sm</))'. 

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

4>: latitude geocentrique 

HM '• parametre gravitationnel de Mars (fxM = 4.2828370371e13 ^-) 

R : rayon moyen de Mars (R = 3394.2 km) 

J2 : 2e coefficient d'harmoniques zonales de Mars (J2 = 1.960454465e-3) 

P2)o(sm^>) ; polynome de Legendre de degre I = 2 et d'ordre m = 0 

Puisque le terme P2>o(sm0) peut etre remplace par une fonction de Legendre (P2fl(sin4>) = 

I (3cos2(0) — 1)), le potentiel gravitationnel induit par l'effet J2 devient : 

VM)-(^)[i-(f)'4i(WW)-i) (5.1) 

L'equation (5.1) peut etre incorporee au modele gravitationnel de la planete afin de considerer 

3Developpements des modeles de champ gravitationnel dans [Vallado et McClain, 2001] 
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la perturbation due a J2-

Figure 5.4 - Elements orbitaux pour calculer FefTet J2 

Figure 5.5 - Representation visuelle de l'effet J2 

5.7 OBSW : la navigation 

Le bloc Navigation represente la transition entre les mesures physiques et les etats du 

systeme. Parfois, certaines mesures necessaires pour construire les etats du systeme sont man-

quantes. Dans cette situation, il faut reconstruire les etats manquants a l'aide de techniques 



CHAPITRE 5. DESCRIPTION DU SIMULATEUR DE RENDEZ-VOUS 71 

d'estimation d'etats [de Lafontaine, 2000]. La navigation modelisee dans le simulateur effec-

tue, pour chaque capteur du systeme, un echantillonnage des mesures afin de discretiser les 

donnees mesurees. Cette pratique s'opere dans le but d'avoir une discretisation des donnees 

analogiques afin d'en avoir une representation numerique et afin de conferer plus de realisme 

a la modelisation. 

La navigation requiert aussi l'usage d'estimateurs d'etats. Un estimateur peut servir a verifier 

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

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

telles que l'acceleration et la vitesse angulaire du OM dans le repere inertiel [?{)• 

5.8 OBSW : le guidage 

Le bloc Guidage est principalement le bloc qui definit la reference a atteindre. Cette reference 

est etablie en fonction des etats presents du systeme et du comportement final desire. Le 

guidage pour ce projet comporte deux volets : l'orientation et la translation. Le guidage en 

orientation s'opere en deux phases precises expliquees ci-bas. Les particularites au sujet du 

guidage en orientation furent exposees anterieurement a la section 4.2. 

Phase 1 : En premier lieu, le OM commence sa manoeuvre selon une orientation initiale 

requerant une manoeuvre grand angle pour s'orienter adequatement avec le OS dans le champ 

de vision du LIDAR. Ce guidage fait en sorte que le repere TB du OM s'aligne avec le repere 

de rendez-vous (TR). 

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

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

Le guidage en translation debute a partir de la mesure de la distance relative entre le OS et le 

OM. La translation est guidee en vitesse. Le but consiste a permettre au OM de s'approcher 

du OS en reduisant graduellement sa vitesse de sorte que la capture finale se fasse a une 

vitesse faible. Les details du guidage en translation furent egalement expliques a la section 

4.3. 
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5.9 OBSW : la commande 

Le bloc Commande represente les algorithmes determinant les commandes a etre envoyees 

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 

inserees. Les systemes de commande en orientation repertories aux sections 4.4 et 4.5 tiennent 

compte du quaternion d'orientation desire et de la vitesse angulaire desiree provenant du bloc 

de guidage afin d'atteindre le positionnement adequat 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. II suit egalement la vitesse d'approche qui est 

determined par le bloc de guidage. La mise en oeuvre des controleurs en translation respecte 

les details fournis precedemment aux sections 4.6 et 4.7. 

5.10 Conclusion 

Dans ce chapitre, les principes de modelisation et de fonctionnement du simulateur de rendez­

vous ont ete exposes. Les elements de la modelisation du RWSW furent detailles. Les dyna-

miques requises pour simuler le rendez-vous sont l'orientation et la translation ainsi que les 

perturbations presentes lors du rendez-vous. Les capteurs du systeme devant etre incorpores 

au simulateur sont le gyrometre, l'accelerometre, le capteur d'etoiles ainsi que le LIDAR. 

Les actionneurs simules sont les roues a reaction en orientation et les propulseurs pour la 

translation. Ensuite, les elements du OBSW furent abordes. La navigation incorpore les es-

timateurs d'etats permettant de reconstruire certains etats essentiels. Le guidage permet de 

fournir les references a etre atteintes tant en orientation qu'en translation. Finalement, les 

lois de commande SMC et FBL tant en orientation qu'en translation ont ete incorporees au 

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

Suite a ces precisions, il s'agit maintenant de proceder aux simulations selon les lois de 

commande specifiquement elaborees au prealable au chapitre 4. Ces simulations illustreront 

concretement l'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 resultats des simulations de rendez-vous en orbite martienne, 

issus des lois de guidage et de commande abordees precedemment. Les trois controleurs 

congus au chapitre 4, notamment le FBL, le SMC Bang et le SMCAtan, sont simules pour un 

rendez-vous entre le OM et le OS a partir d'une distance initiate de 80 m. Ces simulations 

initiales permettent de confirmer la validite du fonctionnement des systemes de commande 

non-lineaires developpes dans cette etude. Elles permettent egalement de comparer les per­

formances des controleurs de maniere a identifier le systeme de commande demontrant des 

resultats les plus probants. La commande SMCAtan, est choisie pour obtenir un rendez-vous 

a partir d'une distance relative initiale de 1000 m. Une discussion sur les resultats obtenus 

est fmalement entamee afin de confirmer l'atteinte des objectifs de ce projet de recherche. 

