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Resume

Le contrble dattitude constitue pour un microdaeell'un des points les plus
importants du Sous-Systéme de Détermination et algr@le d’Attitude et d’Orbite
(SCAO). Il s‘agit de contrdler I'orientation angukadu satellite car il est important que
le systeme optique (camera) reste pointée surlda. dans cette these nous avons
présenté la théorie et I'implémentation des estongt d’attitude par un filtre de
Kalman étendu utilisant les mesures des capteuesyr(@iometre, capteur solaire).
Ensuite, nous proposons deux techniques de contid@ikgude, I'une utilisant des roues
pour un pointage au nadir d'un satellite « stadilis par gradient de gravité et l'autre
utilisant une des tuyeres pour un satellite « agilelne étude comparative sera faite
afin de valider et montrer I'intérét et la robusiesle ces approches. Le travail de cette
thése est principalement axé sur le développemenechniques robustes de contrble
d’attitude pour microsatellite et notamment le déppement d’algorithmes avancés
pour I'estimation et le contrble robuste d’attitudies microsatellites, en tenant compte

de I'erreur de pointage et de la consommation dagae



Resume

Attitude control of a microsatellite is one of thest important points of the Control
and Determination Attitude and Orbit (SCAO) Sub48gs This is to control the
angular orientation of the satellite as it is intpat that the optical system (camera) is
pointed at the target. In this thesis, we predemtheory and implementation of attitude
estimators attitude by the extended Kalman filtemg the sensors measurements
(magnetometer, solar). Then, we propose two teciesidor attitude control, one using
wheels for nadir pointing of a microsatellite stadeid by gravity gradient and the other
using thrusters for an agile microsatellite. A camgtive study will be conducted to
validate and demonstrate the value and robustridhese approaches. The work of this
thesis is principally focused on the developmemnoblust techniques for microsatellites
attitude control including the development of adveh algorithms for estimation and
the robust attitude control of microsatellites takinto account the pointing error and

energy consumption.
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Introduction Générale

Les technologies spatiales, et de facon plusqdigre les systemes d'observation de la
Terre, constituent désormais des outils incontdulesa dans la problématique du
développement durable qui vise a permettre a toathl@main de satisfaire ses besoins
fondamentaux tout en préservant son environnenfertet égard, I'Algérie et par son
programme spatial a nettement mis I'accent suilifation des technologies spatiales pour
ameéliorer les processus décisionnels dans differ@mtnaines. En effet, notre pays de par
sa situation géographique, son étendue, ses batmiindisposer des moyens nécessaires a
son développement économique, a la préservationsate environnement, a ses
communications, a ses infrastructures et enfin gésarité et a sa défense. La conquéte de
I'espace et les utilisations qui en découlent fque les technologies spatiales se sont
insérées dans tous les domaines d’activité quiaument au développement global.

Par ailleurs le centre de développement des gagel{CDS) constitue une entité
opérationnelle de [I'Agence Spatiale algérienne, cilargé de la conception, du
développement et de la réalisation des systemeBagpaprévus dans la cadre du
programme spatial national, notamment la mise &iboion de I'industrie nationale dans
les domaines connexes des technologies spatiafEsgiakement les domaines de
I'électronique, de la mécanique, de I'optique, 'dédrmatique et des télécommunications.
Les formations a l'université renforceront la misa ceuvre du Programme Spatial
National Depuis sa création en 2007. Ce travattadalisé au sein du CDS et laboratoire
de recherche ICEPS (Intelligent Control and EleatrPower Systems). Parmi les objectifs
de I'ICEPS, la conception et la modélisation deshmd@es de contrble, développement de
nouvelles techniques et algorithmes de commandesatibn de la logique floue dans la
conception d'instrumentation dite intelligente, &amation et minimisation de la
consommation de I'énergie dans des systémes néair@s déterministes et stochastiques.
Le systéme de détermination et de contrble d’alitet d’orbite (SCAO) d’'un satellite est
I'un des systémes qui fait appel a ces méthodalgetithmes.

La fonction de restitution d'attitude a pour rolestimation de certains parametres
caractéristiques de l'orientation du repére duliatdl s'agit principalement d'angles et de
vitesses angulaires par rapport a un repéere desrgi@. Ce dernier est un repére inertiel

dans le cas des télescopes spatiaux, et un regecergrique dans le cas des satellites de



télécommunication ou d'observation de la Terre. Gasameétres sont utilisés par le
contrble. L'estimation d'attitude a donc une infice sur le comportement de I'ensemble de
la boucle du sous-systeme estimation et contr@ititdde du satellite. Ces derniers sont
eégalement retransmis a la station sol a travei@lémesure pour vérifier le comportement
du satellite, ou pour corriger certaines donnéassimises par la charge utile. L'estimation
d'attitude a pour données de base les mesuresdeurar des capteurs ou des estimateurs
[1][2][3]. Aux erreurs de mesure ou d'estimation prés, cleadences données constitue
une caractérisation partielle de l'attitude ou é@cteur de rotation instantané. Ainsi, par
exemple : Un senseur stellaire fournit l'orientatide I'axe senseur par rapport a la
direction d'une étoile. Un gyroscope délivre unanposante du vecteur de rotation
instantané le long de son axe de mesure. Un mageéw® fournit les trois composantes du
champ magnétique terrestre. Pour reconstitueitu@ddt, on dispose souvent d'un nombre
de caractérisations supérieur au minimum nécessairese trouve alors avec un systeme
surdéterminé. En fait, les différentes mesures satdachées d'erreurs. Ainsi, le systeme
mathématique, qu'il soit surdéterminé ou non, rda gde solution exacte. En d'autres
termes, aucun couple de valeurs de l'attitude evedieur de rotation n'est strictement
compatible avec l'ensemble des mesures obtenuest @lors, au sens d'un critére
d'optimisation ou d'un critére statistique, que Feconstitue l'attitude globale a partir de
ses caractérisations élémentaires, a travers wa @lestimation d'attitude. Les résultats
obtenus sont alors mis en forme. En fonction déidation qui en est faite, on peut les
exprimer dans tel ou tel repére, calculer la nodfna vecteur de rotation, passer d'un type
de caractérisation a un autre (par exemple degpians aux angles d'Euler).

Il existe deux grandes catégories de stabilisatestabilisation active et la stabilisation
passive, la différence essentielle résidant dafatlgue la stabilisation passive ne dispose
pas d'actuateurs capables de créer des couplestheande$4].

Le but d'une stabilisation passive est d'utilisermieux, I'action des lois de la dynamique
ou directement des perturbations extérieures lgeenvironnement spatial, afin de
rappeler le satellite vers son attitude nominalemdssion, tout en s'affranchissant des
autres effets perturbateurs. Outre I'action deehplpest nécessaire que les oscillations du
mouvement du satellite autour de son attitude diBogi soient rapidement amorties. |l
existe deux types de stabilisations passive ou passive : la stabilisation par spin et la
stabilisation par gradient de gravitg [5] [6] [7] et [8].



Le but d'une stabilisation active est d'élimineffét des couples perturbateurs et incorpore
dans la boucle de contréle des capteurs mesurargrteurs d'attitude et des actuateurs
capables d'appliquer des couples autour du cemetrgravité et de maintenir le satellite
dans l'attitude désirée. La fonction "contrble fadtattitude” est donc remplie par un
ensemble d'équipements permettant la mesure wutigttiét la génération de couples de
commande via les actuateurs, et un logiciel d'apptin implanté dans un calculateur de
bord, connecté aux électroniques des senseurstigteurs au travers d'une artere de
données. On distingue essentiellement deux typesmienande : la commande d’attitude
a 3 axes par moment cinétique embarqué et la conendiattitude a 3 axes actifs. La
commande d’attitude 3 axes par moment cinétiqueaenuig utilise une roue cinétique.
Pour des missions a pointage au Nadir, 'axe podaunoment cinétique est placé suivant
'angle du tangage, ce qui assure une raideur ggpgue des axes du plan formé par
I'angle du roulis et du lacet. La commande d’attéwa 3 axes actifs utilise soit des roues
de réactior{9] [10], soit des tuyerepl1][12][13]. Le systeme d’estimation et de contrble
d'attitude du satellite est ainsi constitué deg tspus-ensembles principaux, a savoir, le
sous-ensemble de mesure d'attitude, le sous-ensefabtuation et le logiciel de vol.

Pour concrétiser notre travail, nous allons traitecas réel de petit satellite Alsat-1 qui est
le premier microsatellite Algérien pour lequel nalisposons d’'une banque de données.
Alsat-1[14] [15] [16] et [17]a été lancé le 28 novembre 2002 depuis la batndement
russe de Plesetsk (a 800 km de Moscou). Alsat-liresticrosatellite d’observation de la
Terre de 90 Kg, il est placé a une altitude moyehe&80 Km, sur une orbite circulaire
inclinée de 98.2° par rapport a I'équateur. Alsast stabilisé, suivant les trois axes, a
l'aide d'une roue a moment cinétique suivant lgdge et une roue a réaction suivant le
lacet, avec deux magnéto-coupleurs redondantsale8 Un méat de gradient de gravité
est utilisé pour assurer une stabilité élevée giakeforme.

Une autre famille de microsatellites de type Uossat utilisée pour les manceuvres
d'attitude agiles. Uosat sont congus par Surreglli®at Technolgy Limited en Grande
Bretagne (SSTL). Le systeme d'estimation et derélend'attitude est composé de trois
roues a réaction/inertie avec des magnéto-coupl®asr plus de détails techniques, on
peut se référer [®], [18] et [19].

Dans cette étude, le premier chapitre est consadeé notion d’orbite dans le cas du

mouvement képlérien. Aprés avoir défini I'orbite{€rienne et les parameétres permettant



de décrire 'orbite et la position du satellite sette orbite, nous aborderons les différentes
forces perturbatrices ainsi que les équations earie mouvement elliptique perturbé.

Le deuxieme chapitre présente le contexte cinémmatigf dynamique dans lequel sont
appelés a fonctionner les systemes d'estimatiordeetcontrdole d'attitude : repéres
classiqguement employés en mécanique spatiale,segedion de l'attitude et les différents
couples de perturbations dynamique en orbite. Aussiprésentera des simulations du
mode libration illustrant l'attitude et les difféts couples de perturbations dynamiques,
leur ordre de grandeur et leurs effets.

Le troisieme chapitre est consacré a l'applicadiofiltre de Kalman étendu (version Euler
et quaternion) 6 et 7 état pour l'estimation dtate et les vitesses angulaires
correspondantes a partir d'un vecteur de mesurgehpour un satellite stabilisé en trois
axes et par gradient de gravité. Deux versionsilthe e Kalman sont présentées. La
premiére est une version de quaternion. Le ved&tat a estimer est de dimension 7. La
deuxieme, est version d’Euler, le vecteur d’étastimer est de dimension 6. Des analyses
et études en termes de convergence, et d’errestirdaion seront faites pour valider et
justifier le choix de la version du filtre.

Dans le quatrieme chapitre, on s'intéressera asxd@®contrble d'attitude par des roues de
stabilisation basées sur la loi de contréle en ngidsant flou (FSM) pour un mode de
pointage d’attitude suivant trois axes.

Enfin, dans le cinquiéme chapitre, une loi de didatrd’attitude par un systeme de
propulsion sera présentée. Cette loi est basédar de la largeur d'impulsion et de la
fréquence d'impulsion a logique floue (FPWPF) pdaux modes : un mode de pointage
au nadir et un mode agile d’'un microsatellite soivi@s trois axes. Les lois de contrble
nécessitent les données de l'attitude estimée quesiles vitesses angulaires estimées a
partir du magnétometre et du capteur solaire. Ontram la robustesse et la stabilité des
lois de contréle d'attitude vis-a-vis des erreuss rdodélisation et des perturbations

externes.

Notre contribution a travers ce travail est de mBter un estimateur d’attitude et de
vitesse angulaire en deux versions (version d’Eelerversion quaternion basée sur le
filtrage de Kalman appelé 6 et 7 état). Le vectder mesure pour la détermination

d’attitude provient du magnétometre et du capteoiaise. On proposera des lois de



contréle d'attitude par roues de stabilisation pder pointage au Nadir ainsi que les
manceuvres d’attitude suivant trois axes et enfincontrble agile par un systeme de
propulsion suivant les trois axes, tout en minimida consommation du carburant. Les

lois de contrble d'attitude sont basées sur la dogi floue combinée avec d'autres
techniques.



Chapitre |

NOTIONS DE BASES DE LA
MECANIQUE ORBITALE



Chapitre I Not®ode Bases de la Mécanique Orbitale

1.1 Introduction

La mécanique spatiale est une science qui trouseramnes dans les travaux de la
meécanique céleste déja amorcés depuis plusiewlsesigt dans ceux plus récents liés aux
satellites artificiels qui ont connu un essor extdénaire durant les trente années écoulées.
La mécanique spatiale se compose de techniqueoidee mui nécessitent de longues
années de formation dans des domaines aussi djuerdes reperes de I'espace et du
temps, les mesures et les contrbles d’attitudegledages et les navigations des engins
spatiaux qui s'intéressent non seulement aux gagethais aussi aux avions spatiaux.

La base mathématique de la détermination d'orbita datellite est connue depuis les
travaux de Kepler et Newton au °T'? siécle. Depuis pratiquement 400 ans, ces
connaissances ont aidé a étudier le mouvementalps célestes comme les planétes et
leurs lunes. C'est seulement en cette fin de sip@Edes mémes lois ont été appliquées aux
nouveaux satellites artificiels en orbite Terrest@&race aux observations, Kepler a
découvert trois lois fondamentales et établi ce gsii désormais connu comme les
"parametres orbitaux képlériens”, qui utilisent garametres (certains sont présentés sur la
figure 1.2 pour définir parfaitement la position shtellite dans I'espace. lls sont définis de
telle maniére que cing des six sont pratiguemeables dans le temps, le sixieme
seulement pouvant varier. C'est un avantage delaglt impose les parametres orbitaux
comme un outil quasi-universel utilisé par les agsrspatiales pour décrire les orbites de
leurs satellites.

Le but de ce chapitre est de définir le plus clagat possible le mouvement képlérien, le
mouvement perturbé ainsi que les perturbations reade affectant I'orbite d'un

microsatellite.

1.2 Les Trois Lois de Kepler sur les Mouvements Ortaux

La description du mouvement des corps célesteslegtsatellites artificiels, vient de
I'astronome allemand J. Kepler (1571-1630), dosttteis fameuses lois forment les bases
de la mécanique spatigdle0] [21] et[22].



Chapitre I Not®de Bases de la Mécanique Orbitale

1.2.1 Premiere loi de Kepler
Toute planéte se déplace selon une orbite elliptipnt I'un des foyers est le soleil.
a(l —e?)

- "7 1.1
r 1+ ecos6 (L1

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

0 : Angle par rapport & un axe de référence ; e : Excentricité.

1.2.2 Deuxiéme Loi de Kepler

Pour des périodes de temps égales, la ligne qoi Jei soleil a la planete balaie des

surfaces égales (figure 1.1).

ds dao
S 2 1.2
i constante (1.2)

e ‘\\?Ianete

//Temps égaux \{\

.
t M

Soleil /
\
3 /
\ Surfaces égales /

b % :

e .

Figure 1.1 lllustration de la 2éme loi de Kepler

1.2.3 Troisiéme Loi de Kepler

Le carré de la période de révolution d’'une plamssteproportionnel au cube de la distance

moyenne qui la sépare du soleil.

(1.3)

u=GM ; avec G constante de gravitation universalligl la masse du soleil.
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1.3 Les Six Eléments Orbitaux de Kepler

La figure 1.2 illustre la définition des parameétogbitaux.
e : Excentricité; a : Demagd axe de l'ellipse;

i : Inclinaison du satellite; w: Argument du périgée;
Q : Ascension droite;

E : Anomalie excentrique.

Ligne des noeuds

. Noeuai
Plan orbital ascendant

Figure 1.2 Représentation des Parametres Orbitaux.

1.4 Repérage du Plan Orbital

Nous savons qu'avec une excellente approximate®mldn équatorial terrestre est fixe
dans le repere inertiel 1JK. Le plan orbital coupeplan équatorial suivant une droite

appelée ligne des nceuds.

= N: point ou le satellite passe de I'hnémisphére authémisphére nord,
s'appelle le nceud ascendant de I'orbite.
= N': point ou le satellite passe de I'hnémisphéred nio I'hémisphere sud,
s'appelle le nceud descendant de l'orbite.
Ces deux points sont importants dans les applitsaifpoatiques, parce que, d'une part, nous

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

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

Les parametres orbitaux sont équivalents a troisrdomnées de position et trois
coordonnées de vitesse susceptibles de fournicaleditions initiales a l'intégration des
équations du mouvement. Par ailleurs, la positiorsatellite est repérée par les éléments

orbitaux associés au repeére inertiel.

1.5.1 Position du Satellite

Les composantes de la position du satellite g&3it:
X =A, (cosE-¢e) +B,sinE
y =A, (cosE-e)+B,sinE (1.4)
z=A,(cosE-g)+B,sinE

Ou A ,=aP, A ,=aP,, A,=aP, et B, =a/(l-¢€)Q,, B, =a/{l-€")Q,,

B, =a,/1-€")Q,

P, =cosQ cosw - cosisinQsinw Q, =—c0sQ sinw-cosisinQ cosw
P, =sinQcosw+ cosicosQsinw , {Q, =-sinQsinw+ cosicosQ cosw
P, =sinisinw Q, =sinicosw

1.5.2 Vitesse du Satellite

Les composantes de la vitesse §86i :

. na na
X=- —— +
r.A, sinE r.B,cosE
y=- ha  na (1.5)
rrA, SinE r.B, cosE '
. na na
z=- — +
rrA, sinE r.B, cosE

Il'y a donc 6 paramétres orbitaux (a, epiQ, v ) définissant la position du satellite dans

I'espace. Sewl change pour de courts intervalles de temps.
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1.6 Perturbations

Il est clair qu'en premiére approximation, la tcépire d'un satellite artificiel est une
ellipse képlérienne dont lI'un des foyers est ocqagrda Terre. De nombreux phénomeénes
peuvent, néanmoins, entrer en ligne de compte penir perturber cette trajectoire
naturelle (figure 1.3). La Terre n'est ni sphériguidormée d'une succession de couches
concentriques. Elle est dotée d'une atmospheravestaent dense qui peut contribuer a
freiner les satellites, surtout si ces derniers wmtpérigée a faible altitude. Enfin, la
pression de radiation, le vent solaire, le fluxpdeticules cosmiques et les éventuels chocs
avec tout un tas d'objets, plus ou moins natudgssent étre pris en compte lors de la
colteuse mise en station du satellite artificied. tbus ces effets, la non sphéricité de la
Terre et la déformation du champ de gravitatioruitedest la force principalg20] [21]
[22].
Les satellites en orbite autour de la Terre somtud®és d'une part par ces irrégularités
d'origine gravitationnelle (hétérogénéité de laarépon des masses, phénomenes de
marées oceaniques et Terrestres, attraction destptadu systeme solaire), et d'autre part
par I'environnement dans lequel évolue le sateftiggné par I'atmosphére ou poussé par la
pression de radiation solaire et Terrestre.
Il existe deux types de perturbations fondamenw@ifésrentes :
Les accélérations perturbatrices d’origine gramtatelle qui :

- s’expriment comme le gradient d’'une fonction atal 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 igaiiennelle qui :

- dépendent des caractéristiques massiques etisuiga du satellite;

- s'expriment, généralement, comme des sommes abhées microscopiques de

guantité de mouvement s’effectuant localementasutface externe du satellite;

- se prétent difficilement & une modélisation macopique;

- offrent des possibilités de pilotage du satellite
Ces deux types de perturbations se traduisent par @volution dans le temps des

parametres orbitaux Képlériens.

10
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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 pagerferrestre. Nous avons jusqu’iCi
suppose la Terre était sphérique et homogéne madifbrmation et I'inhomogénéité de la
Terre amene a représenter le potentiel Terrestraupaléveloppement en harmoniques

sphériques de la facon suivafi8] [24] [25] :

u(r,A,9) =%{1— i(%)”[JnPn (sing) + i g,,cosmA+h_  sinmi)P (sin¢)}} (1.6)

n=2 m=1

rhg,A : Coordonnées sphériques d'un point extéridarTarre;
r : Distance de la Terre au satellite [km];
A : Longitude du satellite;
@ . Latitude du satellite;
R; : Rayon équatorial Terrestre 6378 [km];
H : Constante d’attraction de la Terre 398603°ke;
J, . Coefficient du f"*terme zonal;
Gnme Pom : Coefficients du"ff terme tesseral;
P, P : Désignent les polyndmes et les fonctions dgebdre;
J, : Aplatissement de la Terre 1,0827510

On voit sur ce développement que les coefficiehtssont liés a la latitude. Ce sont les

harmoniques zonaux.

11
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Par exemple, le premier harmoniqde représente I'aplatissement de la Terre. Le second,
J;, la dissymétrie Nord-Sud.

Les coefficientsy,,, ,h,, sontliés a la longitude. Ce sont les harmonidesseraux.

Par rapport a la force centrale, le premier harouomizonald, est de I'ordre d&0?, alors

que les autres coefficients sont de I'ordre ourigté &10°.

La figure 1.4 représente un exemple du potentigieB&re en harmonique sphérique.

Figure 1.4 Modele Harmonique Sphérique de degoédde 1

1.6.2 Potentiel Luni-Solaire

Les fonctions perturbatrices pour la lune ou peusdleil (voir figure 1.5), s’écrivent sous
la forme[22] [23] :

O =u.m'(%—%)+um"($—%) a.7)
ou
Xyz : Coordonnées du satellite;
X'y'2 ou x"y"z" : Coordonnées du corps perturbateur;
rour" : Distance entre la Terre et le corps perturbidten];
A'ouA" : Distance entre le satellite et le corps pedtebr [km];
r : Distance entre la Terre et le satellite [km].

12
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soleil

terre

Figure 1.5 Forces Perturbatrices Luni-Solaire

Cette force d’origine gravitationnelle, ne modifias I'énergie de I'orbite. Elle n’engendre
donc pas de perturbation sur le demi-grand axe. &gt trés importante par son effet sur
I'inclinaison et pour le maintien a poste des diatsl géostationnaires. Son effet de
décentrement (attraction de la ligne des apsides)ted que, pour un satellite tres

excentrique a bas périgée, elle peut provoquesrdege.

