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Abstract:

This work deals with the on line Calibration of timertia matrix of an artificial satellite as
well as the Control of its attitude. After a shamtline on the artificial satellites, the
technologies used in the aerospace field as wedleasors and actuators and the reference
coordinates used; the on line calibration of tiextia matrix is then investigated . To control
the attitude of the satellite, two adaptive apphascare proposed, the first one is synthesized
to control the speed and the on-line calibratiomeftia matrix. The second one is dedicated
to the attitude control. Simulations results areegiin order to highlight the performances and
the effectiveness of the proposed approaches.

Key -words: Inertia matrix, Sensors, Actuators, calibrationdine, Recursive Least square
Estimation , adaptative control.

Résumé :

Ce travail porte sur le Calibrage en ligne de ldrice d'inertie d'un satellite artificiel ainsi qsa
commande d'attitude. Apres un bref apercu surdedliges artificiels, les technologies utiliséemnd

le domaine aérospatiale regroupant essentielledeantapteurs et actionneurs, on définira les tgpes
systemes de coordonnées utilisés et on élaboreramiedéles cinématique et dynamique du
satellite,.Le calibrage en ligne en utilisant kaithme des moindres carrés récursifs sera erisaité.
Pour la commande d'attitude deux lois adaptatim®t® proposées, l'une destinée a la commande de
vitesse et a l'estimation de la matrice d'ineiteytre destinée a la stabilisation de l'attituDes
résultas de simulations ont été obtenus afin dimral'efficacité et les performances des approches
proposeées.

Mots — clés :matrice d’inertie, Capteurs, Actionneurs, calibag®e ligne, moindres carrés
récursifs, estimation, commande adaptative.
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| NTRODUCTION GENERALE

Dans la plupart des missions scientifiques deslligas on exige un fonctionnement
optimal du systeme de commande d'attitude. Ce sgateme est tres important pour garantir
le succeés de la mission spatiale. Aujourd'hui eisdas années a venir une grande exactitude
de la détermination d'attitude et de la commandensexigées. Cela signifie que l'utilisation
de capteurs et d’actionneurs trés évolués ne sleia quffisante. Par conséquent, il est
nécessaire de bien connaitre le modéle non lindaisatellite et de ses différents parametres.
Le modele mathématique du satellite et ses comgoactionneurs et capteurs..) peuvent étre
facilement décrit et méme que certains des parampeuvent étre déterminés sur terre avant
le lancement par contre cela n’est pas aussi gtgdeour d'autres parameétres, en particulier
les paramétres ddégyereset les moments d’inertigqui peuvent pour une raison ou pour une
autre varier a un instant donné. Pour cette ragomoit trouver une méthode d’estimation
adéequate et robuste a toutes sortes de perturbatgasant sur le satellite : couples, bruit de
capteurs et d'actionneurs. Cette méthode doit sgcement utiliser les mesures prises par les
capteurs (attitudes et vitesse angulaires). Eomaie ces contraintes et du comportement non
linéaire du satellite ; les méthodes linéairesx@b linéaires standards ne peuvent pas étre
employés pour I'estimation. En effet de nouvelledhndes doivent étre envisageées. L'idée est
de comparer les mesures de capteurs influencédsspaerturbations mentionnées ci dessus et
les résultats d'une simulation le satellite souiné&@icune perturbation. La différence entre les
informations mesurées et les résultats de simulate nous permettre de déterminer une
fonction colt la minimisation de cette fonction nous permet addculer les parameétres
estimés.

Le calibrage et I'estimation en orbite des parametres du satellite sont n&icesspour
satisfaire la grande exactitude requise par le sgsteme de commande d'attitude (SCA). Si
ce systéeme n'est pas correctement calibré, desrermmportantes de contrble d'attitude
peuvent en résulter.

Par exemple; un satellite qui serait équipé de rasyepeut engendrer des couples de

perturbations importants si celles ci ne sontqmagectement calibrées, car un bon calibrage



sur terre est limité par de nombreux facteursstilaeissi bien connu que les moments d'inertie
d'un satellite sont mesurés sur terre utilisang&quipement au sol et qui colte excessivement
cher surtout si les produits d'inertie doivent égant étre déterminés. De plus, les propriétés
massiques du satellite peuvent étre incertainespewent changer en fonction de la
consommation de carburant.