6.2 Les resultats 

Pour la mise en oeuvre reelle d'un systeme de commande, le OBSW du simulateur doit 

fournir toutes les mesures des etats du systeme provenant soit des capteurs directement soit 

des estimateurs d'etats. Dans le cadre de ce projet, tous les etats utilises par les systemes 

de commande proviennent des mesures ou des estimations de celles-ci, sauf en ce qui a trait 

aux a la vitesse angulaire, requise dans le modele de translation de l'equation (2.25). Aucun 

capteur a bord du OM ne permet de mesurer cette vitesse, alors celle-ci doit etre calculee 

a partir de la velocite du OM et de son rayon : u = |UT=|T- Puisque la navigation n'est pas 

l'objet de ce projet de recherche, 11 convient de prendre des variables simulees comme etant 

estimees a bord. Dans cette optique, cette variable u fut utilisee a meme la vitesse angulaire 

orbitale simulee dans le RWSW. 

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

TABLEAU 6.1 - Conditions des simulations 

Rayon de Mars a l'equateur 

Rayon de Mars au pole 

Coefficient d'aplatissement 

Constante gravitationnelle de Mars (/x) 

Constante de gravite universelle (G) 

Perturbation J2 

Inclinaison orbitale 

Altitude d'orbite initiale 

3397 e3 m 

3376 e3 m 

6.47630 e-3 

428282352 e5 a£ 

6.672 e~n 

1.960454465 e"3 

45° 

500 e3 m 

Le simulateur permet de choisir une combinaison variee de simulations possibles tant pour 

la commande en orientation qu'en translation. Le tableau 6.2 indique les possibilites de 

simulations par l'entremise du simulateur de rendez-vous. 

TABLEAU 6.2 - Som 

commandes en orientation 

FBL 

SMC - Bang-Bang 

SMC - Atan 

maire des simulations 

commandes en translation 

FBL 

SMC - Bang-Bang 

SMC - Atan 

Pour comparer les methodes de commande non-lineaires, l'orientation et la translation ont 

ete simulees a partir de ces memes methodes. A titre d'exemple, l'orientation et la translation 

furent testees avec la technique du FBL pour etre compare a l'orientation et la translation 

avec la technique du SMC Bang ou encore SMC Atan- Les figures 6.1, 6.2 et 6.3 demontrent 

1'ensemble des resultats, a l'aide des cinq graphiques, pour un rendez-vous orbital entre le 

OM et le OS selon les trois methodes du FBL, SMC Bang et du SMC Atan, a une distance 

relative initiale de 80 m. Ces graphiques illustrent respectivement : 

Graphique-A L'evolution de l'erreur de quaternion. 
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Graphique-B La mesure du LIDAR dans TB-

Graphique-C La position relative dans le JFL. 

Graphique-D La commande aux roues a reaction. 

Graphique-E La commande aux propulseurs. 

Le graphique A permet d'evaluer revolution de l'erreur de l'orientation pendant la ma­

noeuvre de rendez-vous. Tant que le OS n'est pas en vue, l'orientation est en phase 1. Lorsque 

le OS est en vue, les mesures du LIDAR sont alors utilisees pour amorcer la translation alors 

que l'orientation entre en phase 2. Lors de la translation, l'erreur de quaternion q? et q3 doit 

se maintenir autant que possible sous les bornes pointillees 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 controleurs SMC sont plus rapides a converger vers l'orientation 

finale desiree. Ceci s'explique en partie par le fait que les controleurs obtenus avec la methode 

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'execution de manoeuvre d'orientation d'environ 500 secondes pour 

le systeme FBL, suivi d'un temps de 200 secondes pour le SMCsang et de 185 secondes 

pour le SMCAtan-

Le graphique B permet de visualiser la mesure du LIDAR vue dans le repere du OM (FB)- Ce 

graphique permet de donner une perception generale 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, x, y et z tendent vers une 

valeur > l m . Les graphiques B des figures 6.1 a 6.3 demontrent 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 exprimees dans le 

repere du rendez-vous (FL) qui est le repere a partir duquel sont issues les commandes en 

translation. Une vue rapprochee (ZOOM) sur la translation lorsque le OM est a proximite 

du OS permet de voir plus clairement le rapprochement final du rendez-vous. C'est a cette 

echelle que les mesures des distances relatives selon l'axe y et z oscillent legerement plus 

pour le systeme de commande de rendez-vous par FBL que pour les deux autres methodes 
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utilisant le SMC. Dans le cas du SMC, les mesures des distances relatives selon les memes 

axes oscillent moins avec la methode SMCsang a la figure 6.2 et avec la methode SMCAtan 

a la figure 6.3. La methode Atan resulte en de meilleures performances etant donne que 

les variations oscillatoires des distances relatives sont quasi nulles pendant la manoeuvre de 

rendez-vous a comparer aux deux autres approches du FBL et du SMCsang- Ce resultat 

favorise davantage l'approche Atan a l'approche Bang-Bang etant donne que pour un meme 

controleur SMC, la commande s'avere plus amortie pour atteindre la position finale desiree. 

Cela signifie que le systeme atteint la position finale desiree en ayant a compenser le moins 

possible pour des manoeuvres induites par le systeme de commande. 