1.6.3 Perturbations non Gravitationnelles

Les accélérations perturbatrices correspondanigsndént de la masse et de la géométrie
du satellite ainsi que de la densité atmosphérquiel 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 Satllite

La dynamique orbitale, qui peut étre considérée menune branche de la Mécanique
Céleste, est I'étude du mouvement des satellitéigials : satellites de la Terre ou de tout
autre Planéte du systéeme Solaire, ou encore saméegglanétaires.

Cette spécialité trouve un intérét majeur danspl@tation des missions spatiales

d'observation de la Terre (ou des planétes), dacklisation précise du satellite, souvent a

13
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guelques centimétres prés par rapport a un réseatations d'observation Terrestres ou
spatiales, est primordiale.

La détermination d'orbite est un probleme de dygamidont l'ingrédient fondamental est
la loi de Newton qui relie la force F, la massetrfiagcélération.

Comme dans tout probléeme de dynamique, les deustigne a résoudre sont la

modélisation des forces F et la résolution du systdifférentiel :

x(t) = y(x,X,t)
x(t) = %, (1.8)

X(to) =X

ou X(t) est le vecteur position dans l'espace igjassa trois dimensions, t est le tempgs,

et X sont les dérivées premieres et secondes de »appont au temps, respectivement les

vecteurs vitesse et accélération.

Les problémes relatifs au mouvement d'un satediti#iciel conduisent & résoudre un

systéme d’équations différentielles (il s'agit dgsteme du second ordre des équations

différentielles du mouvement en coordonnées reciairgs ou du systeme du premier

ordre des équations de Lagrange et de Gauss ererégmrbitaux) pour en trouver des

solutions, en générale approchées. Ainsi le butad#termination d’orbite est d’obtenir

les coordonnées d'un satellite (ou ses élémentdaar) en fonction du temps et des

constantes d’intégration.

Pour cela, on peut adopter diverses techniquedlisatibon des méthodes analytiques,

méthodes d’intégration numérique, méthodes mixdemi-analytiques).

On a mis en évidence l'existence de deux types altunpations fondamentalement

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

des parametres orbitaux Képlérien, mais du fait ldedifférence d’origine des

accélérations, le calcul de cette évolution peuase de deux maniéeres différen{@g],

[23]:

 Pour des accélérations perturbatrices d’origineavitationnelles, le second

membre des équations de mouvement est un gradiest. possible de profiter de
cette circonstance pour simplifier I'intégratiorsdEjuations des mouvements, c’est

I'approche des équations de Lagrange.

14



Chapitre I Not®ode Bases de la Mécanique Orbitale

 Pour des accélérations d'origine non gravitatiolenell faut exprimer les

composantes de I'accélération dans un repere d@métégre alors des équations
différentielles ou interviennent ces composantes $aire d’hypotheses sur leurs
propriétés mathématiques. C’est I'approche destimsade Gauss.
Cette approche est plus générale que celle desi@éumae Lagrange car elle peut
étre également utilisée dans le cas de perturlsatmrigine gravitationnelle, mais
elle conduit souvent a des calculs plus lourds.dmsations de Gauss sont un outil
tres puissant d’analyse des effets de tout tygmedarbations.

Les équations de Lagrange comme les équations dessGant pour variables les

parametres orbitaux Keéplériens. Ces parameétrest éanstants dans le cas de

perturbations nulles, on considére qu’ils sontdergnt variables dans le cas de petites

perturbations.

La méthode de Lagrange, comme celle de Gaussgitiast donc dans la catégorie des

méthodes de perturbations. Ces méthodes sont ¢gmérd utilisées pour I'élaboration de

modeles analytiques du mouvement du satellite @& formules entierement analytiques

rendant compte a toute date de la position et digdase du satellite).

1.7.1 Equations de Gauss du Mouvement Elliptique Peirbé

Quelle que soit I'accélération perturbatrige nous allons la décomposer sur les axes

(R,3,W) d’'un repére mobile d’'origin® ot R == . § est le vecteur unitaire orthogonal a

QO |0}

R Ce vecteur est situé dans le plan osculateur (gassns def) , W = RAS, figure 1.6,

[20], [21], [23].

Figure 1.6 Repére de Gau$S W) .

15
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Doncy= QR + S5+ W.W

da_ 2

dt nJ1-e?

de_+1-¢*
na

[ Qesinv +%(1— ez)S}

[Qsinv + S(cosE + cosv)]

dt

di 1 r
—=——————Ccos+V).W
dt  nayi-e* @

dQ _ 1

Lsin(w+ v).W

dt  pasinif/1-¢e? @

[a _ 2
do_vl-e|_ Qcosv + 1+ —————)Ssinv —cosi.d—Q
dt nae 1+ ecosv dt
— 2 —
OIIvl:n+1 © [ . 2e +cosv)—S(1+;).sinv}
dt nae 1+ ecosv 1+ ecosv
ol n‘a®=p

1.7.2 Equations de Lagrange

(1.9)

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

suppose que la force perturbatrice est un gradigiets sont données par le systeme sous la

forme vectorielle, avec une matrice des secondshresrantisymétriques.

0 0 0 0 0 3
na
S 0 0 0 -J1-¢  1-¢&
. nde nde
e - CO0%
0 0 0 0
dl i | n&Vl-€sin  ndvl-€sin
Tt - 1
dy Q 0 0o — 0 0 0
W n&v1-€sini
1-¢ -co$
IM-nt] | o 0 0 0
ng  ngy1-esin
2 _@-€) 0 0 0 0
. na nde
ou [ est le potentiel perturbateur calculé pafr,@,A) = U(r,@, 1) —é

U : le potentiel total.

da
o

o]

ai
o0l

0Q
o]

Jw
o

oM

o0 |

(1.10)
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Donnons le développement ende la fonction R par une méthode élémentaire que I'on

pourra appliquer a chaque fois que la fonctionyvbdtrice n’est pas trés importafitd ].

O, = RT ——J,P,(sing) = ,uRT J (% gsm P) (1.11)

on a :sing =sinisin(® + v)
. . 5.1 1
ousin“ ¢ =sin |(§—§c052(oo+v))

dou

R’ ’
O, =p—5— (1 %sm )—+ jsm [ a3 COS@w + 2v) (1.12)
re r’

t t

L’Eq. (1.12) s’exprime en fonction des élémentgpatiues. Pour établir les équations de
Lagrange, on est conduit a calculer les dérivéeiepas de cette quantité par rapport a
chacun des éléments.

Aprés une succession de transformations, on érfoiction perturbatrice relative au

terme en gpar :

3

_HR:?J,| 13 27 5 9, 74
d, = Zsini) (1-e?) 2+ (+Zled 4o cosM +(=e“ +—e" +........ os2M
n=T 5 (2 a i) ( ) ( 8 ) (2 > x

53 5 4

HEe XOSM +(——e* +......)cosAM +......] + =sin?i| (= +......)cosRQw~2M)

o3
+(E+ ........ Jcos@Rw— M) + Ocos2w (1.13)

3

-e e 5, 13 4
+(—+—+..... COSRuw+ M)+ (1l-—e“"+—e" +......... osRw+2M

(2 15 )cos@ )+ ( >¢ 16 xos@ )

(—e 1—263e3+ ...... )cocho+3M)+(17 2 1(:5L5e“+ ....... )cosRw+4M)

(845 S )cost+5M)+(ige4 +......)COSRW+6M) +......... 1]

En utilisant le systéme de Lagrange, on aura donc :

da_nRE (900 g B o 21

- a Jz[(zsm [ 3)eS|nM+25|n |(25|n(2w+M)) 2sin(Rw+2M) 2%|n(2w+3M)} (1.14.a)
2

‘;—‘::”—?J{(%—gsinz i)(~3sinM — %esin2M) +%sin2i[—%sin(2w+ M) +esinRw+2M)  (1.14.b)

17
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—%sin(2w+3M) - 17esinw+4M)]]

H 2
% = gn'—FzTJz sin icosilesinRw + M) - 2sinw+ 2M) - 7esinRw+3M)]  (1.14.c)
a

2
4 _3 n'F\;T chosi[— (1-e)2 - 3rosM - Scos@w+ M) +cos@w+2M) +Zecosew+3M)} (1.14.d)
dt 2 & 2 2
2
%’ - ”;T J{(Zﬂ—lfsinz h(1-e?)~2 +[(%—%sin2 i)(g+%e) +%cos2  cosm
+ (l—Esin2 i)(9cos2M #1959 ecosM) + 2 esin? | cosRw- M) +Fsin2 i(—i +E)
2 4 8 64 4 2 16
3, 3, 3.,
+Zecoszl]cos(2w+M)—§(1+§sm i)cosRw+2M) (1.14.e)
+ ésinzi(l—@)—z—leco i|cos@uw+3M)
4 22 16 4

+%sin2 i{l?cosQw+4M) +E;_i65ecosew+ 5M )]}

3 (34 B o - aoom -1 gogw]
3 e 8 8

1-e?)2

dt 2 adt a?

2
dM_r 3nda N nR1J, (l—gsinzi)
2 4
3., e 1 5@ 7 T6% 1.14.1)
+2sirf i —— cosPw—M) +(— ——=) cosPw+ M)+11c0sw+2M) + (—— ———) cosPw+3M (1.14.
: [msz )+~ ) cospior M)+110s20+2M) +( =/ 0)cospio+am)

-17cosRw+4M) —%?ecos@uHSM)

Pour connaitre le mouvement réel du satellite, alitfdonc intégrer ces équations
différentielles en appliquant la méthode d’intégnatitérative de Kozai au cas d'un

potentiel perturbateur Terrestre réduit au terme de

Pour les termes séculaires, le principe de lirattgn du systeme d’Eq. (1.14) impose que
I'on substitue dans les seconds membres une preswéution et que I'on integre.

Nous allons donc prendre pour systeme différendiglit, le systeme précédent d’équation
dont on ne conserve dans le second membre querleeds indépendants dd . Ceci
donne :

da_0

== 1.15.
m (1.15.9)
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dQ _ 3 nR2J,cos
— =2 1.15.b
dt 2 az(]_—ez)2 ( )
de
9 _p 1.15.c
pm ( )
dw _ nR32J, 15 . 5.
== T2 _(3-sin?j 1.15.d
dt a2(1_e2)2 ( 4 ) ( )
di
—=0 1.15.e
ot ( )
LY nR#J, 3 9_. .
a 7G5S (1.15.9)
a?(1l-e?)2

La solution du systeme’Eq. (1.15) est immédiate. Les éléments métriques,,e=¢,,

i =iy sont des constantes. On posera aogst

D'ou :

3n,R2J,cos,, —

Q=Q
P2 a@-e)’
3 n,R3J, . _
W=Wy +t—————5@-5sin"Iy)t=w
0 4a§(1_ec2))2( o) (1.16)
2
M=M, +n0t+LT‘]23(1—§sin2io).t =M
8 (L-€7)?

1.8 Générateur d’Orbite
La figure 1.7 représente I'algorithme du génératarbite. Ce générateur tient compte de

plusieurs types de perturbations pour générer &anpetres orbitaux (demi-grand axe,

excentricité, inclinaison du satellite, ascensioaitd, argument du périgée et anomalie

moyenne), ainsi que la position et la vitesse deilga.
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{Interface utilisateur ]

A 4

Introduction des données initiales
-Parameétres orbitaux

Ao, €o, io, Qo, wWo, Mg

-Temps initial et nombre de jours

N Modélisation de la fonction
[ Systeme de Lagrange }7[ Perturbatrice M ]—V[ Systeme de Gauss ]

N
~ [Détermination des Parametres Orbitaux

v a,eiQ wM

!

[Détermination de 'anomalie excentrique E]

~

[ Méthode de Newton

>
A

y

<
[Détermination de I'anomalie vraie

N\

»
>

\4

[ Matrice de passage

[ Position et Ravon vecteur du satellite X.Y.Z]

!

[Vitesse du satellite x,v.7

Figure 1.7 Algorithme du Générateur d’'Orbite.

1.9 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons développé un générdterbite, car il s'agissait de
résoudre un systeme d’équations de Lagrange et alessGen éléments orbitaux. Ce
générateur permet de geénérer les parametres orb{emi-grand axe, excentricite,
inclinaison du satellite, ascension droite, argunaenpérigée et anomalie moyenne), ainsi
gue la position et la vitesse du satellite. Ce gatrér tient compte de plusieurs types de
perturbations  (potentiel terrestre, potentiel Isolaire, perturbations non
gravitationnelles). Ce générateur a une grande ritapoe pour le deuxieme chapitre
notamment dans le calcul d'attitude et les cougieperturbations externes agissant sur le

satellite.
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Chapitre I Dynamique d’Attitude du 8kite et Couples de Perturbations Externes

2.1 Introduction

Sur son orbite, le satellite est soumis a des esugié perturbations externes. On doit donc
toujours stabiliser l'attitude contre ces effoitsest nécessaire d'utiliser des actionneurs
(roues de réactions, tuyéeres, magnéto-coupleursauwr) ggir sur cette orientation de fagon
a assurer un pointage particulier. Le controletitliae doit habituellement étre autonome
ou semi-autonome. Un mélange d'estimation d'adietdd'algorithmes de commande est
nécessaire : ceux-ci prennent les mesures desuserganme entrées, calculent l'attitude
et la vitesse angulaire du satellite, et renvogsuite des commandes aux actuateurs pour
maintenir ou stabiliser cette attitude, ou dirilgesatellite vers une nouvelle attituidé.
Plusieurs notions sont a maitriser nécessairemant gudier les problemes techniques du
SCAO (Systéme de Détermination et de Controle diskte et d’Orbite) :

- Dynamique d'attitude ;

- Développement des senseurs et des actuateurs ;

- Algorithmes de détermination d'attitude et mé#dsostochastiques d'estimation ;

- Algorithmes de controle.
La génération actuelle des vaisseaux spatiaux axigeprécision de contrdle d'attitude
suffisante pour fournir un pointage acceptable. dadibrage en ligne du matériel de
contrdle d'attitude est souvent nécessaire poisfaia¢ cette exigence de haute précision
du SCAO. Si ces systémes ne sont pas dans l'ocbiteectement calibrée, une erreur
significative de controle d'attitude peut en résult
Dans ce chapitre, nous présentons les systemesatdoonées utilisés pour décrire
l'orientation du vaisseau spatial, la représematie ['attitude puis les équations

dynamiques et cinématiques du mouvement d’'un gatell

2.2 Systéme de Coordonnées

Divers systémes de coordonnées seront utilisés géarire l'orientation du vaisseau
spatial pendant la modélisation de la dynamiqueadellite. Trois reperes de référence ont
été choisis pour modéliser la dynamique du miceds&t : un repére orbital local, un

repére inertiel et un repere de sate[&e] [27].
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2.2.1 Repere Orbital Local

Suivant les trois axes, le triedf{eX,,Y,,Z,)défini le repére orbital local (voir figure
2.1). La direction de l'ax@, est vers le centre de la Terre (c.-a-d. la dioectiu Nadir), la

direction de l'axe Y, est anti-normale du plan orbital et I'ag pour accomplir
I'ensemble orthogonal. Bien que ce repere soindéfrec son origine au centre de la
masse, il tourne autour du plan orbital et il njesd fixé dans le satellite. Par conséquent,

I'axeZ, sera toujours pointé a la direction de Nadir.

2.2.2 Repere Inertiel

Le repeére inertiel est défini par ces principaugsaxSon origine est située au centre de la

Terre, la direction deY, est anti-normale du plan orbital, semblable adax . L'axeZ,

est normal au plan de I'équateur et orienté vefdded. L'axeX, accomplira I'ensemble
orthogonal (voir figure 2.1). Ce repére de réféecast utilisé principalement pour décrire
la latitude et la longitude du centre de masseatellge pendant qu'il se déplace sur son

orbite.

2.2.3 Le Repere Satellite

Un troisitme ensemble d'axdXs,Ys,Zg) défini le repére satellite (voir figure 2.1),

l'origine de ce repére est situé au centre de mihssatellite. Le repére satellite est défini
tel qu'il est fixé dans le corps du satellite aasgtilisé ainsi pour déterminer I'orientation
du satellite et pour simplifier la représentatiagnaemodélisation dynamique du satellite

durant les différentes phases de la mission.

2.3 Représentation d’Attitude

Il 'y a plusieurs représentations pour décrire diaiation du satellite. La représentation
d'angle d'Euler qui est claire pour linterprétatigeométrique, en particulier pour de
petites rotations. Les angles d'Euler sont égalesmmvent présentés comme parametres
d'entrée et de sortie pendant les calculs d'agtitDdhilleurs, les angles d'Euler sont utiles
pour trouver une solution analytique aux équatidusmouvement dans plusieurs cas

simples.
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Dans ces cas, on peut calculer la rotation abstlusatellite, exprimée en axes relatifs.
Pour obtenir I'orientation, il faut encore un péstégration et ce n'est pas le plus facile,
car il fait intervenir le paramétrage angulaire, Ogxpérience montre qu'aucun systéme
d'angles n'est parfait et qu'il présente toujoursnains une singularité géométrique face a
une orientation quelconque.

Seuls les quaternions d'attitude donneront undisoldans tous les c§4].

repére inertiel repére orbital repére satellite
+7,
Ov +7,
) S
+X0‘ ’ = + XS;?
+Zg", F+Zg :

Figure 2.1 Systeme de Coordonnées

2.3.1 Angles d'Euler

En commun avec les bateaux et les avions, l'otiental'un vaisseau spatial peut étre
définie par trois angles (roulis, tangage et lacEBs angles sont obtenus a partir d'une
séquence des rotations positives droites d'un eepeartie( X,,Y,,Z,) a un repere
satellite. Il y a 12 cas possibles de rotation pgiuivent étre exprimées en utilisant des
angles d'Euler. Un exemple d’'une rotation de laisgge 2-1-3 est donné sur la figure 2.2.
La premiére rotation est autour de I'&e, ceci définit un angle de tangdbe La

deuxieme rotation est une rotation autour de Ilaxeeci définit un angle de rouls. La

derniere rotation est autour de I'ae, ceci définit un angle de laagt[28].
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Le passage du triedre orbital local au triedrealiésatellite se fait par l'intermédiaire des

angles d’Euler @, ¢ et y) et suivant la matrice de changement de base :

Cych +syspsh  sycp  —Cysh +Syspchd

A=|-sycO+cyspsh cycp  SysH +cyspcH 2.1)
Cos0 -Sp Coco
ou,
¢ = angle de roulis ; O = angle de tangage ; v =angle de lacet ;
premiére rotation (2 deusiéme rotation (1) troisiéme rotation (3)
A anele de
LS lacet (¥ Feo
‘._r' “ I|
X r

Figure 2.2 Définition de la Rotation 2-1-3

Pour un satellite pointé a la Terre, la matricdtitliale A transforme le vecteur vertical
local et horizontal local (c.-a-d. les coordonnégbitales) en coordonnées de repére

satellites (voir figure 2.3). Les angles de rotatip , 6 et ¢ sont appelés respectivement

lacet, tangage, et roulis.

Les équations cinématiques pour les angles d'Eumepliquent des fonctions
trigonométriques non-linéaires et un codt d'implétadon élevé. Les angles deviennent
non définis pour quelques rotations, ce qui pewepales problemes en application du
filtre de Kalman. En raison de ces difficultés, desrdonnées d'attitude sont produites par

l'intégration des équations cinématiques de quiateries développements qui suivent
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présentent une théorie mathématique qui permet 'aféraachir des configurations
angulaires singuliéres.

4 Orbite de zatellite

direction du
) monvement

Tangage

Figure 2.3 Définition des Angles d’Euler

2.3.2 Parametres Symétriques d'Euler

Selon le théoréme d'Euler, une rotation autour darps rigide peut étre exprimée comme
une rotation par un angled() d’'un axe fixe €). Par conséquent, la matrice de rotation

d'attitudeA peut étre obtenue par la rotation d’angle autour de I'axe fixe.
Les parametres symétriques d’Eulgr,g,.q;.9, en termes d'angie et 'axe de

rotation € sont donnés paf4] [29][30]

g, =e,, sin (%(D) q, =e,, sin (%q))
. (2.2)
q3 = eoz sin (l(l)) q4 = COS(l(D)
2 2
ou,
q =[q1 d. ds; 0, ]T= vecteur du quaternion d'attitude ;

e= [eOX e e ]T = vecteur d'Euler dans le repére orbital ;

oy

® = angle de rotation autour du vecteur d'Euler.
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Les quatre parameétres symétriques d'Euler ne sastimépendants, mais satisfont la

propriété suivante :

a7 +Q2 +q2+q; = (2.3)

La matrice de rotation (équation (2.1)) est expereé termes de paramétres symeétriques

d'Euler comme suit :

q-95-q95+q92  2(q,q9,+9,q,) 2(9,9,-9,9,)
A=| 2(q,0,-d,0,) -d;+q;-a;+a;  2(q,9,+9,q,) (2.4)
2(9,09, +9,9,) 2(9,9,-9,9,) -92-q2+q;+q;

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

A partir de 'Eq. (2.1) et (2.4), il est possible d’établine relation entre les deux
représentations.

Si la représentation de quaternion est utilisés, dmgles tangage, roulis et lacet

respectivement peuvent étre calculés comme suit :

A A
0= arCtar{Asl } , e=arcsif-A,} ; wy= arctar{A12 } (2.5)

33 22

Si la représentation d'angle d'Euler est connumatice d'Eq. (2.1) peut étre utilisée pour

calculer les paramétres de quaternion :

1
q, =§[1+A11 +A22 -'-Asa](l5
1

1
=—[A_.-A_l]l.Qq, = A, -A
a, 4q4[ 23 214, 4q4[ 31 1] (2.6)
_ 1
4, _4q4[ 2 " AL]

2.4 Dynamique d’Attitude

La dynamique classique du mouvement d'un satglitenet, dans certaines conditions
générales, de traiter la combinaison de deux moam&n un mouvement de translation du

centre de masse et d'une rotation du satelliteuawto centre de masse. Généralement, la
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théorie de contrble d'attitude considére seulertenieuxieme effet et ignore le premier

[25].

