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Thème : 
Multi-mode de détermination et de contrôle d’attitude pour les 

microsatellites 
 

par : 
Mr. BELLAR Abdellatif 

 
 

Résumé 
 

 

Le contrôle d’attitude constitue pour un microsatellite l’un des points les plus 

importants du Sous-Système de Détermination et de Contrôle d’Attitude et d’Orbite 

(SCAO). Il s‘agit de contrôler l’orientation angulaire du satellite car il est important que 

le système optique (camera) reste pointée sur sa cible. Dans cette thèse nous avons 

présenté la théorie et l’implémentation des estimateurs d’attitude par un filtre de 

Kalman étendu utilisant les mesures des capteurs (magnétomètre, capteur solaire). 

Ensuite, nous proposons deux techniques de contrôle d’attitude, l’une utilisant des roues 

pour un pointage au nadir d’un satellite « stabiliser » par gradient de gravité et l’autre 

utilisant une des tuyères pour un satellite « agile ». Une étude comparative sera faite 

afin de valider et montrer l’intérêt et la robustesse de ces approches. Le travail de cette 

thèse est principalement axé sur le développement de techniques robustes de contrôle 

d’attitude pour microsatellite et notamment le développement d’algorithmes avancés 

pour l’estimation et le contrôle robuste d’attitude des microsatellites, en tenant compte 

de l’erreur de pointage et de la consommation d’énergie.  
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Resume 
 

Attitude control of a microsatellite is one of the most important points of the Control 

and Determination Attitude and Orbit (SCAO) Sub-System. This is to control the 

angular orientation of the satellite as it is important that the optical system (camera) is 

pointed at the target. In this thesis, we present the theory and implementation of attitude 

estimators attitude by the extended Kalman filter using the sensors measurements 

(magnetometer, solar). Then, we propose two techniques for attitude control, one using 

wheels for nadir pointing of a microsatellite stabilized by gravity gradient and the other 

using thrusters for an agile microsatellite. A comparative study will be conducted to 

validate and demonstrate the value and robustness of these approaches. The work of this 

thesis is principally focused on the development of robust techniques for microsatellites 

attitude control including the development of advanced algorithms for estimation and 

the robust attitude control of microsatellites taking into account the pointing error and 

energy consumption. 
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Introduction Générale  

 Les technologies spatiales, et de façon plus particulière les systèmes d'observation de la 

Terre, constituent désormais des outils incontournables dans la problématique du 

développement durable qui vise à permettre à tout être humain de satisfaire ses besoins 

fondamentaux tout en préservant son environnement. A cet égard, l’Algérie et par son 

programme spatial a nettement mis l’accent sur l’utilisation des technologies spatiales pour 

améliorer les processus décisionnels dans différents domaines. En effet, notre pays de par 

sa situation géographique, son étendue, ses besoins doit disposer des moyens nécessaires à 

son développement économique, à la préservation de son environnement, à ses 

communications, à ses infrastructures et enfin à sa sécurité et à sa défense. La conquête de 

l’espace et les utilisations qui en découlent font que les technologies spatiales se sont 

insérées dans tous les domaines d’activité qui concourent au développement global. 

Par ailleurs le centre de développement des satellites (CDS) constitue une entité 

opérationnelle de l’Agence Spatiale algérienne, il chargé de la conception, du 

développement et de la réalisation des systèmes spatiaux prévus dans la cadre du 

programme spatial national, notamment la mise à contribution de l’industrie nationale dans 

les domaines connexes des technologies spatiales, spécialement les domaines de 

l’électronique, de la mécanique, de l’optique, de l’informatique et des télécommunications.  

Les formations à l’université renforceront la mise en œuvre du Programme Spatial 

National Depuis sa création en 2007. Ce travail a été réalisé au sein du CDS et laboratoire 

de recherche ICEPS (Intelligent Control and Electrical Power Systems). Parmi les objectifs 

de l’ICEPS, la conception et la modélisation des méthodes de contrôle, développement de 

nouvelles techniques et algorithmes de commande, utilisation de la logique floue dans la 

conception d'instrumentation dite intelligente, amélioration et minimisation de la 

consommation de l’énergie dans des systèmes non linéaires déterministes et stochastiques. 

Le système de détermination et de contrôle d’attitude et d’orbite (SCAO) d’un satellite est 

l’un des systèmes qui fait appel à ces méthodes et algorithmes. 

La fonction de restitution d'attitude a pour rôle l'estimation de certains paramètres 

caractéristiques de l'orientation du repère du satellite. Il s'agit principalement d'angles et de 

vitesses angulaires par rapport à un repère de référence. Ce dernier est un repère inertiel 

dans le cas des télescopes spatiaux, et un repère géocentrique dans le cas des satellites de 
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télécommunication ou d'observation de la Terre. Ces paramètres sont utilisés par le 

contrôle. L'estimation d'attitude a donc une influence sur le comportement de l'ensemble de 

la boucle du sous-système estimation et contrôle d'attitude du satellite. Ces derniers sont 

également retransmis à la station sol à travers la télémesure pour vérifier le comportement 

du satellite, ou pour corriger certaines données transmises par la charge utile. L'estimation 

d'attitude a pour données de base les mesures fournies par des capteurs ou des estimateurs 

[1][2][3].  Aux erreurs de mesure ou d'estimation prés, chacune de ces données constitue 

une caractérisation partielle de l'attitude ou du vecteur de rotation instantané. Ainsi, par 

exemple : Un senseur stellaire fournit l'orientation de l'axe senseur par rapport à la 

direction d'une étoile. Un gyroscope délivre une composante du vecteur de rotation 

instantané le long de son axe de mesure. Un magnétomètre fournit les trois composantes du 

champ magnétique terrestre. Pour reconstituer l'attitude, on dispose souvent d'un nombre 

de caractérisations supérieur au minimum nécessaire. On se trouve alors avec un système 

surdéterminé. En fait, les différentes mesures sont entachées d'erreurs. Ainsi, le système 

mathématique, qu'il soit surdéterminé ou non, n'a pas de solution exacte. En d'autres 

termes, aucun couple de valeurs de l'attitude et du vecteur de rotation n'est strictement 

compatible avec l'ensemble des mesures obtenues. C'est alors, au sens d'un critère 

d'optimisation ou d'un critère statistique, que l'on reconstitue l'attitude globale à partir de 

ses caractérisations élémentaires, à travers un filtre d'estimation d'attitude. Les résultats 

obtenus sont alors mis en forme. En fonction de l'utilisation qui en est faite, on peut les 

exprimer dans tel ou tel repère, calculer la norme d'un vecteur de rotation, passer d'un type 

de caractérisation à un autre (par exemple des quaternions aux angles d'Euler). 

Il existe deux grandes catégories de stabilisation, la stabilisation active et la stabilisation 

passive, la différence essentielle résidant dans le fait que la stabilisation passive ne dispose 

pas d'actuateurs capables de créer des couples de commandes [4]. 

Le but d'une stabilisation passive est d'utiliser, au mieux, l'action des lois de la dynamique 

ou directement des perturbations extérieures liées à l'environnement spatial, afin de 

rappeler le satellite vers son attitude nominale de mission, tout en s'affranchissant des 

autres effets perturbateurs. Outre l'action de rappel, il est nécessaire que les oscillations du 

mouvement du satellite autour de son attitude d'équilibre soient rapidement amorties. Il 

existe deux types de stabilisations passive ou semi passive : la stabilisation par spin et la 

stabilisation par gradient de gravité [4] [5] [6] [7] et [8]. 
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Le but d'une stabilisation active est d'éliminer l'effet des couples perturbateurs et incorpore 

dans la boucle de contrôle des capteurs mesurant les erreurs d'attitude et des actuateurs 

capables d'appliquer des couples autour du centre de gravité et de maintenir le satellite 

dans l'attitude désirée. La fonction "contrôle actif d'attitude" est donc remplie par un 

ensemble d'équipements permettant la mesure d'attitude et la génération de couples de 

commande via les actuateurs, et un logiciel d'application implanté dans un calculateur de 

bord, connecté aux électroniques des senseurs et actuateurs au travers d'une artère de 

données. On distingue essentiellement deux types de commande : la commande d’attitude 

à 3 axes par moment cinétique embarqué et la commande d’attitude à 3 axes actifs. La 

commande d’attitude 3 axes par moment cinétique embarqué utilise une roue cinétique. 

Pour des missions à pointage au Nadir, l’axe porteur du moment cinétique est placé suivant 

l’angle du tangage, ce qui assure une raideur gyroscopique des axes du plan formé par 

l’angle du roulis et du lacet. La commande d’attitude à 3 axes actifs utilise soit des roues 

de réaction [9] [10], soit des tuyères [11][12][13]. Le système d’estimation et de contrôle 

d'attitude du satellite est ainsi constitué des trois sous-ensembles principaux, à savoir, le 

sous-ensemble de mesure d'attitude, le sous-ensemble d'actuation et le logiciel de vol.  

Pour concrétiser notre travail, nous allons traiter un cas réel de petit satellite Alsat-1 qui est 

le premier microsatellite Algérien pour lequel nous disposons d’une banque de données. 

Alsat-1 [14] [15] [16] et [17] a été lancé le 28 novembre 2002 depuis la base de lancement 

russe de Plesetsk (à 800 km de Moscou). Alsat-1 est un microsatellite d’observation de la 

Terre de 90 Kg, il est placé à une altitude moyenne de 680 Km, sur une orbite circulaire 

inclinée de 98.2° par rapport à l’équateur. Alsat-1 est stabilisé, suivant les trois axes, à 

l'aide d'une roue à moment cinétique suivant le tangage et une roue à réaction suivant le 

lacet, avec deux magnéto-coupleurs redondants de 3 axes. Un mât de gradient de gravité 

est utilisé pour assurer une stabilité élevée de la plateforme.  

Une autre famille de microsatellites de type Uosat est utilisée pour les manœuvres 

d'attitude agiles. Uosat sont conçus par Surrey Satellite Technolgy Limited en Grande 

Bretagne (SSTL). Le système d'estimation et de contrôle d'attitude est composé de trois 

roues à réaction/inertie avec des magnéto-coupleurs. Pour plus de détails techniques, on 

peut se référer à [6], [18] et [19]. 

Dans cette étude, le premier chapitre est consacré à la notion d’orbite dans le cas du 

mouvement képlérien. Après avoir défini l’orbite Képlérienne et les paramètres permettant 
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de décrire l’orbite et la position du satellite sur cette orbite, nous aborderons les différentes 

forces perturbatrices ainsi que les équations décrivant le mouvement elliptique perturbé.  

Le deuxième chapitre présente le contexte cinématique et dynamique dans lequel sont 

appelés à fonctionner les systèmes d'estimation et de contrôle d'attitude : repères 

classiquement employés en mécanique spatiale, représentation de l'attitude et les différents 

couples de perturbations dynamique en orbite. Aussi, on présentera des simulations du 

mode libration illustrant l'attitude et les différents couples de perturbations dynamiques, 

leur ordre de grandeur et leurs effets. 

Le troisième chapitre est consacré à l'application du filtre de Kalman étendu (version Euler 

et quaternion) 6 et 7 état pour l’estimation d’attitude et les vitesses angulaires 

correspondantes à partir d’un vecteur de mesure bruité pour un satellite stabilisé en trois 

axes et par gradient de gravité. Deux versions du filtre de Kalman sont présentées. La 

première est une version de quaternion. Le vecteur d’état à estimer est de dimension 7. La 

deuxième, est version d’Euler, le vecteur d’état à estimer est de dimension 6. Des analyses 

et études en termes de convergence, et d’erreur d’estimation seront faites pour valider et 

justifier le choix de la version du filtre.  

Dans le quatrième chapitre, on s'intéressera aux lois de contrôle d'attitude par des roues de 

stabilisation basées sur la loi de contrôle en mode glissant flou (FSM) pour un mode de 

pointage d’attitude suivant trois axes.  

Enfin, dans le cinquième chapitre, une loi de contrôle d’attitude par un système de 

propulsion sera présentée. Cette loi est basée sur la loi de la largeur d'impulsion et de la 

fréquence d’impulsion à logique floue (FPWPF) pour deux modes : un mode de pointage 

au nadir et un mode agile d’un microsatellite suivant les trois axes. Les lois de contrôle 

nécessitent les données de l'attitude estimée ainsi que les vitesses angulaires estimées à 

partir du magnétomètre et du capteur solaire. On montrera la robustesse et la stabilité des 

lois de contrôle d'attitude vis-à-vis des erreurs de modélisation et des perturbations 

externes. 

 

Notre contribution à travers ce travail est de présenter un estimateur d’attitude et de 

vitesse angulaire en deux versions (version d’Euler et version quaternion basée sur le 

filtrage de Kalman appelé 6 et 7 état). Le vecteur de mesure pour la détermination 

d’attitude provient du magnétomètre et du capteur solaire. On proposera des lois de 
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contrôle d'attitude par roues de stabilisation pour le pointage au Nadir ainsi que les 

manœuvres d’attitude suivant trois axes et enfin un contrôle agile par un système de 

propulsion suivant les trois axes, tout en minimisant la consommation du carburant.  Les 

lois de contrôle d'attitude sont basées sur la logique floue combinée avec d’autres 

techniques.  



 

 

 

Chapitre I 
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1.1 Introduction  

La mécanique spatiale est une science qui trouve ses racines dans les travaux de  la 

mécanique céleste déjà amorcés depuis plusieurs siècles et dans ceux plus récents liés aux 

satellites artificiels qui ont connu un essor extraordinaire durant les trente années écoulées. 

La mécanique spatiale se compose de techniques de pointe qui nécessitent de longues 

années de formation dans des domaines aussi divers que les repères de l’espace et du 

temps, les mesures et les contrôles d’attitude, les guidages et les navigations des engins 

spatiaux qui s’intéressent non seulement aux satellites mais aussi aux avions spatiaux. 

La base mathématique de la détermination d'orbite d’un satellite est connue depuis les 

travaux de Kepler et Newton au 17ème siècle. Depuis pratiquement 400 ans, ces 

connaissances ont aidé à étudier le mouvement des corps célestes comme les planètes et 

leurs lunes. C'est seulement en cette fin de siècle que les mêmes lois ont été appliquées aux 

nouveaux satellites artificiels en orbite Terrestre. Grâce aux observations, Kepler a 

découvert trois lois fondamentales et établi ce qui est désormais connu comme les 

"paramètres orbitaux képlériens", qui utilisent six paramètres (certains sont présentés sur la 

figure 1.2 pour définir parfaitement la position du satellite dans l'espace. Ils sont définis de 

telle manière que cinq des six sont pratiquement stables dans le temps, le sixième 

seulement pouvant varier. C'est un avantage de calcul qui impose les paramètres orbitaux 

comme un outil quasi-universel utilisé par les agences spatiales pour décrire les orbites de 

leurs satellites.  

Le but de ce chapitre est de définir le plus clairement possible le mouvement képlérien, le 

mouvement perturbé ainsi que les perturbations externes affectant l'orbite d'un 

microsatellite. 

1.2 Les Trois Lois de Kepler sur les Mouvements Orbitaux 

La description du mouvement des corps célestes, et des satellites artificiels, vient de 

l’astronome allemand J. Kepler (1571-1630), dont les trois fameuses lois forment les bases 

de la mécanique spatiale [20] [21] et [22]. 
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1.2.1 Première loi de Kepler  

Toute planète se déplace selon une orbite elliptique dont l’un des foyers est le soleil. 

 

r � a�1 � e�	1 
 e cos θ (1.1) 

 

r  : Module du vecteur de position ;                       a : Demi grand axe de l’ellipse. 

θ : Angle par rapport à un axe de référence ;         e : Excentricité. 

1.2.2 Deuxième Loi de Kepler  

Pour des périodes de temps égales, la ligne qui joint le soleil à la planète balaie des 

surfaces égales (figure 1.1). 

 

2�s�t � r� �θ�t � constante (1.2) 

 
 

 
 

Figure 1.1 Illustration de la 2ème loi de Kepler 
 

1.2.3 Troisième Loi de Kepler  

Le carré de la période de révolution d’une planète est proportionnel au cube de la distance 

moyenne qui la sépare du soleil. 

 

T � 2π�a�μ  
(1.3) 

 
 

 
µ=GM ; avec G constante de gravitation universelle et M la masse du soleil. 
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1.3 Les Six Éléments Orbitaux de Kepler 

La figure 1.2  illustre la définition des paramètres orbitaux. 

e : Excentricité;                       a : Demi grand axe de l’ellipse; 

i : Inclinaison du satellite;       ω : Argument du périgée; 

Ω : Ascension droite;                

E : Anomalie excentrique. 

 

 

Figure 1.2 Représentation des Paramètres Orbitaux. 

1.4 Repérage du Plan Orbital 

Nous savons qu'avec une excellente approximation, le plan équatorial terrestre est fixe 

dans le repère inertiel IJK. Le plan orbital coupe le plan équatorial suivant une droite 

appelée ligne des nœuds. 

� N : point où le satellite passe de l'hémisphère sud à l'hémisphère nord, 

s'appelle le nœud ascendant de l'orbite. 

� N' : point où le satellite passe de l'hémisphère nord à l'hémisphère sud, 

s'appelle le nœud descendant de l'orbite. 

Ces deux points sont importants dans les applications pratiques, parce que, d'une part, nous 

verrons que c'est le lieu des corrections d'inclinaison, mais ils délimitent également, pour 

les pays de l'hémisphère Nord, la zone utilisable. 
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1.5 Position et vitesse du satellite  

Les paramètres orbitaux sont équivalents à trois coordonnées de position et trois 

coordonnées de vitesse susceptibles de fournir des conditions initiales à l’intégration des 

équations du mouvement. Par ailleurs, la position du satellite est repérée par les éléments 

orbitaux associés au repère inertiel. 

1.5.1 Position du Satellite 

Les composantes de la position du satellite sont [23] : 
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1.5.2 Vitesse du Satellite 

Les composantes de la vitesse sont [23] : 
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Il y a donc 6 paramètres orbitaux (a, e, i, ω, Ω, ν ) définissant la position du satellite dans 

l'espace. Seul ν change pour de courts intervalles de temps. 
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1.6 Perturbations 

Il est clair qu'en première approximation, la trajectoire d'un satellite artificiel est une 

ellipse képlérienne dont l'un des foyers est occupé par la Terre. De nombreux phénomènes 

peuvent, néanmoins, entrer en ligne de compte pour venir perturber cette trajectoire 

naturelle (figure 1.3). La Terre n'est ni sphérique ni formée d'une succession de couches 

concentriques. Elle est dotée d'une atmosphère relativement dense qui peut contribuer à 

freiner les satellites, surtout si ces derniers ont un périgée à faible altitude. Enfin, la 

pression de radiation, le vent solaire, le flux de particules cosmiques et les éventuels chocs 

avec tout un tas d'objets, plus ou moins naturels, doivent être pris en compte lors de la 

coûteuse mise en station du satellite artificiel. De tous ces effets, la non sphéricité de la 

Terre et la déformation du champ de gravitation induite est la force principale [20] [21] 

[22]. 

Les satellites en orbite autour de la Terre sont perturbés d'une part par ces irrégularités 

d'origine gravitationnelle (hétérogénéité de la répartition des masses, phénomènes de 

marées océaniques et Terrestres, attraction des planètes du système solaire), et d'autre part 

par l'environnement dans lequel évolue le satellite, freiné par l'atmosphère ou poussé par la 

pression de radiation solaire et Terrestre. 

Il existe deux types de perturbations fondamentales différentes : 

Les accélérations perturbatrices d’origine gravitationnelle qui : 

- s’expriment comme le gradient d’une fonction scalaire dite potentiel; 

- ne dépendant pas de la masse du satellite; 

- ne dépendant pas de la géométrie du satellite; 

- ne permettant aucune possibilité de pilotage. 

Les accélérations perturbatrices d’origine non gravitationnelle qui : 

- dépendent des caractéristiques massiques et surfaciques du satellite; 

- s’expriment, généralement, comme des sommes d’échanges microscopiques de 

quantité de mouvement s’effectuant localement sur la surface externe du satellite; 

- se prêtent difficilement à une modélisation macroscopique; 

- offrent des possibilités de pilotage du satellite. 

Ces deux types de perturbations se traduisent par une évolution dans le temps des 

paramètres orbitaux Képlériens. 
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Figure 1.3 Orbite Képlérienne et Orbite Perturbée. 

1.6.1 Attraction due au Potentiel Terrestre  

La force principale est celle exercée par le potentiel Terrestre. Nous avons jusqu’ici 

supposé la Terre était sphérique et homogène mais la déformation et l’inhomogénéité de la 

Terre amène à représenter le potentiel Terrestre par un développement en harmoniques 

sphériques de la façon suivante [23] [24] [25] : 
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
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),,r(U ϕλλϕϕλ  (1.6) 

 
 

 

λϕ,,r     : Coordonnées sphériques d’un point extérieur à la Terre; 

 r     : Distance de la Terre au satellite [km];  

 λ     : Longitude du satellite; 

ϕ     : Latitude du satellite; 

TR     : Rayon équatorial Terrestre 6378 [km]; 

µ    : Constante d’attraction de la Terre 398603 [km3 / s2]; 

nJ     : Coefficient du nème terme zonal; 

gnm, hnm              : Coefficients du nème  terme tesseral; 

nP , nmP    : Désignent les polynômes et les fonctions de Legendre; 

2J     : Aplatissement de la Terre 1,0827.10-3;  

On voit sur ce développement que les coefficients nJ  sont liés à la latitude. Ce sont les 

harmoniques zonaux. 
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Par exemple, le premier harmonique 2J  représente l’aplatissement de la Terre. Le second,

3J , la dissymétrie Nord-Sud. 

Les coefficients nmg  , nmh  sont liés à la longitude. Ce sont les harmoniques tesseraux. 

Par rapport à la force centrale, le premier harmonique zonal 2J  est de l’ordre de10 3− , alors 

que les autres coefficients sont de l’ordre ou inférieur à10 6− . 

La figure 1.4 représente un exemple du potentiel Terrestre en harmonique sphérique. 

 

 
 

Figure 1.4 Modèle Harmonique Sphérique de degré 6, ordre 1 

1.6.2 Potentiel Luni-Solaire 

Les fonctions perturbatrices pour la lune ou pour le soleil (voir figure 1.5), s’écrivent sous 

la forme [22] [23] : 

 

)
''r

''zz''yy''xx

''

1
(''m.)