Le graphique D decrit les quantites de moments angulaires ainsi que les couples appliques par 

les roues a reaction selon les 3 axes du repere du OM (FB)- Les limites des actionneurs sont 

bornees par les pointilles rouges et permettent de verifier que le systeme de commande ne 

sature pas l'actionneur. Ce graphique permet aussi d'observer l'influence du couplage entre 

la rotation et la translation. Pour le FBL a la figure 6.1, le moment angulaire ainsi que les 

couples appliques aux RW sont repartis dans le temps de la manoeuvre totale. Les couples 

appliques sont importants tout au long de la manoeuvre, afin de conserver l'orientation voulue 

pendant l'approche du OM vers le OS. Cependant pour les approches par SMC aux figures 

6.2 et 6.3, remarquons a ce sujet une difference notoire. Les moments angulaires ainsi que les 

couples appliques sont plus importants au depart afin d'assurer l'execution des manoeuvres 

en orientation preliminaires en un temps minimum. Ce qui differencie les approches SMC 

s'observe davantage lors de la translation. La methode SMCAtan affiche beaucoup moins de 

couples appliques aux RW que la methode SMCBang et meme FBL (voire les graphiques 

D des figures 6.1 et 6.2). Une fois de plus, cela s'explique par la technique de reduction 

de chattering qu'apporte l'approche Atan avec son facteur d'attenuation de la commande 

^atan(s). 

Le graphique E demontre les couples ainsi que les forces appliques par les propulseurs selon 

les 3 axes du OM dans le repere TB- Le 3e sous-graphique affiche la consommation de 

carburant totale pour l'execution du rendez-vous. Pour le FBL, les couples sont repartis 

tout au long de la manoeuvre. Les forces sont reparties selon les manoeuvres de variation 
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de vitesse de deplacement (AV) selon les 3 axes x, y et z. Le graphique E du SMCsang 

(figure 6.2) devoile en revanche une reduction des couples et une augmentation des forces 

appliquees aux propulseurs pendant la translation. Cette augmentation est attribuable a 

l'approche Bang — Bang qui peut induire ce genre de commande superflue si les gains ne 

sont pas ajustes de maniere optimale [Jan et Chiou, 2004]. Le graphique E du SMCAtan 

(figure 6.3) illustre, quant a lui, un juste milieu ou les couples appliques aux propulseurs ne 

sont pas aussi intenses que pour le FBL et les forces requises pour atteindre le rendez-vous 

final sont reparties et amorties tout au long de la manoeuvre. 
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Graphique A- Evolution de I'erreur de quaternion pendant I'ammage Graphique B- Mesure de la position de la cible par le lidar 
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Figure 6.1 - RdV-FBL-80m : Resultats du rendez-vous 
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Figure 6.2 - RdV-SMC-Bang-80m : Resultats du rendez-vous 
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Graphique A- Evolution de Terreur de quaternion pendant le rendez-vous GtaphlCfUe S - Mesure de la position de la cibie par le LIDAR 
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Figure 6.3 - RdV-SMC-Atan-80m : Resultats du rendez-vous 
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Suite a ces resultats et a cette discussion, la methode SMCAtan retient particulierement 

l'attention puisque, par une analyse qualitative, cette approche necessite moins d'actions 

de commande que celles du SMC Bang et du FBL. Cette methode illustre egalement un 

comportement plus amorti pour les commandes en translation. Dans une application de 

rendez-vous autonome, ceci est souhaitable aim d'eviter des manoeuvres trop brusques lors 

du rapprochement final entre le OM et le OS [Kluever, 1999; Park et coll., 1999]. Suite a ces 

observations, une simulation plus approfondie est poursuivie avec la commande SMCAtan 

afin d'effectuer un rendez-vous a partir d'une distance initiale relative de 1000 m permettant 

de verifier l'efncacite de l'approche SMCAtan dans un environnement offrant davantage de 

perturbations et d'effets non-lineaires. La figure 6.4 devoile les resultats de simulations d'un 

rendez-vous a partir de 1000 m de distance initiale relative avec la methode de commande 

SMCAtan tant pour l'orientation que la translation. 
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Sans reprendre toute l'analyse des graphiques A a E, il convient d'observer que les resultats 

du rendez-vous avec la methode de commande SMCAtan a 1000 m demontrent la validite 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 operee de maniere a ce qu'il n'y ait pas de compensation 

inutile induite par le systeme de commande. Les commandes aux roues a reactions et aux 

propulseurs respectent les profils observes lors des simulations a 80 m et permettent d'emblee 

l'application d'un rendez-vous sans compromettre la stabilite du systeme. 

6.3 Discussion sur le rendez-vous 

Les resultats obtenus ci-haut permettent de confirmer l'atteinte des objectifs etablis au prime 

abord a la section 1.6. 

L'objectif 5 est automatiquement atteint en demontrant l'obtention d'un rendez-vous entre 

le OM et le OS depuis une distance de 1000 m a la figure 6.4. L'objectif 4 fut rencontre 

en concevant plusieurs techniques de commande non-lineaires afin de les comparer entre 

elles lors des simulations de rendez-vous a 80 m permettant d'identifier laquelle etait la 

plus adequate pour un rendez-vous a 1000 m. Dans le cheminement vers les objectifs 4 et 

5, du guidage en translation fut developpes avec une technique d'elaboration dynamique 

d'une cible d'orientation aux sections 4.2 et 4.3 satisfaisant ainsi les enonces de l'objectif 3. 

Dans l'application du rendez-vous, le modele non-lineaire de la dynamique du mouvement 

relatif entre deux corps a ete developpe a la section 2.4.2 permettant d'etablir la relation 

mathematique interreliant ces deux corps en mouvement constant. Ipso facto, l'objectif 2 se 

voit rencontre. 