Les équations du mouvement d'un satellite peuveet divisées en deux parties : Les
équations dynamiques du mouvement et les équatioesnatiques du mouvement. Les
équations dynamiques du mouvement expriment laioalantre la vitesse angulaire

orbitale du satellite et le couple appliqué. Elmt nécessaires pour des simulations
dynamiques et pour la prévision d'attitude. Lesaéiqus cinématiques du mouvement sont
un ensemble d'équations de premier ordre exprirtenkelation entre les parametres

d'attitude et la vitesse angulaire.

2.4.1 Equations Dynamiques du Mouvement

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

vecteur du moment angulaidk/dt, au couple externeC connu sous le nom

ext’

d'équations d'Euler de mouvement. Cette équatiotoemée par[4], [29]

di/dt=C_, ~o. x(lo.)=1a. 2.7)
ou,
o;=[o, o, ®,]" = vecteur de la vitesse angulaire du satellite densepére
inertiel ;

| = -1 " Iyy -1 = matrice d’inertie du satellite :

C..=IC, Cy CZ]T: vecteur des couples externes (couple de coraudle couple

de pression aérodynamique, couple de radiasimaire, couple de gradient de gravité).
Si le satellite est équipé de roues de stabilisagiode tuyéeres, les équations dynamiques
citées ci-dessus peuvent encore étre utiliséesmpus l'influence du couple de gradient

de gravité, le couple des tuyéres et le momentlairgules roues de stabilisation.

L'équation dynamique dans le repére satellite ffixét &tre exprimée comme suit :
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| &L =Cqe +Cp +C,, +C; —0ix(l L +h)-h (2.8)

h=[h, hy h, ]T = vecteurdu moment angulaire des roues de stabilisation ;

=[C_C _C

ax oy ggZ]T = vecteurdu couple de gradient de gravité ;

c, =[c, C, C,1" =vecteurdu couple de perturbations externes ;
X y z

C, =IC C ¢C ]T = vecteur du couple appliqgué par des magnéto-couplad

mx my mz

axes ;

C. =[C

T _ . P N A
T CTy C,, 1 =vecteur du couple appliqué par les tuyeres a 3.axes

Tx

2.4.2 Equations Cinématiques du Mouvement

Les équations cinématiques sont définies par legdraent de la vitesse angulaire de la
matrice de transformation dans le temps. Le chaegénde la vitesse angulaire du
quaternion est donné pa] [29]

L1 _1 o
Q—EQQ—E A(Q)og (2.9)
ou,
0 (Doz _moy mox
gz P 0 0n 0 (2.10)
(Doy _(Dox 0 (Doz
- - -® 0
ox oy 0z
qa, ~—0q; Qq,
q -q
A - 3 4 1
(@=]_ q, d, d, (2.11)
-q, —Qq, —(q,
Avec,
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0. =|[o ® moz]T = vecteur de vitesse angulaire du satellite dansgére orbital.

ox oy

La vitesse angulaire du satellite dans le repeb#tabrpeut étre obtenue a partir de la
vitesse angulaire de satellite dans le repéreigh@n utilisant la matrice de transformation
A
(2.12)
Aveco, =[0 - o, 0]T et o, est la vitesse angulaire orbitale moyenne duliatel
Utilisant la matrice de transformation Eq. (2.18d. (2.12) devient :

(Dox = (Dx +(D0A12

(Doy = (Dy + (DOAZZ (213)
('Oz + ('OOA32

0z

Si les quaternions sont utilisés directement dass dlgorithmes de contrble, il sera
commode de définir un quaternion d'erreur. Le quaa d'erreur est la différence entre le

quaternion courant et le quaternion commandé.ut pere représenté pgt] [29] :

P qac Osc 7O 9 ||
q2e - _q3c q4c qlc _q2c q2
q3e q2c - qlc q4c - qgc q3 (214)
94 Qi G2 s Gy J[Y4

Oou, q,=[d, 9, U, q%,]T = vecteur d’attitude du quaternion d’erreur ;
q. =[d,, d, d, q40]T = vecteur du quaternion de commande.

Pour la séquence d'angle d’Euler 2-1-3, en utitisanvecteur de la vitesse angulaiﬂéf,

les équations cinématiques peuvent étre écritesnepsuit:[4][24][27][31]

®, COSY — @ SNy

0= (o, siny + ® . COSY Jseco

R

(2.15)
V=0, (o, siny + O gy cosy )tano

29



Chapitre I Dynamique d’Attitude du 8kite et Couples de Perturbations Externes

o, =[o, o, o] =vitesse angulaire relative du satellite.
\ Rz

On peut remarquer que cette représentation (2dlt8)singularité quand I'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 a dimensiong§ en orbite est soumis a l'attraction
gravitationnelle en raison de la variation de lecéode la gravité de la Terre sur I'objet. Le
couple de gradient de gravité résulte du carrérgevde la force du champ gravitationnel.

La plupart des applications considérent une distidim sphérique de la masse de la Terre.
La force de la graviteidlfi agissant sur un eélément de la masse de satillitsitué a une

positionr relativement au géocentrique est donnée comm¢23ijit

dF = -t Fdm
i |r|3 i (2.16)
Ou p = GM_ : constante de la pesanteur Terrestre.

Le couple appligué a un élément du satellite dina ta)rcedlfi a une positionr par

rapport au centre de masse de satellite est :

dC, =7, xdF, (2.17)

Le couple de gradient de gravité appliqué sur leellga est obtenu en intégrant
I'EqQ. (2.17) pour obtenir :

=i

Coo = [F, xdF, =T, x —# |dm (2.18)

Sachant que :

r=R+T (2.19)
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Figure 2.4 Forces Gravitationnelles Exercées sB8atellite

R : Distance entre le centre de masse de satellieecentre de masse de la Terre ;
r : Distance au centre de masse de la Terre ;
cm : Centre de masse de satellite.

Ceci meéne a l'ensemble :

dF = -—— " dm (2.20)

5 v 2.21
.X[R'riJ_de. ( )

Utilisons les propriétés suivantes :

[fdm =0 ;F xF =0

@ﬁz ‘Wi)dmi xZ, (2.22)

Avec,
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Z, = % : Vecteur unitaire de I'axe géocentrique local.

-|

Le couple de gradient de gravité sera :

x|

ri2 -rr )dmi : Matrice d’inertie.

C3(3(3. :_Ezox[[l]zo] (2.23)

3 (2.24)
Le couple de gradient de gravité dans le repeadlisatest donné par :
- _ 3“ - -
Cos =~3 [['](A Zo)]"(A Zo) (2.25)
3 0 0
Cee :—r—f [I]A o] |xAlo (2.26)
1 1
Les éléments de la matrice d'inertie sont calcalpartir de :
— 2 2 ' — —
I = I(y +2Z )dmi ; ly = J'xydmi =1,
M M
L, =J'(22+x2)dmi ; L, :Iyzdmi =1,
M M
IZZ:.[(y2+x2)dmi ; I =Ixzdmi =1_.
M M
Le centre de masse de la structure est :
m. X,
X — i=0
ces (2.27)

Ainsi le couple de gradient de gravité devient :
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3 =1, sinB+1,, cosBsing+1,, cosBcosp | | —sinb
CGG:——E =1, sinB+1, cosBsing+1 , cosdcosyp | x| cosOsing (2.28)
=1, sinB+1, cosBsinp+ 1, cosHcosp| | cosbcosp

En posant :
a == sind+ IXy cost sing + 1 cosb cose
B = —Iyx sing + Iyy cosf sing + Iyz cosH coso
y=-l_sing + IZy cosO sing + 1 cos6 cose
Finalement :
3 a cosfcosp- ycosBsing
Cgg = __3Ll ysin® — a cosB cosp (2.29)
r .
a ccosfcosp+3sind
Si IXy =1 = IZy = 0, le couple est :
2 (1, —Iyy)sianpcosze
Cese :2—:2 (1,, -1, )sin28cosp (2.30)
| — Iyy)sinzesin(p
Ou bien:

(I - —Iw)sin(pcoscpcosze
éGG :% _(I % Izz)Sine coso COosp (231)
—(Iyy Y )sine £0sB.sin@

Utilisons la matrice de I'EQ. (A.3) dans 'Eq. (B)2Le couple devient :

3“ (I 2z l T )(p
Coe =5 |(-15)8 (232)
0
Avec o} = % o, . vitesse angulaire orbitale [rad/s]

=
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Souvent, on utilise le gradient de gravité pouemmiér en permanence un axe du corps vers
le centre de la Terre. Cette stabilisation estraldepar utilisation du couple créé par la
différence de gravité entre des parties de I'erggiffisamment éloignées et rigidement
liées. Pour avoir des couples de gradient de graélievés, il faut que les inerties du
satellite autour de deux axes soient nettementrigupés a celles autour du troisieme axe.
Ceci impligue donc en pratiqgue, compte tenu deddiions de masse et de géométrie
imposées par les lanceurs, de déployer en orbitendés munis, le plus souvent, de masses

a I'extrémité. Pour cela, on a étudié deux cassaiallite avec et sans mat de stabilisation.

2.5.2 Couple Magnétique

2.5.2.1 Modéle du Champ Magnétique Terrestre (ModelIGRF)

Le modéle du champ Géomagnétique International ddérBnce (IGRF) est la
représentation empirique du champ magnétique Tegrescommandé pour l'utilisation
scientifique par I'Association Internationale deo@®agnétisme et d'’Aéronomie (IAGA).
Le modele d'IGRF représente le champ principal sansces extérieures. Les coefficients
du modéle d'IGRF sont basés sur toutes les sodecdennées disponibles comprenant des
mesures géomagnétiques des observatoires, desbhalea avions et des satellifés.

Les coefficients de Gauss (voir Annexe C) sontrddétees empiriquement par la méthode
des moindres carrés. Ainsi, les trois composanteshamp magnétique (voir figure 2.5)

sont données par :

K n+2 n
B, = Z( F:T ] (n +1)Z::,)(9”"“ cosme+h"" sinmg)P™" (6) (2.33)

n=1

K n+2 n nm
By =) r (n +1)Z(g”'m cosm@+h™" sinm(p)m (2.34)
n=1 RT m=0 09
B =— L 3 n+2im(g”’m cosmp+h"™ sinmg) P"" (6) (2.35)
* sine&E\ R, &
Ou B, : Composante radiale du champ magnétique ;
By, :Composante de co-élévation du champ magnétique ;
B : Composante horizontale du champ magnétique.
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Figure 2.5 Composantes du Champ Magnétique Tegrestr

Les trois composantes du champ magnétique daepéee inertiel :

BX
By
B, = B, sind - B, cosd

Avec
o = 90° - 0 : déclinaison ;
¢ = o — ag :longitude ;

0. :ascension droite ;

(B, cosd + B, sind)sina + B, cosa

= (B, cosd + B, sin§)cosa - B, sina

(2.36)

o : ascension droite du méridien de Greenwich darigs sidéral.

Les composantes du champ magnétique dans le regtetkte sont :

B xsat A 11 A 12
ysat = A 21 A 22
B A 31 A 32

zsat

Ou A est la matrice de transfert “213”.

g (2.37)
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2.5.2.2 Couple Magnétique

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

suivante :
(|v| B_-M )
ysat  zsat zsat  ysat
CM = Opy (M X B) = Aew M zsatB xsat - M xsatB zsat (238)
-M
xsat ~ ysat ysat ~ xsat

AvecM le moment magnétique du satellite.
Par conséquent, le couple du champ magnétique est :

M.B, -M,B,)y+(M B, -MB Jo+M B, -MB
M.B, -MB, Jo+(M,B ~M B,Jy-M B, -MB, (2.39)
M B, +(MB, -MB Jo+(MB -MB Jo+M B -MB,

M

2.5.3 Couple Aérodynamique

L’expression du couple aérodynamique (voir Annex8)Blans le repére satellite est

donnée par la relation suivaritg, [22] :

0
e _ .2 .
Caero - Aew - YSIn IA|Z (240)
0
Avec
1 .
Y = _E CDpVZSréf ’
GCo . coefficient aérodynamique ;
iA : incidence aérodynamique ;
p : densité atmosphérique ;
1z : longueur de référence.

1

v? = ‘(—)2 1+ ecosv) - —
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R0 = a+ h, h est l'altitude du satellite.

2.5.4 Couple de Radiation Solaire

Les forces de radiation solaire sont dues aux ctesgphotons sur les surfaces du satellite.
L’expression du couple de la pression de radiatmaire (voir Annexe B.4) dans le repere

satellite est donnée par la relation suivdaie[22] :

IZYZ
radso Aew - Iz’yl

0

(2.41)

Avec

C
- [cosei +§ps + (1 - p) coso, } cos0,S
c

Y1

Yo réf

- % [1- p@-s9)]sin6, cosd S

s : coefficient d'accommodation , p : coefficient d'absorptivite,
c : célérité du Son , S :surface de référence,
Cs : constante solaire (& 1360 W/r), 6; :incidence du flux solaire.

2.6 Résultats de Simulation

Les résultats ont été obtenus avec un simulateuprgad en compte la dynamique et la
cinématique du satellite utilisant le langage C, MAB/SIMULINK. Les entrées

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

Tableau 2.1 Parameétres du simulateur d’attitude

Inclinaison [deq] 98
Angles de roulis, de tangage et de lacet

[0 O u]initial [deg] [5.0 -5.0 0.0]
vitesse angulaire dans le repere inerti¢l

[w, «, «,] initial [deg/sec] [0.0 -276000 0.0]
Surface du satellite [fh 0.7
Coefficient aérodynamique 2
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Les figures 2.6 et 2.7 représentent l'attitude @tvitesse angulaire d'un satellite.
La figure 2.8 illustre les variations du couplegtadient de gravité agissant sur un satellite
avec un mat. On peut remarquer que le couple axe? est nul. Ceci est di aux valeurs

diagonales de la matrice d'inerlig = |1, et aussi en negligeant I'effet des autres termes

de produit de cette matrice. Il y a une variatiotre-3.1C et 3.10° (Nm) sur l'axex, et
entre -8.10 et 8.10° sur I'axey. Ce couple ne sera rigoureusement nul que sirdés t
inerties du satellite sont égales. D’aprés sa ftatimn, on voit qu’il aura un impact
essentiellement en orbite basse. Sur les satejjéestationnaires, les couples de gradient
de gravité seront par contre trés faibles, dontigesples.

La figure 2.9 représente le modeéle d'IGRF d’orddedi champ magnétique Terrestre pour
lannée 2010. Les figures 2.10 et 2.11 montrent &sulations des couples
aérodynamiques et de radiation solaire. On a @tilis modele de JACCHIA pour
représenter la densité atmosphérique, et on aiokiset-1 comme exemple pour calculer

les coordonnées du centre de pression, et la sullasatellite.

8 T T T
= Roulis ===Tangage = Lacet

Attitude [Deg]

Temps [Orbites]

Figure 2.6 Attitude d’Alsat-1 (Roulis, Tangage, Efc
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Vitesse Angulaire Orbitale [Deg/sec]

Couple de Gradient de Gravité [Nm]

Champ Magnetique Terrestre [p Tessla]

I I T
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Figure 2.7 Vitesse Angulaire d’Alsat-1
4% 10°

’—ngx —Cggy — Cggz
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Figure 2.8 Couple de Gradient de Gravité sans Mat

2
Temps [Orbites]

Figure 2.9 Champ Magnétique Terrestre (IGRF 2010)
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Figure 2.11 Couple de Radiation Solaire.

2.7 Conclusion

Ce chapitre a été consacré au développement diénsat’attitude. Nous nous sommes
intéressés au mouvement autour du centre d'indctie microsatellite en orbite autour de
la Terre. Dans le développement de ces équatians avons commencé d'abord par la
détermination de la matrice d’orientation qui tfanse le repere orbital local au repere
satellite. Celle-ci est effectivement une fonctides trois angles d’orientation d’Euler,

roulis ¢, tangaged et lacety. Il est évident dans cette équation que la migaua des

angles de roulis et de lacet présente des singadaguand I'angle de roulis du
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microsatellite est égal &2. Pour cela, nous avons fait appel a la notiorgagternion.
Dans ce chapitre, nous avons également dévelopm@rounlateur d’'attitude, qui permet de
géneérer les couples perturbateurs d'attitude (igpleode gradient de gravité, le couple di
au champ magnétique terrestre, le couple di auiatiaos solaires et le couple
aérodynamique), ainsi que les senseurs dattitledeapteur magnétique et le capteur
solaire. Donc, ce simulateur fournit tous les pates nécessaires au fonctionnement des

systemes d'estimation.
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Chapitre 1l Détermtizan d’Attitude par le Filtre de Kalman

3.1 Introduction

Actuellement, le filtrage de Kalman est utilisé slate nombreuses applications allant de
I'estimation des trajectoires ou des grandeurse®géns du bruit a la fusion des données,
en passant par l'aide a la décision dans des em@noents mal connus. Le travail original
de R.E. Kalman en 1960 sur la théorie de la priédia permis de donner une importance
particuliere dans le domaine de l'aérospatial. é$f et al.[32], ont passé en revue les
méthodes de filtrage de Kalman et leur développénénrant les années 60 et 70
lorsqu’ils ont été appliqués au programme Apollaet problemes d’estimation d'attitude
de satellites. Le filtre de Kalman a été égalemetilisé dans les problemes de
détermination d’orbite par Biermd83] et Psiaki34]. Les avantages et les inconvénients
du filtrage de Kalman ont été traités par Fraifa® pour estimer la direction du vecteur
de rotation sur un satellite stabilisé par spincakatilisation des senseurs optiques. La
plupart des méthodes de détermination d'attitudlesarit des filtres de Kalman pour
déterminer uniquement l'attitude (angle d'EulkBs vitesses angulaires sont directement
mesurées a partir d'un gyroscope triaxial par kef{82], Dodds[36], Zwartbol[37], Bar
ltzhack [38]. Le filtrage de Kalman a été utilisé pour la déteation des vitesses
angulaires a partir des mesures angulaires du sepae Gai et al[39], Psiaki et al[34].

Gai et al. avaient notamment présenté une estimafiaititude effectuée uniqguement a
partir d'un senseur stellaire pour un satellitdiBs® sur trois axes. Psiaki et al. avaient
utilisé la mesure du magnétometre et les donnéegssd'un modele IGRF pour estimer
I'attitude, la vitesse angulaire et les couplesstants de perturbations sur un satellite
stabilisé sur trois axes et par gradient de gravité

Le filtrage de Kalman ne résout pas tous les probt d'estimation d'attitude. D'autres
méthodes ont été utilisées a savoir : la méthaetative des moindres carrés développée
par Grusag40] pour I'estimation précise d'attitude a partir detvations célestes. Dans
les véhicules interplanétaires japonais "Sakigake"Suisei”, la méthode des moindres
carrés séquentiels a été utilisée pour détermiaitide en mettant en ceuvre un logiciel
de calcul implémenté au niveau de la station[4b]. L'utilisation de paire de vecteurs
d'information pour la détermination d'attitude dsatellite a été traitée dans la littérature
par [32], [38] et [42]. Shuster et OH42] ont présenté des algorithmes basés sur les

moindres carrés pour la détermination de la maulia#titude a partir d'un ensemble de
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vecteur de mesures. Bar-ltzhack et Re[B8t ont développé I'idée d'algorithmes récursifs.
Lefferts et al[32], Bar-ltzhack et Oshmdd 3] ont montré comment le filtrage de Kalman
peut étre utilisé dans la détermination d'attitude.

Depuis la premiere application des quaternions @bl@me d'estimation d'attitude de
satellite par Ickeg44], celle-ci est devenue le moyen le plus populame Ipquel on
représente la cinématique des corps en orbitedlBrid[45], Shibatgd46] ont fait I'analyse

de la navigation a inertie ou l'attitude est repnéSe par des quaternions. Shuster et Oh
[42], Lefferts et al[32], Bar Itzhack et Oshmaja3], Gai et al.[39], Psiaki et al[34],
Markley [47], Steyn[28] ont tous utilisé les quaternions dans des proldedtestimation
d'attitude.

3.2 Filtre de Kalman

3.2.1 Filtre de Kalman Discret

Etant donné un systeme linéaire stochastique dardllition dynamique est modélisée par

I'équation d’état {32]

X = (I)k X, + W, (3.1

k+1
Ou x_ est le vecteur d'état du processus a l'instaptdk est la matrice de transition et

w, est le bruit d’entrée de moyenne nulle et de camae connue.

L’équation d’observation est donnée par :
Zk = Hk Xk + Vk (32)

Ou z, est le vecteur de mesure a l'instant (K), est la matrice d'observation ef est le

bruit de mesure de moyenne nulle et de covariaoceuz.

Les séquences de bruitv{ } et { v, } sont des séquences indépendantes de bruit blanc

centré, leurs matrices de covariance sont donreges p

E[Wk WIT] = {on : : t (3.3)
lov]= %1 e
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Elw v|=0 0Ok (3.5)

Supposons que I'état initial d’estimation est adtant k et cette estimation est basée sur la
connaissance du processus avant l'instant k. €stiemation a priori est dénotég :

L’erreur d’estimation est donnée par :

e =X —X (3.6)
Les matricesle covariance de l'erreur d'estimation sont comuite s
- _ - T |_ ~ - A = \T
Pk _E[ek € ]_E[(Xk_xk)(xk_xk) ] (3.7)
_ L 2 o T (3.8)
Pk _E[ek ek ] _E[(Xk Xk)(xk Xk) ]

On peut faire la mise a jour deR a partir de I'estimation a priori et de la mesuaye Par

conséquentf<k peut étre exprimée comme :

%, = X+ K [z -H x] (3.9)

k

Ou K, estle gain de Kalman, donné par :

- p T - g T 1
K =P HI(H, P HT+R | (3.10)
La mise a jour de I'erreur de la covariance d’eation peut étre exprimée en fonction du

gain de Kalman comme suit :

P =(1-K H )P (3.11)

k

En conséquence, la prédiction de I'état du prosesstidonnée par la relation suivante :

X~ =® X (3.12)

k+1 k k

La matrice de covariance de l'erreur de prédiatstralors donnée par :
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p-

k+1

E[e;+1 er_<T+1] = E[(q)k &+ Wk)(q)k G T W, )T] (3.13)
=® P ® +Q

La figure 3.1 illustre la boucle du filtre de KalmaNotez que la matrice de covariance se
propage et est corrigée. Cette matrice contientifesmations essentielles au processus
d'optimisation, et doit donc étre incluse dans dappgation (processus de correction).
Toutefois, le matériel de connaissances d’attittmi@prend a la fois un magnétometre et
un capteur solaire. Ainsi, deux mesures sont entsée le filtre lorsque le satellite est

allumé. Cela ne va pas affecter de maniéere sigtifie le processus de filtrage de base,

mais il mérite d'étre discuté.