La bonne connaissance des moments d'inertie e¢wts produits d'inertie est primordiale
lorsqu'on prévoit une rapide acquisition des dosnéee bonne poursuite de trajectoire et un
pointage fin.

Le systéme de commande doit considérer les dynawigon linéaires et les changements
dans la masse et sa distribution.

De nombreux travaux ont été effectués dans le dmmdu calibrage et de l'estimation en
orbite, on peut citer [22] ou on a proposé unbralie en ligne des tuyeres pour estimer la
guantité de carburant utilisée afin de prédireugéd vie de notre satellite artificiel.

Dans [23] on a présenté une méthode pour I'estmain orbite des parametres des tuyéeres.
Cette méthode permettait un contréle optimal toupeenant en considération la duré de vie
des tuyeres, la consommation en carburant et taswé de pointage.

Dans le cadre de l'estimation de la matrice dimdg&l] a développé une loi de commande
adaptative permettant d'effectuer de grandes mamslavindépendamment des incertitudes.
Dans le présent mémoire, le calibrage en ligneadmdtrice d'inertie d'un satellite artificiel
ainsi que l'estimation de ses parametres, sonbpé&sp Ainsi, une commande adaptative a té

développé aussi bien en vitesse qu'en attitude.

Le mémoire est organisé comme suit:

Dans le premier chapitre, et afin de familiarigelecteur avec ce domaine, des généralités sur
les satellites artificiels sont proposées; on rdefile systéme spatial ainsi que le satellite
artificiel, ses différents types et sa constitution passera alors au systeme de commande
d'attitude (SCA), les différents type de capteuraaionneurs utilisés puis pour finir les
perturbations agissant sur le satellite

Le deuxieme chapitre concernera l'aspect modébisatlynamique et cinématique du
mouvement, on présentera les systemes de coordaotiligds ainsi que les deux fagon de

représenter l'attitude, I'une utilisant les angl&siler et I'autre utilisant les quaternions.



Le troisieme chapitre portera surdelibrage en ligne d'un satellite artificiel enligéint la
méthode des moindres carrés récursifs; des simntaseront présentées afin de décrire les
performances de la méthode.

Dans le quatrieme et dernier chapitre, deux loisatemande adaptative seront synthétisées;
la premiére, dédiée au contréle de la vitesseg ablis verrons que pour certaines valeurs de
vitesse désirée on arrive a estimer la matriceedia) puis la deuxiéme qui est dédiée au
contrble de lattitude; et la aussi des simulatsmront effectuées afin de prouver les

performances de la loi développée.
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1.1 INTRODUCTION

L'utilisation des satellites artifitsea longtemps été I'apanage des scientifiquesst d
militaires mais, avec le développement des teclyiedode telécommunication, celle-ci s’étend
a d’'autres domaines. lls sont un outil d'exploratie I'espace et d'observation de notre planéte.
lls sont également indispensables pour les résdauglécommunication dans le monde entier.
Les premiers satellites artificiels ont été lantgsa plus de quarante ans et ne cessent d’évoluer
depuis .Un satellite artificiel se compose en géngun corps principal, de panneaux solaires et
de petits moteurs. Dans le corps du satellite@evént les appareils de mesure (senseurs) et de
communication ; des actionneurs qui servent ageria trajectoire du satellite et les panneaux
solaires lui fournissent de I'énergie électriqu&uires instruments peuvent étre ajoutés selon le

type de satellite dont on dispose.

[.1.1 Le systeme spatial

Un systéme spatial représente I'ensemble fonctiodee éléments de base qui forment la
mission spatiale .Les différentes parties de c&esys sont interconnectées et échangent entre

elles de la matiére de fagon a remplir un objetdiing. [3]

[.1.2 Le satellite artificiel

Un satellite artificiel est défini comme étant un engin placé par un Bystée transport spatial

(fusée, navette) en orbite autour d’'un astre, eticpdier, de la terre [3]

1.1.3 Différents types de satellites artificiels

On distingue donc différents types de satelliteselbtes d'astronomie, satellites de navigation,

satellites météorologiques, satellites de télécomaation et enfin les satellites militaires. [2]