En ce qui a trait a l'orientation, la configuration de commande optimale d'orientation pro­

posed dans les travaux de [Jan et Chiou, 2004] a ete reproduite. Ces travaux proposaient une 

approche de commande SMC en un temps minimum et avec reduction de chattering par une 

approche Bang-Bang modifiee dy type sgn(s). L'apport d'une fonction %atan(s) de Robi-

nett afin de reduire d'avantage l'effet de chattering pour une manoeuvre de temps minimal a 
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aussi ete simulee. Le SMCsang resultant etait fonctionnel, mais selon les resultats observes, 

le SMCAtan etait encore plus rapide a atteindre l'orientation commandee comparativement 

au FBL et au SMC Bang- Non seulement l'approche de commande proposee par Jan pour 

un couple commande maximal resultant en une commande effectuee en un temps minimal 

est validee, mais en plus, elle est amelioree en la combinant avec l'approche de reduction de 

chatterring Atan elaboree par Robinett dans [Robinett et Kalaycioglu, 1997]. L'objectif 1 

se voit done rencontre de par la nature des travaux effectues dans ce projet de recherche sur 

les systemes de commande non-lineaires et par la combinaison des travaux de deux auteurs, 

Jan et Robinett afin de resoudre un probleme non-lineaire de nature complexe. 

Pour la translation, le rendez-vous fut effectue a partir d'une distance initiale relative de 

1000 m (voir figure 6.4). Afin de considerer le rendez-vous comme complet, la distance finale 

relative devait etre de moins de 1 m. Le graphique C, intitule ZOOM de la figure 6.4, permet 

de verifier que cette contrainte de 1 m est respectee tout en respectant aussi la vitesse finale 

< 5 cm/s. En effet, observons a une echelle tres fine les derniers metres de la translation. 

La vitesse finale peut etre estimee a environ 4 cm/s a partir des echelles de temps et de 

distance de ce graphique. Ce resultat demontre un l'obtention d'un rendez-vous selon les 

specifications enoncees a la section 1.6. 

6.4 Conclusion des simulations 

Dans ce chapitre, les resultats de la mise en oeuvre des lois de guidage et de commande de 

l'approche FBL, SMCsang ainsi que SMCAtan ont ete illustres a l'aide de cinq graphiques 

par methode illustrant l'orientation, la translation, les couples, les torques et les forces com-

mandes pendant les manoeuvres de rendez-vous. Des simulations initiales d'un rendez-vous 

a partir de 80 m permettent d'identifier la methode de commande non-lineaire la plus pro-

pice a obtenir des resultats interessants pour un rendez-vous a 1000 m. Quoique toutes les 

methodes simulees aient converge vers un rendez-vous complet entre le OM et le OS, la 

methode de commande non-lineaire du SMCAtan a retenu l'attention du concepteur de par 

ses resultats preliminaires les plus probants pour un rendez-vous autonome. Les resultats de 

la combinaison des travaux de Jan et Robinett ont demontre une amelioration de la reponse 
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du systeme de commande en ce qui a trait aux effets de chattering. Les resultats obtenus 

pour le rendez-vous permettent de conclure que les objectifs de ce pro jet de recherche ont 

ete rencontres et que le rendez-vous autonome en orbite martienne pourrait etre envisage 

selon la technique du SMCAtan-
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Au chapitre 1, l'etat de l'exploration spatiale actuelle a demontre clairement la necessite de 

developper des technologies de commande conferant plus d'autonomie aux systemes spatiaux. 

Le concept sous-jacent aux missions de type Mars Sample Return (MSR) est expose pour 

mettre en contexte les besoins des nouvelles technologies de rendez-vous autonome entre deux 

corps orbitant autour d'une planete lointaine telle que Mars. Une historique des technologies 

relatives au rendez-vous fut presentee, depuis les etudes de George w. Hill, en passant par la 

course a la conquete de l'espace des annees '60, jusqu'aux applications a la station spatiale 

internationale de nos jours. Par la suite, les considerations techniques pour creer un tel 

systeme furent abordees avant d'exposer les choix de methodes de commande a envisager 

pour ce projet de recherche sur le rendez-vous en orbite martienne. Le choix des techniques 

de commande non-lineaires via le Nonlinear Dynamic Inversion (NDI) ou encore le Feedback 

Linearisation (FBL) ainsi le Sliding Mode Control (SMC) a ete retenu pour le projet tout en 

specifiant des objectifs pour le rendez-vous entre un module orbital (OM) et des echantillons 

deja en orbite (OS) dans une mission MSR. 

Au chapitre 2, les concepts mathematiques necessaires a la mise en oeuvre d'une simulation 

de rendez-vous autonome ont ete precises. Au prime abord, tous les reperes vectoriels utiles 

pour un rendez-vous en orbite martienne furent exposes soit : le repere inertiel (Fi), le 

repere orbital (^o)> le repere orbital de rendez-vous (FR), le repere orbital local de rendez­

vous (FL), le repere Body Frame du OM (FB) et le repere des roues a reaction {FRW)-

Une fois les reperes definis, les equations de la dynamique d'orientation d'un satellite furent 

developpees en fonction du moment angulaire et de l'expression du diadic d'inertie. Pour le 

rendez-vous, la dynamique de translation entre deux corps en orbite a ete specifiee a partir 

des equations de base de deux corps celestes (The Two-Body Problem Equation). Cette 

dynamique permet d'etablir un modele non-lineaire precis de la dynamique relative entre le 

OS et le OM utilise pour la mise en oeuvre des systemes de commande d'un rendez-vous 

entre le OM et le OS en orbite martienne. 