— La wvaleur matiale de l'estimation a prion & .
l et lerreur de covariance D ;

Caleul du gain de Kalman

- - T - 1 -1

K, =P H H P H +R |
La mesure
ZoE

Prédiction
T Iulise & jour de l'estimation a
Frn 1‘:7‘ partir de l'observation
P =@ P &  +0Q W .
Lis LI & lk_lh"'kk[zk_]{klh]

; - |—'* L' estimation
Calcul de l'erreur de la covarance D
pour la mize a jour de l'estimation

P, = I-K H E

Figure 3.1 Mécanisme de EKF

Les mesures du magnétometre sont supposées merisgs que les mesures de capteur
solaire. Par conséquent, les mesures du magnéwsugtt d'abord entrées dans le cycle de
correction du filtre, résultant en une «correctiole'Etat. Par la suite, avant de revenir au
cycle de propagation, les mesures du capteur sofmint entrées dans une deuxieme
itération du cycle de correction, ce qui donne atreola «correction» de I'Etat. Pour le

SCAQOQ, le filtrage de Kalman implique la propagatides matrices de covariance et de

l'attitude du satellite en utilisant les équatiatSuler et une connaissance de base de la
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perturbation des couples agissant sur le satellita.suite de cette propagation, le filtre de
Kalman ajuste l'attitude propagée et les matrieesayariance basées sur les vecteurs de
mesures. Puisque notre systeme d’attitude serdim@aire, un filtre de Kalman étendu

sera nécessaire pour tenir compte des non-line k¢

3.2.2 Filtre de Kalman Linéarisé

On suppose que l'estimation du processus et la imemsociée peuvent étre écrites dans

une équation stochastique non-linéaire comme §8#]:
x = f(xt)+w(t) (3.14)

z = h(xt)+ v(t) (3.15)

Ou x est le vecteur d’état du processus a linstant ), zest le vecteur de mesure a
linstant (t ), feth sont des fonctions connusweétVv sont des séquences indépendantes

de bruit blanc centrée.

Nous supposons une trajectoire approximative, guidans ce cas l'attitude du vaisseau

spatial, xE(t) pouvant étre déterminée par la moyenne. Ceci esgrii& sous le nom de

nominal ou de référence d'attitude. La trajectaiéelle x (t) peut étre obtenue en

considérant les deux bruits et la dynamique duesystqui sont exprimés par :

x(t) = xqt) + Ax(t) (3.16)

Ou Ax (t) représente la déviation de(t) par rapport &{t). L'Eq. (3.14) et 'Eq. (3.15)

peuvent étre exprimées comme suit :

3O+ ax =17+ axt) + wt) (3.17)
z = h(x*+Axt)+ v(t) (3.18)

De méme, siAx estpetit, 'approximation des fonctions f et h peuteéexprimée en

utilisant 'expansion de la série de Taylor. Cogsiohs seulement le premier ordre, d’ou,
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Fof ]

X7+ AX = f(xD,t)+ — | Ax+w(t) (3.19)
L OX | _o
Foh

z= h(xD+Ax,t)+ — | Ax+v(t) (3.20)
_GX A=y

LA oo ]

ox,  Ox, ox ~ 0X,

o of _|of, of . oh _|oh,  oh,

L'attitude approximativexc(t) est choisie pour satisfaire I'équation différdteie

déterministe

= f(x", t) (3.22)

La substitution de I'Eq. (3.22) dans I'Eq. (3.19)'Eq. (3.20) mene alors au modéle

linéarisé :
' of
AX = {&} AX + w(t) (3.23)
[z - h(xD,t)] = {%} Ax + v(t) (3.24)

Si les notations F et H sont utilisées pour lesriced de dérivées partielles d’Eq. (3.21) le
long de la trajectoire nominale, alors les Eq. 13.&t (3.22) peuvent étre réécrites comme

suit :
Ax = FAx + w(t) (3.25)

z - h(xD) = HAx + v(t) (3.26)

La solution de I'Eq. (3.25) a l'instant, ~ peut étre écrite comme suit :
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k+1

ax(t,, )= oft,, t)ax(t, )+ [olt,, Jw(r)d (3.27)
k
Dans une notation abrégée,

AX ., = ®AX +W, (3.28)

k+1

Evidemment,cpk est la matrice de transition de a t . Par conséquent, I'équation

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

Azk = HkAxk tv, (3.29)

Az =z, - h(xf) (3.30)

k

La matriceQ, est la matrice de covariance de bruit de processpsut étre écrite par la

limite d’intégrale comme,

k+1 k+1

Q, = E[wk WI] = ‘k[ i[(l)(tm,u)E[w(u)wT(v)](I)T(tk+l,v)dudv (3.31)

Avec Elw(u) WT(V)] est une matrice fonction de Dirac.
Evaluation numérique de ® etQ :

La relation entre la matrice de transitiah et la matriceF est donnée par :

w =F)o(t,t ), @t .t )=1 (3.32)

k'’ Tk

Supposons qué& est constante dans I’intervaﬁtg o ) Alors, la matrice de transition

peut étre simplifiée par la limite de la matricgpementielle FAt,

(3.33)

u
+
T
>
~—+

ol At =t -t
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3.2.3 Filtre de Kalman Etendu

Suite a I'étude du filtre de Kalman linéarisé, ystéme non-linéaire (Eqg. (3.14) et Eq.
(3.15)) a été linéarisé a cause d'une trajectoomimale, xD(t), pré-calculée de la

dynamique du systéme selon I'Eq. (3.22). Dans qgediitie, on présente une approche
alternative au probleme qui linéarise la trajeet@stimée non-linéaire du filtre de Kalman
plutbt qu'une trajectoire nominale pré-calculée.

Dans le filtre de Kalman étendu, les estimationslés sont toujours subsistantes,

dépistées et mise a jour. On linéarise I'équatemasure (Eq. (3.26)).
z - h(xD) = HAx + v (t) (3.34)

Avec l'incrémentation des variables d’état, la mresprésentée au filtre de Kalman est
[z - h(xD)] plutét que toute la mesure. L'équation d’incrémentation de mise a jour

d’estimation a I’instantk est:

AR, = A% +K |z, —h(x7) - H A (3.35)
%f-_/

Substituons le term?k - h (XD)] , alors I'EQ. (3.35) peut étre écrite comme :

AX = AX" + K | Az, - H A% (3.36)
residuel

Considérons I'EQ. (3.34) associée au terrhEKAi; , alors I'EqQ. (3.34) peut étre écrite

comme :

A

2 ~h(x?) = HAR +v (3.37)

Ainsi, la limite résiduelle en Eq. (3.36) peut &iite comme suit :

Az, -H A =]z, -h(x0)] -Hoax =z -[h(x?)-Hoax |2, -2 (338)

k
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La substitution du résiduel de mesure Eq. (3.38sd&quation de mise a jour Eq. (3.35),

et en ajoutank  dans les deux cotés de I'équation, on obtient :

0 A _ O A— A—
X TAX =X FAX + K (Zk - Zk) (3.39)
X, X,
ol x =% +K (2 -2) (3.40)

k41 k+1

K., =% + [x(t)dt =& + [(x(t),t)dt (3.41)
k k

x(t ) =% (3.42)

L'équation de propagation pour la matrice de cavae de I'erreur est donnée par :

P~ ®FR® +Q (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 slen centre de masse. Le mouvement
d'attitude caractérise I'évolution de cette atdtuml cours du temps. Pour traiter ce
probleme d'estimation d'attitude, on propose uimaseur d'attitude globale par le filtre de

Kalman. La dimension du vecteur d'état a estimes,es savoir 3]

x=[9 w]l=[p 0¥ wy, w, w,] (3.44)

y

3.3.1.1 Systéme d’Equation
A partir des Eq. (2.8) et (2.15), le systéme d'dipmedevient :
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¢ = wycos ¥ — wysin¥ (3.45.a)
0 = (wysin¥ — wy cos ) sec @ + wg (3.45.b)
¥ = 0, + (g sin ¥ — wy, cos ¥) tan ¢ (3.45.0)
Iy0x = Cgex + Cux + (Iy — L) wyw, — wyh, + w,hy, —hy (3.45.d)
I;0y = Coay + Cuy + (I — L) wyw, + wyh, — w hy —hy (3.45.¢)
[,w, = Cggz + Cpz + (IX — Iy)mxmy — wy hy + 0y hy — h, (3.45.1)

Cw est le couple induit par le magnéto-couplews €5t le couple de gradient de gravite.

3.3.1.2 Matrice de Transition

La matrice de transition est approximativement éenpar :

dx = Ioxe + F(X(ty), ti) At

(¢ 6 W (¢ 6 W (3.46)

~ e 6 W) d(wx Wy 0z)

Pi ~ Iexe + Adx By Gz) IOx Oy Oz) At
e 6 W) I(wx Wy wz)

I P [Fll F12] At

F21 Fx
0 0 —wysin¥ — w, cos ¥
F; = |(wxsin¥W + wycosW) tan psec ¢ 0 (wxcos¥ — wysin¥)sec ¢ (3.47.a)
(wgsin¥ + wy cos P) sec? @ 0 (wxcos¥ — wysin'¥)tan @

cos W —sin ¥ 0
3.47.b
Fi, =[sinWsec @ cosWseco 0 ( )

sinWtan @ cosWtan @ 1

2 223,33 2 223,33 2 223,33

3(12 - ly)‘*)o Al 3(12 - Iy)‘*)o Az 3(12 - Iy)(’~)0 A3 (3470)

Far = [3(k = 1w A7 3(Ix —1)0f 457 3(1k — I)wf 43>

3(Ix — Ip)w3 A2 3(1, — 1))wd A2 3(1, — )wd AZ
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h hy

0 —aw, — I—: —awy + I—j
h, (3.47.d)
F, = |—Bw, + T 0 —Bwy
y
hy
Yoy~ T —Ywyg 0
VA
Avec
I, -1 I, —1, I, — Iy
a=—— B= L T
ij,kl aai] 1

Les dérivées partielles de la matrice d’attitudpai rapport aux angles d’Euler peuvent

étre consultées dans 'annexe A.

3.3.1.3 Matrice d’observation

L’équation de mesure du magnétometre et du sessdaire est comme suit :

7 =AZ_ +i (3.48)

| LO

Ou Z et 7, sont les vecteurs d'observations dans le repagdlisaet le repére orbital
local respectivement, et = [n_ n, nz]T est le vecteur de bruit de mesure.

La matrice d’observation a I'instant Mk (de dimension 3x6) est donnée par :

aZk aZk 0A 0A JA

Ou Oy3est une matrice nulle

3.3.1.4 Matrices de bruit de processus et d’obsertran

La matrice Q de covariance de bruit de processus peut étrenwodteen utilisant
I'équation (3.31)[2] [3] [26] [91]. Pour notre application, il est supposé que seuls le
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termes de vitesse angulaire sont affectés parui¢ Bdors, la matrice E (6x6) est donnée

par
E[w(ww(®)T] = [gsxs (:5:3><3] (3.50)
3x3 B2
628(u—v) 0 0
ou E,, = 0 62 8(u—v) 0 (3.51)
0 0 6Z8(u—v)

Ou & est I'impulsion de Dirac.
A partir des équations (3.31), (3.46) et (3.51)shavons :

(At?) (At3)
Q=QAt+Q——+Q— (3-52)
Q, = g3x3 Os’sx3 (3.53.a)
3%X3
_ 03x3 F1,S
Q= [FszS FZTZS+FZZS] (3.53.0)
F,,SF), F,,SF,,
Qs = l 129 P12 12 22] (3.53.¢)
F,,SFl, FpSFp,
o2 0 0
et S=[(0 o 0 (3.53.c)
0 0 o?

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

Le filtre de Kalman EKF 6-Etat version Euler est 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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13k+1 = ¢k+1i5k ¢1I+1 + Qi1

99 99
¢~ oo + 32 g((;J)J (L1 — )
89 dw

Propagation du vecteur d’état

k1
)_(k+1=xk+ f th
tk
T+t
5k+1=§k+ f Sdt
i
trt1
(T)k+1=(;)k+f I_l[C—wXIw]dt

t

3.3.2.2 Cycle de Correction

Calcul de la Matrice d’Observation

azB] _ [6A JA J0A

k= 5% % ZL0k Er) ZL0k FL Z10k

Calcul du Gain de Kalman
Ky = Py Hy [HiPy Hi + Ry(] ™!
Mise a jour de I'Estimation a partir de I'Observation
Xk+1 = )_(k+1 + Kiy1(Zg —AZp)
Mise a jour de la covariance

i5k+1 = (Iexe — Kk+1Hk+1)l3k+1

03)(3

(3.54)

(3.55)

(3.56)

(3.57)

(3.58)

(3.59)

(3.60)

(3.61)

(3.62)

54



Chapitre 1l Détermtizan d’Attitude par le Filtre de Kalman

3.3.3 Estimateur d’Attitude 7-Etat (Version Quaternion)

L'utilisation du parameétre quaternion est introduilans cet algorithme d'estimation
d’attitude. La dimension du vecteur d'état a estiest 7 [2] [3].

X=[q o]=[q1 qz g3 qa 0y ®y ;] (3.63)

La conception de I'estimateur quaternion a 7 EHHKH 7-Etat) nécessite la linéarisation de
la dynamique non linéaire de certaines trajectaieeséférence. Pour ce faire, EKF 7-Etat
suppose que la structure du quaternion est unetsteuadditive g = g + 8q, oll g est le
vecteur quaternion vrai a estimergst est le vecteur quaternion prédit. Afin de garesr |
deux quaterniongy et q© , le vecteur de correction additfq ne peut étre choisi
arbitrairement. Cependant, EKF 7-Etat suppose duest indépendant du calcul de la
matrice de covariance (par exemple, en négligeaobhtrainte sur la norme du quaternion

q' 6g = 0 pour le calcul de la matrice de covariance).

3.3.3.1 Systéme d’Equation

A partir des Eq. (2.8) et (2.9), le systéme d’émumetlevient :

d1 = Wozd2 — Woy(3 + WoxJa (3.64.a)
dz = —Wozq1 + Wox(3 + WoyQas (3.64.b)
qs = WoyJ1 — Woxq2 + Wozq4 (3.64.c)
. (3.64.d)
q4 = —Wox(q1 — Woy(2 — Woz(3

1,0y = Cggx + Cux + (Iy — I)wyw, — wyh, + w,hy, —hy (3.64.€)
Iyd)y = CGGY + CMy + (IZ - Ix)wxwz + (*)xhz - (J)th - hy (364f)
1@, = Cgez + Cuz + (Iy — Iy )wgwy — wy hy + wy hy — b, (3.64.9)

3.3.3.2 Matrice de Transition

La matrice de transition est approximativement éenpar :
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b = Iyy + F(X(t), tie) At

dq 0dq
aq dwl
¢kzl7><7+ aools aIS At
0q OJw.
Fi1 F12]
=3 + At
¢k 7X7 F21 F22
oq 1 _dq 19Q
Yo 2 0q 2 0q
a9 1.0 , 10w}
Fiz = dws EAawIS (005 = Acwo) = 2 0l
06
21 — aql
s
22 — awl
A partir de I'équation (3.66.a), on a
dq 1 _dq 1 O0A
—==Q——=-A —w,
dqi 2 0q; 2 0q;
Donc,
Fi1=5Q+ [y1 Y2 Y3 V4l
N 1, 9A
ou vi=—35A 500
Finalement,
d3d1
qs39:2
Y1=Wo |g2 -1
d394

(3.65)

(3.66.a)

) (3.66.h)

(3.66.¢)

(3.66.d)

(3.67)

(3.68)

(3.69)

(3.70.a)
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r 4194 1
4294
4394

g% — 11

Y2

Il
>
o

1 q%_
—q192
—q143

[ — (194

Y3 = Wo

[—d1]2]
1-q3
—q293
| —(294]

Y4

Il
>
o

A partir de I'équation (3.66.b), on aura :

ds4 —q3 Q2

F =l ds da 1
27992 91 Qqq

—q1 —92 —QqQs

A partir de I'équation (3.66.ck;2; peut étre écrite comme suit :

Fo1 =100 § $3 4l
ou,

6 w5 & (—az3q; + a33q4)
¢.=16 (0(2) B (+asz393 +a;39;)
|6 00% Y (+a1394 + az3q3)

[6 w§ a (—az3q; + a33q3)]
¢ =|6 0)(2) B (—a33qs4 —a;1392)
6 w§ v (+a13q3 — a23q4) |

6 w§ o (+az3q3 + a33q;)]
;=16 (0(2) B (+asz3q; +a;1393)
| 6 (0(2) Y (+a139; + az3q4) |

6 wg & (+az3qs + az3qq)]
0 = |6 w§ B (—az3q; + a13q4)
6 0§y (+a;13q; — a3397) ]

(3.70.b)

(3.70.c)

(3.70.d)

(3.71)

(3.72)

(3.73.a)

(3.73.b)

(3.73.0)

(3.73.d)
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Avec

I, -1, I —1, I, — Iy
T BT ¥=

(08

Le calcul deF; peut étre trouve de la méme fagon que I'équaBofi/(d).
Les dérivées partielles de la matrice d’attitédpar rapport aux quaternions sont trouvées

dans 'annexe A.

3.3.3.3 Matrice d’observation

La matrice d’observation a I'instant M« (de dimension 3x7) est donnée par :

(3.74)

= |z ZrLok Zoxk 7 ZLok 37— ZLok Osxs
09, 0q; 093 0494

k= |3 3,

07, 07,] [0A 9A 9A oA ]
6qk 6ook

Ou O3z est une matrice nulle

3.3.3.4 Matrices de bruit de processus et d’obseriran

La matrice Q de covariance de bruit de processus peut étrenwbteen utilisant
I'équation (3.31)2] [3] [26] [91]. La matrice E (7x7) est donnée par :

0 0
E T|_|[Yaa Yaxa
[wupw(v)'] {OM Ezj (3.75)
62d(u-V) 0 0
ou E,=| 0  o%u-v) 0 (3.76)
0 0 625(u-v)

Ou & est I'impulsion de Dirac.
A partir des équations (3.31), (3.65) et (3.76yavons :

2 3
Q=080+ 0, 52+ 0, 5 3.77)

Q, = 0uxs  O4xa (3.78.a)
17040 S
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04x4 F2S (3.78.b)
Q= |1 T
Qs = lFlzs Firz F,S Férzl (3.78.c)
F,5SFl, Fp3SFp,
o2 0 0
0 0 o?

3.3.4 Algorithme du Filtre de Kalman EKF 7-Etat

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

comprenant les phases suivantes :

3.3.4.1 Cycle de propagation

Propagation de la Covariance

ﬁk+1 = ¢k+1§k ¢1I+1 + Qx+1 (3.79)
9q 99
0 o]
R i LS J (tirs = 1) (3.80)
0q OJwl

Propagation du vecteur d’'état

k1
)_(k+1 = Xk + J X dt (381)
Tk

Tkt

1
Qx+1 = Gk +E f (Qq) dt (3.82)

tx

T+t
@1 = O + f [71[C— w X Iw] dt

tx

(3.83)
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3.3.4.2 Cycle de Correction

Calcul de la Matrice d’Observation

=%
ox
foa, oA, A, oA, oA, A, oA, (389
aql LO aqz LO aqs LO aq4 LO a(DX LO a@y LO a(DZ LO
Calcul du Gain de Kalman
K, = P, H} [H P, H} + R, ]™? (3.85)
Mise a jour de I'Estimation a partir de I'Observation
Xk+1 = Xis1 + Kip1(Zg — A Zyp) (3.86)
Mise a jour de la covariance
i5k+1 = (Iyx7 — Kk+1Hk+1)13k+1 (3.87)

Ce processus de base du EKF a introduit plusie@sables qui méritent plus
d'explications. La matrice de covarian&® ést essentiellement une estimation du temps de
référence de la précision a la fois du modele dciiésye et des mesures. Le cycle de
correction dépend fortement de ces précisionsdsigquantifier I'écart entre les vecteurs

observé et calculé. La matrice de transit{d est une approximation de I'évolution que

subit I'Etat sur l'intervalle de temps spécifié. precessus de la matrice de covariance du
bruit (Q) est issu de l'erreur prévue dans le processtifirdge. La matrice d'observation

(H) est une mesure de la fagcon dont les mesuresiépendantes de I'état du systeme. La
matrice covariance du bruit de mesuRd {mplique I'erreur prévue dans les Etats eux-

mémes, issus de la précision du modéle du systeme.

3.4 Application et Résultats de Simulation

Les résultats présentés dans cette section ortbééus avec un simulateur qui met en
ceuvre la dynamique du satellite en utilisant leec@d MATLAB et SIMULINK. Cette
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simulation est nécessaire pour générer des megtakstes pour I'EKF a utiliser comme
entrée. Ce filtre prend les vecteurs de mesure ajlear magnétometre et du capteur
solaire et les combine avec les vecteurs corregpaadnodélisés (dans un repere de

référence) afin d'estimer l'attitude et les vitesmegulaires.