'r

'zz'yy'xx

'

1
('m.

33LS

++−
∆

µ+++−
∆

µ=ℜ    (1.7) 

 
Où  

xyz    : Coordonnées du satellite; 

'x'y'z ou x''y''z''           : Coordonnées du corps perturbateur; 

'r  ou ''r   : Distance entre la Terre et le corps perturbateur [km]; 

∆ 'ou∆ ' '   : Distance entre le satellite et le corps perturbateur [km]; 

r    : Distance entre la Terre et le satellite [km]. 
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Figure 1.5  Forces Perturbatrices Luni-Solaire 
 
 

Cette force d’origine gravitationnelle, ne modifie pas l’énergie de l’orbite. Elle n’engendre 

donc pas de perturbation sur le demi-grand axe. Elle est très importante par son effet sur 

l’inclinaison et pour le maintien à poste des satellites géostationnaires. Son effet de 

décentrement (attraction de la ligne des apsides) est tel que, pour un satellite très 

excentrique à bas périgée, elle peut provoquer sa rentrée. 

 

1.6.3 Perturbations non Gravitationnelles  

Les accélérations perturbatrices correspondantes dépendent de la masse et de la géométrie 

du satellite ainsi que de la densité atmosphérique et du flux solaire. 

On distingue : 

* Les forces de frottement atmosphérique; 

* Les forces de pression de radiation solaire; 

* Champ magnétique Terrestre. 

1.7 Dynamique Orbitale et Calculs d’Orbite d’un Satellite 

La dynamique orbitale, qui peut être considérée comme une branche de la Mécanique 

Céleste, est l'étude du mouvement des satellites artificiels : satellites de la Terre ou de tout 

autre Planète du système Solaire, ou encore sondes interplanétaires. 

Cette spécialité trouve un intérêt majeur dans l'exploitation des missions spatiales 

d'observation de la Terre (ou des planètes), où la localisation précise du satellite, souvent à 

λ

terre

soleil

r(t)

r'(t)

∆ ’



Chapitre I                                    Notions de Bases de la Mécanique Orbitale 

 

 14

quelques centimètres près par rapport à un réseau de stations d'observation Terrestres ou 

spatiales, est primordiale. 

La détermination d'orbite est un problème de dynamique dont l'ingrédient fondamental est 

la loi de Newton qui relie la force F, la masse m et l'accélération.  

Comme dans tout problème de dynamique, les deux questions à résoudre sont la 

modélisation des forces F et la résolution du système différentiel : 

 
( ) ( )t,x,xtx &&& γ=  

 
( ) 0xtx && =  

 
( ) 00 xtx =  

(1.8) 

 
où x(t) est le vecteur position dans l'espace classique à trois dimensions, t est le temps, x&  

et x&&  sont les dérivées premières et secondes de x par rapport au temps, respectivement les 

vecteurs vitesse et accélération. 

Les problèmes relatifs au mouvement d’un satellite artificiel conduisent à résoudre un 

système d’équations différentielles (il s’agit du système du second ordre des équations 

différentielles du mouvement en coordonnées rectangulaires ou du système du premier 

ordre des équations de Lagrange et de Gauss en éléments orbitaux) pour en trouver des 

solutions, en générale approchées. Ainsi le but de la détermination d’orbite est d’obtenir 

les coordonnées d’un satellite (ou ses éléments orbitaux) en fonction du temps et des 

constantes d’intégration. 

Pour cela, on peut adopter diverses techniques : utilisation des méthodes analytiques, 

méthodes d’intégration numérique, méthodes mixtes (semi-analytiques). 

On a mis en évidence l’existence de deux types de perturbations fondamentalement 

différentes. Ces deux types de perturbations se traduisent par une évolution dans le temps 

des paramètres orbitaux Képlérien, mais du fait de la différence d’origine des 

accélérations, le calcul de cette évolution peut se faire de deux manières différentes [20], 

[23] : 

• Pour des accélérations perturbatrices d’origines gravitationnelles, le second 

membre des équations de mouvement est un gradient. Il est possible de profiter de 

cette circonstance pour simplifier l’intégration des équations des mouvements, c’est 

l’approche des équations de Lagrange. 
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• Pour des accélérations d’origine non gravitationnelle, il faut exprimer les 

composantes de l’accélération dans un repère donné. On intègre alors des équations 

différentielles où interviennent ces composantes sans faire d’hypothèses sur leurs 

propriétés mathématiques. C’est l’approche des équations de Gauss. 

Cette approche est plus générale que celle des équations de Lagrange car elle peut 

être également utilisée dans le cas de perturbations d’origine gravitationnelle, mais 

elle conduit souvent à des calculs plus lourds. Les équations de Gauss sont un outil 

très puissant d’analyse des effets de tout type de perturbations. 

Les équations de Lagrange comme les équations de Gauss ont pour variables les 

paramètres orbitaux Képlériens. Ces paramètres étant constants dans le cas de 

perturbations nulles, on considère qu’ils sont lentement variables dans le cas de petites 

perturbations. 

La méthode de Lagrange, comme celle de Gauss, s’inscrivent donc dans la catégorie des 

méthodes de perturbations. Ces méthodes sont généralement utilisées pour l’élaboration de 

modèles analytiques du mouvement du satellite (i.e., de formules entièrement analytiques 

rendant compte à toute date de la position et de la vitesse du satellite). 

1.7.1 Equations de Gauss du Mouvement Elliptique Perturbé  

Quelle que soit l’accélération perturbatrice γ , nous allons la décomposer sur les axes 

)w,s,R(
rrr

 d’un repère mobile d’origine S où 
Q

Q
R

r
r

= . s
r

 est le vecteur unitaire orthogonal à 

R
r

. Ce vecteur est situé dans le plan osculateur (dans le sens de r
r
& ) , sRw

rrr Λ= , figure 1.6,  

[20], [21], [23]. 
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où  µ=32an  

1.7.2 Equations de Lagrange  

Les équations de Lagrange sont une forme particulière des équations de Gauss, lorsqu’on 

suppose que la force perturbatrice est un gradient. Elles sont données par le système sous la 

forme vectorielle, avec une matrice des seconds membres antisymétriques. 
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(1.10) 

 

où ℜ  est le potentiel perturbateur calculé par 
r

),,r(U),,r(
µλϕλϕ −=ℜ  

U : le potentiel total. 
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Donnons le développement en J2 de la fonction RJ2 par une méthode élémentaire que l’on 

pourra appliquer à chaque fois que la fonction perturbatrice n’est pas très importante [21]. 
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L’Eq. (1.12) s’exprime en fonction des éléments elliptiques. Pour établir les équations de 

Lagrange, on est conduit à calculer les dérivées partielles de cette quantité par rapport à 

chacun des éléments. 

Après une succession de transformations, on écrit la fonction perturbatrice relative au 

terme en J2 par : 
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En utilisant le système de Lagrange, on aura donc : 
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Pour connaître le mouvement réel du satellite, il faut donc intégrer ces équations 

différentielles en appliquant la méthode d’intégration itérative de Kozaï au cas d’un 

potentiel perturbateur Terrestre réduit au terme de
2Jℜ . 

Pour les termes séculaires, le principe de l’intégration du système d’Eq. (1.14) impose que 

l’on substitue dans les seconds membres une première solution et que l’on intègre. 

Nous allons donc prendre pour système différentiel réduit, le système précédent d’équation 

dont on ne conserve dans le second membre que les termes indépendants de M . Ceci 

donne : 

0
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da =  (1.15.a) 
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La solution du système d’Eq. (1.15) est immédiate. Les éléments métriques0aa = , 0ee = , 

0ii = sont des constantes. On posera aussi 
3
0

0
a

n
µ=  

D’où : 

 

Mt).isin
2

3
1(

)e1(a

JRn
tnMM

t).isin54(
)e1(a

JRn

4

3

t
)e1(a

icosJRn

2

3

0
2

2

3
2
0

2
0

2
2
T0

00

0
2

22
0

2
0

2
2
T0

0

22
0

2
0

02
2
T0

0

=−
−

++=

ω=−
−

+ω=ω

Ω=
−

−Ω=Ω

 (1.16) 

 

1.8 Générateur d’Orbite 

La figure 1.7 représente l’algorithme du générateur d’orbite. Ce générateur tient compte de 

plusieurs types de perturbations pour générer les paramètres orbitaux (demi-grand axe, 

excentricité, inclinaison du satellite, ascension droite, argument du périgée et anomalie 

moyenne), ainsi que la position et la vitesse du satellite. 
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Figure 1.7 Algorithme du Générateur d’Orbite. 

1.9 Conclusion 

Dans ce chapitre, nous avons développé un  générateur d’orbite, car il s’agissait de 

résoudre un système d’équations de Lagrange et de Gauss en éléments orbitaux. Ce 

générateur permet de générer les paramètres orbitaux (demi-grand axe, excentricité, 

inclinaison du satellite, ascension droite, argument du périgée et anomalie moyenne), ainsi 

que la position et la vitesse du satellite. Ce générateur tient compte de plusieurs types de 

perturbations (potentiel terrestre, potentiel luni-solaire, perturbations non 

gravitationnelles). Ce générateur a une grande importance pour le deuxième chapitre 

notamment dans le calcul d’attitude et les couples de perturbations externes agissant sur le 

satellite.    
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2.1 Introduction  

Sur son orbite, le satellite est soumis à des couples de perturbations externes. On doit donc 

toujours stabiliser l'attitude contre ces efforts. Il est nécessaire d’utiliser des actionneurs 

(roues de réactions, tuyères, magnéto-coupleurs…) pour agir sur cette orientation de façon 

à assurer un pointage particulier. Le contrôle d'attitude doit habituellement être autonome 

ou semi-autonome. Un mélange d'estimation d'attitude et d'algorithmes de commande est 

nécessaire : ceux-ci prennent les mesures des senseurs comme entrées, calculent l'attitude 

et la vitesse angulaire du satellite, et renvoient ensuite des commandes aux actuateurs pour 

maintenir ou stabiliser cette attitude, ou diriger le satellite vers une nouvelle attitude [4].  

Plusieurs notions sont à maitriser nécessairement pour étudier les problèmes techniques du 

SCAO (Système de Détermination et de Contrôle d’Attitude et d’Orbite) :  

    · Dynamique d'attitude ;  

· Développement des senseurs et des actuateurs ;  

· Algorithmes de détermination d'attitude et méthodes stochastiques  d'estimation ;  

· Algorithmes de contrôle. 

La génération actuelle des vaisseaux spatiaux exige une précision de contrôle d'attitude 

suffisante pour fournir un pointage acceptable. Le calibrage en ligne du matériel de 

contrôle d'attitude est souvent nécessaire pour satisfaire cette exigence de haute précision 

du SCAO. Si ces systèmes ne sont pas dans l’orbite correctement calibrée, une erreur 

significative de contrôle d'attitude peut en résulter.  

Dans ce chapitre, nous présentons les systèmes de coordonnées utilisés pour décrire 

l'orientation du vaisseau spatial, la représentation de l’attitude puis les équations 

dynamiques et cinématiques du mouvement d’un satellite. 

2.2 Système de Coordonnées  

Divers systèmes de coordonnées seront utilisés pour décrire l'orientation du vaisseau 

spatial pendant la modélisation de la dynamique du satellite. Trois repères de référence ont 

été choisis pour modéliser la dynamique du microsatellite : un repère orbital local, un 

repère inertiel et un repère de satellite [26] [27].  
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2.2.1 Repère Orbital Local  

Suivant les trois axes, le trièdre )Z,Y,X( 000 défini le repère orbital local (voir figure 

2.1). La direction de l'axe0Z  est vers le centre de la Terre (c.-à-d. la direction du Nadir), la 

direction de l’axe 0Y  est anti-normale du plan orbital et l'axe0X  pour accomplir 

l'ensemble orthogonal. Bien que ce repère soit défini avec son origine au centre de la 

masse, il tourne autour du plan orbital et il n'est pas fixé dans le satellite. Par conséquent, 

l’axe 0Z  sera toujours pointé à la direction de Nadir.  

2.2.2 Repère Inertiel   

Le repère inertiel est défini par ces principaux axes. Son origine est située au centre de la 

Terre, la direction de IY  est anti-normale du plan orbital, semblable à l’axe 0Y  . L’axe IZ  

est normal au plan de l’équateur et orienté vers le Nord. L'axe IX  accomplira l'ensemble 

orthogonal (voir figure 2.1). Ce repère de référence est utilisé principalement pour décrire 

la latitude et la longitude du centre de masse du satellite pendant qu'il se déplace sur son 

orbite.  

2.2.3 Le Repère Satellite   

Un troisième ensemble d’axes )Z,Y,X( SSS  défini le repère satellite (voir figure 2.1), 

l'origine de ce repère est situé au centre de masse du satellite. Le repère satellite est défini 

tel qu'il est fixé dans le corps du satellite et sera utilisé ainsi pour déterminer l'orientation 

du satellite et pour simplifier la représentation et la modélisation dynamique du satellite 

durant les différentes phases de la mission. 

2.3 Représentation d’Attitude 

Il y a plusieurs représentations pour décrire l'orientation du satellite. La représentation 

d'angle d'Euler qui est claire pour l'interprétation géométrique, en particulier pour de 

petites rotations. Les angles d'Euler sont également souvent présentés comme paramètres 

d'entrée et de sortie pendant les calculs d'attitude. D'ailleurs, les angles d'Euler sont utiles 

pour trouver une solution analytique aux équations du mouvement dans plusieurs cas 

simples.  
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Dans ces cas, on peut calculer la rotation absolue du satellite, exprimée en axes relatifs. 

Pour obtenir l'orientation, il faut encore un pas d'intégration et ce n'est pas le plus facile, 

car il fait intervenir le paramétrage angulaire. Or, l'expérience montre qu'aucun système 

d'angles n'est parfait et qu'il présente toujours au moins une singularité géométrique face à 

une orientation quelconque. 

Seuls les quaternions d'attitude donneront une solution dans tous les cas [4]. 

 

 
 

Figure 2.1 Système de Coordonnées 
 

2.3.1 Angles d'Euler  

En commun avec les bateaux et les avions, l'orientation d'un vaisseau spatial peut être 

définie par trois angles (roulis, tangage et lacet). Ces angles sont obtenus à partir d'une 

séquence des rotations positives droites d'un repère inertiel )Z,Y,X( III  à un repère 

satellite. Il y a 12 cas possibles de rotation qui peuvent être exprimées en utilisant des 

angles d'Euler. Un exemple d’une rotation de la séquence 2-1-3 est donné sur la figure 2.2. 

La première rotation est autour de l'axeIY  , ceci définit un angle de tangageθ .  La 

deuxième rotation est une rotation autour de l’axe L, ceci définit un angle de roulisφ .  La 

dernière rotation est autour de l'axeSZ  , ceci définit un angle de lacetψ  [28]. 
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Le passage du trièdre orbital local au trièdre lié au satellite se fait par l’intermédiaire des 

angles d’Euler (θ ,φ et ψ ) et suivant la matrice de changement de base :    

 















−
++−
+−+

=
θcφcφsθsφc

θcφsψcθsψsφcψcθsφsψcθcψs
θcφsψsθsψcφcψsθsφsψsθcψc

A   
(2.1) 

 
Où, 

φ = angle de roulis          ; θ  = angle de tangage    ; ψ  = angle de lacet ; 

  

 
 

Figure 2.2 Définition de la Rotation 2-1-3 
 
 

Pour un satellite pointé à la Terre, la matrice d'attitude A transforme le vecteur vertical 

local et horizontal local (c.-à-d. les coordonnées orbitales) en coordonnées de repère 

satellites (voir figure 2.3). Les angles de rotation ψ  , θ   et φ   sont appelés respectivement 

lacet, tangage, et roulis.  

Les équations cinématiques pour les angles d'Euler impliquent des fonctions 

trigonométriques non-linéaires et un coût d’implémentation élevé. Les angles deviennent 

non définis pour quelques rotations, ce qui peut poser des problèmes en application du 

filtre de Kalman. En raison de ces difficultés, des coordonnées d'attitude sont produites par 

l'intégration des équations cinématiques de quaternion. Les développements qui suivent 
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présentent une théorie mathématique qui permet de s'affranchir des configurations 

angulaires singulières. 

 

 
 

Figure 2.3 Définition des Angles d’Euler 
 

2.3.2 Paramètres Symétriques d'Euler  

Selon le théorème d'Euler, une rotation autour d'un corps rigide peut être exprimée comme 

une rotation par un angle (Φ ) d’un axe fixe (e). Par conséquent, la matrice de rotation 

d'attitude A peut être obtenue par la rotation d’angle Φ   autour de l'axe fixee.   

Les paramètres symétriques d’Euler 4321 q,q,q,q   en termes d'angleΦ  et l’axe de 

rotation e sont donnés par : [4] [29][30] 

  

)Φ
2
1 sineq ox1 (≡              )Φ

2
1 sineq oy2 (≡  

   
)Φ

2
1 sineq oz3 (≡              )Φ

2
1cosq 4 ( ≡  

 
 

(2.2) 

 
Où, 

[ ]T
4321 qqqq  q = = vecteur du quaternion d'attitude ;  

[ ]T

ozoyox
eee=e = vecteur d'Euler dans le repère orbital ;  

Φ = angle de rotation autour du vecteur d'Euler.  
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Les quatre paramètres symétriques d'Euler ne sont pas indépendants, mais satisfont la 

propriété suivante : 

  
1qqqq 2

4
2
3

2
2

2
1

=+++   (2.3) 

 
La matrice de rotation (équation (2.1)) est exprimée en termes de paramètres symétriques 

d'Euler comme suit : 
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2
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2
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2
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2
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2
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2
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2
3

2
2

2
1

qqqq)qqqq(2)qqqq(2

)qqqq(2qqqq)qqqq(2

)qqqq(2)qqqq(2qqqq

A  

 
  

(2.4) 

 
Cette expression ne contient aucune fonction trigonométrique qui exige un calcul lourd.  

A partir de l’Eq. (2.1) et (2.4), il est possible d’établir une relation entre les deux 

représentations. 

Si la représentation de quaternion est utilisée, les angles tangage, roulis et lacet 

respectivement peuvent être calculés comme suit : 

 













=
33

31

A

A
arctanθ     ;     { }

23
Aarcsinφ −=      ;      









=
22

12

A

A
arctanψ  (2.5) 

 
Si la représentation d'angle d'Euler est connue, la matrice d'Eq. (2.1) peut être utilisée pour 

calculer les paramètres de quaternion :  

 
5.0

3322114
]AAA1[

2
1q +++=                       

]AA[
q4
1q

3223
4

1
−= , ]AA[

q4
1q

1331
4

2
−=    

]AA[
q4
1q

2112
4

3
−=  

 

 

(2.6) 

 

2.4 Dynamique d’Attitude   

La dynamique classique du mouvement d'un satellite permet, dans certaines conditions 

générales, de traiter la combinaison de deux mouvements : un mouvement de translation du 

centre de masse et d'une rotation du satellite autour du centre de masse. Généralement, la 
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théorie de contrôle d'attitude considère seulement le deuxième effet et ignore le premier 

[25].  

Les équations du mouvement d'un satellite peuvent être divisées en deux parties : Les 

équations dynamiques du mouvement et les équations cinématiques du mouvement. Les 

équations dynamiques du mouvement expriment la relation entre la vitesse angulaire 

orbitale du satellite et le couple appliqué. Elles sont nécessaires pour des simulations 

dynamiques et pour la prévision d'attitude. Les équations cinématiques du mouvement sont 

un ensemble d'équations de premier ordre exprimant la relation entre les paramètres 

d'attitude et la vitesse angulaire.  

2.4.1 Équations Dynamiques du Mouvement   

L'équation de base de la dynamique d'attitude relie la dérivée par rapport au temps du 

vecteur du moment angulaire, dtdL/ , au couple externe, 
ext

C , connu sous le nom 

d'équations d'Euler de mouvement. Cette équation est donnée par : [4], [29]  

 
( ) I

S
I
S

I
Sext

dtd ω Iω IωCL/ &=×−=  (2.7) 

 
Où, 

=I
S

ω
T

zyx
]ωωω[ = vecteur de la vitesse angulaire du satellite dans le repère 

inertiel ;                              

















−−
−−
−−

=

zzzyzx

yzyyyx

xzxyxx

III

III

III

I = matrice d’inertie du satellite ;  

T

zyxext
]CCC[=C = vecteur des couples externes (couple de contrôle actif, couple 

de pression aérodynamique, couple de radiation solaire, couple de gradient de gravité).                         

                

Si le satellite est équipé de roues de stabilisation et de tuyères, les équations dynamiques 

citées ci-dessus peuvent encore être utilisées, y compris l'influence du couple de gradient 

de gravité, le couple des tuyères et le moment angulaire des roues de stabilisation.  

 

L'équation dynamique dans le repère satellite fixé peut être exprimée comme suit : 
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( ) hhω IωCCCCω I && −+×−+++= I

S
I
STMDGG

I
S  (2.8) 

 
Où, 

T

zyx
]hhh[=h = vecteur du moment angulaire des roues de stabilisation ; 

T

ggzggyggxGG
]CCC[=C = vecteur du couple de gradient de gravité ; 

T

dzdydxD
]CCC[=C = vecteur du couple de perturbations externes ; 

T

mzmymxM
]CCC[=C = vecteur du couple appliqué par des magnéto-coupleurs à 3          

axes ; 

T

TzTyTxT
]CCC[=C = vecteur du couple appliqué par les tuyères à 3 axes. 

2.4.2 Équations Cinématiques du Mouvement  

Les équations cinématiques sont définies par le changement de la vitesse angulaire de la 

matrice de transformation dans le temps. Le changement de la vitesse angulaire du 

quaternion est donné par : [4] [29] 
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Avec, 
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=O

S ω
T

ozoyox
]ωωω[ = vecteur de vitesse angulaire du satellite dans le repère orbital. 

La vitesse angulaire du satellite dans le repère orbital peut être obtenue à partir de la 

vitesse angulaire de satellite dans le repère inertiel en utilisant la matrice de transformation 

A : 

 

0

I

S

O

S ω Aωω −=  (2.12) 

 

Avec =
0

ω
T

0
]0ω0[ −  et 

0
ω  est la vitesse angulaire orbitale moyenne du satellite. 