86 
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Le chapitre 3 a aborde les details relatifs aux deux principales techniques de commande 

non-lineaires retenues pour ce projet, soit le NDI/FBL et le SMC. Pour chaque approche de 

commande, les principes fondamentaux ont ete exposes, suivis des etapes de la conception 

d'un controleur. Les avantages et inconvenients de chaque methode furent egalement decrits 

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 developpees. Pour l'orien-

tation ainsi que pour la translation, une loi de commande selon l'approche SMC et FBL ont 

ete detaillees selon les etapes de conception presentees au chapitre 3 tout en tenant compte 

des parametres de simulations. Une contribution au niveau de la reduction de chattering 

dans l'approche SMC fut apportee en combinant la methode -atan(s) de Robinett aux tra-

vaux de Jan sur les manoeuvres d'orientation optimale de couples maximum en un temps 

minimal. Les resultats obtenus pendant la manoeuvre d'orientation initiale1 ont fidelement 

reproduit ceux de Jan. D'autre part, le chapitre 4 contient aussi les developpements du gui­

dage en translation permettant de donner aux lois de commande un objectif a atteindre lors 

de chaque manoeuvre. L'orientation en deux phases precises utilisant un repere tournant 

fixe au OM (J^R), ainsi qu'un raffinement construit a meme 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 reference a suivre en vitesse afin 

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

Le chapitre 5 s'est penche particulierement sur les simulations necessaires au projet. Les 

principes de modelisation d'un systeme complexe furent abordes en illustrant les concepts du 

On-Board Software (OBSW) et du Real-World Software (RWSW). Ces concepts permettent 

d'emuler mathematiquement le monde reel (RWSW) et de simuler les systemes de commande 

(OBSW). Ce chapitre a illustre le fonctionnement de chaque bloc du simulateur de rendez­

vous afin de donner au lecteur les informations necessaires pour comprendre les elements 

tenus en consideration : les actionneurs, les capteurs, la dynamique, la navigation, le guidage 

et finalement, la commande. 
1La phase 1 de l'orientation 
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Enfin, le chapitre 6 a presente objectivement les resultats des trois principales simulations 

pour les methodes de commande FBL, SMCsang et SMCAtan selon un rendez-vous a par-

tir d'une distance initiale relative de 80 m. La methode du SMC fut simulee selon deux 

approches differentes de reduction du chattering : Bang — Bang et Atan. Les simulations 

preliminaires ont permis d'identifier la methode du SMCAtan comme etant la plus perfor-

mante et la plus propice a une mise en oeuvre d'un rendez-vous a partir d'une distance 

relative initiale de 1000 m. Une simulation d'un rendez-vous a 1000 m utilisant la methode 

du SMCAtan a permis de conclure que les objectifs du projet au sujet de l'implantation d'un 

systeme de commande non-lineaire pour un rendez-vous autonome ont ete atteints. 

Pour ce projet de recherche, l'utilisation du logiciel Matlab™, ainsi que l'elaboration des 

techniques et des algorithmes non-lineaires ont permis de concevoir des commandes d'orien­

tation et de translation pour un vehicule orbital (OM) afin d'effectuer un rendez-vous efficace 

avec un autre engin orbital (OS). Les modeles non-lineaires d'orientation et de translation 

furent utilises dans la conception de divers systemes de commande innovateurs offrant un 

degre de performance appreciable pour cette application spatiale tres concrete. Suite aux 

observations des simulations, la methode SMCAtan semble etre la plus efficace tant sur le 

plan du comportement desire, du temps d'execution et des actions de commandes generees, 

dans la mesure ou les parametres de simulation actuels sont consideres. Les resultats des 

autres methodes de commande telles que le SMC Bang et le FBL ont aussi demontre des 

resultats fort interessants, mais suite a la comparaison avec la methode Atan, elles n'ont pas 

ete retenues. 

Afin de conclure selon des arguments quantitatifs, une etude approfondie s'avere necessaire 

afin de determiner les parametres optimaux de chaque approche non-lineaire proposee. De 

tels resultats permettraient de mieux cerner les performances qu'ont a offrir les approches 

de commande non-lineaires. Neanmoins, les resultats obtenus dans ce projet de maitrise 

constituent tout de meme un pas vers la realisation technique d'une mission d'exploration 

spatiale de type MSR. 

A partir des resultats obtenus, certains travaux futurs pourraient contribuer a ameliorer 

davantage les connaissances de ces methodes de commande. Ces suggestions de travaux 
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pourraient s'averer utiles pour la realisation pratique eventuelle d'un rendez-vous autonome. 

1. Continuer d'augmenter les performances des systemes de commande non-lineaires en 

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

2. Implanter, pour le systeme de commande de type FBL, une approche couple maximum 

pour une manoeuvre de temps minimum inspiree de celle developpee pour le SMC, 

dans la section 4.4. 
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A.l Exemple comparatif avec et sans linearisation 

Un exemple d'utilisation de commandes lineaires et non-lineaires appliquees a la manoeuvre 
d'orientation d'un satellite permet d'etablir les limites de l'approche lineaire favorisant l'uti-
lisation des techniques non-lineaires. 

A.1.1 Manoeuvre d'orientation petit angle lineaire 

Pour executer une manoeuvre d'orientation de satellite petit angle (Small Angle Maneuvers), 
les techniques de commande lineaires sont utilisees. Lorsqu'il y a des petits ajustements 
d'orientation a effectuer, la pratique usuelle utilise des techniques lineaires, car la deviation 
entre le point de reference de linearisation et l'etat final desire est petite. En d'autres termes, 
l'ecart entre l'etat initial et l'etat final desire est relativement petit, ce qui signifie que la 
commande generee par un controleur lineaire sera valide autour du point d'operation choisi et 
du coup, ne risquera pas de saturer les actionneurs ni de destabiliser le satellite en question. 