Tableau 3.1 Parametres de Simulation

Attitude initiale du simulateur d’attitude

[¢ © y]initial [deg] [0.0 0.0 5.0]
[w, @, «,] initial [deg/sec] [0.0 -276000 0.0]
Attitude initiale de 'Estimateur

[¢ © y]initial [deg] [0.0 0.0 0.0]
[w, «, ,] initial [deg/sec] [0.0 -276000 0.0]
Matrice de covariance des observations R

Erreur de variance des observations du magnétometre

suivant X/Y/Z axis [micro Tesld] (0.3
Erreur de variance des observations du capteureso|a

suivant X/Y/Z [degf (0.1Y

Les estimateurs EKF 6-Etat (version Euler) et #-Evarsion quaternion) sont mis en
ceuvre pour les satellites d’observation de la Tegesubissant que de petits angles de
rotation autour des axes x et y. Les résultatsirdalation de la dynamique et de I'erreur
d’estimation sont présentés sur les figures (33218) en deux modes : mode libration ou
le satellite oscille avec de petits angles d’Eelde mode spin ou le satellite a une rotation

(-180° a 180°) autour d’'un axe avec une vitessellairg constante. Les figures (3.14) et

(3.15) montrent les mesures du magnétometre eaphewr solaire.
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3.4.1 Mode Libration

-Estimateur EKF 6-Etat

Tangage [ded] Roulis [ded]

Lacet [ded]

EKF 6-Etat

4 T

—— Roulis Simulé
3 — Roulis Estimé

1
[0} 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5

4
Temps [Orbites]
EKF 6-Etat
1.5 ‘

—— Tangage Simulé
——Tangage Estimé

1
0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5

Temps [Orbites]
EKF 6-Etat
6 \

2, —
— Lacet Simulé
—— Lacet Estimé
1, —
O | | | | | | |
(0] 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5

Temps [Orbites]

Figure 3.2 Estimation d’Attitude par EKF 6-EtatMinde Libration
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8X 10-3 EKF (?-Etat

—de/ dt Simulé
—deq/ dt Estimé ||

de/dt [deg/sec]

1 1 1
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
Temps [Orbites]

]
(03]

-3 EKF 6-Etat

T
—de/dt Simulé
2r ——de / dt Estimé

de/dt [deg/sec]

-2+
- L 1 L L L L L
2'50 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4
Temps [Orbites]
% 1073 EKF (?-Etat | |
4 —dy / dt Simulé H
—dy / dt Estimé
3, —|
2

=

dy/dt [deg/sec]
o

L
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Figure 3.3 Estimation des Variations d’Attitude pa¢F 6-Etat en Mode Libration
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-Estimateur EKF 7-Etat

EKF 7-Etat
4 T : :
——Roulis Simulé
3 —Roulis Estimé ||
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ke
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Figure 3.4 Estimation d’Attitude par EKF 7-EtatMinde Libration
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EKF 7-Etat
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Figure 3.5 Estimation des Variations d’Attitude pa¢F 7-Etat en Mode Libration
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-Erreur d’Estimation :
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Figure 3.6 Erreur d’Estimation du EKF 6-Etat en Mddbration
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Figure 3.7 Erreur d’Estimation du EKF 7-Etat en Mddbration
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3.4.2 Mode Spin

Estimateur EKF 6-Etat :
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Figure 3.8 Estimation d’Attitude par EKF 6-EtatMinde Spin.
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Figure 3.9 Estimation des Variations d’Attitude pa¢F 6-Etat en Mode Spin.
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Figure 3.10 Estimation d’Attitude par EKF 7-EtatMnde Spin.
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Figure 3.11 Estimation des Variations d’Attitude g&F 7-Etat en Mode Spin.
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-Erreur d’Estimation :
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Figure 3.12 Erreur d’Estimation du EKF 6-Etat endd&pin
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Erreur d'Estimation d'Attitude [deg]
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Figure 3.13 Erreur d’Estimation du EKF 7-Etat endd&pin.
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Mesures du Magnetometre [u Tesla]
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Figure 3.14 Mesures du Magnétometre
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Figure 3.15 Mesures du Capteur Solaire.

3.4.3 Comparaison du EKF 7-Etat et 6-Etat :

Le processus du EKF 6-Etat (version Euler) estlaimsi a celui du EKF 7-Etat (version
quaternion). EKF 6-Etat réduit la matrice de comace(P), la matrice de transitionl), la

matrice(F), et la matrice de covariance du br(ft) d’une matrice de 7 x 7 & une matrice

de 6 x 6. En effet, ceci élimine 13 éléments pduqgeie matrice. En outre, la matrice
d'observatior(H) est réduite de 3 x 7 a 3 x 6, et la matrice dn gai Kalman est réduite

de 7 x 3 a 6 x 3. Pour EKF 7-Etat, I'avantage libeti des quaternions est qu'’il n'y a pas
de singularité et moins de calcul des fonctiongottométriques. Les simulations ont
montré que les deux filtres sont robustes et iteveogent rapidement (Figures 3.2 a 3.13).

Leurs performances dépendent de I'état initialatallite, de la déviation d'une trajectoire
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prédéfinie, et du nombre de capteurs utilisés. Aipdes tableaux (3.2 et 3.3), on peut voir
gu’en mode libration, EKF 6-Etat produit une errenoyenne quadratique (EMQ) de
0.2002° et 0.3230x1¥’/s de variation de I'attitude. Pour EKF 7-Etarf@ur d’attitude est
de 0.1441° et 0.3827xE0/s de variation de I'attitude. A partir des tahled3.4 et 3.5),
on peut voir qu’en mode spin, EKF 6-Etat produié @mreur moyenne quadratique (EMQ)

de 0.9141° et 2.3977xT0/s de variation de l'attitude. Pour EKF 7-Etari@ur d’attitude
est de 0.1788° et 0.3237x3¥Us de variation de I'attitude.

Tableau 3.2 Erreur d’'estimation du EKF 6-Etat emlenlibration

Moyenne Ecart type qtﬁ%ﬁggﬁe
Roulis [deg] 0.0425 0.0143 0.0449
Tangage [deq] 0.0923 0.0635 0.1121
Lacet [deg] -0.0798 0.1384 0.1598
¢ [deg/sec] | 0.052 x10' | 0.0734x10’ 0.0736x10
& [deg/sec] | -0.1142x10 | 0.1206x10 0.1661x10
Y [deg/sec] | 0.0967x10 | 0.2491x10’ 0.2672x10

Amplitude | Amplitude Amplitude
Attitude [deg] 0.1293 0.1530 0.2002
Variation de
I'Attitude 0.1497x1CG | 0.2863x10 0.3230x10
[deg/sec]

Tableau 3.3 Erreur d’estimation du EKF 7-Etat ementibration

Moyenne

Moyenne Ecart type quadratique
Roulis [deg] 0.0304 0.0218 0.0374
Tangage [deqg] 0.0110 0.1282 0.1287
Lacet [deg] 0.0122 -0.0515 0.0529
¢ [deg/sec] | -0.2598x10° | 0.1659x10° 0.3083x10
& [deg/sec] | -0.0177x10 | 0.0453x10’ 0.0486x10
Y [deg/sec] | 0.1317x10 | 0.1782x10 0.2216x10

Amplitude | Amplitude Amplitude
Attitude [deg] 0.0346 0.1399 0.1441
Variation de
I'Attitude 0.2918x10° | 0.2477x10 0.3827x10
[deg/sec]
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Tableau 3.4 Erreur d’estimation du EKF 6-Etat emenspin

Moyenne Ecart type qtﬂ%ﬁggﬁe
Roulis [deg] -0.0447 0.2140 0.2186
Tangage [deqg] -0.7633 0.4146 0.8686
Lacet [deg] -0.0792 0.1645 0.1825
¢ [deg/sec] | 0.4955x10° | 0.2299x10° 0.5462x10
& [deg/sec] | 0.3516x10 | 2.2572x10 2.2844x10
Y [deg/sec] | -0.3596x10° | 0.3254x10’ 0.4850x10

Amplitude | Amplitude Amplitude
Attitude [deg] 0.7687 0.4948 0.9141
Variation de
I'Attitude 0.7060x10° | 2.2921x10 2.3977x10
[deg/sec]

Tableau 3.5 Erreur d’estimation du EKF 7-Etat erdenspin

Moyenne

Moyenne Ecart type 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] | -0.1359x10 | 0.1284x10’ 0.1291x10°
@ [deg/sec] | 0.7028x10' | 0.0645x10’ 0.0954x10’
¥ [deg/sec] 0.3481x10 | 0.2790x10° 0.2811x10°

Amplitude | Amplitude Amplitude
Attitude [deg] 0.0390 0.1745 0.1788
Variation de
IAttitude 0.7960x1¢ | 0.3138x10’ 0.3237x10°
[deg/sec]

3.4.4 Simulations Statiques

L’objectif principal de la simulation statique deokte-Carlo est d’évaluer et d’analyser les
performances des deux filtres (EKF 6-Etat et EKEt&). Cette opération consiste en
10000 itérations, avec des entrées aléatoireafiges d’Euler £ 10°, vitesses angulaires
+ 0.01°/s). A la lumiere des résultats obtenusyramarque que la convergence des deux
filtres est vérifiée lors des 10000 itérations. késultats de simulations ; a savoir I'erreur
d’estimation des angles d’Euler des deux filtrest gpésentés sous forme d’histogramme

(figures 3 .16 et 3.17). Pour EKF 6-Etat Il estirctpue dans la majorité des simulations
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I'erreur moyenne quadratique est de 0.065°, 0.08%° pour roulis, tangage et lacet
respectivement.. Pour EKF 7-Etat I'erreur moyennadeatique est de 0.047°, 0.093°,
0.05° pour roulis, tangage et lacet respectiveniemtdifférence se résume dans I'erreur
d’estimation et que EKF 7-Etat est meilleur que E<Etat, ce qui explique notre choix du
modéle EKF 7-Etat.

EKF 6-Etat

1600

Sanples#

0.06 0.07 0.08 0.09 0.1 0.11 0.12 0.13
EMQ du Roulis [ded]

EKF 6-Etat

1600

1400

1200

1000

800

Sanples#

600

400

200

0904 0.06 0.08 0.1 0.12 0.14 0.16
EMQ du Tangage [ded]

EKF 6-Etat
1500 T

Sanples#

8.1 0.12 0.14 0.16 0.18 0.2 0.22 0.24 0.26 0.28 0.3
EMQ du Lacet [deg]

Figure 3.16 Histogramme d'EMQ d'attitude (EKF 6tp@ur 10000 itérations de Monte-
Carlo (nombre d'occurrences N1 + N2.++ N20 = 10 000).
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EKF 7-Etat
1000

Samples #

0.0465 0.047 0.0475 0.048 0.0485
EMQ du Roulis [deg]

EKF 7-Etat
800 T
. _
%]
Q
2 |
£
IS
%] _
L
0.0935 0.094 0.0945 0.095 0.0955
EMQ du Tangage [deg]
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1200 T T
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(2}
o
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0.05 0.0505 0.051 0.0515 0.052 0.0525 0.053 0.0535
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Figure 3.17 Histogramme de 'EMQ d'attitude (EKIEf&t) 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 (werskuler) et EKF 7-Etat (version
quaternion) pour déterminer I'attitude globale @eflite et deux vecteurs d'information
ont été employés. Le premier vecteur est obtenartr p'un magnétometre qui mesure le
champ magnétique Terrestre et un modele de chammaghétique d'IGRF 2010 est
implémenté. Le deuxieme vecteur est obtenu a pdittit modele de capteur solaire qui
mesure les emplacements relatifs du soleil et thilisa a travers I'angle d'incidence de la
lumiére du soleil sur le capteur.

Sous certaines conditions (entrées aléatoires ardjEuler £ 10° et vitesses angulaires
+ 0.01°/s) les deux filtres testés répondent augesces de la détermination d'attitude
avec des différences dans la précision obtenu¢ereme d’erreur d’estimation et en mode
libration, il 'y a pas une grande différence ené® deux filtres, mais en mode spin EKF
7-Etat est meilleur que EKF 6-Etat. Un autre avgatd'utiliser des quaternions est qu'il
n'y a pas de singularité et moins de calcul destions trigonométriques. Sur la base de
ces constatations, le filtre de Kalman étendu aaf-Est un choix plus logique pour la
détermination de l'attitude (chapitre suivant) démsas ou le satellite est soumis a un
contrle d’attitude avec des roues a réaction. @egpiésentera 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 dsti ¢@ar sa position, sa vitesse, son
attitude et ses vitesses angulaires. Les deux premgrandeurs sont liées a la translation
du centre de masse du satellite qui est appeléspace de navigation (détermination
d'orbite et de contrdle). Les deux derniers paremétont concernés par le mouvement de
rotation du corps du satellite autour du centrendsse et est I'objet de ce qu'on appelle la
détermination de l'attitude et de contrf#8] [50]. La détermination de l'attitude active, en
bref, est la mesure d'attitude du satellite papodpa valeur désirée. La différence entre la
mesure de l'attitude et la valeur de consigne'@selr d'attitude du satellite. L'objectif du
systeme de contrble d'attitude (SCA) est de générecouple de correction qui annule
cette erreur. Les roues a réaction sont devenuahaim commun pour le contrble actif
d’attitude des satellites. Pour plus de précisibdeemaniabilité modérément rapide, les
roues a réaction sont les plus préférés dans le@&€hs permettent un contréle continu et
régulier tout en induisant les plus faibles couplegperturbations possiblgsl] [52]. Dans

le mode de contrdle, un moteur électrique montéleswgatellite fait tourner une roue a
réaction. Le couple exercé par la roue sur le Igatehet en rotation le satellite sur le
méme axe mais dans un sens opposé. Des rechepgresoadies ont été réalisées pour
controler l'attitude des satellites en utilisantsdeechniques de contrdle classiques.
Cependant, ces types de contrdleurs ont une caplmitée et ils sont généralement
linéaire et nécessitent un modele précis. Le Piodé&rtionnel-Intégral- Dérivé) peut bien
fonctionner pour le systeme de premier et deuxierdes, mais pour le systeme avec des
retards longs, grandes incertitudes et des pettansaharmoniques, un contréle plus
sophistiqué est nécessal@9] [53]. Pour les problemes non linéaires, la commande par
mode glissant (SMC pour Sliding Mode Control) agéament prouvé son efficacité a
travers les études théoriques rapportées. Sesigainc domaines d’application sont la
robotique[54], [55], [56] et la commande des moteurs électrigited. L'avantage que
procure une telle commande et qui la rend aussbiitapte est sa robustesse vis-a-vis des
perturbations et des incertitudes du modeéle. Le Spé@net un contréle robuste en
ajoutant un signal de commande discontinu a trdaesarface de glissement, satisfaisant a
la condition de glissemefb8] [59] [60] [61]. Toutefois, dans le SMC, le phénoméne de

chattering provoqué par la partie discontinue deeammmande peut avoir un effet néfaste
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sur les actionneur®armi les solutions pour éviter le phénomeéne 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 intégrent la théorie des ensembles flous dans le SMC pour construire
une commande par mode de glissant flou (FSMC) pour atténuer le phénoméne 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
remplacons la partie discontinue de la commande par un contrdleur logique floue (FLC).
L'approche utilisée consiste a diviser le plan de phase en deux demi-plans. Le controleur
propos¢ dans cette application est appelé controleur par mode glissant flou (FSMC) avec
deux entrées et une sortie (TISO: two input-single output). Afin de tester l'efficacité de ce
controleur et sa robustesse en présence de perturbations, comme application, nous avons

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

4.2 Description des Systemes d’Alsat-1

Alsat-1 est un satellite d’observation de la Tedee 90 Kg de 632x632x600 ninde
dimension. Il est placé a une altitude moyenne 8@ Km, sur une orbite circulaire
inclinée de 98.2° par rapport a I'équateur. Ayaoistbandes spectrales : le Vert, le Rouge,
et le Proche Infra Rouge. Sa résolution spatidlel@82 m et sa fauchée maximale est de
600 Km (2 x 300 Km). Il a donc une possibilité d&d un fenétrage (prendre des images

de différentes taille, par exemple : 80 x 80, 8(b®km).

ir"\_ '\\

station de
réception —__
Arzew

trace di) satellite
Figure 4.1 Le Microsatellite Algérien Figure 4.2 Zone de Visibilité du Satellite
Alsat-1 Alsat-1
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Le systéeme imageur embarqué (voir Figure 4.3) sur le microsatellite Alsat-1 couvre trois

bandes du spectre ¢électromagnétique :
= Bande I : (vert: 0.523 —0.605 pm)
= Bande 2 : (rouge : 0.629 — 0.690 pm)
= Bande 3 : (proche infrarouge : 0.774 — 0.900 pm)

Figure 4.3 : Systéme Imageur d’Alsat-1

4.2.1 Sous Systeme de Controle d’Attitude et d'Orke

Le controle d’attitude est important pour que le systéme optique reste pointé vers la zone
au sol dont on veut obtenir I’image. Il faut donc contréler activement 1’orientation
angulaire mais aussi assurer une stabilité¢ de cette orientation pour éviter I’effet « bougé »

sur les images.

4.2.2 Mesure d’'Attitude

Un ensemble de détecteurs optiques pour la plupadpciés a une horloge de bord,
permettent de déterminer la position du satellisg papport aux astres, au champ
magnétique Terrestre, au Soleil et ala Terre (Fagure. 4.4). Alsat-1 est équipé de

magnéetometres et capteurs solajfiés [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 mage¢terembarqué sur Alsat-1

Puissance 14mA @ 12V

8mA @ -12V
Attitude initiale durant la mise a poste < 0.1 deg/sec
Dimension 130mm X 90mm X 36mm
Masse 295 grm
Caractéristique thermique -50°Ca+80°C

Tableau 4.2 Caractéristiques techniques du captéaire embarqué sur Alsat-1

Puissance 3mA @ 12V

110 pA @ -12V
Champ de vision +/- 50 deg azimut/élévation
Attitude globale durant la mission <0.25 deg
Dimension 90mm X 107mm X 35mm
Caracteéristique thermique -50°Ca+80°C

4.2.3 Moyens de Contréle

Ce sont des moyens électromagnétiques utilisamefaction avec le champ magnétique

Terrestre pour orienter le satellite (voir Figurg)4

4.2.4 Electroniques de Traitement

Elles élaborent, a partir des informations deseanss les calculs de position du satellite et

les manceuvres a effectuer pour la corriger (v@ufe 4.6).
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Magnétocoupleur Roue de stabilisation

Mat de stabilisation

Figure 4.5 Moyens de Controle d’Alsat-1

I ALGORITHMES = ACTUATEURS
SENSEURS . I
EE— Senseurs : | I
Environnement Optiques I m - Propulseurs
Roue
Senseurs " [ I Magnétocoupleurs
Inertiels I ' I
. —ﬂ Controle — >
! I Dynamique
| | Consignes | satellite
. TRAITEMENTS FONCTIONNELS I
! Calculateur I

Bus de données

Echanges TM/TC avec le sol

Figure 4.6 Systéeme de Contrdle d’Attitude et d'i@rlol’Alsat-1
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4.3 Généralités sur la Théorie du Controle par Modéslissant

Dans les systemes a structure variable utilisamblamande par mode glissant, on peut
trouver trois configurations de base pour la sysghdes difféerentes commandes. La
premiére correspond a la structure la plus simpléaocommutation a lieu au niveau de
I'organe de commande lui-méme. On l'appelleracttra par commutation au niveau de
'organe de commande. La deuxieme structure fadrvenir la commutation au niveau

d'une contre-réaction d'état. Et enfin, la derniéteucture est une structure par
commutation au niveau de l'organe de commande ajeat de la "commande

équivalente”. Cette derniére structure est ret@oue la suite de notre étude.

4.3.1 Structure par Commutation au Niveau de I'Orgae de Commande

Le schéma d'une structure par commutation au nidedlorgane de commande est donné
sur la figure 4.7. Cette structure de commanddaeglus classique et la plus usitée. Elle

correspond au fonctionnement tout ou rien desnmpgeurs de puissance associés, dans
une grande majorité d'applications, pour les vauiet de vitesse. Elle a été utilisée pour la

commande des moteurs pas a[p&s.

Perturbation

Unax U Sorti
m ortie
__(\ i

Q E >

Umin

X

\

Loi de Commutation S (x)

Figure 4.7 Structure de régulation par commutadiwmiveau de I'organe de commande.

4.3.2 Structure par Commutation au Niveau d'une Cotre Réaction d'Etat

Nous pouvons consulter le schéma d'une telle sirisiur la Figure 4.8. D'apres les études
menées précédemmeid9], c'est la structure la moins exigeante au niveaulade

sollicitation de la commande. Elle a été mise ewnreedans la commande de moteurs a
courant continu et a aimants permanents, ainsidfres la commande de machines a

induction. Un ouvrage a été consacré a ce typeodemande[69]. Elle s'appuie sur la
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commande par contre réaction d'état classique oéglage de la dynamique du systeme
est réalisé par les gains de réglage. La non ibééarovient de la commutation entre les

gains, donc on crée une commutation au niveau dgnlamique du systeme.

Perturbation
i
Ui R Sortie
D
O/U K4 < X
o K, [€
T v

Loi de Commutation S (x)

Figure 4.8 Structure de régulation par commutagiomiveau de la contre réaction d'état.

4.3.3 Structure par Commutation au Niveau de I'Orgae de Commande, Avec Ajout
de la Commande Equivalente

Une telle structure dont le principe est montréeatigure 4.9, présente un réel avantage.
Elle permet de pré-positionner I'état futur du égst grace a la commande équivalente qui
n'‘est rien d'autre que la valeur désirée du systéemeégime permanent. L'organe de
commande est beaucoup moins sollicité, mais onpkst dépendant des variations
paramétriques du fait de I'expression de cette camale équivalente.

Nous avons choisi de baser notre étude sur cedigm®nfiguration de la commande, pour
plusieurs raisons :

- une telle structure, de par sa constitution trést simple et permet de moins solliciter la
commande. Il nous semble en effet naturel d'ajolatmommande équivalente pour pre-
positionner le systeme dans un état désiré permanesiable, et de jouer ensuite sur le
terme de commutation pour assurer la convergerrsecee état et pour y rester ensuite.

- cette méthode de commande a déja été abordéadamsavaux antérieufg0] [71]. Les
auteurs mentionnent des résultats tres satisfaiganir des applications robotiques ainsi
que des applications utilisant des machines a tr@uc

- nous avons voulu placer notre étude dans un igsal en utilisant une structure peu

connue et peu usitée.
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Ueq Perturbation

l v
AU > 1 + Sortie
S T

[ .