- Satellites d’astronomie

lls servent a observer I'espace en permanenceseuwd@ment en lumiere visible, mais également
dans toutes les longueurs d'onde du spectre éeatroetique imperceptibles depuis la terre. lls
permettent, par exemple, de mesurer la densitéripérature et le degré d'ionisation de la haute
atmosphere, l'intensité du rayonnement cosmiqueotebre et la taille des micrométéorites, ou

encore la force et la direction du champ magnétiguestre. [2]
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- Satellites de navigation

lls permettent de réaliser des mesures qui s'avémguossibles a effectuer sur terre et qui,
combinées aux mesures rapportées par les autradlitest fournissent de précieux
renseignements sur notre planete. Les satellitemdigation permettent entre autre de localiser
les appels de détresse, de déterminer la positionrivire avec une marge d'erreur infime, et

d'établir la carte des courants marins.[2]

- Satellites météorologiques

Il existe deux types de satellites météorologiglesssatellitegéostationnaire®t les satellitea
défilementLes premiers sont immobiles pour un observatewestre, car ils ont une trajectoire
éguatoriale circulaire a environ 36 000 Km au-desdel I'équateur. Les satellites a défilement
ont en général des orbites beaucoup plus bassaswetlent un grand nombre de régions du
globe. Les satellites météorologiques permettemédiser des images de la terre et d'alimenter
les stations météorologiques, de facon a préwdiolution de phénomeénes naturels, tels que

typhons, cyclones, tempétes.[2]

- Satellites de télécommunication
Les technologies spatiales sont devenues l'unesldssiu développement extrémement rapide
des télécommunications et plus généralement depgoahde I'information[2]

- Satellites militaires
lls sont utilisés pour la surveillance, la recossance, l'alerte, I'aide a la navigation. On
distingue les satellites de télécommunicationstamniés et les satellites de surveillance, de

reconnaissance terrestre et maritj2le

.2 GENERALITES SUR LES SATELLITES ARTIFICELS
1.2.1 Constitution d’un véhicule spatial
Tout satellite comporte essentiellement gharge utile constituée par les instruments liés aux

objectifs de la mission et urn@ateformede service comportant tout ce qui est nécessaue p
assurer le bon fonctionnement des instruments petaladurée de vie prévue. [1]
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Figure 1.1 Constitution d’'un satellite

a. La plate-forme

En anglais bus, Platform, qui correspond origamakint a la structure destinée a supporter une
ou plusieurs charges utiles et équipée pour leurnfo les ressources nécessaires a leur
fonctionnement, dans les conditions requises.

Les principales fonctions dévolues a la plate-fosmiet :

la structure porteuse et les mécanismes,

le contréle thermique des éléments,

la propulsion,

la génération, le stockage et la distribution dedrgie,

le contrdle d’attitude et d’orbite,

la télémesure, la telécommande et la localisation,

o O O O O o o

le traitement, le stockage et la gestion des danadmord,

Ces fonctions sont réalisées par des sous-enseappets « chaines fonctionnelles »

» la structure porteuse et les meécanismes comprenieentensembles mécaniques

assurant les fonctions d’interfacage avec le lancge support des équipements stable
dimensionnellement en orbite, aprés mise en fomépléiements), et d’écran protecteur

contre les rayonnements et les corpuscules.

» le contrdle thermique a pour fonction de maintégsréquipements dans tous les cas et

pendant toute la durée de vie du satellite dansptieges de température spécifiées pour
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garantir les performances des équipements (leurgremhation en cas de phase critique) et
d’uniformiser les températures pour assurer unieilééadimensionnelle compatible avec
les précisions d’alignement requises,

» le sous systéme de propulsion a pour fonction derdes accroissements de vitesse
nécessaires a toutes les manceuvres du satelliteuasi de toute sa vie depuis une possible
manceuvre d’apogée jusqu’aux manceuvres de commadnodatad et du maintien en
attitude, et enfin la manceuvre de désorbitation,

» la geénération d’énergie utilise le soleil grace es djénérateurs a base de cellules
photovoltaiques, mais aussi parfois pour les sofaetines, des générateurs nucléaires
ou isotopiques. Le stockage d’énergie se fait ddes batteries électrochimiques
nécessaires pour les périodes d'éclipses ou lorstpse demandes instantanées sont
supérieures a la capacité intrinséque des génég@mopulsion électrique). Un ensemble
de convertisseurs et de régulateurs adaptent Guption de I'énergie a la demande de la
charge utile, avant de la distribuer.

» la commande de I'attitude et de I'orbite : qui &tee mis en évidence plus tard,

» les équipements de télémesure, télécommande @atiali éventuelle) constituent un
ensemble de télécommunication de servitude tramantedu sol les télémesures des
parametres soumis a un contréle et recevant lésaigimandes des équipements a opérer

(plate-forme et souvent charge utile).