A.1.2 Manoeuvre d'orientation grand angle lineaire 

Lorsque vient le temps de faire une manoeuvre d'orientation grand angle sur le meme satel­
lite (Large Angle Maneuvers), les techniques lineaires ne sont pas les plus adequates. Une 
telle manoeuvre engendre un ecart considerable entre l'etat initial et l'etat final desire. Si 
le concepteur ne prend pas cela en consideration, ce grand ecart peut se traduire par une 
commande lineaire totalement inadequate, puisque la commande est proportionnelle a l'er-
reur. Une commande inadequate peut saturer les actionneurs et du coup peut affecter la 
stabilite generale du satellite. Afin de concretement realiser une manoeuvre grand angle, il 
est preferable de partitionner la commande d'orientation en une suite de manoeuvres plus 
petites. Cela permet d'atteindre l'orientation finale desiree, tout en restant dans les plages 
de validite des commandes lineaires. Cette intervention au niveau du logiciel de commande 
diminue la rapidite du systeme a atteindre l'etat final voulu. Elle augmente egalement les 
risques d'erreurs dans les transitions entre les partitions de la manoeuvre totale. 

A. 1.3 Manoeuvre d'orientation grand angle non-lineaire 

L'utilisation de commande non-lineaire pour une meme application d'orientation a grand 
angle pourrait s'averer beaucoup plus efficace. Dans l'approche non-lineaire, la generation de 
la commande tient compte de toute la dynamique modelisee par le concepteur, independamment 
de l'ecart entre l'etat present du systeme et l'etat final desire. Cela permet done au systeme 
d'executer la manoeuvre grand angle directement sans partitionnement, ni transition. Ce 
type de commande ne risque pas de perturber le fonctionnement general du systeme puisque 
la non-linearite de la manoeuvre est prise en compte dans le controleur generant la com­
mande. 
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A.2 Cas particulier de dynamique nulle 

La technique du NDI peut generer des etats non-observables dans le cas particulier de dy­
namique nulle, communement appelee "zero dynamics". Cette dynamique nulle se produit 
lorsque les variables a commander sont moins nombreuses que le nombre d'etats disponibles. 
Le "zero dynamics" peut induire des problemes de commandabilite et de stabilite, puisque 
l'inversion (zh\) assume un systeme carre. La technique de la pseudo-inverse peut aider a 
resoudre cette situation en ajoutant une etape de calcul dans le processus [Papageorgiou 
et Glover, 2002]. D'autre part, ce principe de dynamique nulle peut etre employe a l'avan-
tage de la stabilite du systeme s'il est utilise adequatement par le concepteur. Par exemple, 
si la situation advient ou un ou plusieurs etats du systeme representant une dynamique 
(comportement) non-desiree, le concepteur pourrait choisir de negliger certains etats avant 
de proceder a la pseudo-inverse retirant ainsi ces comportements non-desires du systeme 
a commander. Pour beneficier de cet avantage et afin d'assurer la stabilite du systeme, le 
concepteur necessite une connaissance complete des modeles dynamiques du systeme et de 
l'impact de chaque etat sur le systeme avant de choisir d'ignorer un etat. 

Si congue judicieusement, cette approche de manipulation de dynamique nulle peut etre 
considered comme une technique d'ajout de robustesse au NDI. Par exemple, si dans un -cas 
particulier, un etat n'a aucun impact sur la dynamique d'un modele a l'etude, le concepteur 
peut simplement choisir d'ignorer cet etat dans le calcul de la commande desiree. Le NDI 
devient alors plus robuste a certains facteurs externes, mais aux depens de l'exactitude du 
modele du systeme [Papageorgiou et Glover, 2002]. 

A.3 Choisir la dynamique desiree 

La dynamique desiree est d'une importance majeure pour la performance et le comportement 
global du systeme. A ce stade, il est possible en principe de definir tout type de dynamique 
desiree a etre imposee au systeme. Plusieurs approches peuvent etre considerees selon le type 
d'application, la quantite de dynamique d'etats desires et la complexity du systeme global. 

Tel que propose dans le travail de Georgie [GEORGIE et VALASEK, 2001], plusieurs ap­
proches peuvent etre mises en oeuvre, une a la fois ou encore en parallele, pour developper le 
vecteur d'etats de la dynamique desiree yaes- Parmi differentes approches, une dynamique pro-
portionnelle (P) peut etre utilisee en combinaison avec une action proportionnelle-integrale 
(PI) et/ou toute autre dynamique de 2e ordre ou plus, tant et aussi longtemps qu'un critere 
puisse definir tous les parametres necessaires en fonction de chaque dynamique desiree. 
Quelques exemples sont illustres dans ce qui suit. 

A.3.1 Dynamique desiree proportionnelle-P 

Xdes(s) = Kp(Xctrl - x) 
avec s representant le domaine de Laplace 

(A.1) 
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Ce choix est la fonction dynamique desiree la plus simple exigeant un minimum de calcul 
puisqu'elle est seulement en fonction d'un gain KP. Avec cette forme de dynamique desiree, 
un seul pole peut etre place. 

-2-(s) — KP 
Xctrl V ' S+Kp 

pole S = —KP 

(A.2) 

A.3.2 Dynamique desiree proportionnelle-integrale - P I 

1 K2 

XdeS(s) = KPI(-Xctri -X) + -^{Xctrl ~ x) (A.3) 

Avec cette forme de dynamique desiree, un seul pole peut etre place. 

X („\ 2^PI 

Xctrl ^ ' ~ S+±KPI (A.4) 

pole S = —\Kpi 

A.3.3 Dynamique desiree du 2e ordre 

Xdes(s) = 2 (Xctri - x) (A.5) 

Avec cette forme de dynamique desiree, plusieurs poles et zeros peuvent etre places. 