Loi de Commutation S (x)

Figure 4.9 Structure de régulation par ajout deolamande équivalente.
4.4 Principe de la Commande a Structure Variabl¢72] [73] [92]

4.4.1 Définition des Systemes Non-Linéaires

Le comportement des systémes possédant des draatddi peut étre décrit formellement

par I'équation :
x(t) = f (x,t,V) (4.1)

x est le vecteur d'état, t le tempsf edst la fonction décrivant I'évolution du systeme au
cours du temps. Cette classe de systeme posséterme qui représente a la fois la

discontinuité et le contréle, U.

Historiquement, les premiers régulateurs batisceumodéle ont été de simples relais.
Faciles a mettre en ceuvre, ils ont représentérésipes du contrdle par structure variable.
lIs ont ainsi amené les automaticiens a développerthéorie qui puisse décrire un tel
fonctionnement. Les bases d'une telle théorie titpésées : il suffit de dire que le

comportement du systeme est décrit par deux éaqsatidférentielles distinctes, suivant

que l'équation d'évolution du systeme soit supégieau inférieure a une surface

dénommeée hyper surface de commutation ou :

gxt)=(8(%..5,(x) . on a ators

(4.2)
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En se placant dans un espace a 2 dimensionsnldg@ide discontinuité de la commande

(EQ. 4.2) peut étre illustré par la Figure 4.10.

Figure 4.10 Convergence de la trajectoire versittase de commutation grace a la
discontinuité de la commande

Ainsi, le probléme de l'existence du régime glissarésume a analyser la trajectoire du
systeme, qui ne doit pas s'éloigner de I'hnyperasei®. Nous cherchons a vérifier que la
distance et la dérivee de la distance (autrememnt laivitesse d'approche), entre la
trajectoire et la surface de commutation soientospps en signe, cela peut étre exprimé
par I'équation suivante :

imS>0 g Iirr01+S <0 (4.3)

s 0

Il s'agit du principe d'attractivité. Des justifitms mathématiques complémentaires,
pourront étre trouvées dans les ouvrages traiessgstemes non linéair¢sg] [60] [74].

4.4.2 Formulation des Expressions Générales de la@mande par Mode Glissant

Considérons maintenant une classe particuliergsterse, i.e. les systémes linéaires vis-a-

vis de la commande. Leur évolution est décritel'pguation différentielle suivante :

x=Hxt) +G(x,t) U (4.4)

OuF O R" est un champ de vecteur ou fonction vectoriallg, R" est le vecteur dont les
composantes sont les variables d'é&, t) est la matrice de commande de dimension

(n x m), catl = (Uy, Uy, ..., Uy)" O R™ U est le vecteur de commande tel que chacune de
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ces composantes;,subit une discontinuité sur une hyper-surfacei€t® de dimension
(n-1). Cela peut étre vu comme une réduction deirteension du probleme sur I'hyper-

surfaceS(x) = 0. Dans ce cas, nous obtenons :

= Uilx) st S(x)>0 (5.5)
o= 5 S 56

Le régime glissant s'effectue alors sur une vagét= 0 de dimension (n - m) qui résulte
de l'intersection de toutes les m "hyper-surfa@s"'0. On peut écrire cette variété sous la
forme :S(X) = (S, S, ..., Sn) = 0aveci=1, 2, 3,....m. Si;, %", U sont des fonctions
continues. Dans ce cas-1a, etSgk) # 0, les fonctiond= (x, t) etG(x, t) sont telles qu'il
existe une solution unique au probleme formulél'gguation (4.4), alors nous sommes en
présence d'un systeme a structure variable.

La fonction de commutatiols sépare l'espace d'état en deux régions représetgan
structures différentes. C'est une fonction veclierielont les composantes sont des
fonctions scalaires représentatives d'une relatigébrique entre deux grandeurs. Elle est
définie par l'utilisateur afin d'obtenir les perfances dynamiques désirees.

Lorsque nous sommes dans le mode glissant, lactivag restera sur la surface de

commutation. Cela peut étre exprimé par :

9xt) =0 e Ix,t)=0 (4.7)

Nous pouvons donc introduire par dérivation pddjde gradient d&, qui est un vecteur
pointant de la région o8 < 0 vers la région 08 > 0. Dans le cas du régime de glissement

(EqQ. 4.6), nous obtenons :

) = 9595

Cdt ox ot
:%tSDk =graf)x (4.8)

- Wil (x.1)) + Gx 1)U =0

Cela traduit le fait qu'en régime de glissementfrégectoire restera sur la surface de
commutation. Autrement dit, sa dérivée "fonctioteliesera nulle. La matric&/ peut étre

présentée comme une matrice a m lignes et n caanne
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95 .98

aXl axn
W:a—W: T (4.9)

x |0S, S,

aXl axn

Lorsque la surface de commutation est atteinte §EG), nous pouvons écritd = Ug,
L'équation (5.7) permet d'introduire un terme appgimmande équivalente qui peut étre

exprimée comme suit :

Ug, =—(WG)™ WH(x,t) (4.10)

Les composantes du vecteur commande équivalenteakma définies comme les valeurs
moyennes des composantes du vecteur de comntagdemaintiennent I'état du systeme
sur la surface de commutati®nCe sont des termes continus de commande.
Les conditions d'existence d'un régime de fonceoment dit "'mode glissant” sont données
par deux hypothéses :
1. Le produit de matriceWWG) doit étre inversible, c'est a dire que son déiteant
doit étre non nul.

2. Les conditions d'atteinte et de maintien en régiiissant respectent :

U, <U<U,., (4.11)
. (4.12)
<0
Nous verrons que la deuxiéme condition servira gerob les gains utilisés pour la
régulation. Si maintenant, nous introduisons lenteerde commande équivalente dans
I'équation générale (4.4), I'équation qui régidl@tion du systéme en régime glissant est

obtenue. Soit :

X = [l - G(WG)‘lw] F(x,t) (4.13)

| est la matrice identité. Remarquons que dansdtému(4.13), le terme de commanide
n'intervient pas. Seul, les paramétres du systémé egradient de la fonction de

commutation sont susceptibles de faire variertldtiasysteme.
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En dehors de la surface de commutation, lorsqueyséeme est en "mode d'approche”,
(Reaching Mode), nous pouvons écrire |'équatioduisant I'évolution temporelle des
variables de notre systeme. Dans ce mode particolieU = Ugq + AU, I'équation d'état

conduit au résultat suivant :

x:[l —G(WG)‘lw] F(x, t)+Gau(x,t) (4.14)

Ce qui peut étre réduit a :

x = GAU(x, 1) (4.15)

Effectivement, cette relation est valable dansakele plus général mais aussi en particulier
lorsqueG =1.

Dans ce mode particulier de fonctionnement, la mépodu systéme est exclusivement
assurée par la fonctioAU. Si nous généralisons, nous exprimons de facgotigpeala

condition d'atteinte du régime glissant :

S (Z j][l,m]Gij Uj)< O pourtout i O (1, n) (4.16)

Le vecteur de commandg permet donc de régler les dynamiques des deux sndele
fonctionnement :
-AU permet d'influer sur le mode d'approche,

- Ugq Sur le mode de glissement.

4.4.3 Calcul de la Commande U par Mode Glissant

L’équation dynamique du mouvement du satellite)(@e3met d’écrire :
log + oy xlof =-ofxh-h+C,, +C, +C,, (4.17)

Soit U =-w5 xh-h le couple de commande généré par les 3 roues siabiliser le
systeme. |l suffit de trouver 3 surfaces de glissetpour ramenerf( ¢ et y) vers une

attitude désirée.
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Pour vérifier I'état de I'attractivité, nous chesindJ sous la forme suivan{6] [31] :

U=U, —Ksign(S(x)) (4.18)

Soit la surface de glissement
Sz + WX (4.19)

Nous dérivons I'équation (2.12) afin d'obtenir velation entre la commande et le vecteur
d'état[9] :

0L =02+Ao, (4.20)

S=0< (05-Aw,)+Wx=0

L (4.21)
e 0g=Awn,-WKX
Utilisant (4.17) et (4.21), la commande équivalatgeient][9] :
Ueq = —(—w§ X Twg + Cg + Cp + Cy) — I(Wx — Aw,,) (4.22)
On obtient, finalement, la commande :
U =—(Cee +Cpo +C,, —0L xlok)+1 (W x+Aw,) -K sign(S(x)) 423)

Ueq

Le dernier terme [k signS(x))], avecK une matrice diagona{@8x 3), permet de vérifier

la condition d’attractivitéS S<O . Les valeurs d& et W peuvent étre déterminées par

simulation.

4.4.4 Elimination du Phénomene du Chattering

L’'un des principaux inconvénients du réglage padende glissement est le phénomeéne du
chattering, car il peut endommager les actionngarsles sollicitations et influe sur les
performances du systeme. Dans le but d’éliminepl&homene, on peut remplacer la
fonction sign par une fonction de saturation caractérisée paswdeux seuils (Eq. 4.24),
ou bien par une fonction &mooth (Eq. 4.25).
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-1 si S<-¢
_)] S
sa( 9=y = sif f<e (4.24)
1 si S>¢
_ S
La fonction deSmooth Smooth(§ = e (4.25)

4.5 Commande par Mode Glissant Flou

La logique floue a fait son apparition en 1965 alsctravaux de L. Zadeh. Ce dernier a
formalisé la représentation et le traitement denassance imprécises ou approximatives
afin de traiter des systémes de grande complexitéal connu. La logique floue intervient
dans la manipulation des connaissances imparfaiteslle est survenue comme une
alternative efficace pour de tels systerfi&s. Le systéme est soumis, a chaque instant, a
une commande élevée afin d’assurer sa convergesrselgtat désiré et ceci n'est pas
souhaitable. Parmi les solutions proposées a cdsgones, on peut citer la commande par
mode glissant a bande limite qui consiste a reneplicfonction de commutation dans la
commande par une fonction de saturation. A vrag,daette solution n’est qu’'un cas
particulier de la commande par mode glissant ftboy I'intérét a utiliser une commande
qui combine la logique floue et le mode glissam afobtenir une commande robuste et

lisse.

4.5.1 Conception du Controleur par Mode Glissant Flu (FSMC)

Pour une large classe de systemes non linéaireleakiéme ordre, les contrdleurs flous
sont congus en utilisant le plan de phase déterpandéerreure et le changement de cette
erreuré [76]. L'approche heuristique la plus utilisée dans bissement des regles est de
diviser le plan de phase en deux demi plan parligne de commutation, tel que chaque
demi plan est utilisé pour définir seulement lesewes positives ou négatives de la
commande. Le contrdleur ainsi défini est appeléréteur flou de forme diagonale. Ceci
reflete le principe de la commande par mode glisgdus particulierement sa fonction de
commutation. Par conséquence, le contrdleur flanptacera la partie discontinue de la

commande représentée par I'équation (4.23). Soressipn est donnée par :
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U = Ueq + Urou (5-26)

4.5.2 Description du Contrdleur Flou (FLC)

Le controleur flou comporte les trois blocs SuigantLa fuzzification des variables
d’entrées par l'utilisation des fonctions trapetdrieangulaire. Ensuite I'inférence ou ces
variables fuzzifiées sont comparées avec des etsgnpibédéfinis pour déterminer la
réponse approprié&t enfin, la défuzzification pour convertir lesuseensembles fuzzifiés
en valeurs en utilisant la défuzzification centeoila structure de base de notre contrbleur
flou est donnée par la figure 4.11. Cette figurentrela configuration du controleur flou
qui se compose : des Entrées—Sortie, de la fuatidit, de la décision floue, et de la

défuzzification.

Reégles

Y

5

v —/L»
é—,Z'-—b

Fuzzification—, Inférence —» Défuzziﬁcation—@"—)

Figure 4.11 Structure de base du contrdleur flou.

4.5.3 Fuzzification ou Quantification Floue

Cette premiere étape consiste a déterminer le déigppartenance de chaque variable
d’entrée a chaque état. Celui-ci est déterminéa#ld’ des fonctions d’appartenance
définies dans le systeme. Ces fonctions d’appantasa qui utilisent en général entre trois
et sept états flous pour chaque variable, possédiffiatentes formes : en triangle, en

cloche ou encore en trapéze.

4.5 .4 Inférence

Les degrés d'appartenance de chaque variable aiehétqt permettent d’appliquer les
regles floues qui ont été préalablement définiesdégré d’appartenance des variables de

sortie & chaque état est ainsi obtenu.

94



Chapitre v Contrdle d’'AttitudeRointage au Nadir par Mode Glissant Flou

4 5.5 Défuzzification

En sortie, le systéme flou ne peut pas communiqgesr valeurs floues qu'il peut seul
exploiter. Il lui est donc nécessaire de fournis deleurs précises, c’est le role de la
défuzzification. Cette étape s’effectue toujourBaéde des fonctions d’appartenance. A
partir des degrés d’appartenance, on obtient awtanvaleurs qu’il y a d’états. Pour
déterminer la valeur précise a utiliser, on peiit gnserver le maximum, soit calculer la

moyenne pondérée, soit déterminer le centre det§raes valeurs obtenues.

4.5.6 Description du Contréleur (TISO)

Ce contrbleur admet deux entréeg etd et une sortie de commande,lJ La conception

du contréleur doit respecter les deux regles gésruivante§/6] [9] :

Regle 1 :\Uﬂou\ doit augmenter quand la distankg entre I'état actuel et la surface de
glissement augmente.

Reégle 2 :‘Uﬂou‘ doit augmenter quand la distandeentre I'état actuel et la surface de

glissementugmente.

Le plan de phase du contréleur TISO, représentédasiiigure 4.12, montre les deux

distancege,| etd.

=)
. d
é’ _________ N ,\_'4". S
C"’ : e
AN - . >
P *
/ - e
el
)

Figure 4.12Distancesc,| etd du contrdleur flou (TISO).
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C, est la projection du vecteur d'états d'erreusur la surface de glissement selon la
direction du vecteur normal cette distance est donnée par :

o =e' [ (5.27)

La distancal est définie comme étant la plus courte distancgidienne entre le vecteur
d’état d’erreure et le vecteur normai, elle est donnée par I'équation suivante :

d =yd*-c (5.28)

2
p
L’exploitation de la distancg,| entre le vecteur d’état d’erreur et la surface lissgment,

ainsi que la distance entre le vecteur normal esudace de glissement, permettent
d’établir la base de régles de ce contrdleur. Umtréteur d’attitude a logique floue a été
mis au point avec huit ensembles floues: négatihdr(NB), négatif moyen (NM), négatif
petit (NS), zéro négative (NZ), zéro positive (P2Z9sitive petit (PS), positive moyen (PM)
et positive grand (PB) ont été définis pour lesaldes d'entrée-sorti®]. Les fonctions
d'appartenance de ces distances et la command@rasentées dans la Figure 4.13. En

outre, 32 régles de controle ont été utiliséesqnt indiqués dans le tableau 4.3.

Tableau 4.3 Régles floues relatives au controlé@ F

d % |INB|NM|NS|NzZ|  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
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NB NM NS NZ PZ PS PM PB
()

Pz PS PM PB
(b)

NB NM NS Nz Pz PS PM PB

| \
(c)

Figure 4.13onctionsd’appartenances utilisées par le contréleur flou
pour (a) la distance,, (b) la distancel, et (c) la commandésoy

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
a 7-¢tat (EKF 7-Etat). Le vecteur d’état du EKF 7-Etat constitué de quatre éléments du

vecteur quaternion associé a trois €éléments des vitesses angulaires, dans le repére inertiel
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respectivemenf77]. Les roues & réaction ont un moment d'inertie de08xkgnt) et la
vitesse maximale est de + 5000 tours/minute, celgune un moment angulaire maximale

de 0,42 Nms. Le couple maximale de la roue estrdédlBNm [9].

Tableau 4.4 Parameétres de Simulation

Attitude initiale du simulateur d’attitude

| [kgm?] diag [152.9 152.5 4.91]

[¢ 6 y]initial [deg] [5.0 -5.0 0.0]

[« & ] initial [deg/sec] [0.0 -276000 0.0]

Attitude initiale de I'Estimateur

[¢ 6 y]initial [deg] [0.0 0.0 0.0]

[« & ] initial [deg/sec] [0.0 -276000 0.0]

Matrice de covariance initialeP de l'attitude et de sonvitesse angulair

Variation Initiale de [q1 g2 q3 4] [0.25 0.25 0225]

Variation Initiale de gy oy ®; ] [deg/sec] [0.025 0.025 0.025]

Matrice de covariance du bruit du processus Q dedttitude et de vitesses angulaires

Covariance de [q1 g2 q3 4], G, G, G, ] [ (107)2 (1072 (1072 (107)2]
i 10, 0. O

Covariance dedx oy ©z] :[Oq, Oy g, [ (1072 (1072 (107) ]

][deg/sec]?

Dans les Figures 4.14 et 4.15, on peut voir I'évmhude l'attitude du satellite et sa vitesse
angulaire pendant 10 orbites. La Figure 4.16, tages (Y moment / Z réaction) sont
activées en quatriéme orbite. L'attitude estiméwlaet le pointage de nadir est représentée
sur cette figure. On peut voir sur les performangpes le controleur FSMC est meilleur
que le SMC en termes de convergence.

Les figures 4.17, 4.18 et 4.19 montrent I'erreupdi@tage pendant de la phase de controle
du roulis, tangage et lacet respectivement. Leetab#.5 montre que le FSMC fournit une
amplitude d’erreur de moyenne quadratigue (EMQ)dE degré pour I'estimation de
I'erreur d'attitude et de 2.6xT0degré/seconde pour I'estimation de I'erreur dutde
variation d'attitude. Cette erreur est inférieureedle du contréleur SMC qui est de 0.62
pour I'estimation de I'erreur d'attitude et de 1619° degré/seconde pour I'estimation de
I'erreur du taux de variation d’attitude.

La figure 4.20 présente lattitude estimée en phdeseControle d’amortissement de
perturbations de la tuyére pendant l'allumage @®usecondes a 35000 sec et 30 sec a

55000 sec. On peut observer que le FSMC permetailfear contréle, plus strict, que le
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SMC. Elle montre également que le FSMC est capdblgaiter des signaux de bruit tout

en minimisant I'erreur et maintien une réponselastadi contréle par rapport au SMC.
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= —Tangage j

Roulis/Tangage Estimé [Deg]

i \ I \ I I \ \ \ \
8 5
Temps [Orbite]

(@)

200

150~ -

1001~ -
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-501-
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-100
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-200 | | | | | | | | |
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Figure 4.14 Attitude Estimée en mode libration
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Figure 4.15 Vitesse angulaire Estimée en modetidira
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Figure 4.16 Estimation des angles de pointage peridativation des roues (Y moment /
Z réaction) pour (a) Roulis (b) Tangage et (c) ltace
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Figure 4.20 Attitude estimée en phase de Contralmartissement de perturbations de la
tuyére pour (a) Roulis (b) Tangage et (c) Lacet.
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Tableau 4.5 Erreur de pointage d'attitude et desgie angulaire

Erreur Moyenne quadratique

SMC FSMC
Roulis [deg] 0.1032 0.0678
Tangage [deqg] 0.0973 0.0810
Lacet [deq] 0.6042 0.4037
w, [deg/sec] 22x10" 6.43x10°
w,, [deg/sec] 10x10* 3.89x1(0"
w, [deg/sec] 16x10° 2.54x10°

Amplitude de I'erreur | Amplitude de l'erreur

Attitude [deg] 0.6206 0.4173
w [deg/sec] 16.2x10° 2.6x10°

4.6.2 Simulations Statiques

Les simulations statiques consistent en 10000 tibéism et permettent d’évaluer et
d'analyser les performances de précision et destefse du systeme FSMC sur Alsat-1
lors de la commande de pointage au Nadir. Pourugh#égration de Monte-Carlo, un des
angles d'Euler et des vitesses angulaires onthéigis au hasard. L'attitude provient d'une
population uniforme entre = 10°. Les vitesses amgess proviennent d'une population
uniforme entre + 0,01 ° / s. En plus, la déviati®la valeur nominale est de 0,1 k§/m
pour les termes diagonaux et hors diagonale deafmica d'inertie du satellitfd]. Les
histogrammes dBécart type d’erreur d'attitude et des vitessegudaires en pointagau
Nadir pour les 10000 itérations Monte-Carlo soréspntés sur les figures 4.21 et 4.22
respectivement. Les deux figures confirment encre le systeme de controle d'attitude

est robuste en ce qui concerne la variation dempetres les plus critiques.
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Figure 4.21 Histogramme de I'Ecart Type d’Erreattitude utilisant FSMC pour 10000
itérations de Monte-Carlo (hombre d'occurrence NN2+-. .« + N20 = 10 000).
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Figure 4.22 Histogramme de I'Ecart Type d’ErreuMilesse d'Attitude utilisant FSMC
pour 10000 itérations de Monte-Carlo (nombre d'aence N1 + N2 +..+ N20 =

10 000).
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4.7 Conclusion

Notre contribution, a travers ce chapitre, est sgnter des lois de contréle d'attitude par
roues de stabilisation pour le pointage au Nadin dhicrosatellite stabilisé suivant 3 axes
et par gradient de gravité. Les lois de controkgtitide sont basées sur le mode de
glissement et la logique floue. Les données détlide estimée ainsi que les vitesses
angulaires estimées sont faites a partir du magreite et du capteur solaire.