Utilisant la matrice de transformation Eq. (2.1), l’Eq. (2.12) devient :  

 
                                            

12oxox
Aωωω +=  

      
22oyoy

Aωωω +=  

               
32ozoz

Aωωω +=  

 
   

(2.13) 

 
Si les quaternions sont utilisés directement dans les algorithmes de contrôle, il sera 

commode de définir un quaternion d'erreur. Le quaternion d'erreur est la différence entre le 

quaternion courant et le quaternion commandé. Il peut être représenté par [4] [29] :  
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   (2.14) 

 

Où,    
T

e4e3e2e1e ]qqqq[=q = vecteur d’attitude du quaternion d’erreur ;  

 
T

c4c3c2c1c ]qqqq[=q = vecteur du quaternion de commande. 

Pour la séquence d'angle d’Euler 2-1-3, en utilisant un vecteur de la vitesse angulaire 
R

Sω , 

les équations cinématiques peuvent être écrites comme suit :[4][24][27][31] 

  
ψsinωψcosωφ

RyRx
−=&  

φsec)ψcosωψsinω(θ
RyRx

+=&  

φtan)ψcosωψsinω(ωψ
RyRxRz

++=&  

 
   (2.15) 

 
Où, 
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=R

S
ω

T

RzRyRx
]ωωω[ = vitesse angulaire relative du satellite.                                   

On peut remarquer que cette représentation (2-1-3) a la singularité quand l'angle de roulis 

égale 90 degrés. 

2.5 Couples de Perturbations Externes 

2.5.1 Couple de Gradient de Gravité   

N'importe quel objet non symétrique à dimensions finies en orbite est soumis à l’attraction 

gravitationnelle en raison de la variation de la force de la gravité de la Terre sur l'objet. Le 

couple de gradient de gravité résulte du carré inverse de la force du champ gravitationnel.  

La plupart des applications considèrent une distribution sphérique de la masse de la Terre. 

La force de la gravité 
i

dF
r

 agissant sur un élément de la masse de satellite
i

dm  situé à une 

position r  relativement au géocentrique est donnée comme suit [27] :  

 

i3i
dm

r

µ
d  r  F

rr
−=  

                 
(2.16) 

 
Où  

⊕
= GMµ  : constante de la pesanteur Terrestre. 

Le couple appliqué à un élément du satellite dû à une force
i

dF
r

 à une position 
i

r  par 

rapport au centre de masse de satellite est : 

 

iii
dd FrC
rrr

×=  (2.17) 

 
Le couple de gradient de gravité appliqué sur le satellite est obtenu en intégrant            

l’Eq. (2.17) pour obtenir : 

 

ii3iiiGG
dm

r
d  r  

µ
rFrC














−×=×= ∫∫

rrrrr
 (2.18) 

Sachant que : 

 

i
rRr
rrr

+=   (2.19) 
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Figure 2.4 Forces Gravitationnelles Exercées sur le Satellite 

 
 

Où 

R   : Distance entre le centre de masse de satellite et le centre de masse de la Terre ; 

r     : Distance au centre de masse de la Terre ; 

cm : Centre de masse de satellite. 

 
Ceci mène à l'ensemble : 
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Par conséquent, l'expression de 
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C
v

 devient :  

 

ii2
i

M

i3

i2
i

M

i3
M

iii3ii

M

i3GG

dm
rr

3

dm
rr

3dm
r

dm
r

 r .  
r . R

r    

 R
r . R

r   rr RrC

r
rr

r

rrr
rrrrrr











×µ+

⋅








×µ+×µ−×µ−=

∫

∫∫∫
           

(2.21) 

 
Utilisons les propriétés suivantes :  
 

0dm
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=∫  r
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  ;  0
ii

rrr
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Puis :  
 

( )∫ ×−⋅µ=
M
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2
i03GG dmrx

r

3
Z rr Z  
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(2.22) 

Avec,  
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R0

RZ
rr

=   : Vecteur unitaire de l’axe géocentrique local. 

 ( )∫ −=
M

iii

2

i
dmrx rr I

rr
 : Matrice d’inertie. 

Le couple de gradient de gravité sera : 
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Le couple de gradient de gravité dans le repère satellite est donné par :   
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Les éléments de la matrice d'inertie sont calculés à partir de : 
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Le centre de masse de la structure est : 
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Ainsi le couple de gradient de gravité devient :  
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En posant : 
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Finalement : 
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Si  0III
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===  , le couple est : 
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Ou bien : 
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Utilisons la matrice de l’Eq. (A.3) dans l’Eq. (2.26). Le couple devient :  
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Avec  
3

2
0 r

µ=ω   
0

ω  : vitesse angulaire orbitale [rad/s] 
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Souvent, on utilise le gradient de gravité pour orienter en permanence un axe du corps vers 

le centre de la Terre. Cette stabilisation est obtenue par utilisation du couple créé par la 

différence de gravité entre des parties de l’engin suffisamment éloignées et rigidement 

liées. Pour avoir des couples de gradient de gravité élevés, il faut que les inerties du 

satellite autour de deux axes soient nettement supérieures à celles autour du troisième axe. 

Ceci implique donc en pratique, compte tenu des limitations de masse et de géométrie 

imposées par les lanceurs, de déployer en orbite des mâts munis, le plus souvent, de masses 

à l’extrémité. Pour cela, on a étudié deux cas, un satellite avec et sans mât de stabilisation. 

2.5.2 Couple Magnétique   

2.5.2.1 Modèle du Champ Magnétique Terrestre (Modèle IGRF)   

Le modèle du champ Géomagnétique International de Référence (IGRF) est la 

représentation empirique du champ magnétique Terrestre recommandé pour l'utilisation 

scientifique par l'Association Internationale de Géomagnétisme et d'Aéronomie (IAGA). 

Le modèle d'IGRF représente le champ principal sans sources extérieures. Les coefficients 

du modèle d'IGRF sont basés sur toutes les sources de données disponibles comprenant des 

mesures géomagnétiques des observatoires, des bateaux, des avions et des satellites [4]. 

Les coefficients de Gauss (voir Annexe C) sont déterminés empiriquement par la méthode 

des moindres carrés. Ainsi, les trois composantes du champ magnétique (voir figure 2.5) 

sont données par : 
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Où        rB   : Composante radiale du champ magnétique ; 

       θB    : Composante de co-élévation du champ magnétique ; 

             φB       : Composante horizontale du champ magnétique. 
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Figure 2.5 Composantes du Champ Magnétique Terrestre 
 
 
Les trois composantes du champ magnétique dans le repère inertiel : 
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Avec  

θ90δ −°=  : déclinaison ;   

Gααφ −=  : longitude ;  

α    : ascension droite ; 

Gα  : ascension droite du méridien de Greenwich ou le temps sidéral.  

Les composantes du champ magnétique dans le repère satellite sont : 
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Où A est la matrice de transfert “213”. 
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2.5.2.2 Couple Magnétique  

L’expression du couple magnétique dans le repère satellite est donnée par la relation 

suivante : 

 
AvecM

r
 le moment magnétique du satellite.  

Par conséquent, le couple du champ magnétique est : 

2.5.3 Couple Aérodynamique   

L’expression du couple aérodynamique (voir Annexe B.3) dans le repère satellite est 

donnée par la relation suivante [4], [22] : 
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Avec 
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 CD  : coefficient aérodynamique ; 

 iA  : incidence aérodynamique ; 

 ρ  : densité atmosphérique ; 

            lz        : longueur de référence. 
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 haR
0

+= , h est l'altitude du satellite. 

2.5.4 Couple de Radiation Solaire  

Les forces de radiation solaire sont dues aux chocs des photons sur les surfaces du satellite. 

L’expression du couple de la pression de radiation solaire (voir Annexe B.4) dans le repère 

satellite est donnée par la relation suivante [4], [22] : 
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    s : coefficient d’accommodation        ,        ρ  : coefficient d'absorptivité,  

    c : célérité du Son                                 ,      Sréf  : surface de référence, 

  Cs : constante solaire (CS = 1360 W/m2),        θi  : incidence du flux solaire. 

2.6 Résultats de Simulation 

Les résultats ont été obtenus avec un simulateur qui prend en compte la dynamique et la 

cinématique du satellite utilisant le langage C, MATLAB/SIMULINK. Les entrées 

d’Alsat-1 ont été utilisées comme exemple lors de ces simulations. 

 
Tableau 2.1 Paramètres du simulateur d’attitude 

Inclinaison [deg] 98 

Angles de roulis, de tangage et de lacet 

][ ψθϕ initial [deg] 

 

 [5.0  -5.0  0.0] 

vitesse angulaire dans le repère inertiel
 

][ zyx ωωω  initial [deg/sec] 

 

[0.0  -2π/6000 0.0] 

Surface du satellite [m2] 0.7 

Coefficient aérodynamique 2 
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Les figures 2.6 et 2.7 représentent l’attitude et la vitesse angulaire d’un satellite.               

La figure 2.8 illustre les variations du couple de gradient de gravité agissant sur un satellite 

avec un mât. On peut remarquer que le couple sur l’axe z est nul. Ceci est dû aux valeurs 

diagonales de la matrice d'inertie yyxx II =  et aussi en négligeant l'effet des autres termes 

de produit de cette matrice. Il y a une variation entre -3.10-5 et 3.10-5 (Nm) sur l'axe x, et 

entre -8.10-6 et 8.10-6 sur l'axe y. Ce couple ne sera rigoureusement nul que si les trois 

inerties du satellite sont égales. D’après sa formulation, on voit qu’il aura un impact 

essentiellement en orbite basse. Sur les satellites géostationnaires, les couples de gradient 

de gravité seront par contre très faibles, donc négligeables. 

La figure 2.9 représente le modèle d’IGRF d’ordre 10 du champ magnétique Terrestre pour 

l’année 2010. Les figures 2.10 et 2.11 montrent les simulations des couples 

aérodynamiques et de radiation solaire. On a utilisé un modèle de JACCHIA pour 

représenter la densité atmosphérique, et on a choisi Alsat-1 comme exemple pour calculer 

les coordonnées du centre de pression, et la surface de satellite. 

 

 
 

Figure 2.6 Attitude d’Alsat-1 (Roulis, Tangage, Lacet) 
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Figure 2.7 Vitesse Angulaire d’Alsat-1 
 

 
 

Figure 2.8 Couple de Gradient de Gravité sans Mât 

 
 

Figure 2.9 Champ Magnétique Terrestre (IGRF 2010) 
 

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
-8

-6

-4

-2

0

2

4

6

8 x 10
-3

Temps  [Orbites]

V
ite

ss
e 

A
ng

ul
ai

re
 O

rb
ita

le
  [

D
eg

/s
ec

]

 

 

Wox Woy Woz

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
-4

-3

-2

-1

0

1

2

3

4 x 10
-5

Temps  [Orbites]

C
ou

pl
e 

de
 G

ra
di

en
t d

e 
G

ra
vi

té
 [N

m
]

 

 

Cggx Cggy Cggz

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
-50

0

50

Temps  [Orbites]

C
ha

m
p 

M
ag

ne
tiq

ue
 T

er
re

st
re

  [
µ 

T
es

sl
a]

 

 

Bx
By
Bz



Chapitre II              Dynamique d’Attitude du Satellite et Couples de Perturbations Externes   

40 
 

 
 

Figure 2.10 Couple Aérodynamique 
 

 
   

Figure 2.11 Couple de Radiation Solaire. 
 
 

2.7 Conclusion 
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microsatellite est égal à π/2. Pour cela, nous avons fait appel à la notion de quaternion. 

Dans ce chapitre, nous avons également développé un  simulateur d’attitude, qui permet de 

générer les couples perturbateurs d’attitude (le couple de gradient de gravité, le couple dû 

au champ magnétique terrestre, le couple dû aux radiations solaires et le couple 

aérodynamique), ainsi que les senseurs d'attitude (le capteur magnétique et le capteur 

solaire. Donc, ce simulateur fournit tous les paramètres nécessaires au fonctionnement des  

systèmes d'estimation. 

 



 

 

 

Chapitre III 
DETERMINATION  

D’ATTITUDE PAR LE FILTRE DE 

KALMAN 
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3.1 Introduction  

Actuellement, le filtrage de Kalman est utilisé dans de nombreuses applications allant de 

l'estimation des trajectoires ou des grandeurs noyées dans du bruit à la fusion des données, 

en passant par l'aide à la décision dans des environnements mal connus. Le travail original 

de R.E. Kalman en 1960 sur la théorie de la prédiction a permis de donner une importance 

particulière dans le domaine de l’aérospatial. Lefferts et al. [32], ont passé en revue les 

méthodes de filtrage de Kalman et leur développements durant les années 60 et 70 

lorsqu’ils ont été appliqués au programme Apollo et aux problèmes d’estimation d'attitude 

de satellites. Le filtre de Kalman a été également utilisé dans les problèmes de 

détermination d’orbite par Bierman [33] et Psiaki [34]. Les avantages et les inconvénients 

du filtrage de Kalman ont été traités par Fraiture [35] pour estimer la direction du vecteur 

de rotation sur un satellite stabilisé par spin avec l’utilisation des senseurs optiques. La 

plupart des méthodes de détermination d'attitude utilisent des filtres de Kalman pour 

déterminer uniquement l'attitude (angle d'Euler). Les vitesses angulaires sont directement 

mesurées à partir d'un gyroscope triaxial par Lefferts [32], Dodds [36], Zwartbol [37], Bar 

Itzhack [38].  Le filtrage de Kalman a été utilisé pour la détermination des vitesses 

angulaires à partir des mesures angulaires du senseur par Gai et al. [39], Psiaki et al. [34]. 

Gai et al. avaient notamment présenté une estimation d’attitude effectuée uniquement à 

partir d'un senseur stellaire pour un satellite stabilisé sur trois axes. Psiaki et al. avaient 

utilisé la mesure du magnétomètre et les données issues d'un modèle IGRF pour estimer 

l'attitude, la vitesse angulaire et les couples constants de perturbations sur un satellite 

stabilisé sur trois axes et par gradient de gravité. 

Le filtrage de Kalman ne résout pas tous les problèmes d'estimation d'attitude. D'autres 

méthodes ont été utilisées à savoir : la méthode itérative des moindres carrés développée 

par Grusas [40] pour l’estimation précise d'attitude à partir d'observations célestes. Dans 

les véhicules interplanétaires japonais "Sakigake" et "Suisei", la méthode des moindres 

carrés séquentiels a été utilisée pour déterminer l'attitude en mettant en œuvre un logiciel 

de calcul implémenté au niveau de la station sol [41]. L'utilisation de paire de vecteurs 

d'information pour la détermination d'attitude d'un satellite a été traitée dans la littérature 

par [32], [38] et [42]. Shuster et Oh [42] ont présenté des algorithmes basés sur les 

moindres carrés pour la détermination de la matrice d'attitude à partir d'un ensemble de 
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vecteur de mesures. Bar-Itzhack et Reiner [38] ont développé l'idée d'algorithmes récursifs. 

Lefferts et al. [32], Bar-Itzhack et Oshman [43] ont montré comment le filtrage de Kalman 

peut être utilisé dans la détermination d'attitude.  

Depuis la première application des quaternions au problème d'estimation d'attitude de 

satellite par Ickes [44], celle-ci est devenue le moyen le plus populaire par lequel on 

représente la cinématique des corps en orbite. Friedland [45], Shibata [46] ont fait l'analyse 

de la navigation à inertie où l'attitude est représentée par des quaternions. Shuster et Oh 

[42], Lefferts et al. [32], Bar Itzhack et Oshman [43], Gai et al. [39], Psiaki et al. [34], 

Markley [47], Steyn [28] ont tous utilisé les quaternions dans des problèmes d'estimation 

d'attitude. 

3.2 Filtre de Kalman  

 3.2.1 Filtre de Kalman Discret   

Etant donné un système linéaire stochastique dont l’évolution dynamique est modélisée par 

l’équation d’état : [32] 

 

kkk1k
wx Φ x +=

+
 (3.1) 

 
Où 

k
x   est le vecteur d’état du processus à l’instant (k), 

k
Φ  est la matrice de transition et

k
w  est le bruit d’entrée de moyenne nulle et de covariance connue. 

L’équation d’observation est donnée par : 

 

kkkk
vx H z +=  (3.2) 

 
Où 

k
z  est le vecteur de mesure à l’instant (k), 

k
H  est la matrice d’observation et 

k
v est le 

bruit de mesure de moyenne nulle et de covariance connue. 

Les séquences de bruit {
k

w } et {
k

v } sont des séquences indépendantes de bruit blanc 

centré, leurs matrices de covariance sont données par : 
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[ ] i,k,0E T

ik
           v w ∀∀=  (3.5) 

 
Supposons que l’état initial d’estimation est à l’instant k et cette estimation est basée sur la 

connaissance du processus avant l’instant k. Cette estimation à priori est dénotée  x −
k

ˆ .  

L’erreur d’estimation est donnée par : 

 
−− −=
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ˆ xx  e
 

   (3.6) 

 

Les matrices de covariance de l'erreur d'estimation sont comme suit : 

 

[ ] [ ]T

kkkk

T

kkk
)ˆ()ˆ(EE   xx    xx  e e  P

−−−−− −−==  

 

  [ ] [ ]T

kkkk

T

kkk
)ˆ()ˆ(EE   xx    xx      e e  P −−==  

(3.7) 

(3.8) 

 
On peut faire la mise à jour de 

k
x̂  à partir de l’estimation à priori et de la mesure 

k
z . Par 

conséquent, 
k

x̂  peut être exprimée comme : 

   

[ ]−− −+=
kkkkkk

ˆˆˆ  x Hz K  x  x
   

 (3.9) 

 
Où 

k
K  est le gain de Kalman, donné par :  

 

                ( ) 1

k

T

kkk

T

kkk

−−− +=
      

R  H  P  H  H  P  K  (3.10) 

 
La mise à jour de l’erreur de la covariance d’estimation peut être exprimée en fonction du 

gain de Kalman comme suit : 

 

( ) −−=
kkkk

P H KI  P
 

 (3.11) 

 
En conséquence, la prédiction de l’état du processus est donnée par la relation suivante :  

 

kk1k
ˆˆ x Φ  x

 
=−

+
 (3.12) 

 
La matrice de covariance de l'erreur de prédiction est alors donnée par : 
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[ ] ( )( )[ ]
k

T

kkk

T

kkkkkk

T

1K1k1k
EE

QΦ P Φ        

we Φ we Φ e e  P  

+=

++== −
+

−
+

−
+

  (3.13) 

 

La figure 3.1 illustre la boucle du filtre de Kalman. Notez que la matrice de covariance se 

propage et est corrigée. Cette matrice contient des informations essentielles au processus 

d'optimisation, et doit donc être incluse dans la propagation (processus de correction). 

Toutefois, le matériel de connaissances d’attitude comprend à la fois un magnétomètre et 

un capteur solaire. Ainsi, deux mesures sont entrées sur le filtre lorsque le satellite est 

allumé. Cela ne va pas affecter de manière significative le processus de filtrage de base, 

mais il mérite d'être discuté.  

 

 
 

Figure 3.1 Mécanisme de EKF 
 
Les mesures du magnétomètre sont supposées moins précises que les mesures de capteur 

solaire. Par conséquent, les mesures du magnétomètre sont d'abord entrées dans le cycle de 

correction du filtre, résultant en une «correction» de l'État. Par la suite, avant de revenir au 

cycle de propagation, les mesures du capteur solaire sont entrées dans une deuxième 

itération du cycle de correction, ce qui donne en outre la «correction» de l'État. Pour le 

SCAO, le filtrage de Kalman implique la propagation des matrices de covariance et de 

l'attitude du satellite en utilisant les équations d'Euler et une connaissance de base de la 
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perturbation des couples agissant sur le satellite. À la suite de cette propagation, le filtre de 

Kalman ajuste l'attitude propagée et les matrices de covariance basées sur les vecteurs de 

mesures. Puisque notre système d’attitude sera non linéaire, un filtre de Kalman étendu 

sera nécessaire pour tenir compte des non-linéarités [48].  

3.2.2 Filtre de Kalman Linéarisé  

On suppose que l’estimation du processus et la mesure associée peuvent être écrites dans 

une équation stochastique non-linéaire comme suit : [32]  

( ) ( )ttf  w x,   x +=&  

 
( ) ( )tth  v x,   z +=  

(3.14) 

(3.15) 

 
Où x  est le vecteur d’état du processus à l’instant (

1k
t

+
), z est le vecteur de mesure à 

l’instant (
k

t ),   f et h sont des fonctions connus et w , v sont des séquences indépendantes 

de bruit blanc centrée. 

Nous supposons une trajectoire approximative, qui est dans ce cas l'attitude du vaisseau 

spatial, ( )t∗x  pouvant être déterminée par la moyenne. Ceci est désigné sous le nom de 

nominal ou de référence d’attitude. La trajectoire réelle ( )tx   peut être obtenue en 

considérant les deux bruits et la dynamique du système qui sont exprimés par : 

 
( ) ( ) ( )ttt x ∆xx += ∗  (3.16) 

 
Où ( )tx∆  représente la déviation de ( )tx  par rapport à ( )t∗x . L’Eq. (3.14) et l’Eq. (3.15)         

peuvent être exprimées comme suit :  

 
( ) ( )tt  w x,∆x f  x∆x ++=+ ∗∗ &&  

 
                                      ( ) ( )tt  v x,∆x h  z ++= ∗  

(3.17) 

(3.18) 

 
De même, si x∆  est petit, l’approximation des fonctions f et h peut être exprimée en 

utilisant l’expansion de la série de Taylor. Considérons seulement le premier ordre, d’où, 
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( ) ( )tt  wx∆
x

f
 ,x f  x∆x

xx

+












∂

∂
+≈+

∗=

∗∗ &&  

 

( ) ( )tt  vx∆
x

h
 x,∆x h  z

xx

+












∂

∂
++≈

∗=

∗  

(3.19) 
 
 
 

(3.20) 

 
 

Où            

























∂
∂

∂
∂

∂
∂

∂
∂

=∂
∂

M

K

L

2

2

1

2

2

1

1

1

x

f

x

f
x
f

x
f

x
f

    et    

























∂
∂

∂
∂

∂
∂

∂
∂

=∂
∂

M

K

L

2

2

1

2

2

1

1

1

x

h

x

h
x
h

x
h

x
h

 (3.21) 

 
L'attitude approximative ( )t∗x  est choisie pour satisfaire l'équation différentielle 

déterministe  

    
( )t, xfx ∗∗ =&  (3.22) 

 
La substitution de l’Eq. (3.22) dans l’Eq. (3.19) et l’Eq. (3.20) mène alors au modèle 

linéarisé : 

 

( )t wx∆
x
f

  x∆
xx

+








∂
∂

=
∗=

&  

 

( )[ ] ( )tt  vx∆
x
h

 ,x h  z
xx

+








∂
∂

=−
∗=

∗  

(3.23) 
 
 

(3.24) 

 
Si les notations F et H sont utilisées pour les matrices de dérivées partielles d’Eq. (3.21) le 

long de la trajectoire nominale, alors les Eq. (3.21) et (3.22) peuvent être réécrites comme 

suit :  

 

( )t wx∆F  x∆ +=&  

 
( ) ( )t vx∆Hx h  z +=− ∗  

(3.25) 

 

(3.26) 
 
La solution de l’Eq. (3.25) à l’instant 

1k
t

+
  peut être écrite comme suit :  
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            ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) τdττttttt
1k

k
1kk1k1k

  w  , Φx ∆  , Φx ∆ ∫
+

+++
+=  (3.27) 

 
Dans une notation abrégée,  

 

kkk1k
wx∆Φ  x∆ +=

+
 (3.28) 

 
Évidemment, 

k
Φ  est la matrice de transition de 

k
t  à 

1k
t

+
 . Par conséquent, l'équation                     

de mesure Eq. (3.26) peut être réécrite comme,  

 

kkkk
vx∆H  z∆ +=  

 

( )∗−=
kkk

x hz  z∆  

(3.29) 

(3.30) 

 
La matrice 

k
Q  est la matrice de covariance de bruit de processus et peut être écrite par la 

limite d’intégrale comme,  

 

[ ] ( ) ( ) ( )[ ] ( ) dvduvtvuEutE
1k

T
1k

k

1k

k

T

1k

T

kkk
   , Φ w w   ,  Φ w w Q

+

+ +

+∫ ∫==  (3.31) 

 

Avec ( ) ( )[ ]vuE Tw w   est une matrice fonction de Dirac.  