-(«) = * • , - , rJ, r^s + Ka (A.6) Xctri s3 + bs2 + (c + K) 

Dans tous les cas ci-dessus, les fonctions de dynamiques desirees utilisees dans l'inversion 
de dynamique, permettent le placement de poles qui peuvent assurer la stabilite globale du 
systeme ainsi que les specifications des performances. 
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A.4 Le positionnement des propulseurs 

Le tableau A.l fait un sommaire du positionnement des propulseurs ainsi que leur direction 
de poussee selon le repere TB-

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

prop-1 
prop-2 
prop-3 
prop-4 
prop-5 
prop-6 
prop-7 
prop-8 
prop-9 
prop-10 
prop-11 
prop-12 
prop-13 

Position des propulseurs 

& M 
l 
l 
l 
I 

2.52 
2.52 
2.52 
2.52 

1 
1 
1 
1 
1 

Bv{m) 

1 
1 
-1 
-1 
1 
1 
-1 
-1 
1 
1 
-1 
-1 
0 

Bz(m) 
-1 
1 
1 
-1 
-1 
1 
1 
-1 
-1 
1 
1 
-1 
0 

Direction de la poussee 

2LM 
1 
1 
1 
1 

0.5 
0.5 
0.5 
0.5 
-0.5 
-0.5 
-0.5 
-0.5 

1 

Ru(m) 
0 
0 
0 
0 

-0.6124 
-0.6124 
0.6124 
0.6124 
-0.6124 
-0.6124 
0.6124 
0.6124 

0 

Bz (m) 

0 
0 
0 
0 

-0.6124 
0.6124 
0.6124 
-0.6124 
-0.6124 
0.6124 
0.6124 
-0.6124 

0 
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B.l Mouvement relatif linearise de Clohessy-Wiltshire 

A partir de l'equation (2.19), il est possible de lineariser la dynamique du mouvement rela­
tif, tout en l'exprimant seulement en fonction du vecteur OM ou du vecteur OS. Cela est 
fort utile lorsqu'il est impossible de determiner les composantes vectorielles de chaque engin 
a arrimer. Le sommaire du developpement des equations de la dynamique du mouvement 
relatif linearise de Hill/Clohessy-Wiltshire (CW) est presente dans cette section. Pour plus 
d'informations, se referer a l'ouvrage [Vallado et McClain, 2001]. 

Note : Ce developpement rejoint la notation de Kaplan qui utilise un repere identique au 
repere TR utilise dans ce projet. Ce repere differe legerement de celui utilise par Clohessy-
Wilshire qui inverse le Rz et le Rx et pose le Rx selon le sens oppose a la direction du 
mouvement du satellite. Cette difference entre le repere tournant de Kaplan et celui de 
Clohessy-Wiltshire se resume par l'utilisation d'un repere tournant Tew qui consiste en 
une rotation de —90° autour de l'axe R\ du repere TR. 

A partir de l'equation (2.19), 

Kel = - ^ + ^ " foM rOS 7OM 

une linearisation provenant d'une serie d'expansion binomiale permet d'exprimer le terme 

ros ros \ z \ ros ) J 

Avec quelques manipulations, et en considerant le repere !FR, l'expression de l'equation (2.19) 
devient : 

Trel = - 3 - ( 3 x R z - frei) - foM ( B . l ) 
rOS 

L'equation (B.l) represente en fait l'acceleration inertielle du OS dans le repere FR avec la 
—* 

consideration que x,y,z sont les composantes du vecteur frei exprimees dans le repere TR 
pour des fins de standardisation avec les developpements repandus des equations de CW. 

00 _, 

En utilisant le principe de Coriolis presente a l'equation (2.21), le terme frei vu dans TR est 
exprime en remplacant le terme frei par le resultat de l'equation (B.l). 

00 a _, _ , o o 
Trd= {s~{^xRz - frei) - JOM)- <2R *rrei - 2£;*x rrel -£R x (UJR x frd) (B.2) 

ros 
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II est possible de decomposer les termes d'acceleration angulaire ( UR X rrei), de l'effet 
o 

Coriolis (OORX frei) et de la force centripete ( UJR X (UR X frei)) en effectuant les produits 
vectoriels pour obtenir : 

UR xrrei = 
"'Z ttx -fty 
0 0 Co 
x y z 

—yCoRz + XUJRX 

WBX r r e i = 
"•z " a ; **y 

0 0 u; 
* y z 

= -yojRz + xuRx 

$R X (U)R X frei) = LOR X 
•*\& ^ \ r -**^/ 

0 0 w 
x y z 

= OJRX (-yioRz + XUJRX) 

(B.3) 

uR x (-ya;i2z + xcoRx] = 
Rz 

0 
—yio XUJ 

**<x f^y 
0 u 

0 
= —xu2Rz — yco2Rx 

Ensuite, les developpements de l'equation (B.3) sont remplaces dans l'equation (B.2), tout 
—* 

en les regroupant selon les vecteurs directionnels du repere TR. II est aussi considere que 
l'orbite est circulaire afin de simplifier le terme multiplicatif -#- = u2. 

frei= (3to2x + 2uy + yw)Rz + (~2u>x - xw)Rz + (-<o2z)Rz - fQM) (B.4) 

La supposition d'une orbite circulaire permet d'annuler la composante w = 0, puisqu'il n'y 
a pas d'acceleration angulaire. 