Dans ce chapitre, nous avons proposé un contrgjeupeut étre appliqué a une large
classe de systémes non linéaires, il combine lastages des deux techniques considérées
comme robustes : la commande par mode glissaatatrhmande floue. Une approche de
logique floue est mise en ceuvre pour améliorer degormances de contrdle par
simulation et la modélisation d'un contréleur parde glissant basé sur la logique floue.
Ce contrbleur a été mis en place pour le contr@#itide d'un microsatellite. Il a été
démontré que le contrleur proposé peut fournir pespriétés d'insensibilité aux
incertitudes et aux perturbations externes. Diffeyascénarios ont été organisés dans le but
de valider notre approche proposée comme la métieddlonte-Carlo et, en plus,
I'amortissement des perturbations générés par semse propulsif (tuyere) lors des
manouvres d’attitude et d'orbite a été appliquétteaCpoussée constitue un test robuste
pour le contréleur. Les résultats des simulationsitnent le role important que la logique
floue a jouer pour réduire le phénomene de chagest permettre la réduction de I'erreur
de pointage. D’autres techniques de contrble tlali peuvent étre mises en ceuvre en
utilisant des tuyeres. A cet effet, pour minimisgrconsommation d’énergie, plusieurs

approches de commandes sont présentées dans ieechapvant.
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Chapitre \% Contréle d’'Attitadigile par Systéme de Propulsion

5.1 Introduction

Les roues a réaction sont un choix commun poupigréle actif d’attitude des satellites
[9] [10]. La roue a réaction a ses propres avantages etvé@oents. Elle est plus rapide
par rapport aux barres de torsion, mais plus lpateapport aux propulseurs. Un avantage
majeur de la roue a réaction, c'est gu'il est uspdatitif d'actionnement linéaire
contrairement aux propulseurs. L'inconvénient nragila roue a réaction, c'est qu'elle
souffre d’'usure mécanique lorsqu’elle fonctionnepemmanence au fil des années. Une
dynamique efficace et un rapide moment d’amortigsdgnpeut étre atteint par des
propulseurs au détriment de I'énergie consomiT@&d. Pour les satellites utilisant les
propulseurs, la minimisation de la dissipation pitepur est extrémement importante pour
la mission spatiale. Pour un probléme simple dem axe d'un satellite, il y a la solution
unigue minimum-tempg79]. Cependant, il n'existe pas de solution éviderder pun
probléeme a trois axes. Les deux grandes approahesie contrdle de propulseur sont le
contrdle bang-bang et la modulation par impulsidescontroleur Bang-ban@o] [81] est
simple dans la formulation, mais les modulateurapilsions[29] [82] sont couramment
utilisés en raison de leurs avantages de la constiomnd’énergie réduite et un cycle
quasi-linéaire. D'autre part, la technique d'impnsutilisée est la méthode de largeur
d'impulsion et de fréquence d'impulsion (PWPF). Dessources bibliographiques
pertinentes affirment que le modulateur PWPF déties avantages par rapport a d'autres
types de modulateurs dimpulsiof@3] [84] [85], et qu’il a également été démontré qu'l
détient des avantages considérables par rapposyatemes de contrdle bang-bang. L'idée
est d'utiliser une zone morte pour éviter les imjouls inutiles des tuyéres a cause du bruit
du capteur. Egalement, une constante de tempdikstaiavant le bloc d'hystérésis pour
controler la frequence de mise a feu du propuls®iautres travaux utilisent les
contréleurs floug12] [13] [86] [87] qui sont flexibles, simples a construire et a firuune
robustesse au controleur Bang-Bang. La techniquetetligence artificielle telle que la
logique floue a fourni les moyens de développercantréleur flou bang-bang flexible
(FBBC) [13] [86]. En conséquence, FBBC est généralement appliqué aysteme
complexe dont le modéle dynamique n'est pas biénid® pas du tout disponiblg.2]

[87]. lls ont montré que le contrdleur flou suit la coemde de référence mieux que le
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contrbleur classique bang-bang. En plus, pour teblpmes non linéaires, la commande
floue peut également améliorer la robustesse dersys

Notre contribution dans ce chapitre est de comblegravantages des deux techniques.
Nous concevons le contr6leur a logique floue ers plu modulateur PWPF pour le
contrble d’attitude par tuyeres a 3-axes du stedlir une orbite basse. Nous évaluons les
performances du systeme de contrdle et nous utdiSerreur quaternion lors d'un contréle
agile ou au moins l'une des valeurs désirées suirtés axes est différente de 0°. Afin de
tester l'efficacité de ces contrbleurs (la robiss#esn présence de perturbations et de la
consommation d’énergie) le systéme est soumis aiweau de bruit pseudo-aléatoire
supplémentaire de 2%. Nous avons utilisé la métlmd®lonte-Carlo pour comparer la

consommation de carburdgatl].

5.2 Controle par Tuyéres

Une tuyere est un actionneur "TOUT ou RIEN", donnane poussée ou nulle ou

constante et égale a sa valeur maximj@ai

5.2.1 Contrdleur Bang-Bang

C’est le plus simple des contrbleurs bang-bangofisiste seulement en un commutateur

marche/arrét et il peut étre exprimé mathématiqutm@mme suit :

U(t):{ usgne(t))  sirt) >0 6

0 silr(t)] =0

Ce contrbleur aura une sortie 0 seulement si leatide référence est €gal a zéro. Sinon la
tuyére se déclenche. Il rend le systéme tres vaithe€rau bruit. C’est pour cela que de tels
systemes ne sont pas employés en pratique. Unesegpiation graphique simple du bang-

bang est décrite comme suit :

r(t) u(t)

LU

Figure 5.1 Contréleur bang-bang

108



Chapitre \% Contrdle d’Attitachgile par Systéme de Propulsion

u c’est 'amplitude de la tuyere.
U(t) c’est le signal de sortie du contréleur.

r(t) et le signal de référence.

5.2.2 Contrdleur Bang-Bang avec Zone Morte :

Pour éviter un chevauchement di aux bruits, vibangtiet perturbations, une zone morte
est implémentée au niveau du controleur bang-baigsi, le controleur évite de
transmettre la commande avant que I'entrée n'trdatun certain seujB8].

L’expression mathématique de ce contrdleur est @é@momme suit :

UG = { usgnf(t))  silrt) 2o 52)

0 silr() < o

a est la moitié de la zone morte du contréleur.

L’activité réduite de la tuyére donne, de toutedéwce, une faible consommation par
rapport au simple contréleur bang-bang. La précid® pointage dépend directement de la
taille de la zone morte (une grande zone morte iquel moins de précision). Il est
évidemment important de choisir la taille de lagomorte avec beaucoup de soin, afin de

maximiser, a la fois, la précision et la robustdase au bruit et aux perturbatioigs].

r(t) —OL u(t)

—1-u

Figure 5.2 Contréleur bang-bang avec zone morte

Dans notre application le signal r(t) est la sori@n proportionnel dérivateur, ce
contrbleur est appelé PDBBC.
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5.2.3 Controleur Bang-Bang a Temps Optimal

Afin de minimiser le temps pour faire une réori¢iotadu satellite sur lui-méme, on utilise
le contrbleur a temps optimal. Ce dernier est ogltippur une réorientation d'un des axes

[89]. Ce contrbleur implique une trés mauvaise consommau carburant.

5.2.4 Controleur Trigger de Schmitt

Le trigger de Schmitt est un dispositif zone maérgstérésis, ce qui est trées semblable au
contrbleur bang-bang avec zone morte. La seulérdiite réside dans la fonctionnalité
d'hystérésis du trigger de Schmitt. En plus d’'umaime/arrét avec seuil, le trigger dispose

d’'une valeur marche et d’'une valeur af&s].

r( t) on Uoff ll( t)

off U on

Figure 5.3 Trigger de Schmitt

5.2.5 Modulateurs d'Impulsions

Les modulateurs d'impulsions sont couramment @sli€n raison de leur avantage
(consommations réduites d’ergols).

En général, les modulateurs d'impulsions produisem¢ séquence de commande
d'impulsion aux soupapes des tuyéres par réglage dergeur d'impulsion et / ou la

fréequence d'impulsions0].

5.2.5.1 Modulateur de Largeur d'Impulsions

I module la largeur de ses impulsions de sortapprtionnellement au niveau du couple
commande. En outre, la sortie n'est pas un étatod@ de tuyére, mais une largeur

d'impulsion de tuyére. Le bloqueur d’ordre zérmsraet le signal a la tuyéere.
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dst
r(t) + e(t) -d, d+ ) u(t)
: / T :
+-d,
K. z!

Figure 5.4 Modulation de largeur d'impulsions

5.2.5.2 Modulateur de Fréquence d'Impulsions

Dans les modulateurs de fréquence d'impulsionsigmal continu est converti en un flux
d'impulsions avec une fréquence proportionnelleaiple de commande. lls ont plusieurs
variantes, mais la plus couramment utilisée e$¢ oalrrespondant au modulateur intégral
a fréquence d'impulsions. Elle emploie un intégraten cascade avec un contrdleur d'un
bang-bang, qui réinitialise la sortie de l'intégtatchaque fois qu'un coup de tuyere est
donné€[88].

U._.._ ——
e(t) 1 e(1) U, u(t)
g UOI‘]
— +-U
Sete(t) =0
for u(t)=U

Figure 5.5 Modulation de fréquence d’'impulsion grde

5.2.5.3 Modulateur a Pseudo-taux

Il se compose d'un trigger de Schmitt et d'undiltiu premier ordre dans une boucle

fermée. MILLAR et VIGNERON[90] ont donné une étude compléte dans leurs articles.

111



Chapitre \% Contrdle d’Attitachgile par Systéme de Propulsion

U
r(t) i N e(t) -LJon 'L;nn' Ll(t)
1 Jj%‘n- U,
-U

f(t) Kln
TII‘IS + l

Figure 5.6 Modulation a pseudo-taux

5.2.5.4 Modulateur de Largeur d'Impulsions et de Féquence d'Impulsions (PWPF)

Le modulateur de largeur d'impulsions et de frégaafiimpulsions (PWPF) se compose
d'un trigger de Schmitt, d’un filtre du premier pedet d’'une boucle de retour, tout comme
le modulateur a pseudo-taux, mais, dans le modul&&/PF, le filtre est placé avant le
trigger Schmitt et pas dans la boucle de retouar Potre application le signal r(t) peut
étre la sortie d’'un proportionnel dérivateur, dungé logique floue, ces deux contrdleurs
sont appelés respectivement PDPWPFC et FPWPFC.

5.3 Conception d'un Contréleur de Largeur d'Impulsions et de Fréquence
d’Impulsions a Logique Floue (FPWPFC)

Un contréleur d'attitude a logique floue a été rmis point avec sept ensembles flous.
Négatif grand (NB), négatif moyen (NM), négatif ipéNS), zéro (ZO), positif petit (PS),
positif moyen (PM) et positif grand (PB) ont étdinié pour les variables d'entrée-sortie.
Le systeme FLC a deux entrées, le quaternion diegie(k) et la vitesse angulaireso (K)

et une sortidJ. (k), comme indiqué sur la Figure 5.1. En outrey&jles de contrble ont
été utilisées et indiquées dans le tableaya.]L

Tableau 5.1 Regles floues relatives au contrdleur

ge(k)
NB [ NM | NS | zO| PS| PM PB
(OBo(k)
NB NB NB | NB| ZO | PS| PM| PB
Z0 NB | NM| NS| zO| PS| PM PB
PB NB | NM| NS| ZO| PB| PB PB
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NB NM NS Z0 PS PM PB

input variable "ge(%)"
(a)

NB Z0 PB

input variable "WBO®%)"

(b)

NB NM NS Z0 PS PM PB

output variable "Uc )"
(c)

Figure 5.7: Fonctions d’appartenances utilisées par le contrdleu
pour (a) le quaternion d’erregg, (b) la vitesse angulaikeso, et (¢) la commande.
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Les actionneurs sont des tuyéres d’'impulsions drgads (CG) et la pulsation des tuyeres
se fait par trigger de Schmitt qui a une zone morterporée. L'idée d'utilisation d'une
zone morte est d'éviter les impulsions inutiles tigeres a cause du bruit du capteur.
Aussi, un préfiltre est utilisé avant le bloc digyésis pour commander la fréquence de
mise a feu des tuyéres. La tache la plus importdas cette analyse est de relier I'erreur
d'attitude par le On/Off sur les périodes d'immirisi La figure 5.8 montre le schéma de
principe du FPWPFC.

Un couple est généré uniqguement lorsque le triggeschmitt est activé. Une fois que la
gachette est activée, une impulsion positive owatinég est générée pour produire ainsi un
couple de rotation. Pour les périodes ou le trigegrnon activé, I'attitude du satellite
deviendra comme si elle était dans une boucle ¢teivBlous avons également inclus un

gainKom, Ce qui est tout simplement le couple nominaléugiére pour un satellite.

Impulsion Positive

i

Mux -
* _* Ue-Te K v

Mux FLC _
Tstl

Who congtant de Temps

e

gain nominal

Impulsion Negative

Figure 5.8 Schéma d'un contréleur de largeur d'lsius et de fréquence d'impulsions a
logique floue

La variation dans le temps de la sortie (V) du ifiréfpeut étre écrite en fonction des

entrées{. —T¢) comme suif1l]:

Vt+V =K U, -T) (5.3)

Ou Ug: la sortie du FLCT ¢: couple de sortiek : gain préfiltre.

En appliquant la transformation de Laplace, onueou

_V(O) , KU -T)
1+713 s+ 1s)

V©) (5.4)
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La solution dans le domaine temporel de I'équafof) est donnée par :

V)=V 0" +K (U, -T,)[te"] (5.5)

Les niveaux auxquels le trigger s'allume (On) ditegit (Off) sontV,, et Vg
respectivement, et les périodes d'impulsions désignées pdg, et ty . D'ou, I'équation

(5.5) peut étre réécrite ainsi,
V=V, e o' +K (U, -T,)[te (5.6)
L’équation (5.6) peut étre écrite :

~ton /T Voff -K Uc +K Tc Von _Voff
e = =1- (5.7)
V,,-KU_+K T, V,,-KU_+K T,

. -t ../ . . .
Pour de petites valeurs dg,.te fon'T =1~ (t., /1), ce qui donne approximativement :

t =T Von_voff 5.8
T Ve KU +K T, 68

Puisque le trigger est éteint (Off)e = 0, ce qui donneK( (U-T¢) = K.U). Le trigger est
ensuite mis en marche (On\dt) = Von. En remplacant ces termes dans I'équation (5.5),

cela devient,

V, =V e o' +K U_[Le " (5.9)

L’équation (5.9) peut étre écrite :

e_toff/T_Von_KUc =1 Von_voff

"V, -KU, ~ KU.-V, (5.10)

Finalement, pour de petites valeurs qg, g foft 7 =1-(t, /T), ce qui donne

approximativement :

T Von _Voff
KU, +V

~
=

(5.11)

off
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L’analyse des équations (5.6), (5.8), (5.9), etXb.montre que les périodes d'impulsion
seront plus longues &i. est grande et cela se produit dés que l'entrée&fdeence est

appliquée. Egalement, les fréquences des impulsiensiise a feu seront plus élevées.
Comme l'erreur diminue, et la position atteint lalewr de référence, les périodes

d'impulsions deviennent constantes et la fréqudeseémpulsions diminue égalemént ].

5.4 Simulation et Résultats

Le couple de tuyere, lors de l'utilisation d’'uneailsetuyere, était supposé a une valeur
constante de 35 milli-Nm. Le quaternion et la \@&sangulaire ont été utilisés pour
calculer les erreurs d’attitude. Trois controleoins été mis en ceuvre, un contrdleur bang-
bang a proportionnel dérivateur (PDBBC) avec uneezmorte de l'attitude de £ 1 ° dans
tous les axes, un contréleur de largeur dimpussieh de fréquence d’impulsions a
proportionnel dérivateur (PDPWPFC) et un controleder largeur d'impulsions et de
fréquence d'impulsions a logique floue (FPWPHEC). La simulation est faite pendant
deux orbites a partir d'une attitude initiale deed°roulis, 0° en Tangage et 0° en lacet,
0°/sec pour la vitesse de roulis, -2t#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 satellite pendant une manceuvre de
pointage au nadir. Les figures 5.10 et 5.12 mohtferreur d’attitude utilisant les trois
contrdleurs en version Euler (angles et vitessed ks entrées du controleur), et en
version guaternion (quaternions et vitesses sanetgrées du contrdleur). On peut voir
dans les tableaux 5.2 et 5.3 qu'il n’y a pas urande différence sur I'erreur commise par
les contrdleurs pour les deux versions. Les figdrd4d et 5.13 montrent les activités des
tuyeres et la consommation du carburant pendantameeuvre de pointage au nadir. Pour
la version Euler, le temps cumulé (On-time) esbd97, 3.185 et 2.695 secondes pour
utilisation de PDBBC, PDPWPFC et FPWPFC respecteram Cela donne une
consommation totale du carburant (gaz froid) de9@37 0.4268 et 0.3611 grammes
respectivement. Pour la version quaternion, le seoymulé (On-time) est de 6.44, 2.415
et 1.925 secondes pour l'utilisation de PDBBC, PIFAU et FPWPFC respectivement.
Cela donne une consommation totale de carburaatf(gal) 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

Contrble par Tuyére a Gaz Froid
I I

—Roulis
— Tangage
—Lacet

10

Attitude [Deg]

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.2 14 16 18 2

1
Temps [Orbite]

Figure 5.9 Progression de I'Attitude pendant lenpeoye au nadir

Tableau 5.2 Erreurs d'attitude et de vitesse airgupeur pointage au nadir (version Euler)

Erreur Moyenne quadratique
PDBBC | PDPWPFC| FPWPFC

Roulis [deg] 0.39 0.48 0.47
Tangage [deq] 0.38 0.35 0.42
Lacet [deq] 0.41 0.40 0.43
wy [deg/sec] 0.0029 0.0006 0.0008
w,, [deg/sec] 0.0028 0.0012 0.0012
w, [deg/sec] 0.0011 0.0011 0.0008

Amplitude | Amplitude | Amplitude
Attitude [deg] 0.68 0.70 0.75
w [deg/sec] 0.0042 0.0017 0.0017
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Controle par Tuyére a Gaz Froid
1 T T T

I
(&)

o

)
o

Erreur du Roulis [Deg]

—PDBBC
— PDPWPFC
A — FPWPFC .

\ \ \ \ \ \ \ \
0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 14 1.6 1.8 2
Temps [Orbite]

(@)

Controle par Tuyére a Gaz Froid

1 T T T

—PDBBC
—PDPWPFC
—FPWPFC

Erreur du Tangage [Deg]

; I I I I \ \ I I
6.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 14 1.6 1.8 2
Temps [Orbite]

(b)

Contrdle par Tuyére a Gaz Froid
1 T T T

—PDBBC
— PDPWPFC
—FPWPFC

Erreur du Lacet [Deg]

b2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
Temps [Orbite]

()

Figure 5.10 Erreur d’Attitude pour pointage au nddersion Euler)
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Figure 5.11 Activité des tuyeres pendant les mameswle contrdle de pointage au nadir
utilisant la version Euler pour (a) PDBBC, (b) PDPWRLC, (c) FPWPFC.

119



Chapitre \%

Contrdle d’Attitadhgile par Systéme de Propulsion

5.4.1.2 Version Quaternion

Erreur du Tangage [Deg] Erreur du Roulis [Deg]

Erreur du Lacet [Deg]

Contrdle par Tuyére a Gaz Froid

0.5

0
0.5 — PDPWPFC

— FPWPFC
_ 1 1 1 1 1 1 1 1
85.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8
Temps [Orbite]
(@)
Contrdle par Tuyére a Gaz Froid
1
—PDBBC

— PDPWPFC
—FPWPFC

0.4 0.6 0.8 1 12 1.4 1.6 18

Temps [Orbite]
(b)

Contrdle par Tuyére a Gaz Froid

o
3]

o

I
[

—PDBBC
— PDPWPFC
—FPWPFC

Figure 5.12 Erreur d’Attitude pour pointage au ngdersion quaternion)

0.4 0.6 0.8 1 1.2 14 1.6 1.8
Temps [Orbite]

(€)
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Figure 5.13 Activité des tuyeres pendant les mameswle contrdle de pointage au nadir
utilisant la version quaternion pour (a) PDBBC, RPWPFC, (c) FPWPFC.
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Tableau 5.3 Erreurs d'attitude et de vitesse amgutur le pointage au nadir (version quaternion)

Erreur Moyenne quadratique

PDBBC | PDPWPFC| FPWPFC

Roulis [deg] 0.35 0.49 0.49

Tangage [deqg] 0.33 0.39 0.39

Lacet [deq] 0.45 0.21 0.37
w, [deg/sec] 0.0027 0.0028 0.0001
w,, [deg/sec] 0.061 0.0617 0.0614
w, [deg/sec] 0.0013 0.0022 0.0022
Amplitude | Amplitude | Amplitude

Attitude [deg] 0.66 0.65 0.72
w [deg/sec] 0.062 0.0617 0.0615

5.4.2 Mode Agile

Une autre manceuvre est appliqguée avec une comnagilde La Figure 5.14 illustre la
progression de l'attitude du satellite. Les tuyés@st activées a 0,2 orbite et une série de
commande ([-30, 20, 45]°, [-30, 20, 0]°, [-300F, et [0, O, 0]°) est appliquée. Les figures
5.15 et 5.17 montrent l'erreur d’attitude commisar pes trois contréleurs pour cette
manceuvre en deux versions (Euler et quaterr{ibhjy Sur chaque manceuvre, les deux
versions convergent vers les valeurs désiréesesurdis axes. On calcule 'amplitude de
I'erreur de moyenne quadratique (EMQ) pour la daeiorbite. On peut voir dans les
tableaux 5.4 et 5.5 que la colonne EMQ indiqud glyia pas de grandes différences entre
les contrbleurs utilisés pour les deux versionss figures 5.16 et 5.18 montrent les
activités des tuyeres et la consommation du canbypendant une manceuvre agile. Pour la
version Euler le temps cumulé (On-time) est de &331,78 et 30,48 secondes pour
utilisation de PDBBC, PDPWPFC et FPWPFC respecterdm Cela donne une
consommation totale du carburant (gaz froid) de84..44.259 et 4.085 grammes
respectivement. Pour la version quaternion, le seoymulé (On-time) est de 25,51, 23,9
et 22,89 secondes pour l'utilisation de PDBBC, PIFAU et FPWPFC respectivement.
Cela donne une consommation totale du carburamt ffoed) de 3.419, 3.203 et 3.067

grammes respectivement.
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Contrble par Tuyéere a Gaz Froid

50

Attitude [Deg]

—Roulis
—Tangage ||
— Lacet

-40

Tableau 5.4 Erreurs d'attitude et de vitesse airguteur le contréle agile (version Euler)

0.6 0.8

1
Temps [Orbite]

1.2

1.4

1.6

1.8 2

Figure 5.14 Progression de I'Attitude pendantmesceuvres agiles.