Évaluation numérique de  
k

Φ et 
k

Q  : 

La relation entre la matrice de transition  
k

Φ  et la matrice F   est donnée par :  

 
( ) ( ) ( )

k
k ttt

dt
ttd

 ,  Φ  F
 ,  Φ

=   ,  ( ) I ,  Φ =
kk

tt  (3.32) 

 
Supposons que F est constante dans l’intervalle( )  , 

1kk
tt

+
. Alors, la matrice de transition 

peut être simplifiée par la limite de la matrice exponentielle  t∆F ,  

 

( )

t

n
t

e
1n

n
t

∆FI      

!
∆F

IΦ 
 ∆ F

+≈

+== ∑
∞

=                  
(3.33) 

 
Où    ∆

k1k
ttt −=

+
. 
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3.2.3 Filtre de Kalman Etendu   

Suite à l'étude du filtre de Kalman linéarisé, le système non-linéaire (Eq. (3.14) et Eq. 

(3.15)) a été linéarisé à cause d'une trajectoire nominale, ( )t∗x , pré-calculée de la 

dynamique du système selon l’Eq. (3.22). Dans cette partie, on présente une approche 

alternative au problème qui linéarise la trajectoire estimée non-linéaire du filtre de Kalman 

plutôt qu'une trajectoire nominale pré-calculée.  

Dans le filtre de Kalman étendu, les estimations totales sont toujours subsistantes, 

dépistées et mise à jour. On linéarise l’équation de mesure (Eq. (3.26)).  

 
( ) ( )t vx∆ Hx h  z +=− ∗  (3.34) 

 

Avec l’incrémentation des variables d’état, la mesure présentée au filtre de Kalman est 

( )[ ]∗− x h  z   plutôt que toute la mesure z . L'équation d’incrémentation de mise à jour 

d’estimation à l’instant 
k

t  est :  

 

( )
















−−+= −∗−
kk

incmes

kkkkk
ˆˆˆ x∆Hxhz Kx∆x∆

 

43421
 (3.35) 

 

Substituons le terme ( )[ ]∗− x h  z 
k

 , alors l’Eq. (3.35) peut être écrite comme : 

 

















−+= −

4434421
residuel

kkkkkk
ˆˆˆ x∆Hz∆ Kx∆x∆  (3.36) 

Considérons l’Eq. (3.34) associée au terme  −
kk

x̂∆H   , alors l’Eq. (3.34) peut être écrite 

comme :  

  

( ) vx∆ Hx h  z +=− −∗
kk

ˆˆ  (3.37) 

 
Ainsi, la limite résiduelle en Eq. (3.36) peut être écrite comme suit :  

 

( )[ ] ( )[ ]
kkkkkkkkkkkkk

ˆˆˆˆ zzx∆Hxhzx∆Hxhzx∆Hz∆ −=−−=−−=− −∗−∗−
 (3.38) 
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La substitution du résiduel de mesure Eq. (3.38) dans l'équation de mise à jour Eq. (3.35), 

et en ajoutant −
k

x  dans les deux côtés de l'équation, on obtient : 

 
( )

−

−−∗∗ −++=+

kk

kkkkkkk

ˆˆ

ˆˆˆ

x                  x      

zz Kx∆xx∆x
4342143421  

(3.39) 

 

Où                                         ( )−− −+=
kkkkk

ˆˆˆ zz Kxx  (3.40) 

  
L'équation de propagation pour la mise à jour de l’estimation est donnée par :  

 

( ) ( )( )dtttˆdttˆˆ
1k

k
k

1k

k
k1k

  , x  fx  xxx ∫∫
++

−
+

+=+= &  

( )
kk

ˆt xx =  

 
(3.41) 

 
(3.42) 

 
  
L'équation de propagation pour la matrice de covariance de l'erreur est donnée par :  

  

kkkk1k
QΦ P Φ P += −−

+
 (3.43) 

 

3.3 Estimation d'Attitude 

3.3.1 Estimateur d’Attitude 6-Etat (Version Euler) 

L'attitude est l'orientation du satellite autour de son centre de masse. Le mouvement 

d'attitude caractérise l'évolution de cette attitude au cours du temps. Pour traiter ce 

problème d'estimation d'attitude, on propose un estimateur d'attitude globale par le filtre de 

Kalman. La dimension du vecteur d'état à estimer est 6, à savoir : [3] 

 � � [� �] �[	φ		θ		Ψ		ω!			ω"		ω#	] (3.44) 

3.3.1.1 Système d’Equation 

À partir des Eq. (2.8) et (2.15), le système d’équation devient : 
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φ$ � ω!	cos	Ψ −	ω"	sin	Ψ 

θ$ = (ω!	sin	Ψ −	ω"	cos	Ψ)	sec		φ + ω& 
Ψ$ = ω# + (ω!	sin	Ψ −	ω"	cos	Ψ)	tan		φ 

          I!ω$ ! = C))! + C*! + +I" − I#,ω"ω# −ω"h# +ω#h" 	− h$ ! 
            

I"ω$ " = C))" + C*" + (I# − I!)ω!ω# +ω!h# −ω#h! − h$ " 

          I#ω$ # = C))# + C*# + +I! − I",ω!ω" −ω!	h" +ω"	h! − h$ # 

(3.45.a) 
 

(3.45.b) 
 

(3.45.c) 
 
 

(3.45.d) 
 

(3.45.e) 
 

(3.45.f) 

 

CM est le couple induit par le magnéto-coupleur. CGG est le couple de gradient de gravité. 

3.3.1.2 Matrice de Transition 

La matrice de transition est approximativement donnée par : 

 ./ ≈ 12×2 + 4+56(t/), t/,	∆t 
./ ≈ 12×2 + 9 :(;$ <$ =$ ):(; < =) :(;$ <$ =$ ):(>? >@ >A):(>$ ? >$ @ >$ A):(; < =) :(>$ ? >$ @ >$ A):(>? >@ >A)

B ∆t  
./ ≈ 12×2 + C4DD 4DE4ED 4EEF 	∆t 

4GG = 9 0 0 −ω!	sin	Ψ −	ω"	cos	Ψ(ω!	sin	Ψ +	ω"	cos	Ψ)	tan		φ	sec		φ 0 (ω!	cos	Ψ −	ω"	sin	Ψ)	sec		φ(ω!	sin	Ψ +	ω"	cos	Ψ)	sec�		φ 0 (ω!	cos	Ψ −	ω"	sin	Ψ)	tan		φB 
 

4G� = I cos	Ψ −sin	Ψ 0sin	Ψ	sec		φ cos	Ψ	sec		φ 0sin	Ψ	tan		φ cos	Ψ	tan		φ 1J 
 

4�G = K3(I# − I")ω&
�	∆G��,�� 3(I# − I")ω&�	∆���,�� 3(I# − I")ω&�	∆���,��3(I! − I#)ω&�	∆G��,G� 3(I! − I#)ω&�	∆���,G� 3(I! − I#)ω&�	∆���,G�3(I! − I")ω&�	∆G��,G� 3(I! − I")ω&�	∆���,G� 3(I! − I")ω&�	∆���,G�M 	

 

 

(3.46) 

 
 
 
 
 
 
 
(3.47.a) 
 
 
 
 
(3.47.b) 
 
 
 
 
 
(3.47.c) 
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4�� �
NO
OO
OO
P 0 �αω# � h#I! �αω" 
 h"I!�βω# 
 h#I" 0 �βω!
�γω" � h"I# �γω! 0 TU

UU
UU
V
 

 
 
(3.47.d) 

 

Avec 

α � I# � I"I! ,			β � I! � I#I" ,				γ � I" � I!I#  

 

∆WXY,/Z� ∂aXY∂ϑW 	a/Z + aXY ∂a/Z∂ϑW 	(ϑG = φ, 	ϑ� = θ, 	ϑ� = Ψ) 
 

Les dérivées partielles de la matrice d’attitude A par rapport aux angles d’Euler peuvent 

être consultées dans l’annexe A. 

3.3.1.3 Matrice d’observation 

L’équation de mesure du magnétomètre et du senseur solaire est comme suit : 

 

nz Az LOI

rrr +=  (3.48) 

 
Où Iz

r
et LOz

r
 sont les vecteurs d’observations dans le repère satellite et le repère orbital 

local respectivement, et T

zyx
]nnn[    n =  est le vecteur de bruit de mesure.  

La matrice d’observation à l’instant k, Hk (de dimension 3x6) est donnée par : 

 

]/ = C∂^/∂�/ ∂^/∂�/F = C∂_∂φ	^`a,/ ∂_∂θ 	^`a,/					∂_∂Ψ	^`a,/ b�×�F (3.49) 

 
Où O3x3 est une matrice nulle. 

3.3.1.4 Matrices de bruit de processus et d’observation 

La matrice Q de covariance de bruit de processus peut être obtenue en utilisant 

l’équation (3.31) [2] [3] [26] [91]. Pour notre application, il est supposé que seuls les 
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termes de vitesse angulaire sont affectés par le bruit. Alors, la matrice E (6x6) est donnée 

par : 

 c[d�u	d�v	g] � Cb�×� b�×�b�×� c�� F  

(3.50) 

hù																									c22 = Kjx2	l(u − v) 0 00 jy2	l(u − v) 00 0 jz2	l(u − v)M (3.51) 

 

Où δ  est l’impulsion de Dirac. 

À partir des équations (3.31), (3.46) et (3.51), nous avons : 

 o = oG	∆t + o� (∆t�)2 + o� (∆t�)3  

 oD = Cb�×� b�×�b�×� p F
 

(3.52) 
 
 

(3.53.a) 

 oE = Cb�×� 4G�pFG�g p 4EEr p + 4EEpF 
 os = t4G�p	4DEr 4G�p	4EEr4��pFG�g 4��p	4EEr u 
 

et                                            p = 9j!� 0 00 j"� 00 0 j#�B                                       

(3.53.b) 

 

(3.53.c) 

 

 

(3.53.c) 

 

3.3.2 Algorithme du Filtre de Kalman EKF 6-Etat (Version Euler) 

Le filtre de Kalman EKF 6-Etat version Euler est un filtre optimal et récursif avec un 

processus cyclique comprenant les phases suivantes : 

3.3.2.1 Cycle de propagation 

Propagation de la Covariance 
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vw/xG � y/xGv6/	y/xGg 
 o/xG 
 

. ≈ 12×2 
 NO
OP∂z$∂ϑ ∂z$∂ω∂{$∂ϑ ∂{$∂ωTU

UV �|}xG � |}			 
   

(3.54) 
 

 
 

(3.55) 
 

Propagation du vecteur d’état  

 

5w/xG � 56/ 
	 ~ 5$����
��

	�� 
�w/xG � �6/ 
	 ~ �$����

��
	�� 

�w/xG � ��/ 
	 ~ I�G����
��

[� � � × 1�]	�� 

(3.56) 

 

(3.57) 

 

 

(3.58) 

3.3.2.2 Cycle de Correction 

Calcul de la Matrice d’Observation  

 

]/ � C∂^�∂� F � C∂_∂φ	^`a,/ ∂_∂θ 	^`a,/					∂_∂Ψ	^`a,/ b�×�F (3.59) 

 

Calcul du Gain de Kalman 

  �/ = v/	]/g	[]/v/	]/g + �/]�G (3.60) 
 
 
Mise à jour de l’Estimation à partir de l’Observation  

 56/xG = 5w/xG + �/xG(�� − _	�`a) (3.61) 
 

Mise à jour de la covariance 

 v6/xG = (12×2 − �/xG]/xG)vw/xG (3.62) 
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3.3.3 Estimateur d’Attitude 7-Etat (Version Quaternion) 

L’utilisation du paramètre quaternion est introduite dans cet algorithme d'estimation 

d’attitude. La dimension du vecteur d'état à estimer est 7  [2] [3]. 

 5 � [� �] � [qG					q�					q�				q�				ω!					ω"						ω#] (3.63) 

 
La conception de l'estimateur quaternion à 7 Etat (EKF 7-Etat) nécessite la linéarisation de 

la dynamique non linéaire de certaines trajectoires de référence. Pour ce faire, EKF 7-Etat 

suppose que la structure du quaternion est une structure additive ; q = q(-) + δq, où q est le 

vecteur quaternion vrai à estimer et q(-) est le vecteur quaternion prédit. Afin de garder les 

deux quaternions q et q(-) , le vecteur de correction additif δq ne peut être choisi 

arbitrairement. Cependant, EKF 7-Etat suppose que δq est indépendant du calcul de la 

matrice de covariance (par exemple, en négligeant la contrainte sur la norme du quaternion 

qt δq = 0 pour le calcul de la matrice de covariance). 

 3.3.3.1 Système d’Equation 

À partir des Eq. (2.8) et (2.9), le système d’équation devient : 

 
              q$ G � ω�#q� �ω�"q� 
ω�!q� 
              q$ � � �ω�#qG 
ω�!q� 
ω�"q� 
              q$ � � ω�"qG �ω�!q� 
ω�#q� 
              q$ � � �ω�!qG �ω�"q� �ω�#q� 
              I!ω$ ! � C))! 
 C*! 
 +I" � I#,ω"ω# �ω"h# 
ω#h" 	� h$ ! 
              I"ω$ " � C))" 
 C*" 
 �I# � I!	ω!ω# 
ω!h# �ω#h! � h$ " 
              I#ω$ # � C))# 
 C*# 
 +I! � I",ω!ω" �ω!	h" 
ω"	h! � h$ # 

(3.64.a) 
 

(3.64.b) 
 

(3.64.c) 
 

(3.64.d) 
 
 

(3.64.e) 
 

(3.64.f) 
     

(3.64.g) 

 

3.3.3.2 Matrice de Transition 

La matrice de transition est approximativement donnée par : 
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 ./ ≈ 1�×� + 4+56�t/	, t/, ∆t 
  

./ ≈ 1�×� +
NOO
OP ∂�$∂� ∂�$∂���∂�$ ��∂� ∂�$ ��∂��� TUU

UV ∆t 
 ./ ≈ 1�×� + C4DD 4DE4ED 4EEF  ∆t 

(3.65) 

 4GG = ∂�$∂�X = 12 � ∂�∂�X + 12 ∂�∂�X � 

 
(3.66.a) 

4G� = ∂�$∂��� = 12 � ∂∂��� +��� − _ω&, = 12 ∂���∂��� � = 12 � 

 
(3.66.b) 

4�G = ∂�$ ��∂�X  

 
(3.66.c) 

4�� = ∂�$ ��∂�X  (3.66.d) 

 

A partir de l’équation (3.66.a), on a 

 ∂�$∂�X = 12 � ∂�∂�X − 12 � ∂_∂�X ω& (3.67) 

Donc, 
 

4GG = 12 � + [γG  γ�  γ�  γ�] (3.68) 

Où                                                     γX = − G� � :_:�� ω& (3.69) 

 
Finalement,  
 

γG = ω&  K q�qGq�q�q�� − 1q�q�
M 

 

 
(3.70.a) 
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γ� � ω&	 	9
qGq�q�q�q�q�q�� � 1B 

 

γ� = ω&	 	K1 − qG
�−qGq�−qGq�−qGq�M 

 

γ� = ω&	 	K−qGq�1 − q��−q�q�−q�q�M 

 
(3.70.b) 

 
 
 
 

(3.70.c) 
 
 
 
 

(3.70.d)  

 
A partir de l’équation (3.66.b), on aura : 
 

4G� = 12	9
q� −q� q�q� q� −qG−q�−qG qG−q� q�−q�B (3.71) 

 
A partir de l’équation (3.66.c), F21 peut être écrite comme suit : 
 4�G = [�G			��			��			��] (3.72) 

Où, 
 

																		�G = 96	ω&�	α	(−a��qG + a��q�)6	ω&�	β	(+a��q� + aG�qG)6	ω&�	γ	(+aG�q� + a��q�)B (3.73.a)  

																			�� = 96	ω&�	α	(−a��q� + a��q�)6	ω&�	β	(−a��q� − aG�q�)6	ω&�	γ	(+aG�q� − a��q�)B  (3.73.b)  

																			�� = 96	ω&�	α	(+a��q� + a��q�)6	ω&�	β	(+a��qG + aG�q�)6	ω&�	γ	(+aG�qG + a��qG)B  (3.73.c)  

																				�� = 96	ω&�	α	(+a��q� + a��qG)6	ω&�	β	(−a��q� + aG�q�)6	ω&�	γ	(+aG�qG − a��q�)B 
 

(3.73.d) 
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Avec 

α � I# � I"I! ,			β � I! � I#I" ,				γ � I" � I!I#  

 
Le calcul de F22 peut être trouvé de la même façon que l’équation (3.47.d). 

Les dérivées partielles de la matrice d’attitude A par rapport aux quaternions sont trouvées 

dans l’annexe A. 

3.3.3.3 Matrice d’observation 

La matrice d’observation à l’instant k, Hk (de dimension 3x7) est donnée par : 

 

]/ � t∂�̂/∂�/ 				 ∂ �̂/∂�/u � C ∂_∂qG 	^`a,/ ∂_∂q� 	^`a,/					 ∂_∂q� 	^`a,/					 ∂_∂q� 	^`a,/ b�×�F (3.74) 

 
Où 03x3 est une matrice nulle. 

3.3.3.4 Matrices de bruit de processus et d’observation 

La matrice Q de covariance de bruit de processus peut être obtenue en utilisant 

l’équation (3.31) [2] [3] [26] [91]. La matrice E (7x7) est donnée par : 

 

( ) ( )[ ] 







=

×

××

2233

4444

E0

00
vwuwE T  

 

(3.75) 

Où   
















−
−

−
=

)vu(00

0)vu(0

00)vu(

2
z

2
y

2
x

22

δσ

δσ

δσ

E  (3.76) 

 
 

Où δ  est l’impulsion de Dirac. 

À partir des équations (3.31), (3.65) et (3.76), nous avons : 

 

o � oG	∆t + o� (∆t�)2 + o� (∆t�)3  

 
 

(3.77) 

oD = Cb�×� b�×�b�×� p F 
 

(3.78.a) 

 



Chapitre III                               Détermination d’Attitude par le Filtre de Kalman 

 

 59

oE � Cb�×� 4G�pFG�g p 4EEr p 
 4EEpF 
 

 

os � t4G�p	4DEr 4G�p	4EEr4��pFG�g 4��p	4EEr u 
 

 

et                                           p � 9j!� 0 00 j"� 00 0 j#�B 

(3.78.b) 

 

 

(3.78.c) 

 

 

 

 (3.78.c) 

 

3.3.4 Algorithme du Filtre de Kalman EKF 7-Etat 

Le filtre de Kalman EKF 7-Etat est un filtre optimal et récursif avec un processus cyclique 

comprenant les phases suivantes : 

3.3.4.1 Cycle de propagation 

Propagation de la Covariance 

 vw/xG � y/xGv6/	y/xGg 
 o/xG 
 
  	

./ ≈ 1�×� 

NO
OO
P ∂�$∂� ∂�$∂���∂�$ ��∂� ∂�$ ��∂��� TU

UU
V ��}xG � �}	 

(3.79) 
 

 
 
 

(3.80) 
 

 

Propagation du vecteur d’état  

 

5w/xG � 56/ 
	 ~ 5$����
��

	�� 
 

�w/xG � ��/ 
 12	 ~ (��)����
�� 	�� 

 

�w/xG = ��/ +	 ~ I�G����
�� [� − � × 1�]	�� 

(3.81) 

 

 

(3.82) 

 

 

(3.83) 
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3.3.4.2 Cycle de Correction 

Calcul de la Matrice d’Observation  

 













∂
∂

∂
∂

∂
∂

∂
∂

∂
∂

∂
∂

∂
∂=

∂
∂=

LOLOLOLOLOLOLO

B

z
A

z
A

z
A

z
A

z
A

z
A

z
A

x
z

H

zyx4321

k

ωωωqqqq

 (3.84) 

 

Calcul du Gain de Kalman 

  �/ � v/	]/g	[]/v/	]/g 
 �/]�G (3.85) 
 

Mise à jour de l’Estimation à partir de l’Observation  

 56/xG � 5w/xG 
 �/xG��� � _	�`a	 (3.86) 
 

Mise à jour de la covariance 

 v6/xG � �1�×� � �/xG]/xG	vw/xG (3.87) 
  

 

Ce processus de base du EKF a introduit plusieurs variables qui méritent plus 

d'explications. La matrice de covariance (P) est essentiellement une estimation du temps de 

référence de la précision à la fois du modèle du système et des mesures. Le cycle de 

correction dépend fortement de ces précisions afin de quantifier l’écart entre les vecteurs 

observé et calculé. La matrice de transition )(Φ  est une approximation de l'évolution que 

subit l'Etat sur l'intervalle de temps spécifié. Le processus de la matrice de covariance du 

bruit (Q) est issu de l'erreur prévue dans le processus de filtrage. La matrice d'observation 

(H) est une mesure de la façon dont les mesures sont dépendantes de l'état du système. La 

matrice covariance du bruit de mesure (R) implique l'erreur prévue dans les Etats eux-

mêmes, issus de la précision du modèle du système. 