L'equation (B.4) exprimee en composantes devient alors : 

X 

V 
z _ 

= 

" Zu>2x + 2uiy " 
—2OJX 

-U)2Z 

— 
JOMix 

foMiy 
. foMiz 

(B.5) 

L'equation (B.5) represente l'expression du mouvement relatif de deux corps dans un repere 
tournant selon le developpement de Clohessy-Wilthsire, aussi connu sous le nom de Hill, en 
considerant une orbite circulaire. 
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B.2 Demonstration d'equivalence entre NDI et FBL 

Afin de clarifier les similitudes entre l'approche FBL et NDI, un exemple de modele de 
translation d'un corps en orbite est demontre en utilisant les principes du NDI/FBL. 

1-Le systeme non-lineaire en translation : 

ace. angulaire corriolis centripete 

r+ uxr + 2uxt + ujxmxL= u(t) (B.6) 
1 = h(r) 

2-Le systeme simplifie pour le developpement NDI : 

fit) 

L = g(z)u(t) — ̂ x r — 2CJX£ — ufufr 
ici g(r) = 1 
done : r = / ( r ) + g(r)u(t) 

(B.7) 

3-Expression de la dynamique desiree 

A partir de y = h(r), definissons que y_ = h(r) en supposant que h fait le lien entre les etats 
mesures et la dynamique de sortie. De plus, si la meme dynamique desiree est appliqu^e 
comme dans l'exemple de translation avec le FBL, le resultat de NDI sera identique a celui 
du FBL. 

h{r) = rdes - K2e - Kxe 
considerant ici que frfes correspond a y<ies (B-8) 
done : h(r) = ydes - K2e - Kxe 

4-Determination de la commande : 

A partir de la relation de la dynamique desiree, exprimee dans h(f) ci-haut, isolons le terme 
u(t) pour determiner u(t)ctri 

ce qui donne, une fois h(r), g(r) et / ( r ) remplaces : (B-9) 
u{t)ctri = tides - K2e - Kxe + uxr + 2uxr + UXUXL 
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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 definir un couple maximum a ap-
pliquer sur le systeme. Ce couple (NpiVOt) permet de minimiser le temps d'execution d'une 
manoeuvre d'orientation. Bien que pour le rendez-vous en orbite, la rapidite d'une ma­
noeuvre en orientation ne soit pas un critere essentiel au rendez-vous comme tel, mais peut 
s'averer interessante dans les phases de detection du OS ou encore autre manoeuvre spatiale 
requerant une commande d'orientation. Un sommaire de cet algorithme, presente ci-bas, est 
implante ensuite dans le logiciel de commande. L'algorithme est presente dans l'equation 
(B.10) : 

ijLpivot \ 

+v mini 

—v mini 

™sat—i 

"iQvec—i 

^sat—i 

JiQvec—i 

diag(J_)qvec, t e (0,idemi) 

dl'dQyJ.jQveci £ £ y'demit "tdemi) 

t = x,y,z (B.10) 

avec : 

—* tdemi le temps requis pour effectuer la moitie de la manoeuvre 
—+ <ivec — [#e(l) <Ze(2) <?e(3)]T ou qe() est l'erreur de quaternion 
—• NSat-i correspond au couple maximum de chaque RW 
—> » e (0,1) afin d'octroyer une marge de couple 

Le temps tdemi est determine a partir de l'erreur de quaternion maximale a chaque instant et 
du quaternion representant la demi-manoeuvre d'orientation a partir de l'orientation initiale. 

maxi\qe-i(t)\ - gde 
> 0 V t < tden 
< 0 V t > tden x,y,z (B.H) 

avec l'erreur de quaternion q calculee selon l'equation (B.13) et avec le quaternion de demi-
manoeuvre 

qde 
maxj\qe-i{Q)\ 

\sin{4>/2)\ sin (B.12) 

A partir du couple de pivotement determine par l'equation (B.10), il s'agit d'implanter une 
commande SMC tenant compte de la contribution de NpiVOt, lorsque que 0 < t < 2t(]erni. 
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B.4 Erreur de quaternion 

Ce complement mathematique presente les notions du calcul de l'erreur de quaternion. L'ou-
vrage de [Kuipers, 2002] presente tous les details relatifs au calcul de l'erreur de quaternion. 

Sous la forme generale, l'erreur de quaternion s'exprime comme suit : 

Q = 

qp = conj(q.J x q 

u 
£el 

£e2 

. 2 e 3 . 

^rfesO 

~~Sdesl 

~~ 2des2 

. _ £ d e s 3 

Qdesl 

jUesO 

~±des3 

24es2 

2des2 

ides3 

idesO 

~%es\ 

ides3 

ides2 

%es\ 

SdesQ . 

% 

2 i 

±2 
.% 

(B.13) 

La dynamique de l'erreur de quaternion est la suivante 

• 

idesO 

Adesl 

%ies2 

~%e s3 

2desO 

~£<fesl 

~%des2 

Mes3 

Qdesl 

idesO 

~±des3 

2des2 

2desl 

-IdesO 

~2des3 

2des2 

Sdes2 

ides3 

SdesO 

~Hdesl 

Qdes2 

%ies3 

idesQ 

i-desl 

%4es3 

~1des2 

%ies\ 

%iesO 

£des3 

~%e.s2 

Sdesl 

QA Mesp 

2i 

^3 

2i 
2 2 

23 

+ 
(B.14) 

Cependant, lorsque les angles sont considered petits, l'equation de l'erreur de quaternion 
peut aussi prendre la forme suivante : 

lies' 1 (B.15) 

Cette approximation pour de petits angles permet aussi de definir la dynamique de quater­
nion comme suit, en remplacement de l'equation (2.15). 

q = Q_uB 

devient 
q = 2u 

(B.16) 
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