Erreur Moyenne Quadratique

PDBBC | PDPWPFC| FPWPFC

Roulis [deg] 0.43 0.46 0.42

Tangage [deqg] 0.44 0.58 0.58

Lacet [deq] 0.43 0.35 0.40
w, [deg/sec] 0.0026 0.0012 0.0009
w,, [deg/sec] 0.061 0.0614 0.0615
w, [deg/sec] 0.0026 0.0011 0.0011
Amplitude | Amplitude | Amplitude

Attitude [deg] 0.76 0.81 0.83
w [deg/sec] 0.061 0.0615 0.0616
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5.4.2.1 Version Euler

Contrdle par Tuyére a Gaz Froid
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Figure 5.15 Erreur d’Attitude pour manceuvre agrergion Euler)
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Figure 5.16 Activité des tuyéres pendant les mameswle contrdle agile utilisant la

version Euler pour (a) PDBBC, (b) PDPWPFC, (c) FFR@P
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5.4.2.2 Version Quaternion
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Figure 5.17 Erreur d’Attitude pour manceuvre agilergion quaternion)
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Figure 5.18 Activité des tuyeres pendant les mameswle contrdle agile utilisant la

version quaternion pour (a) PDBBC, (b) PDPWPFCF@WPFC.
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Tableau 5.5 Erreurs d'attitude et de vitesse amgupeur le contrble agile (version quaternion)

Erreur Moyenne quadratique

PDBBC | PDPWPFC| FPWPFC

Roulis [deg] 0.34 0.42 0.48

Tangage [deqg] 0.62 0.62 0.52

Lacet [deq] 0.43 0.42 0.48
w, [deg/sec] 0.0030 0.0021 0.0023
w,, [deg/sec] 0.0615 0.0619 0.0618
w, [deg/sec] 0.0019 0.0015 0.0017
Amplitude | Amplitude | Amplitude

Attitude [deg] 0.83 0.86 0.85
w [deg/sec] 0.0617 0.0620 0.0619

5.4.3 Simulations Statiques

Les simulations statiques consistent en 1000 itératde Monte-Carlo pour lesquelles
l'objectif est d'analyser la performance de consation du carburant pour le systeme de
contrble & 3 axes par tuyeres d’'un satellite erséadtitude. Pour chaque itération de
Monte-Carlo, un des quaternions et des vitesseslangs ont été choisis au hasard.
L’attitude provenait d'une population uniforme entt 45°. Les vitesses angulaires
provenaient d'une population uniforme entre £ 0,0%. En plus, la déviation de la valeur
nominale est de 0,1 kgfmpour les termes diagonaux et hors diagonale dmdtice
d'inertie du satellite. Les histogrammes de la comeation de carburant pour les 1000
itérations de Monte-Carlo sont présentés dangladi5.1911].

Les simulations statiques indiquent que pour 1@8fxtions, la consommation totale du
carburant est environ 2962 grammes (42,31%) ersanil le FPWPFC, 3248 grammes
(46,4%) et 3572 grammes (51,02%) en utilisant PDP@/Bt PDBBC respectivement. Les
résultats des simulations confirment les capadiéésontrole dynamique de ces contrbleurs
dans des conditions défavorables a I'égard derlatican des paramétres les plus critiques
et montrent que le FPWPFC a une consommation daugart minimale par rapport a
PDPWPFC et PDBBC.
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5.5 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons proposé une techrdgueontrble d'un systéme de
propulsion basé sur le FPWPFC pour un microsadallibasse altitude. Les résultats des
simulations montrent le r6le important que joudolgique floue pour réduire et minimiser
la consommation de carburant. Trois contréleurst stiisés (PDBBC, PDPWPFC et
FPWPF) en deux versions (Euler et quaternion).résgltats des simulations montrent que
cette derniére a prouvé gqu’elle est meilleure @uprémiére concernant la consommation
du carburant dans les deux modes de pointage auenadjile. Pour la version quaternion
et dans les deux modes (pointage au nadir et dg#elésultats des simulations montrent
aussi que le temps total de l'activité des tuypéeessaire pour conduire le systeme a I'état
désiré, en utilisant le FPWPFC, est inférieur axcedans les cas du PDBBC et du
PDPWPFC. Les simulations statiques indiquent que 0600 itérations, la consommation
totale de carburant est d’environ 2962 grammes3(42) en utilisant le FPWPFC, 3248
grammes (46,4%) et 3572 grammes (51,02%) en uiili2DPWPFC et PDBBC
respectivement. Les résultats des simulations woaefit les capacités de controle
dynamique de ces contrbleurs dans des conditiofiaval@bles en considérant les
variations des paramétres les plus critigues et tmon que le FPWPFC a une

consommation de carburant minimale par rapport BWBFC et a PDBBC.
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Conclusion Générale et Perspectives

Deux techniques d'estimations d’attitude pour nsatellites d’observation de la terre ont
été présentées dans cette these. Les rechercheétéongrincipalement axées sur le
développement d’algorithmes avancés pour l'estonati'attitude des microsatellites a
basse altitude. Deux estimateurs ont été utilisg€s &Etat (version Euler) et EKF 7-Etat
(version quaternion) pour déterminer [attitude kglte du satellite et deux vecteurs
d'information ont été employés. Le premier vectstrobtenu a partir d'un magnétometre
qui mesure le champ magnétique Terrestre et un lmagechamp géomagnétique d'IGRF
2010 est implémenté. Le deuxieme vecteur est obéepartir d'un modele de capteur
solaire qui mesure les emplacements relatifs deilset du satellite a travers l'angle
d'incidence de la lumiere du soleil sur le captétestimateur EKF 7-Etat répond aux
exigences de la détermination d'attitude dans deades différents (libration et spin) avec
peu de difféerences dans la précision obtenue. bapacaison entre les deux estimateurs
prouve que le choix du filtre de Kalman étendu &tdt (version quaternion) est un choix

plus logique pour la détermination de l'attituderdimicrosatellite.

Nous avons proposé des lois de controle d'attipadeoues de stabilisation pour le mode
pointage au Nadir d'un microsatellite stabilisézant 3 axes et par gradient de gravité. Les
lois de contrdle d'attitude sont basées sur le nuedglissement et la logique floue. Les

données de l'attitude estimée ainsi que les viteasgulaires estimées sont faites a partir
du magnétomeétre et du capteur solaire.

Ce contrbleur, qui peut étre appligué pour unedarlpasse de systemes non linéaires,
combine les avantages de deux techniques conssdésbBastes et qui sont la commande
par mode glissant et la commande floue. L'applcatde cette commande sur un

microsatellite a basse altitude afin de lui faibtvee une commande désirée a permis de
mettre en évidence cette caractéristique. En dgsrésultats de simulation montrent le

réle important que la logique floue a joué pouruigel le phénoméne de chattering et

permettre de bien contréler le gain de la commamgkessaire pour réduire I'erreur de

pointage et obtenir une commande robuste et lisse.

131



Conclusion

Un autre contréleur en deux versions est proposg f[gocontrole d'attitude a trois axes
d’'un microsatellite dans le mode agile. Ce contrgléasé sur la largeur d'impulsion et la
fréquence d'impulsion a logique floue (FPWPFC) atitisé dans un systéme de
propulsion. L'objectif du contrdle est d'orientexr batellite vers I'état souhaité en un
minimum de temps et avec un minimum de consommadi@ncarburant. Une étude
comparative est faite entre le FPWPFC, le contréfmoportionnel dérivé de largeur
d’'impulsion et fréquence d’'impulsion (PDPWPFC) etcontrdleur proportionnel dérivé
bang-bang (PDBBC) avec une zone morte, afin d'évdh performance du systeme de
contrble d'attitude au cours d’'un contrble d’atiéa trois axes. La robustesse de FPWPFC
a été validée en utilisant la méthode de MonteeCdrés résultats des simulations ont
montré I'efficacité et les avantages du contréf@oposé en version quaternion de réduire

la consommation de carburant.

Lors de nos travaux de recherches plusieurs pilgdsavaux futurs ont eté dégagées. On

envisage comme perspectives ce qui sulit :

= Créer un systeme expert permettant le recueil degemces formulées par le
concepteur et leur intégration dans la formulationprobleme d’optimisation multi-
mode.

= Développement d’'un estimateur optimal d'orbite'attitide d'un satellite.

» Généralisation des techniques d'estimation et detr@le pour les satellites
géostationnaires.

= Ajouter d'autres capteurs, a savoir, le capteurori#bn, le capteur de vitesses
angulaires orbitales GYRO et enfin le capteur @@l pour réduire l'erreur
d’estimation.

= Combiner la partie logique floue avec d’autres héghes pour réduire I'erreur de
pointage trois axes d'attitude, ce qui impligueradduction de la consommation du

carburant.
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Annexe A

A.1 Matrice de Passage

La matrice de passage du repére orbital local péreed’attitude est donnée par :

cych + syspst  sycp  — cysh + syspch
A =|—-sych + cyspsd cycp  sysh + cysepch (A1)
cesd () coco

Comme les angles d’Euler sont supposés petits alor

Ix1+wyxo@x0 yx1l =-1x0+yxopx1
A=|-yxl+1lxex0 1x1 yx0+1xepx1 (A.2)
1x60 ) 1x1

Par suite, la matrice de passage, au premier esfr@onnée par :

1 -0
A=l-y 1 ¢ (A.3)
0 -0 1

A.2 Equations Fondamentales de la Dynamique du Sdiiee

A.2.1 Equation du “ Roulis ”

Ona:

I o, =Cqy 0y (Izwz +hZ)+(DZ(IT(’0Y +hv)_hx

IT(’OX :CGGX_IZ(DY(DZ_hZ(’OY +IT(DZ(DY +hvwz_hx

. . (A.4)
ITCOx :CGGX +(|T _IZ)O‘)Y ®, _hz Oy +hY ®, _hx

Iy = 303%('2 _IT)(P"'(IT _Iz)mvmz —h oy +hY(DZ_hX

Comme
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Annexe A

O =@ oy O, =@~ oy
y =0 - o, o, =0 (A.5)
®, =Y+ 0,0 o, =+ 0,
Alors
o0, = (0 - @ )(¥ + @y 0) A
:é\if+(ooé(p—030\'|/+oog(p=—(00\'|/+oo§(p '
D’ou
|T((|3 - (’)o\il) = 3(’)(2)(|z - IT)(P + (IT - Iz)(_ o,y + (D(z)q))
_hz(e_mo)"'hv(\il-"(’)o(p)_hx (A7)
Par suite

¢ = (40‘)(2J(|Z - |T)+ hYOJO)(p + (_ OJo(IT a lz)+ h, + leo)\il

. . (A.8)
h,0 +h,o, - h,
A.2.2 Equation du “ Tangage ”
I, ®, =Cg, —(lZ —|T)(Dx o, +o, h, —o,h, -h
|Té =303 (Iz B IT)e + (Iz - IT)(_ QWY+ 0,00 — OJ(Z)(PW) (A.9)
+ hz((b - (DOW) - hx(\i’ + (DO(P) B I;]Y
|Té = 3w (lz B lT)0 *h o —ohy =hoy-hoo e =hy
A.2.3 Equation du “ Lacet ”
I o, =Cq, — 0, hY to, hX _hZ
1, (5 + 0,0) = -0, (6 - ww) + h (6 - w,) -, (A.10)

LY + Lwop = —hy@ + hywo¥ + hy® — hywy — h,
LY = (=hy — wol)@ + hywo¥ + hyd — hyw, — h,
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Annexe A

A.3 LES DERIVEES PARTIELLES DE LA MATRICE A

Les dérivées partielles de la matrice d’attitédpar rapport aux angles d’Euler est :

9A sWsBcp —sWsp sW¥cOco
—=|cWsBcp —cWsp cW¥chbcop (A.11)
do | _ _ _
sO s@ cQ cO s
0A —c¥WsB+sWcBsp 0 —c¥cB—sWsOsp
i sWsb+cPcOsp 0 s¥chb—cWPsOse (A.12)
cO co 0 —s0 co
EY\ —sWcB+cWsBsp Wcecp s¥sO+c¥cOse
i —c¥YcO—sWYsBsp —sWYcp c¥sO—sWcOso (A.13)
0 0 0

Les dérivées partielles de la matrice d’attitédpar rapport aux quaternions est :

A (A1 Q2 qs ]
3a. = 292 —91 94 (A.14)
1 s —da  —qq
on _[92 Gr 4] (A.15)
6_ =291 92 Q3
92 | da 93 —q3]
A [—(d3  (J4 (1]
Fa. 21792 —93 Q2 (A.16)
3 | d1 d2 g3l
oA d4 dz; —q:
P 2 [—% d4 1 (A.17)
s d2 —91 94
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Annexe B

B.1 Couple Aérodynamique

L'interaction de l'atmosphére supérieure avec tfase du satellite produit un couple au
tour du centre de masse. Pour un vaisseau spatidessous de 400 km, le couple

aerodynamique est le couple dominant de pertunbatenvironnement.

La force deero sur un élément de la surfad® avec la normale extérieuxe est donnée

par :

__1 RvILY
=-=C_pV?(N.V)VdA (B.1)

Aero 2

“\“«‘{J"—Lﬂﬁﬁi

p S i} il

L4 Siwte
i

La force
Aérodynamique

Figure B.1 Force Aérodynamique Agissant sur uelfat

Ou V :Vecteur unitaire dans la direction de la \@&ede translatioW ;

p : Densité atmosphérique;
CD . Coefficient aérodynamique.

Le couple aérodynamiqlfé agissant sur un vaisseau spatial dd a la fdfggo est

Aero

éAero = IFS X d‘FAero (BZ)
Ou FS: Vecteur du centre de masse du satellite a I'éléomla surface dS

=-Lo,pvifr < (N.V)V) (8.3)

Aero
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Ona
n \Y
X0 X0 X0
ro=|r N =|n VvV =|v
S yo yo yo
r n \Y
z0 z0 z0
D’ou
. =-1c pvis (v n_ +v.n_+v_ n )
Aero 2 Dp ref X0 X0 yo " yo z0 z0

D’une maniére générale, on a :

0 1 - sini ,
r{=| 0 N =1|0 V= 0
-1, 0 - cosi ,

Ou ia est I'angle d’incidence aérodynamique.

|, =M (|+£)
M +m 2

e =[areeg-pmi+9))

| :longueur du mat, m : s@as’extrémité
M : masse du satellite ; d : dédtirm du méat
On trouve
1 0
— 2 .2,
CAero :ECDPV Sref sin IA _|Z
0

Dans le repere satellite le couple devient

~ _1 2 .2 . [ ] _
C ==C_pV'S_sin i, ASW I

Aero 2

rv. —r_v
X0 ' zo

z0 ° yo
r. v -r._ v
Z0 X0 X0 = z0
r- v -r v
X0 = yo yo = X0

0

0

(B.4)

(B.5)

(B.6)

146



Annexe B

B.2 Couple de Radiation Solaire

L'impact du flux lumineux sur la surface éclairéeird satellite se traduit comme une
pression, qui crée une force élémentaire sur chélfueent de surface et donc une force et
un couple autour du centre de masse. La surfac®estise sous la pression de radiation a
une force par unité de surface égale a la différede vecteur entre le moment de flux
incident et reflété. Puisque la radiation solaiagier avec I'inverse de carré de la distance
au soleil, la pression de radiation solaire estrgslement indépendante de I'altitude pour
un satellite dans l'orbite Terrestre. Les factepnigicipaux déterminants le couple de
radiation sur un satellite sont :

1. L'intensité et la distribution spectrale deddiation incidente;

2. La géométrie de la surface et de ses proprigtiégues;

3. L'orientation du vecteur du soleil relativemantsatellite.
Les principales sources de la pression de radigtectromagnétique sont :

1. L'illumination solaire;

2. La radiation solaire réfléchie par la Terreat atmospheére (albédo Terrestre);

3. laradiation émise de la Terre et de son atrersph

Radiation solamre (Photons)

Figure B.2 Présentation de la Radiation Solaire

La radiation solaire directe est la source domimattelle est, généralement, considérable.

La force produite par le vent solaire est égalementnalement négligeable relativement a
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la pression de radiation solaire. Le couple dontiisan un satellite de LEO est le gradient

de gravité ou aérodynamique. La force de radiaaaire résulte de I'impact des photons

sur le satellite. Une partie de rayonnement indiéshréfléchie soit d'une forme spéculaire

(p,) soit d'une forme diffuséep(), I'autre partie est absorbée par la surfacg.(

S
S
S

S § S
Incident Inciden Incide

Absorption Réflexion spéculaire Réflexion diffusée

Figure B.3 Absorption et Réflexion de la Radiatincidente

Sifett sont la normale et la tangente de la surfacegu@le dus aux radiations solaires
est :

radso = Ii(:P x (yl ﬁ + YZ 7[') (B7)
Avec

C
vy, = _TS[COSGi +:—§ps+p(l—S)COSGi 1S

ref

C
v, = —Ts[l—p(l—s)]sinei cosd, S,

FQCP : Vecteur du centre de masse au centre de pression

nxO txO RxO
Sachant n = N, b= tyo : ch = Ryo
nzO tzO RZO
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Donc

Ryo (Ylnzo +yztz0) - Rzo(ylnyo +yzty0)
Caso = | Ry (Ylnxo +Y2txo) -R (Ylnzo +yztz0)
Rxo(ylnyo +Y2ty0) - Ryo(ylnxo +Y2tx0)

D’une maniére générale, on a :

1 0 0
A=|0| ;t=[1 ;Rg=|0
0 0 -1,
Le couple de radiation solaire sera :
) I, 7,
Cradso = IZ Y1
0

Dans le repere satellite, le couple devient :

leZ

0oy - IZ’Yl

0

C . =A

radso

(B.8)

(B.9)

(B.10)
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Annexe C

C.1 Implémentation sur Simulink

Dans cette annexe, nous présentons des partiesidiatson de Simulink qui contiennent

un simulateur d’attitude, les perturbations extsymhes senseurs et le filtre de Kalman.

R/Lat/Lon/Alfa
S o | =)
orbite . Bo
Modeéle IGRF
@
Equation Cinématique Bo.
[5 0, 0] (RPY) i
A | d'Eul W° g
nglesd'Euler DCM
initiales
q vers DCM
C-
0.00107 wo
Matrice d'inertie
4l wo
——p|Whi  wo
P |orbite Cgg -
Wo
el —»|DCM
_ | |
Couple de Gradient Whbi vers Wo
de Gravité
paramétres orbitaux > Ngg

Modele d'orbite

Whi f—n
Naero Wo

Couple Aérodynamique

p(Wbi RPY_DT ;@
.—} DCM  Crads Nrads RPY_DT
DCM.
Couple de Radiation )
Solaire E—V Wbx0 =
Wbx0 RPY_DT
2
Woy0 DCM vers RPY
E—y Whz0 RPY
Wbz0

I
Equation Dynamique

i

Figure C.1 Modéle Simulink d’un Simulateur d’Attite.
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Le modéle d'IGRF est programmé en C et a l'aidelad&-fonction du Simulink. Le
tableau (C.1) illustre les coefficients de Gaussatemée 2010.

Tableau C.1 Coefficients de Gauss d'IGRF d'ordrpdl® I'année 2010.

n |m g(nT) h(nT) n m g(nT) h(nT)
110 -29556.8 7 6 5.5 -26.4
1 |1 -1671.8 5080.0f |7 7 2.0 -4.8
2 |0 -2340.5 8 0 24.8
2 |1 3047.0 -2594.9| | 8 1 7.7 11.2
2 |2 1656.9 -516.7| |8 2 -11.4 -21.0
3 1|0 1335.7 8 3 -6.8 9.7
3 |1 -2305.3 -200.4| | 8 4 -18.0 -19.8
3 |2 1246.8 269.3| | 8 5 10.0 16.1
3 |3 674.4 -524.5| |8 6 9.4 7.7
4 |0 919.8 8 7 -11.4 -12.8
4 |1 798.2 281.4| | 8 8 -5.0 -0.1
4 |2 211.5 -225.8| |9 0 5.6
4 |3 -379.5 145.7] |9 1 9.8 -20.1
4 |4 100.2 -304.7| |9 2 3.6 12.9
5 10 -227.6 9 3 -7.0 12.7
5 11 354.4 42.7 9 4 54 -6.7
5 |2 208.8 179.8| |9 5 -10.8 -8.1
5 |3 -136.6.0 -123.0] |9 6 -1.3 8.1
5 |4 -168.3 -19.5) |9 7 8.7 2.9
5 |5 -14.1 103.6) |9 8 -6.7 -7.9
6 |0 72.9 9 9 -9.2 5.9
6 |1 69.6 -20.2|] | 10 0 2.2
6 |2 76.6 54.7| |10 1 -6.3 2.4
6 |3 -151.1 63.7| | 10 2 1.6 0.2
6 |4 -15.0 -63.4| | 10 3 -2.5 4.4
6 |5 14.7 0.0 10 4 -0.1 4.7
6 |6 -86.4 50.3| |10 5 3.0 -6.5
7 10 79.8 10 6 0.3 -1.0
7 11 -74.4 -61.4| | 10 7 2.1 -3.4
7 12 -1.4 -22.5] | 10 8 3.9 -0.9
7 13 38.6 6.9 10 9 -0.1 -2.3
7 |4 12.3 25.4| | 10 10 2.2 -8.0
7 |5 9.4 10.9
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0

|

P |ohite  So
S Mogle ERPY
p{DCM Sm
Capteur Solaie Shemt
ERPY_DT.
.—}orh't Bo p|B0 B0 f———p|BMudle
orbite pre
Champ magnétique »DovEN p B M O CRY
teredre
——
Magnétometre | 1 »|SySHag
DCM o
paramétres orbitaux §——Jp|orbite 0.00107 Ao
Modéle dorbite * ERREY
RPY P (RPY
< .I_N »RPYDT onoy pr
e RPY_DT]
matrice dinertie T
Hitre de Kalman

___________
Propagateur d Attitude

Figure C.2 Modéle Global d’Estimation d’Attitude.
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Figure C.3 Modéle Simulink du Couple de GradienGdavité.
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altitude

orbite

speculaire
s=1

——

Lo

Rref

[1x3]

T

Cd/2

> Cross
Product

vy
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MATLAB
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—>
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Figure C.5 Modéle Simulink du Couple de RadiatiotaBe.
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