3.4 Application et Résultats de Simulation  

Les résultats présentés dans cette section ont été obtenus avec un simulateur qui met en 

œuvre la dynamique du satellite en utilisant le code C, MATLAB et SIMULINK. Cette 
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simulation est nécessaire pour générer des mesures réalistes pour l'EKF à utiliser comme 

entrée. Ce filtre prend les vecteurs de mesure du capteur magnétomètre et du capteur 

solaire et les combine avec les vecteurs correspondants modélisés (dans un repère de 

référence) afin d'estimer l'attitude et les vitesses angulaires.  

 
Tableau 3.1 Paramètres de Simulation  

Attitude initiale du simulateur d’attitude  
][ ψθϕ initial [deg]  [0.0  0.0  5.0] 

][ zyx ωωω  initial [deg/sec] [0.0  -2π/6000 0.0] 

Attitude initiale de l’Estimateur  
][ ψθϕ initial [deg]  [0.0  0.0  0.0] 

][ zyx ωωω  initial [deg/sec] [0.0  -2π/6000 0.0] 

Matrice de covariance des observations R  
Erreur de variance des observations du magnétomètre 
suivant X/Y/Z axis [micro Tesla] 2 

 (0.3)2 

Erreur de variance des observations du capteur solaire 
suivant X/Y/Z [deg] 2 

(0.1)2 

 

 

Les estimateurs EKF 6-Etat (version Euler) et 7-Etat (version quaternion) sont mis en 

œuvre pour les satellites d’observation de la Terre ne subissant que de petits angles de 

rotation autour des axes x et y. Les résultats de simulation de la dynamique et de l’erreur 

d’estimation sont présentés sur les figures (3.2 à 3.13) en deux modes : mode libration où 

le satellite oscille avec de petits angles d’Euler et le mode spin où le satellite a une rotation 

(-180° à 180°) autour d’un axe avec une vitesse angulaire constante. Les figures (3.14) et 

(3.15) montrent les mesures du magnétomètre et du capteur solaire. 
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3.4.1 Mode Libration  

-Estimateur EKF 6-Etat 

 

 
 

 
 

Figure 3.2 Estimation d’Attitude par EKF 6-Etat en Mode Libration 
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Figure 3.3 Estimation des Variations d’Attitude par EKF 6-Etat en Mode Libration 
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-Estimateur EKF 7-Etat 

 
 

 
 

 
 
 

Figure 3.4 Estimation d’Attitude par EKF 7-Etat en Mode Libration 
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Figure 3.5 Estimation des Variations d’Attitude par EKF 7-Etat en Mode Libration 
 

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
-0.01

-0.005

0

0.005

0.01

Temps  [Orbites]

EKF 7-Etat

d 
φ 

/ d
 t 

 [ 
d 

e 
g 

/ s
 e

 c
 ]

 

 

dφ / dt Simulé
dφ / dt Estimé

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
-2.5

-2

-1.5

-1

-0.5

0

0.5

1

1.5

2

x 10
-3

Temps  [Orbites]

EKF 7-Etat

d 
θ 

/ d
 t 

 [ 
d 

e 
g 

/ s
 e

 c
 ]

 

 

dθ / dt Simulé
dθ / dt Estimé

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4

-4

-3

-2

-1

0

1

2

3

4

x 10
-3

Temps  [Orbites]

EKF 7-Etat

d 
ψ

 / 
d 

t  
[ d

 e
 g

 / 
s 
e 

c 
]

 

 

dψ / dt Simulé
dψ / dt Estimé



Chapitre III                               Détermination d’Attitude par le Filtre de Kalman 

 

 66

-Erreur d’Estimation : 
 

 
 
 
 

      
 
 
 

Figure 3.6 Erreur d’Estimation du EKF 6-Etat en Mode Libration 
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Figure 3.7 Erreur d’Estimation du EKF 7-Etat en Mode Libration 
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3.4.2 Mode Spin  

Estimateur EKF 6-Etat : 
 

 

 
 

 
 

Figure 3.8 Estimation d’Attitude par EKF 6-Etat en Mode Spin. 
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Figure 3.9 Estimation des Variations d’Attitude par EKF 6-Etat en Mode Spin. 
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Estimateur EKF 7-Etat : 
 

 
 

 
 

 
 
 

Figure 3.10 Estimation d’Attitude par EKF 7-Etat en Mode Spin. 
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Figure 3.11 Estimation des Variations d’Attitude par EKF 7-Etat en Mode Spin. 

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
-0.02

-0.015

-0.01

-0.005

0

0.005

0.01

0.015

0.02

Temps  [Orbites]

EKF 7-Etat
d 

φ 
/ d

 t 
 [ 

d 
e 

g 
/ s

 e
 c
 ]

 

 

dφ / dt Simulé
dφ / dt Estimé

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
-0.01

-0.005

0

0.005

0.01

Temps  [Orbites]

EKF 7-Etat

d 
θ 

/ d
 t 

 [ 
d 

e 
g 

/ s
 e

 c
 ]

 

 

dθ / dt Simulé
dθ / dt Estimé

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
0.58

0.585

0.59

0.595

0.6

0.605

Temps  [Orbites]

EKF 7-Etat

d 
ψ

 / 
d 

t  
[ d

 e
 g

 / 
s 
e 

c 
]

 

 

dψ / dt Simulé
dψ / dt Estimé



Chapitre III                               Détermination d’Attitude par le Filtre de Kalman 

 

 72

-Erreur d’Estimation : 
 
 

 
 
 
 

    
 
 

Figure 3.12 Erreur d’Estimation du EKF 6-Etat en Mode Spin 
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Figure 3.13 Erreur d’Estimation du EKF 7-Etat en Mode Spin. 
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Figure 3.14 Mesures du Magnétomètre 
 

 
 

Figure 3.15 Mesures du Capteur Solaire. 
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prédéfinie, et du nombre de capteurs utilisés. A partir des tableaux (3.2 et 3.3), on peut voir 

qu’en mode libration, EKF 6-Etat produit une erreur moyenne quadratique (EMQ) de 

0.2002° et 0.3230×10-3 °/s de variation de l’attitude. Pour EKF 7-Etat l’erreur d’attitude est 

de 0.1441° et 0.3827×10-3 °/s de variation de l’attitude. A partir des tableaux (3.4 et 3.5), 

on peut voir qu’en mode spin, EKF 6-Etat produit une erreur moyenne quadratique (EMQ) 

de 0.9141° et 2.3977×10-3 °/s de variation de l’attitude. Pour EKF 7-Etat l’erreur d’attitude 

est de 0.1788° et 0.3237×10-3 °/s  de variation de l’attitude. 

 

Tableau 3.2 Erreur d’estimation du EKF 6-Etat en mode libration 

 Moyenne Ecart type Moyenne 
quadratique 

Roulis [deg] 0.0425     0.0143 0.0449     

Tangage [deg] 0.0923     0.0635     0.1121     

Lacet [deg] -0.0798 0.1384     0.1598     �$ 				[deg/sec] 0.052 ×10-3 0.0734×10-3 0.0736×10-3 �$ 				[deg/sec] -0.1142×10-3 0.1206×10-3 0.1661×10-3 �$ 			[deg/sec] 0.0967×10-3 0.2491×10-3 0.2672×10-3 
 Amplitude Amplitude Amplitude 

Attitude [deg] 0.1293 0.1530 0.2002 
Variation de 
l’Attitude 
 [deg/sec] 

0.1497×10-3 0.2863×10-3 0.3230×10-3 

 
 

Tableau 3.3 Erreur d’estimation du EKF 7-Etat en mode libration 

 Moyenne Ecart type 
Moyenne 

quadratique 
Roulis [deg] 0.0304 0.0218     0.0374     

Tangage [deg] 0.0110     0.1282    0.1287     

Lacet [deg] 0.0122     -0.0515     0.0529     �$ 				[deg/sec] -0.2598×10-3 0.1659×10-3 0.3083×10-3 �$ 				[deg/sec] -0.0177×10-3 0.0453×10-3 0.0486×10-3 �$ 			[deg/sec] 0.1317×10-3 0.1782×10-3 0.2216×10-3 

 Amplitude Amplitude Amplitude 

Attitude [deg] 0.0346 0.1399 0.1441 
Variation de 
l’Attitude 
[deg/sec] 

0.2918×10-3 0.2477×10-3 0.3827×10-3 
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Tableau 3.4 Erreur d’estimation du EKF 6-Etat en mode spin 

 Moyenne Ecart type 
Moyenne 

quadratique 
Roulis [deg] -0.0447      0.2140     0.2186     

Tangage [deg] -0.7633    0.4146     0.8686 

Lacet [deg] -0.0792     0.1645     0.1825     �$ 				[deg/sec] 0.4955×10-3 0.2299×10-3 0.5462×10-3 �$ 				[deg/sec] 0.3516×10-3 2.2572×10-3 2.2844×10-3 �$ 			[deg/sec] -0.3596×10-3 0.3254×10-3 0.4850×10-3 
 Amplitude Amplitude Amplitude 
Attitude [deg] 0.7687 0.4948 0.9141 
Variation de 
l’Attitude 
[deg/sec] 

0.7060×10-3 2.2921×10-3 2.3977×10-3 

    

Tableau 3.5 Erreur d’estimation du EKF 7-Etat en mode spin 

 Moyenne Ecart type Moyenne 
quadratique 

Roulis [deg] -0.0092 0.0404 0.0414 

Tangage [deg] 0.0331    0.0330 0.0468     

Lacet [deg] -0.0185    0.1665 0.1676    �$ 				[deg/sec] -0.1359×10-4 0.1284×10-3 0.1291×10-3 �$ 				[deg/sec] 0.7028×10-4 0.0645×10-3 0.0954×10-3 �$ 			[deg/sec] 0.3481×10-4 0.2790×10-3 0.2811×10-3 

 Amplitude Amplitude Amplitude 

Attitude [deg] 0.0390 0.1745 0.1788 
Variation de 
l’Attitude 
[deg/sec] 

0.7960×10-4 0.3138×10-3 0.3237×10-3 

3.4.4 Simulations Statiques 

L’objectif principal de la simulation statique de Monte-Carlo est d’évaluer et d’analyser les 

performances des deux filtres (EKF 6-Etat et EKF 7-Etat). Cette opération consiste en 

10000 itérations, avec  des entrées aléatoires (les angles d’Euler ± 10°, vitesses angulaires 

± 0.01°/s). A la lumière des résultats obtenus, on remarque que la convergence des deux 

filtres est vérifiée lors des 10000 itérations. Les résultats de simulations ; à savoir l’erreur 

d’estimation des angles d’Euler des deux filtres sont présentés sous forme d’histogramme 

(figures 3 .16 et 3.17). Pour EKF 6-Etat Il est clair que dans la majorité des simulations 
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l'erreur moyenne quadratique est de  0.065°, 0.08°, 0.16° pour roulis, tangage et lacet 

respectivement.. Pour EKF 7-Etat l'erreur moyenne quadratique est de 0.047°, 0.093°, 

0.05° pour roulis, tangage et lacet respectivement. La différence se résume dans l’erreur 

d’estimation et que EKF 7-Etat est meilleur que EKF 6-Etat, ce qui explique notre choix du 

modèle EKF 7-Etat. 

 
 

 
 

 
Figure 3.16 Histogramme d'EMQ d'attitude (EKF 6-Etat) pour 10000 itérations de Monte-

Carlo (nombre d'occurrences N1 + N2 + • • • + N20 = 10 000). 
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Figure 3.17 Histogramme de l’EMQ d'attitude (EKF 7-Etat) pour 10000 itérations de 

Monte-Carlo (nombre d'occurrences N1 + N2 + • • • + N20 = 10 000). 
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3.5 Conclusion 

Deux estimateurs ont été utilisés EKF 6-Etat (version Euler) et EKF 7-Etat (version 

quaternion) pour déterminer l’attitude globale du satellite et deux vecteurs d'information 

ont été employés. Le premier vecteur est obtenu à partir d’un magnétomètre qui mesure le 

champ magnétique Terrestre et un modèle de champ géomagnétique d'IGRF 2010 est 

implémenté. Le deuxième vecteur est obtenu à partir d'un modèle de capteur solaire qui 

mesure les emplacements relatifs du soleil et du satellite à travers l'angle d'incidence de la 

lumière du soleil sur le capteur.  

Sous certaines conditions (entrées aléatoires d’angles d’Euler ± 10° et vitesses angulaires  

± 0.01°/s) les deux filtres testés répondent aux exigences de la détermination d'attitude 

avec des différences dans la précision obtenue. En terme d’erreur d’estimation et en mode 

libration, il n’y a pas une grande différence entre les deux filtres, mais en mode spin EKF 

7-Etat est meilleur que EKF 6-Etat. Un autre avantage d'utiliser des quaternions est qu’il 

n’y a pas de singularité et moins de calcul des fonctions trigonométriques. Sur la base de 

ces constatations, le filtre de Kalman étendu à 7-Etat est un choix plus logique pour la 

détermination de l'attitude (chapitre suivant) dans le cas où le satellite est soumis à un 

contrôle d’attitude avec des roues à réaction. Ceci représentera un autre test pour cet 

estimateur dans une nouvelle boucle.  
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4.1 Introduction 

Le mouvement d'un corps rigide dans l'espace est défini par sa position, sa vitesse, son 

attitude et ses vitesses angulaires. Les deux premières grandeurs sont liées à la translation 

du centre de masse du satellite qui est appelé un espace de navigation (détermination 

d'orbite et de contrôle). Les deux derniers paramètres sont concernés par le mouvement de 

rotation du corps du satellite autour du centre de masse et est l'objet de ce qu'on appelle la 

détermination de l'attitude et de contrôle [49] [50]. La détermination de l'attitude active, en 

bref, est la mesure d'attitude du satellite par rapport à valeur désirée. La différence entre la 

mesure de l'attitude et la valeur de consigne est l’erreur d'attitude du satellite. L'objectif du 

système de contrôle d'attitude (SCA) est de générer un couple de correction qui annule 

cette erreur. Les roues à réaction sont devenues un choix commun pour le contrôle actif 

d’attitude des satellites. Pour plus de précision et de maniabilité modérément rapide, les 

roues à réaction sont les plus préférés dans le SCA car ils permettent un contrôle continu et 

régulier tout en induisant les plus faibles couples de perturbations possibles [51] [52]. Dans 

le mode de contrôle, un moteur électrique monté sur le satellite fait tourner une roue à 

réaction. Le couple exercé par la roue sur le satellite met en rotation le satellite sur le 

même axe mais dans un sens opposé. Des recherches approfondies ont été réalisées pour 

contrôler l’attitude des satellites en utilisant des techniques de contrôle classiques. 

Cependant, ces types de contrôleurs ont une capacité limitée et ils sont généralement 

linéaire et nécessitent un modèle précis. Le PID (Proportionnel-Intégral- Dérivé) peut bien 

fonctionner pour le système de premier et deuxième ordre, mais pour le système avec des 

retards longs, grandes incertitudes et des perturbations harmoniques, un contrôle plus 

sophistiqué est nécessaire [29] [53]. Pour les problèmes non linéaires, la commande par 

mode glissant (SMC pour Sliding Mode Control) a largement prouvé son efficacité à 

travers les études théoriques rapportées. Ses principaux domaines d’application sont la 

robotique [54], [55], [56] et la commande des moteurs électriques [57]. L’avantage que 

procure une telle commande et qui la rend aussi importante est sa robustesse vis-à-vis des 

perturbations et des incertitudes du modèle. Le SMC permet un contrôle robuste en 

ajoutant un signal de commande discontinu à travers la surface de glissement, satisfaisant à 

la condition de glissement [58] [59] [60] [61]. Toutefois, dans le SMC, le phénomène de 

chattering provoqué par la partie discontinue de cette commande peut avoir un effet néfaste 
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sur les actionneurs. Parmi les solutions pour éviter le phénomène de chattering du SMC, le 

remplacement de la fonction de commutation dans la loi de commande par une fonction de 

saturation [62] [63], ou par une fonction de signe approximative [64]. Récemment, 

certaines recherches intègrent la théorie des ensembles flous dans le SMC pour construire 

une commande par mode de glissant flou (FSMC) pour atténuer le phénomène de 

chattering [65] [66]. Dans [67] [68], la commande floue et le SMC sont incorporés pour 

réaliser un processus de commande robuste. La charge élevée de calcul de ces algorithmes 

compliqués peut limiter leur utilisation pour les satellites. Dans cette application, nous 

remplaçons la partie discontinue de la commande par un contrôleur logique floue (FLC). 

L'approche utilisée consiste à diviser le plan de phase en deux demi-plans. Le contrôleur 

proposé dans cette application est appelé contrôleur par mode glissant flou (FSMC) avec 

deux entrées et une sortie (TISO: two input-single output). Afin de tester l'efficacité de ce 

contrôleur et sa robustesse en présence de perturbations, comme application, nous avons 

testé le contrôle d'attitude sur un modèle de Alsat-1 (premier microsatellite algérien).  

4.2 Description des Systèmes d’Alsat-1 

Alsat-1 est un satellite d’observation de la Terre de 90 Kg de 632x632x600 mm3 de 

dimension. Il est placé à une altitude moyenne de 680 Km, sur une orbite circulaire 

inclinée de 98.2° par rapport à l’équateur. Ayant trois bandes spectrales : le Vert, le Rouge, 

et le Proche Infra Rouge. Sa résolution spatiale est de 32 m et sa fauchée maximale est de 

600 Km (2 x 300 Km). Il a donc une possibilité de faire un fenêtrage (prendre des images 

de différentes taille, par exemple : 80 x 80, 80 x 150km).  

 

 

 
Figure 4.1  Le Microsatellite Algérien 

Alsat-1 
Figure 4.2  Zone de Visibilité du Satellite   

Alsat-1  
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Le système imageur embarqué (voir Figure 4.3) sur le microsatellite Alsat-1 couvre trois 

bandes du spectre électromagnétique : 

� Bande 1 : (vert : 0.523 – 0.605 µm) 

� Bande 2 : (rouge : 0.629 – 0.690 µm) 

� Bande 3 : (proche infrarouge : 0.774 – 0.900 µm) 

 

 
 

Figure 4.3 : Système Imageur d’Alsat-1 

4.2.1 Sous Système de Contrôle d’Attitude et d’Orbite 

Le contrôle d’attitude est important pour que le système optique reste pointé vers la zone 

au sol dont on veut obtenir l’image. Il faut donc contrôler activement l’orientation 

angulaire mais aussi assurer une stabilité de cette orientation pour éviter l’effet « bougé » 

sur les images.                                                

4.2.2 Mesure d’Attitude  

Un ensemble de détecteurs optiques pour la plupart, associés à une horloge de bord, 

permettent de déterminer la position du satellite par rapport aux astres, au champ 

magnétique Terrestre, au Soleil et àla Terre (voir Figure. 4.4). Alsat-1 est équipé de 

magnétomètres et capteurs solaires [16] [49]. 
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Capteur du Champ Magnétique Capteur Solaire 

 
Figure 4.4 Mesure d’Attitude d’Alsat-1 

 

Tableau 4.1 Caractéristiques techniques du magnétomètre embarqué sur Alsat-1  

Puissance 14mA @ 12V 

8mA @ -12V 

Attitude initiale durant la mise à poste < 0.1 deg/sec 

Dimension 130mm X 90mm X 36mm 

Masse 295 grm 

Caractéristique thermique - 50° C à + 80° C 

 
Tableau 4.2 Caractéristiques techniques du capteur solaire embarqué sur Alsat-1  

Puissance 3mA @ 12V 

110 µA @ -12V 

Champ de vision +/- 50 deg azimut/élévation 

Attitude globale durant la mission < 0.25 deg 

Dimension 90mm X 107mm X 35mm 

Caractéristique thermique - 50° C à + 80° C 

 

4.2.3 Moyens de Contrôle   

Ce sont des moyens électromagnétiques utilisant l’interaction avec le champ magnétique 

Terrestre pour orienter le satellite (voir Figure 4.5). 

4.2.4 Electroniques de Traitement   

Elles élaborent, à partir des informations des senseurs, les calculs de position du satellite et 

les manœuvres à effectuer pour la corriger (voir Figure 4.6). 
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Magnétocoupleur Roue de stabilisation 

 
Mât de stabilisation 

 
Figure 4.5  Moyens de Contrôle d’Alsat-1 

 
              

 

 
 

Figure 4.6  Système de Contrôle d’Attitude et d’Orbite d’Alsat-1 
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4.3 Généralités sur la Théorie du Contrôle par Mode Glissant 

Dans les systèmes à structure variable utilisant la commande par mode glissant, on peut 

trouver trois configurations de base pour la synthèse des différentes commandes. La 

première correspond à la structure la plus simple ou la commutation a lieu au niveau de 

l'organe de commande lui-même. On l'appellera, structure par commutation au niveau de 

l'organe de commande. La deuxième structure fait intervenir la commutation au niveau 

d'une contre-réaction d'état. Et enfin, la dernière structure est une structure par 

commutation au niveau de l'organe de commande avec ajout de la "commande 

équivalente". Cette dernière structure est retenue pour la suite de notre étude. 

4.3.1 Structure par Commutation au Niveau de l'Organe de Commande 

Le schéma d'une structure par commutation au niveau de l'organe de commande est donné 

sur la figure 4.7. Cette structure de commande est la plus classique et la plus usitée. Elle 

correspond au fonctionnement tout ou rien des interrupteurs de puissance associés, dans 

une grande majorité d'applications, pour les variateurs de vitesse. Elle a été utilisée pour la 

commande des moteurs pas à pas [69]. 

 

           
 

 

 

 

 

 

 
 

Figure 4.7 Structure de régulation par commutation au niveau de l'organe de commande. 

4.3.2 Structure par Commutation au Niveau d'une Contre Réaction d'Etat 

Nous pouvons consulter le schéma d'une telle structure sur la Figure 4.8. D'après les études 

menées précédemment [69], c'est la structure la moins exigeante au niveau de la 

sollicitation de la commande. Elle a été mise en œuvre dans la commande de moteurs à 

courant continu et à aimants permanents, ainsi que dans la commande de machines à 

induction. Un ouvrage a été consacré à ce type de commande [69]. Elle s'appuie sur la 
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commande par contre réaction d'état classique où le réglage de la dynamique du système 

est réalisé par les gains de réglage. La non linéarité provient de la commutation entre les 

gains, donc on crée une commutation au niveau de la dynamique du système. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figure 4.8 Structure de régulation par commutation au niveau de la contre réaction d'état. 

4.3.3 Structure par Commutation au Niveau de l'Organe de Commande, Avec Ajout 
de la Commande Equivalente 

Une telle structure dont le principe est montrée sur la figure 4.9, présente un réel avantage. 

Elle permet de pré-positionner l'état futur du système grâce à la commande équivalente qui 

n'est rien d'autre que la valeur désirée du système en régime permanent. L'organe de 

commande est beaucoup moins sollicité, mais on est plus dépendant des variations 

paramétriques du fait de l'expression de cette commande équivalente. 

Nous avons choisi de baser notre étude sur ce type de configuration de la commande, pour 

plusieurs raisons : 

- une telle structure, de par sa constitution, est très simple et permet de moins solliciter la 

commande. Il nous semble en effet naturel d'ajouter la commande équivalente pour pré-

positionner le système dans un état désiré permanent et stable, et de jouer ensuite sur le 

terme de commutation pour assurer la convergence vers cet état et pour y rester ensuite. 

- cette méthode de commande a déjà été abordée dans des travaux antérieurs [70] [71]. Les 

auteurs mentionnent des résultats très satisfaisants pour des applications robotiques ainsi 

que des applications utilisant des machines à induction. 

- nous avons voulu placer notre étude dans un cas original en utilisant une structure peu 

connue et peu usitée. 
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Figure 4.9 Structure de régulation par ajout de la commande équivalente. 

4.4 Principe de la Commande à Structure Variable [72] [73] [92] 

4.4.1 Définition des Systèmes Non-Linéaires 

Le comportement des systèmes possédant des discontinuités peut être décrit formellement 

par l'équation : 

 
( ) ( ) Ut,x, ftx =&  (4.1) 

 

x est le vecteur d'état, t le temps et f est la fonction décrivant l'évolution du système au 

cours du temps. Cette classe de système possède un terme qui représente à la fois la 

discontinuité et le contrôle, U. 

Historiquement, les premiers régulateurs bâtis sur ce modèle ont été de simples relais. 

Faciles à mettre en œuvre, ils ont représenté les prémices du contrôle par structure variable. 

Ils ont ainsi amené les automaticiens à développer une théorie qui puisse décrire un tel 

fonctionnement. Les bases d'une telle théorie ont été posées : il suffit de dire que le 

comportement du système est décrit par deux équations différentielles distinctes, suivant 

que l'équation d'évolution du système soit supérieure ou inférieure à une surface 

dénommée hyper surface de commutation où : 

( ) ( ) ( )( ) xS ... xStx,S m1= . On a alors : 

 

( ) ( ) ( )
( ) ( )




<
>

= −

+

0xS        si     xU

0xS        si     xU
xU  (4.2) 

 

   
  o 
        o 
  o  

Loi de Commutation Si (x) 

∑ 
∆U 

Perturbation 

Sortie 

Ueq 

1 

-1 

X 

+ 

+ 



Chapitre IV                    Contrôle d’Attitude à Pointage au Nadir par Mode Glissant Flou 

 

 88

En se plaçant dans un espace à 2 dimensions, le principe de discontinuité de la commande 

(Eq. 4.2) peut être illustré par la Figure 4.10. 

 
 

Figure 4.10 Convergence de la trajectoire vers la surface de commutation grâce à la 
discontinuité de la commande 

 

Ainsi, le problème de l'existence du régime glissant se résume à analyser la trajectoire du 

système, qui ne doit pas s'éloigner de l'hyper-surface S. Nous cherchons à vérifier que la 

distance et la dérivée de la distance (autrement dit, la vitesse d'approche), entre la 

trajectoire et la surface de commutation soient opposées en signe, cela peut être exprimé 

par l'équation suivante : 

 

      0Slim
-0s

>
→

&
et                0Slim

0s
<

+→
&

 (4.3) 

 
Il s'agit du principe d'attractivité. Des justifications mathématiques complémentaires, 

pourront être trouvées dans les ouvrages traitant des systèmes non linéaires, [58] [60] [74].        

4.4.2 Formulation des Expressions Générales de la Commande par Mode Glissant 

Considérons maintenant une classe particulière de système, i.e. les systèmes linéaires vis-à-

vis de la commande. Leur évolution est décrite par l'équation différentielle suivante : 

 

( ) ( ) U  tx, G   tx, Fx +=&  (4.4) 

 
Où F ∈ Rn est un champ de vecteur ou fonction vectorielle, x ∈ Rn est le vecteur dont les 

composantes sont les variables d'état, G(x, t) est la matrice de commande de dimension  

(n x m), car U = (U1, U2, ..., Um)T ∈ Rm. U est le vecteur de commande tel que chacune de 
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ces composantes Ui, subit une discontinuité sur une hyper-surface (variété) de dimension 

(n-1). Cela peut être vu comme une réduction de la dimension du problème sur l'hyper-

surface Si(x) = 0. Dans ce cas, nous obtenons : 

 

( ) ( ) ( )
( ) ( )




<
>

= −

+

0xS        si     xU

0xS        si     xU
xU

ii

ii
i  

(5.5) 

(5.6) 

 
Le régime glissant s'effectue alors sur une variété S(x) = 0 de dimension (n - m) qui résulte 

de l'intersection de toutes les m "hyper-surfaces" Si = 0. On peut écrire cette variété sous la 

forme : S(x) = (S1, S2, …, Sm)T = 0 avec i = 1, 2, 3,…,m. Si  Si, Ui
+, Ui

- sont des fonctions 

continues. Dans ce cas-là, et si Si(x) ≠ 0, les fonctions F (x, t) et G(x, t) sont telles qu'il 

existe une solution unique au problème formulé par l'équation (4.4), alors nous sommes en 

présence d'un système à structure variable. 

La fonction de commutation S sépare l'espace d'état en deux régions représentant des 

structures différentes. C'est une fonction vectorielle dont les composantes sont des 

fonctions scalaires représentatives d'une relation algébrique entre deux grandeurs. Elle est 

définie par l'utilisateur afin d'obtenir les performances dynamiques désirées. 

Lorsque nous sommes dans le mode glissant, la trajectoire restera sur la surface de 

commutation. Cela peut être exprimé par : 

 

( ) 0    tx, S =   et  ( ) 0    tx, S =&  (4.7) 

 
Nous pouvons donc introduire par dérivation partielle, le gradient de S, qui est un vecteur 

pointant de la région où S < 0 vers la région où S > 0. Dans le cas du régime de glissement   

(Eq. 4.6), nous obtenons : 

   

( )

( )
( )( ) ( ) 0Ut,xGtx,fW             

xSgradx
dt

dS
             

t

x
 

x

S

dt

dS
    tx, S 

=+⋅=

=⋅=

∂
∂

∂
∂==

&&

&

 

(4.8) 

Cela traduit le fait qu'en régime de glissement, la trajectoire restera sur la surface de 

commutation. Autrement dit, sa dérivée "fonctionnelle" sera nulle. La matrice W peut être 

présentée comme une matrice à m lignes et n colonnes : 
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x
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L
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 (4.9) 

 
Lorsque la surface de commutation est atteinte (Eq. 5.7), nous pouvons écrire U = Uéq. 

L'équation (5.7) permet d'introduire un terme appelé commande équivalente qui peut être 

exprimée comme suit : 

 

( ) ( )t,xF W WG U 1
éq

−−=    (4.10) 

 
Les composantes du vecteur commande équivalente sont alors définies comme les valeurs 

moyennes des composantes du vecteur de commande U qui maintiennent l'état du système 

sur la surface de commutation S. Ce sont des termes continus de commande. 

Les conditions d'existence d'un régime de fonctionnement dit "mode glissant" sont données 

par deux hypothèses : 

1. Le produit de matrice (WG) doit être inversible, c'est à dire que son déterminant 

doit être non nul. 

2. Les conditions d'atteinte et de maintien en régime glissant respectent : 

 

maxmin UU U <<    

 

0SS <&  

(4.11) 
 

(4.12) 
 

 
Nous verrons que la deuxième condition servira à obtenir les gains utilisés pour la 

régulation. Si maintenant, nous introduisons le terme de commande équivalente dans 

l'équation générale (4.4), l'équation qui régit l'évolution du système en régime glissant est 

obtenue. Soit : 

 

( )[ ] ( )t,xFWWGGIx 1−−=&    (4.13) 

 
I  est la matrice identité. Remarquons que dans l'équation (4.13), le terme de commande U 

n'intervient pas. Seul, les paramètres du système et le gradient de la fonction de 

commutation sont susceptibles de faire varier l'état du système. 
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En dehors de la surface de commutation, lorsque le système est en "mode d'approche", 

(Reaching Mode), nous pouvons écrire l'équation traduisant l'évolution temporelle des 

variables de notre système. Dans ce mode particulier, où  U = Uéq + ∆U, l'équation d'état 

conduit au résultat suivant : 

 

( )[ ] ( ) ( )t,xUGt,xFWWGGx ∆+−= −1I &    (4.14) 

 
Ce qui peut être réduit à : 

 

( )t,xUGx ∆=&    (4.15) 

 
Effectivement, cette relation est valable dans le cas le plus général mais aussi en particulier 

lorsque G = I. 

Dans ce mode particulier de fonctionnement, la réponse du système est exclusivement 

assurée par la fonction ∆U. Si nous généralisons, nous exprimons de façon pratique la 

condition d'atteinte du régime glissant : 

 

[ ]( ) 0UGS jijm,1ji <∑ ∈    pour tout ( )n,1i ∈   (4.16) 

 
Le vecteur de commande U permet donc de régler les dynamiques des deux modes de 

fonctionnement : 

-∆U permet d'influer sur le mode d'approche, 

 - Uéq sur le mode de glissement. 

4.4.3 Calcul de la Commande U par Mode Glissant 

L’équation dynamique du mouvement du satellite (2.8) permet d’écrire : 

 

MDGG
I
S

I
S

I
S

I
S CCChhωIωωωI +++−×−=×+ &&     (4.17) 

  
Soit h-h-U &×= I

Sω  le couple de commande généré par les 3 roues pour stabiliser le 

système. Il suffit de trouver 3 surfaces de glissement pour ramener (θ ,φ et ψ ) vers une 

attitude désirée. 
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Pour vérifier l'état de l'attractivité, nous choisissons U sous la forme suivante [9] [31] : 

 
(x))(SKUU  sign  eq −=     (4.18) 

 
Soit la surface de glissement   

 
x  WωS += o

s     (4.19) 
  

Nous dérivons l'équation (2.12) afin d'obtenir une relation entre la commande et le vecteur 

d'état [9] : 

 

0
o
S

I
S ω Aωω &&& +=  

  

xWAω

xWAωS

&&&

&&&&

  ω            

0 ) ω(0

0
I
S

0
I
S

−=⇔

=+−⇔=
   

(4.20) 
 
 
 

(4.21) 

 

Utilisant (4.17) et (4.21), la commande équivalente devient [9] : 

 ��� � ������ × 1��� 
 �)) 
 �� 
 �*	 � 1� �$ � _$ ��	   (4.22) 

 
On obtient, finalement, la commande : 

 

( ) ( )(x)SKωxWIIωωCU
U

 sign  )A ( CC  
eq

0
I
S

I
SMDGG −++×−++−=

444444444 3444444444 21
&&     (4.23) 

 
Le dernier terme [–K  sign(S(x))], avec K  une matrice diagonale(3 3)× , permet de vérifier 

la condition d’attractivité 0  <SS &  . Les valeurs de K  et W peuvent être déterminées par 

simulation. 

4.4.4 Elimination du Phénomène du Chattering  

L’un des principaux inconvénients du réglage par mode de glissement est le phénomène du 

chattering, car il peut endommager les actionneurs par les sollicitations et influe sur les 

performances du système. Dans le but d’éliminer ce phénomène, on peut remplacer la 

fonction sign par une fonction de saturation caractérisée par un ou deux seuils (Eq. 4.24), 

ou bien par une fonction de Smooth (Eq. 4.25). 
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1

( )

1

si S

S
sat S si S

si S

ε

ε
ε

ε

− < −

= <


>

    (4.24) 

 

La fonction de Smooth :            ε+
=

S

S
 S  Smooth )(     (4.25) 

4.5 Commande par Mode Glissant Flou 

La logique floue a fait son apparition en 1965 avec les travaux de L. Zadeh. Ce dernier a 

formalisé la représentation et le traitement de connaissance imprécises ou approximatives 

afin de traiter des systèmes de grande complexité ou mal connu. La logique floue intervient 

dans la manipulation des connaissances imparfaites et elle est survenue comme une 

alternative efficace pour de tels systèmes [75]. Le système est soumis, à chaque instant, à 

une commande élevée afin d’assurer sa convergence vers l’état désiré et ceci n’est pas 

souhaitable. Parmi les solutions proposées à ces problèmes, on peut citer la commande par 

mode glissant à bande limite qui consiste à remplacer la fonction de commutation dans la 

commande par une fonction de saturation. A vrai dire, cette solution n’est qu’un cas 

particulier de la commande par mode glissant flou, d’où l’intérêt à utiliser une commande 

qui combine la logique floue et le mode glissant afin d’obtenir une commande robuste et 

lisse. 

4.5.1 Conception du Contrôleur par Mode Glissant Flou (FSMC) 

Pour une large classe de systèmes non linéaires du deuxième ordre, les contrôleurs flous 

sont conçus en utilisant le plan de phase déterminé par l’erreur e et le changement de cette 

erreur ė [76]. L’approche heuristique la plus utilisée dans l’établissement des règles est de 

diviser le plan de phase en deux demi plan par une ligne de commutation, tel que chaque 

demi plan est utilisé pour définir seulement les valeurs positives ou négatives de la 

commande. Le contrôleur ainsi défini est appelé contrôleur flou de forme diagonale. Ceci 

reflète le principe de la commande par mode glissant, plus particulièrement sa fonction de 

commutation. Par conséquence, le contrôleur flou remplacera la partie discontinue de la 

commande représentée par l’équation (4.23). Son expression est donnée par : 
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floueq UU  U +=     (5.26) 

4.5.2 Description du Contrôleur Flou (FLC)  

Le contrôleur flou comporte les trois blocs Suivants : La fuzzification des variables 

d’entrées par l’utilisation des fonctions trapèze et triangulaire. Ensuite l’inférence où ces 

variables fuzzifiées sont comparées avec des ensembles prédéfinis pour déterminer la 

réponse appropriée. Et enfin, la défuzzification pour convertir les sous-ensembles fuzzifiés 

en valeurs en utilisant la défuzzification centroïde. La structure de base de notre contrôleur 

flou est donnée par la figure 4.11. Cette figure montre la configuration du contrôleur flou 

qui se compose : des Entrées–Sortie, de la fuzzification, de la décision floue, et de la 

défuzzification. 

 

 

 
Figure 4.11 Structure de base du contrôleur flou. 

4.5.3 Fuzzification ou Quantification Floue 

Cette première étape consiste à déterminer le degré d’appartenance de chaque variable 

d’entrée à chaque état. Celui-ci est déterminé à l’aide des fonctions d’appartenance 

définies dans le système. Ces fonctions d’appartenances, qui utilisent en général entre trois 

et sept états flous pour chaque variable, possèdent différentes formes : en triangle, en 

cloche ou encore en trapèze. 

4.5.4 Inférence 

Les degrés d’appartenance de chaque variable à chaque état permettent d’appliquer les 

règles floues qui ont été préalablement définies. Le degré d’appartenance des variables de 

sortie à chaque état est ainsi obtenu. 
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4.5.5 Défuzzification 

En sortie, le système flou ne peut pas communiquer des valeurs floues qu’il peut seul 

exploiter. Il lui est donc nécessaire de fournir des valeurs précises, c’est le rôle de la 

défuzzification. Cette étape s’effectue toujours à l’aide des fonctions d’appartenance. A 

partir des degrés d’appartenance, on obtient autant de valeurs qu’il y a d’états. Pour 

déterminer la valeur précise à utiliser, on peut soit conserver le maximum, soit calculer la 

moyenne pondérée, soit déterminer le centre de gravité des valeurs obtenues. 

4.5.6 Description du Contrôleur (TISO) 

Ce contrôleur admet deux entrées pc  et d et une sortie de commande Uflou. La conception 

du contrôleur doit respecter les deux règles générales suivantes [76] [9] : 

Règle 1 : flouU  doit augmenter quand la distance pc  entre l’état actuel et la surface de 

glissement augmente. 

Règle 2 : flouU  doit augmenter quand la distance d entre l’état actuel et la surface de 

glissement augmente. 

Le plan de phase du contrôleur TISO, représenté sur la Figure 4.12, montre les deux 

distances pc  et d. 

 

 

 
Figure 4.12  Distances pc  et d du contrôleur flou (TISO). 
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cp est la projection du vecteur d’états d’erreur e sur la surface de glissement selon la 

direction du vecteur normal n. cette distance est donnée par : 

 

necp ⋅= T      (5.27) 

 
La distance d est définie comme étant la plus courte distance Euclidienne entre le vecteur 

d’état d’erreur e et le vecteur normal n, elle est donnée par l’équation suivante : 

 
2
p

2
  cd −= e     (5.28) 

 
L’exploitation de la distance pc  entre le vecteur d’état d’erreur et la surface de glissement, 

ainsi que la distance entre le vecteur normal et la surface de glissement, permettent 

d’établir la base de règles de ce contrôleur. Un contrôleur d’attitude à logique floue a été 

mis au point avec huit ensembles floues: négatif grand (NB), négatif moyen (NM), négatif 

petit (NS), zéro négative (NZ), zéro positive (PZ), Positive petit (PS), positive moyen (PM) 

et positive grand (PB) ont été définis pour les variables d'entrée-sortie [9]. Les fonctions 

d'appartenance de ces distances et la commande sont présentées dans la Figure 4.13. En 

outre, 32 règles de contrôle ont été utilisées qui sont indiqués dans le tableau 4.3.  

 

Tableau 4.3 Règles floues relatives au contrôleur FLC 

 cp NB NM NS NZ PZ PS PM PB 

PZ PB PM PS PZ NZ NS NM NB 

PS PB PB PM PS NS NM NB NB 

PM PB PB PB PM NM NB NB NB 

PB PB PB PB PB NB NB NB NB 

 

 

 

 

 

 

 

 

d 
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(a) 
 

 

(b) 

 

 

(c) 
 

Figure 4.13 Fonctions d’appartenances utilisées par le contrôleur flou                               
pour  (a) la distance cp, (b) la distance d, et (c) la commande Uflou 

 

4.6 Simulations et Résultats 

4.6.1 Simulations Dynamiques 

Les angles d'Euler et les vitesses angulaires sont estimés par le filtre de Kalman étendu      

à 7-état (EKF 7-Etat). Le vecteur d’état du EKF 7-Etat constitué de quatre éléments du 

vecteur quaternion associé à trois éléments des vitesses angulaires, dans le repère inertiel 
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respectivement [77]. Les roues à réaction ont un moment d’inertie de 8x10-4 (kgm2) et la 

vitesse maximale est de ± 5000 tours/minute, ce qui donne un moment angulaire maximale 

de 0,42 Nms. Le couple maximale de la roue est de 5 milli-Nm [9].  

 

Tableau 4.4 Paramètres de Simulation  

Attitude initiale du simulateur d’attitude  
I [kgm2] diag [152.9  152.5  4.91] 

][ ψθϕ initial [deg]  [5.0  -5.0  0.0] 

][ zyx ωωω  initial [deg/sec] [0.0  -2π/6000 0.0] 

Attitude initiale de l’Estimateur  
][ ψθϕ initial [deg]  [0.0  0.0  0.0] 

][ zyx ωωω  initial [deg/sec] [0.0  -2π/6000 0.0] 

Matrice de covariance initiale P de l’attitude et de son vitesse angulaire 
Variation Initiale de [q1 q2 q3 q4] [0.25 0.25 0.25 0.25] 
Variation Initiale de [ωx  ωY  ωz ]             [deg/sec] [0.025 0.025 0.025] 
Matrice de covariance du bruit du processus Q de l’attitude et de vitesses angulaires 

Covariance de [q1 q2 q3 q4] : [ 1q
σ

2q
σ

3q
σ

4q
σ ] [ (10-7)²  (10-7)²  (10-7)²  (10-7)² ] 

Covariance de [ωx  ωY  ωz ] : [ xωσ
yωσ

zωσ  

][deg/sec]² 
[ (10-7)²  (10-7)²  (10-7)²  ] 

 

Dans les Figures 4.14 et 4.15, on peut voir l'évolution de l'attitude du satellite et sa vitesse 

angulaire pendant 10 orbites. La Figure 4.16, les roues (Y moment / Z réaction) sont 

activées en quatrième orbite. L'attitude estimée pendant le pointage de nadir est représentée 

sur cette figure. On peut voir sur les performances que le contrôleur FSMC est meilleur 

que le SMC en termes de convergence. 

Les figures 4.17, 4.18 et 4.19 montrent l'erreur de pointage pendant de la phase de contrôle 

du roulis, tangage et lacet respectivement. Le tableau 4.5 montre que le FSMC fournit une 

amplitude d’erreur de moyenne quadratique (EMQ) de 0.42 degré pour l’estimation de 

l’erreur d’attitude et de 2.6×10-3 degré/seconde pour l’estimation de l’erreur du taux de 

variation d’attitude. Cette erreur est inférieure à celle du contrôleur SMC qui est de 0.62 

pour l’estimation de l’erreur d’attitude et de 16.2×10-3 degré/seconde pour l’estimation de 

l’erreur du taux de variation d’attitude. 

La figure 4.20 présente l'attitude estimée en phase de Contrôle d’amortissement de 

perturbations de la tuyère pendant l’allumage pour 30 secondes à 35000 sec et 30 sec à 

55000 sec. On peut observer que le FSMC permet un meilleur contrôle, plus strict, que le 
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SMC. Elle montre également que le FSMC est capable de traiter des signaux de bruit tout 

en minimisant l'erreur et maintien une réponse stable du contrôle par rapport au SMC. 

 

 

(a) 

 
(b) 

 

Figure 4.14 Attitude Estimée en mode libration 

 
Figure 4.15 Vitesse angulaire Estimée en mode libration 
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(a) 

 
(b) 

 
(c) 

Figure 4.16 Estimation des angles de pointage pendant l'activation des roues (Y moment / 
Z réaction) pour (a) Roulis (b) Tangage et (c) Lacet 
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Figure 4.17 Erreur de Pointage du Roulis. 

 
 

Figure 4.18 Erreur de Pointage du Tangage. 
 

 
 

Figure 4.19 Erreur de Pointage du Lacet. 
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(a) 

 
(b) 

 
(c) 

Figure 4.20 Attitude estimée en phase de Contrôle d’amortissement de perturbations de la 
tuyère pour (a) Roulis (b) Tangage et (c) Lacet. 
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Tableau 4.5 Erreur de pointage d’attitude et de vitesse angulaire 

 
Erreur Moyenne quadratique 

SMC FSMC 

Roulis [deg] 0.1032 0.0678 

Tangage [deg] 0.0973 0.0810 

Lacet [deg] 0.6042 0.4037 �! [deg/sec] 22×10-4 6.43×10-4 �¡ [deg/sec] 10×10-4 3.89×10-4 �# [deg/sec] 16×10-3 2.54×10-3 
 Amplitude de l’erreur  Amplitude de l’erreur  

Attitude [deg] 0.6206 0.4173 � [deg/sec] 16.2×10-3 2.6×10-3 
 

4.6.2 Simulations Statiques 

Les simulations statiques consistent en 10000 itérations et permettent d’évaluer et 

d'analyser les performances de précision et de robustesse du système FSMC sur Alsat-1 

lors de la commande de pointage au Nadir. Pour chaque itération de Monte-Carlo, un des 

angles d'Euler et des vitesses angulaires ont été choisis au hasard. L'attitude provient d'une 

population uniforme entre ± 10°. Les vitesses angulaires proviennent d'une population 

uniforme entre ± 0,01 ° / s. En plus, la déviation de la valeur nominale est de 0,1 kg/m2 

pour les termes diagonaux et hors diagonale de la matrice d'inertie du satellite [9]. Les 

histogrammes de l’écart type d’erreur d'attitude et des vitesses angulaires en pointage au 

Nadir pour les 10000 itérations Monte-Carlo sont présentés sur les figures 4.21 et 4.22 

respectivement. Les deux figures confirment encore que le système de contrôle d'attitude 

est robuste en ce qui concerne la variation des paramètres les plus critiques. 
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Figure 4.21 Histogramme de l’Ecart Type d’Erreur d'attitude utilisant FSMC pour 10000 
itérations de Monte-Carlo (nombre d'occurrence N1 + N2 + • • • + N20 = 10 000). 
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Figure 4.22 Histogramme de l’Ecart Type d’Erreur de Vitesse d'Attitude utilisant FSMC 
pour 10000 itérations de Monte-Carlo (nombre d'occurrence N1 + N2 + • • • + N20 = 

10 000). 
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4.7 Conclusion 

Notre contribution, à travers ce chapitre, est de présenter des lois de contrôle d'attitude par 

roues de stabilisation pour le pointage au Nadir d'un microsatellite stabilisé suivant 3 axes 

et par gradient de gravité. Les lois de contrôle d'attitude sont basées sur le mode de 

glissement et la logique floue. Les données de l'attitude estimée ainsi que les vitesses 

angulaires estimées sont faites à partir du magnétomètre et du capteur solaire.  

Dans ce chapitre, nous avons proposé un contrôleur qui peut être appliqué à une large 

classe de systèmes non linéaires, il combine les avantages des deux techniques considérées 

comme robustes : la commande par mode glissant et la commande floue. Une approche de 

logique floue est mise en œuvre pour améliorer les performances de contrôle par 

simulation et la modélisation d'un contrôleur par mode glissant basé sur la logique floue. 

Ce contrôleur a été mis en place pour le contrôle d'attitude d’un microsatellite. Il a été 

démontré que le contrôleur proposé peut fournir les propriétés d'insensibilité aux 

incertitudes et aux perturbations externes. Différents scénarios ont été organisés dans le but 

de valider notre approche proposée comme la méthode de Monte-Carlo et, en plus, 

l’amortissement des perturbations générés par le système propulsif (tuyère) lors des 

manouvres d’attitude et d’orbite a été appliqué. Cette poussée constitue un test robuste 

pour le contrôleur. Les résultats des simulations montrent le rôle important que la logique 

floue à jouer pour réduire le phénomène de chattering et permettre la réduction de l'erreur 

de pointage. D’autres techniques de contrôle d’attitude peuvent être mises en œuvre en 

utilisant des tuyères. A cet effet, pour minimiser la consommation d’énergie, plusieurs 

approches de commandes sont présentées dans le chapitre suivant.  



 

 

 

Chapitre V 

CONTRÔLE D’ATTITUDE AGILE 

PAR SYSTÈME DE PROPULSION 
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5.1 Introduction 

Les roues à réaction sont un choix commun pour le contrôle actif d’attitude des satellites 

[9] [10]. La roue à réaction a ses propres avantages et inconvénients. Elle est plus rapide 

par rapport aux barres de torsion, mais plus lente par rapport aux propulseurs. Un avantage 

majeur de la roue à réaction, c'est qu'il est un dispositif d'actionnement linéaire 

contrairement aux propulseurs. L'inconvénient majeur de la roue à réaction, c'est qu'elle 

souffre d’usure mécanique lorsqu’elle fonctionne en permanence au fil des années. Une 

dynamique efficace et un rapide moment d’amortissement peut être atteint par des 

propulseurs au détriment de l’énergie consommée [78]. Pour les satellites utilisant les 

propulseurs, la minimisation de la dissipation propulseur est extrêmement importante pour 

la mission spatiale. Pour un problème simple d’un seul axe d’un satellite, il y a la solution 

unique minimum-temps [79]. Cependant, il n'existe pas de solution évidente pour un 

problème à trois axes. Les deux grandes approches pour le contrôle de propulseur sont le 

contrôle bang-bang et la modulation par impulsions. Le contrôleur Bang-bang [80] [81] est 

simple dans la formulation, mais les modulateurs d'impulsions [29] [82] sont couramment 

utilisés en raison de leurs avantages de la consommation d’énergie réduite et un cycle 

quasi-linéaire. D'autre part, la technique d’impulsion utilisée est la méthode de largeur 

d'impulsion et de fréquence d'impulsion (PWPF). Des ressources bibliographiques 

pertinentes affirment que le modulateur PWPF détient des avantages par rapport à d'autres 

types de modulateurs d'impulsions [83] [84] [85], et qu’il a également été démontré qu'il 

détient des avantages considérables par rapport aux systèmes de contrôle bang-bang. L'idée 

est d'utiliser une zone morte pour éviter les impulsions inutiles des tuyères à cause du bruit 

du capteur. Également, une constante de temps est utilisée avant le bloc d'hystérésis pour 

contrôler la fréquence de mise à feu du propulseur. D'autres travaux utilisent les 

contrôleurs flous [12] [13] [86] [87] qui sont flexibles, simples à construire et à fournir une 

robustesse au contrôleur Bang-Bang. La technique d’intelligence artificielle telle que la 

logique floue a fourni les moyens de développer un contrôleur flou bang-bang flexible 

(FBBC) [13] [86]. En conséquence, FBBC est généralement appliqué à un système 

complexe dont le modèle dynamique n'est pas bien défini ou pas du tout disponible [12] 

[87]. Ils ont montré que le contrôleur flou suit la commande de référence mieux que le 
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contrôleur classique bang-bang. En plus, pour les problèmes non linéaires, la commande 

floue peut également améliorer la robustesse du système.  

Notre contribution dans ce chapitre est de combiner les avantages des deux techniques. 

Nous concevons le contrôleur à logique floue en plus du modulateur PWPF pour le 

contrôle d’attitude par tuyères à 3-axes du satellite sur une orbite basse. Nous évaluons les 

performances du système de contrôle et nous utilisons l'erreur quaternion lors d'un contrôle 

agile où au moins l’une des valeurs désirées sur les trois axes est différente de 0°. Afin de 

tester l'efficacité de ces contrôleurs (la robustesse en présence de perturbations et de la 

consommation d’énergie) le système est soumis à un niveau de bruit pseudo-aléatoire 

supplémentaire de 2%. Nous avons utilisé la méthode de Monte-Carlo pour comparer la 

consommation de carburant [11]. 

5.2 Contrôle par Tuyères  

Une tuyère est un actionneur "TOUT ou RIEN", donnant une poussée ou nulle ou 

constante et égale à sa valeur maximum. [88] 

5.2.1 Contrôleur Bang-Bang  

C’est le plus simple des contrôleurs bang-bang. Il consiste seulement en un commutateur 

marche/arrêt et il peut être exprimé mathématiquement comme suit : 

 

      




=
>

=
   0r(t) si                0         

0r(t) si       ))t(rsgn(
  )(

u
tU  (5.1) 

 

Ce contrôleur aura une sortie 0 seulement si le signal de référence est égal à zéro. Sinon la 

tuyère se déclenche. Il rend le système très vulnérable au bruit. C’est pour cela que de tels 

systèmes ne sont pas employés en pratique. Une représentation graphique simple du bang-

bang est décrite comme suit : 

 
Figure 5.1  Contrôleur bang-bang  
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u c’est l’amplitude de la tuyère. 

U(t) c’est le signal de sortie du contrôleur. 

r(t) et le signal de référence. 

5.2.2 Contrôleur Bang-Bang avec Zone Morte : 

Pour éviter un chevauchement dû aux bruits, vibrations et perturbations, une zone morte 

est implémentée au niveau du contrôleur bang-bang. Ainsi, le contrôleur évite de 

transmettre la commande avant que l’entrée n’ait atteint un certain seuil [88]. 

L’expression mathématique de ce contrôleur est donnée comme suit : 

 

      




<
≥

=
   αr(t) si                0         

αr(t) si       ))t(rsgn(u
  )t(U  (5.2) 

                                         

α est la moitié de la zone morte du contrôleur.  

L’activité réduite de la tuyère donne, de toute évidence, une faible consommation par 

rapport au simple contrôleur bang-bang. La précision de pointage dépend directement de la 

taille de la zone morte (une grande zone morte implique moins de précision). Il est 

évidemment important de choisir la taille de la zone morte avec beaucoup de soin, afin de 

maximiser, à la fois, la précision et la robustesse face au bruit et aux perturbations [88]. 

                          
 

 
                                  

Figure 5.2  Contrôleur bang-bang avec zone morte 
 
Dans notre application le signal r(t) est la sortie d’un proportionnel dérivateur, ce 

contrôleur est appelé PDBBC. 

 



Chapitre V                        Contrôle d’Attitude Agile par Système de Propulsion 

 

 110

5.2.3 Contrôleur Bang-Bang à Temps Optimal   

Afin de minimiser le temps pour faire une réorientation du satellite sur lui-même, on utilise 

le contrôleur à temps optimal. Ce dernier est optimal pour une réorientation d'un des axes 

[89]. Ce contrôleur implique une très mauvaise consommation du carburant.  

5.2.4 Contrôleur Trigger de Schmitt  

Le trigger de Schmitt est un dispositif zone morte / hystérésis, ce qui est très semblable au 

contrôleur bang-bang avec zone morte. La seule différence réside dans la fonctionnalité 

d'hystérésis du trigger de Schmitt. En plus d’un marche/arrêt avec seuil, le trigger dispose 

d’une valeur marche et d’une valeur arrêt [88]. 

 

 
 

Figure 5.3 Trigger de Schmitt 

5.2.5 Modulateurs d'Impulsions 

Les modulateurs d'impulsions sont couramment utilisés en raison de leur avantage 

(consommations réduites d’ergols). 

En général, les modulateurs d'impulsions produisent une séquence de commande 

d'impulsion aux soupapes des tuyères par réglage de la largeur d'impulsion et / ou la 

fréquence d'impulsions [80]. 

 

5.2.5.1 Modulateur de Largeur d'Impulsions  

Il module la largeur de ses impulsions de sortie proportionnellement au niveau du couple 

commande. En outre, la sortie n'est pas un état de coup de tuyère, mais une largeur 

d'impulsion de tuyère. Le bloqueur d’ordre zéro transmet le signal à la tuyère. 
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Figure 5.4 Modulation de largeur d’impulsions 

 

5.2.5.2 Modulateur de Fréquence d'Impulsions 

Dans les modulateurs de fréquence d'impulsions, un signal continu est converti en un flux 

d'impulsions avec une fréquence proportionnelle au couple de commande. Ils ont plusieurs 

variantes, mais la plus couramment utilisée est celle correspondant au modulateur intégral 

à fréquence d’impulsions. Elle emploie un intégrateur en cascade avec un contrôleur d'un 

bang-bang, qui réinitialise la sortie de l'intégrateur chaque fois qu’un coup de tuyère est 

donné [88]. 

 

 
 

Figure 5.5 Modulation de fréquence d’impulsion intégrale 
 
 

5.2.5.3 Modulateur à Pseudo-taux 

Il se compose d'un trigger de Schmitt et d’un filtre du premier ordre dans une boucle 

fermée. MILLAR et VIGNERON  [90] ont donné une étude complète dans leurs articles. 
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Figure 5.6 Modulation à pseudo-taux 
 

5.2.5.4 Modulateur de Largeur d'Impulsions et de Fréquence d'Impulsions (PWPF)  

Le modulateur de largeur d'impulsions et de fréquence d'impulsions (PWPF)  se compose 

d'un trigger de Schmitt, d’un filtre du premier ordre et d’une boucle de retour, tout comme 

le modulateur à pseudo-taux, mais, dans le modulateur PWPF, le filtre est placé avant le  

trigger Schmitt et pas dans la boucle de retour. Pour notre application le signal r(t) peut 

être  la sortie d’un proportionnel dérivateur, ou d’une logique floue, ces deux contrôleurs 

sont appelés respectivement PDPWPFC et FPWPFC. 

5.3 Conception d'un Contrôleur de Largeur d'Impulsions et de Fréquence 
d’Impulsions à Logique Floue (FPWPFC) 

Un contrôleur d'attitude à logique floue a été mis au point avec sept ensembles flous. 

Négatif grand (NB), négatif moyen (NM), négatif petit (NS), zéro (ZO), positif petit (PS), 

positif moyen (PM) et positif grand (PB) ont été définis pour les variables d'entrée-sortie.  

Le système FLC a deux entrées, le quaternion d’erreur qe (k) et la vitesse angulaire ωBO (k) 

et une sortie Uc (k), comme indiqué sur la Figure 5.1. En outre, 21 règles de contrôle ont 

été utilisées et indiquées dans le tableau 5.1 [11].  

 
 

Tableau 5.1 Règles floues relatives au contrôleur  

 
NB NM NS ZO PS PM PB 

NB NB NB NB ZO PS PM PB 
ZO NB NM NS ZO PS PM PB 

PB NB NM NS ZO PB PB PB 

qe(k) 
  

ωBO(k) 
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(a) 
 

 

(b) 
 

 

(c) 
 

Figure 5.7 : Fonctions d’appartenances utilisées par le contrôleur flou                               
pour (a) le quaternion d’erreur qe, (b) la vitesse angulaire ωBO, et (c) la commande Uc 
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Les actionneurs sont des tuyères d’impulsions à gaz froids (CG) et la pulsation des tuyères 

se fait par trigger de Schmitt qui a une zone morte incorporée. L'idée d'utilisation d'une 

zone morte est d'éviter les impulsions inutiles des tuyères à cause du bruit du capteur. 

Aussi, un préfiltre est utilisé avant le bloc d'hystérésis pour commander la fréquence de 

mise à feu des tuyères. La tâche la plus importante dans cette analyse est de relier l'erreur 

d'attitude par le On/Off sur les périodes d'impulsions. La figure 5.8 montre le schéma de 

principe du FPWPFC. 

Un couple est généré uniquement lorsque le trigger de Schmitt est activé. Une fois que la 

gâchette est activée, une impulsion positive ou négative est générée pour produire ainsi un 

couple de rotation. Pour les périodes où le trigger est non activé, l’attitude du satellite 

deviendra comme si elle était dans une boucle ouverte. Nous avons également inclus un 

gain Knom, ce qui est tout simplement le couple nominale de tuyère pour un satellite. 

 
 

 
 

Figure 5.8 Schéma d'un contrôleur de largeur d'impulsions et de fréquence d’impulsions à 
logique floue 

 

La variation dans le temps de la sortie (V) du préfiltre peut être écrite en fonction des 

entrées (Uc –Tc) comme suit [11] : 

 

 ) ( cc TUKVτV −=+&  (5.3) 

 
Où  Uc: la sortie du FLC; Tc: couple de sortie; K : gain préfiltre. 

En appliquant la transformation de Laplace, on trouve : 

 

 
)s1(s

)(

s1

)0(V
)s( cc

ττ
τ

+
−+

+
= TUK

V
 

 (5.4) 
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Mux

Mux

Impulsion Positive 

Impulsion Negative

FLC

2

Wbo

1

qe



Chapitre V                        Contrôle d’Attitude Agile par Système de Propulsion 

 

 115

La solution dans le domaine temporel de l'équation (5.4) est donnée par : 

 

]-e1[)(e)0()t( -t/τ
cc

/t   TUKVV −+= − τ
 (5.5) 

 
Les niveaux auxquels le trigger s'allume (On) et s'éteint (Off) sont Von et Voff   

respectivement, et  les périodes d'impulsions sont désignées par ton et  toff  . D'où, l'équation 

(5.5) peut être réécrite ainsi, 

 

]-e1[)(e
/τont

cc

/ont

onoff

−− −+=  TU KVV
τ

 (5.6) 

 
L’équation (5.6) peut être écrite : 

 

ccon

offon

ccon

ccoff/ont
1e

TKU KV
VV

TKU KV
TKU KV

  

 

+−
−−=

+−
+−=− τ

 (5.7) 

 

Pour de petites valeurs de  ton ; )/t(1e on

/ont ττ −≈−
, ce qui donne approximativement : 

 

 
ccon

offon
ont

TKUKV
VV

  +−
−≈ τ  (5.8) 

 
Puisque le trigger est éteint (Off), Tc = 0, ce qui donne (K.(Uc-Tc) = K.Uc). Le trigger est 

ensuite mis en marche (On) à V(t) = Von. En remplaçant ces termes dans l'équation (5.5), 

cela devient, 

 

]-e1[e
/τofft

c

/offt

offon

−− +=  U KVV
τ

 (5.9) 

 
L’équation (5.9) peut être écrite : 

 
 

offc

offon

coff

con/offt
1e

VU K
VV

U KV
U KV

−
−−=

−
−=− τ

 (5.10) 

 

Finalement, pour de petites valeurs de toff, )/t(1e off

/offt ττ −≈−
, ce qui donne 

approximativement : 

offc

offon
offt

VU K
VV

+
−≈ τ  (5.11) 
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L’analyse des équations (5.6), (5.8), (5.9), et (5.11) montre que les périodes d'impulsion 

seront plus longues si Uc est grande et cela se produit dès que l'entrée de référence est 

appliquée. Également, les fréquences des impulsions de mise à feu seront plus élevées. 

Comme l'erreur diminue, et la position atteint la valeur de référence, les périodes 

d'impulsions deviennent constantes et la fréquence des impulsions diminue également [11]. 

5.4 Simulation et Résultats  

Le couple de tuyère, lors de l'utilisation d’une seule tuyère, était supposé à une valeur 

constante de 35 milli-Nm. Le quaternion et la vitesse angulaire ont été utilisés pour 

calculer les erreurs d’attitude. Trois contrôleurs ont été mis en œuvre, un contrôleur bang-

bang à proportionnel dérivateur (PDBBC) avec une zone morte de l'attitude de ± 1 ° dans 

tous les axes, un contrôleur de largeur d'impulsions et de fréquence d’impulsions à 

proportionnel dérivateur (PDPWPFC) et un contrôleur de largeur d'impulsions et de 

fréquence d’impulsions à logique floue (FPWPFC)[11]. La simulation est faite pendant 

deux orbites à partir d'une attitude initiale de 0° en roulis, 0° en Tangage et 0° en lacet, 

0°/sec pour la vitesse de roulis, -2 × π/6000 °/sec pour la vitesse de tangage et de 0°/sec 

pour la vitesse de lacet. 

La figure 5.9 illustre la progression de l’attitude du satellite pendant une manœuvre de 

pointage au nadir. Les figures 5.10 et 5.12 montrent l’erreur d’attitude utilisant les trois 

contrôleurs en version Euler (angles et vitesses sont les entrées du contrôleur), et en 

version quaternion (quaternions et vitesses sont les entrées du contrôleur). On peut voir 

dans les tableaux 5.2 et 5.3 qu’il n’y a pas une grande différence sur l’erreur commise par 

les contrôleurs pour les deux versions. Les figures 5.11 et 5.13 montrent les activités des 

tuyères et la consommation du carburant pendant une manœuvre de pointage au nadir. Pour 

la version Euler, le temps cumulé (On-time) est de 5.897, 3.185 et 2.695 secondes pour 

utilisation de PDBBC, PDPWPFC et FPWPFC respectivement. Cela donne une 

consommation totale du carburant (gaz froid) de 0.7903, 0.4268 et 0.3611 grammes 

respectivement. Pour la version quaternion, le temps cumulé (On-time) est de 6.44, 2.415 

et 1.925 secondes pour l’utilisation de PDBBC, PDPWPFC et FPWPFC respectivement. 

Cela donne une consommation totale de carburant (gaz froid) de 0.863, 0.3236 et 0.258 

grammes respectivement.  
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5.4.1 Mode Pointage au Nadir  

5.4.1.1 Version Euler 

 
 

Figure 5.9 Progression de l’Attitude pendant le pointage au nadir 
 

 

Tableau 5.2 Erreurs d’attitude et de vitesse angulaire pour pointage au nadir (version Euler) 

 
Erreur Moyenne quadratique 

PDBBC PDPWPFC FPWPFC 

Roulis [deg] 0.39 0.48 0.47 

Tangage [deg] 0.38 0.35 0.42 

Lacet [deg] 0.41 0.40 0.43 �! [deg/sec] 0.0029 0.0006 0.0008 �¡ [deg/sec] 0.0028 0.0012 0.0012 �¢ [deg/sec] 0.0011 0.0011 0.0008 
 Amplitude  Amplitude  Amplitude  

Attitude [deg] 0.68 0.70 0.75 � [deg/sec] 0.0042 0.0017 0.0017 
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(a) 
 

 
 

(b) 

 
 

(c) 
 

Figure 5.10 Erreur d’Attitude pour pointage au nadir (version Euler) 
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(a) 
 

 
 

(b) 
 

 
 

(c) 
Figure 5.11 Activité des tuyères pendant les manœuvres de contrôle de pointage au nadir 

utilisant la version Euler pour (a) PDBBC, (b) PDPWPFC, (c) FPWPFC. 
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5.4.1.2 Version Quaternion 

 
(a) 

 

 
(b) 

 

 
(c) 

 
Figure 5.12 Erreur d’Attitude pour pointage au nadir (version quaternion) 
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(a) 
 

 
 

(b) 

 
(c) 

 
Figure 5.13 Activité des tuyères pendant les manœuvres de contrôle de pointage au nadir 

utilisant la version quaternion pour (a) PDBBC, (b) PDPWPFC, (c) FPWPFC. 
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Tableau 5.3 Erreurs d’attitude et de vitesse angulaire pour le pointage au nadir (version quaternion) 

 

 
Erreur Moyenne quadratique 

PDBBC PDPWPFC FPWPFC 

Roulis [deg] 0.35 0.49 0.49 

Tangage [deg] 0.33 0.39 0.39 

Lacet [deg] 0.45 0.21 0.37 �! [deg/sec] 0.0027 0.0028 0.0001 �¡ [deg/sec] 0.061 0.0617 0.0614 �¢ [deg/sec] 0.0013 0.0022 0.0022 
 Amplitude  Amplitude  Amplitude  

Attitude [deg] 0.66 0.65 0.72 � [deg/sec] 0.062 0.0617 0.0615 
 
 

5.4.2 Mode Agile  

Une autre manœuvre est appliquée avec une commande agile. La Figure 5.14 illustre la 

progression de l'attitude du satellite. Les tuyères sont activées à 0,2 orbite et une série de 

commande ([-30, 20, 45]°, [-30, 20, 0]° , [-30, 0, 0]° et [0, 0, 0]°) est appliquée. Les figures 

5.15 et 5.17 montrent l’erreur d’attitude commise par les trois contrôleurs pour cette 

manœuvre en deux versions (Euler et quaternion) [11]. Sur chaque manœuvre, les deux 

versions convergent vers les valeurs désirées sur les trois axes. On calcule l’amplitude de 

l’erreur de moyenne quadratique (EMQ) pour la dernière orbite. On peut voir dans les 

tableaux 5.4 et 5.5 que la colonne EMQ indique qu'il n'y a pas de grandes différences entre 

les contrôleurs utilisés pour les deux versions. Les figures 5.16 et 5.18 montrent les 

activités des tuyères et la consommation du carburant pendant une manœuvre agile. Pour la 

version Euler le temps cumulé (On-time) est de 33,46, 31,78 et 30,48 secondes pour 

utilisation de PDBBC, PDPWPFC et FPWPFC respectivement. Cela donne une 

consommation totale du carburant (gaz froid) de 4.484, 4.259 et 4.085 grammes 

respectivement. Pour la version quaternion, le temps cumulé (On-time) est de 25,51, 23,9 

et 22,89 secondes pour l’utilisation de PDBBC, PDPWPFC et FPWPFC respectivement. 

Cela donne une consommation totale du carburant (gaz froid) de 3.419, 3.203 et 3.067 

grammes respectivement.  
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  Figure 5.14 Progression de l’Attitude pendant des manœuvres agiles. 
 

 

Tableau 5.4 Erreurs d’attitude et de vitesse angulaire pour le contrôle agile (version Euler) 

 

 
Erreur Moyenne Quadratique 

PDBBC PDPWPFC FPWPFC 

Roulis [deg] 0.43 0.46 0.42 

Tangage [deg] 0.44 0.58 0.58 

Lacet [deg] 0.43 0.35 0.40 �! [deg/sec] 0.0026 0.0012 0.0009 �¡ [deg/sec] 0.061 0.0614 0.0615 �# [deg/sec] 0.0026 0.0011 0.0011 
 Amplitude  Amplitude  Amplitude  

Attitude [deg] 0.76 0.81 0.83 � [deg/sec] 0.061 0.0615 0.0616 
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5.4.2.1 Version Euler  

 
(a) 

 

 
(b) 

 
(c) 

 

Figure 5.15 Erreur d’Attitude pour manœuvre agile (version Euler) 
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(a) 

 

 
(b) 

 

 
(c) 

 
Figure 5.16 Activité des tuyères pendant les manœuvres de contrôle agile utilisant la 

version Euler pour (a) PDBBC, (b) PDPWPFC, (c) FPWPFC. 

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
0

5

10

15

20

25

30

35

Temps  [Orbite]

T 
e 

m
 p

 s
  C

 u
 m

 u
 l 

é 
 (
 O

 n
 - 

t i
 m

 e
 ) 

  [
 s

 e
 c

 ]

PDBBC

 

 

Ctx
Cty
Ctz
on-time

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
0

5

10

15

20

25

30

35

Temps  [Orbite]

T 
e 

m
 p

 s
  C

 u
 m

 u
 l 

é 
 (
 O

 n
 - 

t i
 m

 e
 ) 

  [
 s

 e
 c

 ]

PDPWPFC

 

 

Ctx
Cty
Ctz
on-time

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
0

5

10

15

20

25

30

35

Temps  [Orbite]

T 
e 

m
 p

 s
  C

 u
 m

 u
 l 

é 
 (
 O

 n
 - 

t i
 m

 e
 ) 

  [
 s

 e
 c

 ]

FPWPFC

 

 

Ctx
Cty
Ctz
on-time



Chapitre V                        Contrôle d’Attitude Agile par Système de Propulsion 

 

 126

5.4.2.2 Version Quaternion   

 
(a) 

 
(b) 

 
(c) 

Figure 5.17 Erreur d’Attitude pour manœuvre agile (version quaternion) 
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(a) 

 
(b) 

 
(c) 

Figure 5.18 Activité des tuyères pendant les manœuvres de contrôle agile utilisant la 
version quaternion pour (a) PDBBC, (b) PDPWPFC, (c) FPWPFC. 
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Tableau 5.5 Erreurs d’attitude et de vitesse angulaire pour le contrôle agile (version quaternion) 

 

 
Erreur Moyenne quadratique 

PDBBC PDPWPFC FPWPFC 

Roulis [deg] 0.34 0.42 0.48 

Tangage [deg] 0.62 0.62 0.52 

Lacet [deg] 0.43 0.42 0.48 �! [deg/sec] 0.0030 0.0021 0.0023 �¡ [deg/sec] 0.0615 0.0619 0.0618 �¢ [deg/sec] 0.0019 0.0015 0.0017 
 Amplitude  Amplitude  Amplitude  

Attitude [deg] 0.83 0.86 0.85 � [deg/sec] 0.0617 0.0620 0.0619 
 

 

5.4.3 Simulations Statiques 

Les simulations statiques consistent en 1000 itérations de Monte-Carlo pour lesquelles 

l'objectif est d'analyser la performance de consommation du carburant pour le système de 

contrôle à 3 axes par tuyères d’un satellite en basse altitude. Pour chaque itération de 

Monte-Carlo, un des quaternions et des vitesses angulaires ont été choisis au hasard. 

L’attitude provenait d'une population uniforme entre ± 45°. Les vitesses angulaires 

provenaient d'une population uniforme entre ± 0,01 ° / s. En plus, la déviation de la valeur 

nominale est de 0,1 kg/m2 pour les termes diagonaux et hors diagonale de la matrice 

d'inertie du satellite. Les histogrammes de la consommation de carburant pour les 1000 

itérations de Monte-Carlo sont présentés dans la figure 5.19 [11]. 

Les simulations statiques indiquent que pour 1000 itérations, la consommation totale du 

carburant est environ 2962 grammes (42,31%) en utilisant le FPWPFC, 3248 grammes 

(46,4%) et 3572 grammes (51,02%) en utilisant PDPWPFC et PDBBC respectivement. Les 

résultats des simulations confirment les capacités de contrôle dynamique de ces contrôleurs 

dans des conditions défavorables à l'égard de la variation des paramètres les plus critiques 

et montrent que le FPWPFC a une consommation de carburant minimale par rapport à 

PDPWPFC et PDBBC.  
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(a) 

 
(b) 

 
 

Figure 5.19 Histogramme de consommation du carburant utilisant (a) PDBBC (b) 
PDPWPF (c) FPWPF  pour 1000 itérations de Monte-Carlo (nombre d'occurrence N1 + N2 

+ • • • + N20 = 1000). 
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5.5 Conclusion 

Dans ce chapitre, nous avons proposé une technique de contrôle d’un système de 

propulsion basé sur le FPWPFC pour un microsatellite à basse altitude. Les résultats des 

simulations montrent le rôle important que joue la logique floue pour réduire et minimiser 

la consommation de carburant. Trois contrôleurs sont utilisés (PDBBC, PDPWPFC et 

FPWPF) en deux versions (Euler et quaternion). Les résultats des simulations montrent que 

cette dernière a prouvé qu’elle est meilleure que la première concernant la consommation 

du carburant dans les deux modes de pointage au nadir et agile.  Pour la version quaternion 

et dans les deux modes (pointage au nadir et agile) les résultats des simulations montrent 

aussi que le temps total de l'activité des tuyères nécessaire pour conduire le système à l'état 

désiré, en utilisant le FPWPFC, est inférieur à ceux dans les cas du PDBBC et du 

PDPWPFC. Les simulations statiques indiquent que pour 1000 itérations, la consommation 

totale de carburant est d’environ 2962 grammes (42,31%) en utilisant le FPWPFC, 3248 

grammes (46,4%) et 3572 grammes (51,02%) en utilisant PDPWPFC et PDBBC 

respectivement. Les résultats des simulations confirment les capacités de contrôle 

dynamique de ces contrôleurs dans des conditions défavorables en considérant les 

variations des paramètres les plus critiques et montrent que le FPWPFC a une 

consommation de carburant minimale par rapport à PDPWPFC et à PDBBC.  
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Conclusion Générale et Perspectives 

 

Deux techniques d'estimations d’attitude pour microsatellites d’observation de la terre ont 

été présentées dans cette thèse. Les recherches ont été principalement axées sur le 

développement d’algorithmes avancés pour l'estimation d'attitude des microsatellites à 

basse altitude. Deux estimateurs ont été utilisés EKF 6-Etat (version Euler) et EKF 7-Etat 

(version quaternion) pour déterminer l’attitude globale du satellite et deux vecteurs 

d'information ont été employés. Le premier vecteur est obtenu à partir d’un magnétomètre 

qui mesure le champ magnétique Terrestre et un modèle de champ géomagnétique d'IGRF 

2010 est implémenté. Le deuxième vecteur est obtenu à partir d'un modèle de capteur 

solaire qui mesure les emplacements relatifs du soleil et du satellite à travers l'angle 

d'incidence de la lumière du soleil sur le capteur. L’estimateur EKF 7-Etat répond aux 

exigences de la détermination d'attitude dans deux modes différents (libration et spin) avec 

peu de différences dans la précision obtenue. La comparaison entre les deux estimateurs 

prouve que le choix du filtre de Kalman étendu à 7-Etat (version quaternion) est un choix 

plus logique pour la détermination de l'attitude d’un microsatellite. 

 

 

Nous avons proposé des lois de contrôle d'attitude par roues de stabilisation pour le mode 

pointage au Nadir d'un microsatellite stabilisé suivant 3 axes et par gradient de gravité. Les 

lois de contrôle d'attitude sont basées sur le mode de glissement et la logique floue. Les 

données de l'attitude estimée ainsi que les vitesses angulaires estimées sont faites à partir 

du magnétomètre et du capteur solaire.  

Ce contrôleur, qui peut être appliqué pour une large classe de systèmes non linéaires, 

combine les avantages de deux techniques considérées robustes et qui sont la commande 

par mode glissant et la commande floue. L’application de cette commande sur un 

microsatellite à basse altitude afin de lui faire suivre une commande désirée a permis de 

mettre en évidence cette caractéristique. En plus, les résultats de simulation montrent le 

rôle important que la logique floue a joué pour réduire le phénomène de chattering et 

permettre de bien contrôler le gain de la commande nécessaire pour réduire l’erreur de 

pointage et obtenir une commande robuste et lisse. 
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Un autre contrôleur en deux versions est proposé pour le contrôle d'attitude à trois axes 

d’un microsatellite dans le mode agile. Ce contrôleur, basé sur la largeur d'impulsion et la 

fréquence d'impulsion à logique floue (FPWPFC) est utilisé dans un système de 

propulsion. L'objectif du contrôle est d’orienter le satellite vers l'état souhaité en un 

minimum de temps et avec un minimum de consommation de carburant. Une étude 

comparative est faite entre le FPWPFC, le contrôleur proportionnel dérivé de largeur 

d’impulsion et fréquence d’impulsion (PDPWPFC) et le contrôleur proportionnel dérivé 

bang-bang (PDBBC) avec une zone morte, afin d'évaluer la performance du système de 

contrôle d'attitude au cours d’un contrôle d’attitude à trois axes. La robustesse de FPWPFC 

a été validée en utilisant la méthode de Monte-Carlo. Les résultats des simulations ont 

montré l'efficacité et les avantages du contrôleur proposé en version quaternion de réduire 

la consommation de carburant. 

 

Lors de nos travaux de recherches plusieurs pistes de travaux futurs ont été dégagées. On 

envisage comme perspectives ce qui suit : 

� Créer un système expert permettant le recueil des exigences formulées par le 

concepteur et leur intégration dans la formulation du problème d’optimisation multi-

mode. 

� Développement d’un estimateur optimal d'orbite et d'attitude d'un satellite.  

� Généralisation des techniques d’estimation et de contrôle pour les satellites 

géostationnaires. 

� Ajouter d'autres capteurs, à savoir, le capteur d’horizon, le capteur de vitesses 

angulaires orbitales GYRO et enfin le capteur stellaire pour réduire l’erreur 

d’estimation. 

� Combiner la partie logique floue avec d’autres techniques pour réduire l’erreur de 

pointage trois axes d'attitude, ce qui impliquera la réduction de la consommation du 

carburant.   
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A.1 Matrice de Passage  

La matrice de passage du repère orbital local au repère d’attitude est donnée par : 
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Comme les angles d’Euler sont supposés petits, alors : 
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Par suite, la matrice de passage, au premier ordre est donnée par : 
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A.2 Equations Fondamentales de la Dynamique du Satellite  

A.2.1 Equation du “ Roulis ”  

On a : 
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Comme 
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Alors  
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D’où 
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Par suite 
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A.2.2 Equation du “ Tangage ”  
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A.2.3 Equation du “ Lacet ” 

 

ZXYYXGGZZT
hhωhωCωI && −+−=     

( ) ( ) ( )
Z0X0Y0Z

hωθhψωφhφωψI &&&&&& −−+−−=+            											I#Ψ£ 
 I#ω&φ$ � �h"φ$ 
 h"ω&Ψ
 h!θ$ − h!ω& − h$ # 											I#Ψ£ = (−h" −ω&I#)φ$ + h"ω&Ψ+ h!θ$ − h!ω& − h$ # 

 
                      
 

(A.10) 



Annexe A                                                                 

 

 144

 

A.3 LES DERIVEES PARTIELLES DE LA MATRICE A  

Les dérivées partielles de la matrice d’attitude A par rapport aux  angles d’Euler est : 
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(A.13) 

 
Les dérivées partielles de la matrice d’attitude A par rapport aux  quaternions est : 
 ∂_∂qG = 2	 I

qG q� q�q� −qG q�q� −q� −qGJ 
 ∂_∂q� = 2	 I

−q� qG −q�qG q� q�q� q� −q�J 
 ∂_∂q� = 2	 I

−q� q� qG−q� −q� q�qG q� q�J 
 ∂_∂q� = 2	 I

q� q� −q�−q� q� qGq� −qG q� J 
 

 
(A.14) 

 
 
(A.15) 
 
 
 
(A.16) 
 
 
 
(A.17) 
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B.1 Couple Aérodynamique   

L'interaction de l'atmosphère supérieure avec la surface du satellite produit un couple au 

tour du centre de masse. Pour un vaisseau spatial au-dessous de 400 km, le couple 

aérodynamique est le couple dominant de perturbation d'environnement.  

La force 
Aero

df
r

  sur un élément de la surface dS  avec la normale extérieureN
r

 est donnée 

par : 

 

dA)(VρC
2
1d 2

DAero
 V V . N   f

rvvr
−=            (B.1) 

 

 
 

Figure B.1  Force Aérodynamique Agissant sur un Satellite 
 
 
Où     V

r
   : Vecteur unitaire dans la direction de la vitesse de translation V ; 

           ρ   : Densité atmosphérique; 

           D
C : Coefficient aérodynamique.   

Le couple aérodynamique Aero
C
r

 agissant sur un vaisseau spatial dû à la force 
Aero

df
r

 est  

 

AeroSAero
dfrC
rrr

×= ∫            (B.2) 

 

Où 
S

r
r

: Vecteur du centre de masse du satellite à l'élément de la surface dS.  
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D’une manière générale, on a : 
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Où  iA est l’angle d’incidence aérodynamique. 
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l    : longueur du mât,                    m  : masse d’extrémité 

M : masse du satellite ;                 d   : diamètre du mât 
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Dans le repère satellite le couple devient 
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B.2 Couple de Radiation Solaire   

L’impact du flux lumineux sur la surface éclairée d'un satellite se traduit comme une 

pression, qui crée une force élémentaire sur chaque élément de surface et donc une force et 

un couple autour du centre de masse. La surface est soumise sous la pression de radiation à 

une force par unité de surface égale à la différence de vecteur entre le moment de flux 

incident et reflété. Puisque la radiation solaire varie avec l’inverse de carré de la distance 

au soleil, la pression de radiation solaire est essentiellement indépendante de l’altitude pour 

un satellite dans l'orbite Terrestre. Les facteurs principaux déterminants le couple de 

radiation sur un satellite sont :  

1. L'intensité et la distribution spectrale de la radiation incidente;  

2. La géométrie de la surface et de ses propriétés optiques;  

3. L'orientation du vecteur du soleil relativement au satellite.  

Les principales sources de la pression de radiation électromagnétique sont :  

1. L’illumination solaire;  

2. La radiation solaire réfléchie par la Terre et son atmosphère (albédo Terrestre);  

3. la radiation émise de la Terre et de son atmosphère.  

 

 
Figure B.2  Présentation de la Radiation Solaire 

 
 
La radiation solaire directe est la source dominante et elle est, généralement, considérable. 

La force produite par le vent solaire est également normalement négligeable relativement à 
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la pression de radiation solaire. Le couple dominant sur un satellite de LEO est le gradient 

de gravité ou aérodynamique. La force  de radiation solaire  résulte de l'impact des photons 

sur le satellite. Une partie de rayonnement incident est réfléchie soit d'une forme spéculaire 

(
s

ρ ) soit d'une forme diffusée (
d

ρ ), l'autre partie est absorbée par la surface (
a

ρ ). 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

 
Figure B.3 Absorption et Réflexion de la Radiation Incidente 

 
 

Si n
r
 et t

r
 sont la normale et la tangente de la surface, le couple dus aux radiations solaires 

est : 
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Le couple de radiation solaire sera : 
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Dans le repère satellite, le couple devient : 
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C.1 Implémentation sur Simulink  

Dans cette annexe, nous présentons des parties de simulation de Simulink qui contiennent 

un simulateur d’attitude, les perturbations externes, les senseurs et le filtre de Kalman. 

 

 
 
 

Figure C.1 Modèle Simulink d’un Simulateur d’Attitude. 
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Le modèle d’IGRF est programmé en C et à l’aide de la S-fonction du Simulink. Le 

tableau (C.1) illustre les coefficients de Gauss de l’année 2010.  

 

Tableau C.1 Coefficients de Gauss d'IGRF d'ordre 10 pour l'année 2010. 

n m g(nT) h(nT)  n m g(nT) h(nT) 

1 
1 
2 
2 
2 
3 
3 
3 
3 
4 
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4 
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211.5 

-379.5 
100.2 

-227.6 
354.4 
208.8 

-136.6.0 
-168.3 
-14.1 
72.9 
69.6 
76.6 

-151.1 
-15.0 
14.7 

-86.4 
79.8 

-74.4 
-1.4 
38.6 
12.3 
9.4 

 

--- 
5080.0 

--- 
-2594.9 
-516.7 

 --- 
-200.4 
269.3 

-524.5 
--- 

281.4 
-225.8 
145.7 

-304.7 
--- 

42.7 
179.8 

-123.0 
-19.5 
103.6 

--- 
-20.2 
54.7 
63.7 

-63.4 
0.0 

50.3 
--- 

-61.4 
-22.5 

6.9 
25.4 
10.9 

 

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

6 
7 
0 
1 
2 
3 
4 
5 
6 
7 
8 
0 
1 
2 
3 
4 
5 
6 
7 
8 
9 
0 
1 
2 
3 
4 
5 
6 
7 
8 
9 
10 

5.5 
2.0 

24.8 
7.7 

-11.4 
-6.8 

-18.0 
10.0 
9.4 

-11.4 
-5.0 
5.6 
9.8 
3.6 

-7.0 
5.4 

-10.8 
-1.3 
8.7 

-6.7 
-9.2 
-2.2 
-6.3 
1.6 

-2.5 
-0.1 
3.0 
0.3 
2.1 
3.9 

-0.1 
2.2 

 

-26.4 
-4.8 

--- 
11.2 

-21.0 
9.7 

-19.8 
16.1 
7.7 

-12.8 
-0.1 

--- 
-20.1 
12.9 
12.7 
-6.7 
-8.1 
8.1 
2.9 

-7.9 
5.9 
--- 
2.4 
0.2 
4.4 
4.7 

-6.5 
-1.0 
-3.4 
-0.9 
-2.3 
-8.0 

 

 
 
   
 
                     
                         

 



Annexe C                                 

 

 152

 

Figure C.2 Modèle Global d’Estimation d’Attitude. 

                          

 
Figure C.3 Modèle Simulink du Couple de Gradient de Gravité. 
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Figure C.4 Modèle Simulink du Couple Aérodynamique. 
 
 

 
Figure C.5 Modèle Simulink du Couple de Radiation Solaire. 
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