La chaine de traitement, stockage et gestion bamdtitue le nceud des informations transitant a
bord entre les différents équipements. La concepéist de plus en plus unifiée autour de
microprocesseurs assurant la gestion des donmeganise en forme, le codage et décodage et
aiguillant les informations vers les équipementsuéhisant des artéres de données. Ce sous
systeme assure en outre le stockage des inforrsadiant de les retransmettre vers le sol. Dans
des enregistreurs magnétiques ou a mémoire a $étiale (ces derniéres fonctions sont parfois
rattachées a la charge utile comme sur SPOT, dbdmue d’appartenance est souvent
industrielle) [1].

b. La charge utile

En anglais payload, qui correspond a I'ensemblééniiénts destinés a remplir une mission

déterminée.
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L’idée sous-jacente a ce découplage est que la fdaine assure une fonction polyvalente de
servitude au profit d’'une charge utile qui est #jpte de chaque mission. Il y a ainsi le concept
économique d’'une plate-forme générique assez ppendé@nte de s missions possibles, et en
conséquence d’'un satellite a l'autre la platefopoerrait étre invariante et seule la charge utile
serait adaptée a la mission.

La fonction de charge utile est d'assurer la missei de transmettre au sol par voie
radioélectrique (ou autre) les informations spdaifis a cette mission.

Plusieurs sous systemes sont généralement neesspamr assurer une fonction donnée. La
découpe en sous systemes est nécessaire et pratquelle correspond a des « métiers
différents », mais en réalité ce que I'on réalisieum tout, les sous systémes sont imbriqués entre
eux, et concevoir un bon véhicule (satellite) cfgsticisément bien assurer cette imbrication dans

tous les modes de fonctionnement de celui-ci. [1]

[.2.2 Le lancement d’'un satellite

a. Phases de lancement d'un satellite

Le lancement d’'un satellite peut se décomposerm@m3es:

La premiere s’effectue passivement sous le contodé du lanceur .Viennent ensuite la mise en
orbite et la recette conduisant a la mise en seicsatellite.

Lorsqu’'un satellite totalement passif est placé eunite il obéit aux lois de la mécanique
classique sans intervention d'un moteur le soumetait a des forces soit a des couples. Son
centre de gravité poursuit indéfiniment la trajgetod’un corps soumis a un champ
newtonien (magnétique terrestre); le mouvementuwsiude son centre de gravité est constant tel
gue définit I'instant initial de la mise sur orhite

Or un satellite a une mission a remplir et 'onpaut accepter que le mouvement autour du
centre de gravité soit quelconque, de plus, lagtuges échecs de véhicules spatiaux sont a
'origine d’'une déficience du systeme de stabilsatou de pilotage d’ou la nécessité de le
contréler.( Contréler un satellite c’est stabilisen mouvement autour de son centre de gravite)
par exemple si on cherche a placer sur orbite talliga stationnaire ,c’est a dire un satellite vu
d’'un point de la terre semble immobile. L a trapé@t du satellite doit alors étre un cercle de
rayon 36000km.

La mise sur orbite est assez complexe : on commeptacer un ensemble en général constitué

d'un troisieme étage et d'un quatrieme étage déusge, ce dernier portant le satellite .le
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troisieme étage est allumé et la trajectoire deviere ellipse dont I'apogée est de 36000km.
Lorsque le véhicule atteint cet apogée, le quagiétage est allumé et la poussée doit étre telle
gue la trajectoire devienne circulaire .I'orientatides tuyeres (conduit terminal d’'une turbine a

gaz, dans lequel se produit la détente fournis@amergie) doit étre soigneusement contrélée.

[2]

b. Fonctions d’'un sous systeme de propulsion

Le sous systéme de propulsion a pour fonction éerdes accroissements de vitesse nécessaires
a toutes les manceuvres du satellite au cours de sauvie depuis une possible manceuvre
d’apogée jusqu’aux manceuvres de contréle d’orhitelue maintien en attitude, et enfin la
manceuvre périodiques de contrble d’orbite et duntigai en attitude, et enfin la manceuvre de
désorbitation; pour cela il doit délivrer des farat des couples.

Les forces (poussées) mises en jeu par les prapalsarient de quelques mNewton a quelques
centaines de Newton. Elles sont obtenues par tiéjede matiére a grande vitesse. Il s'agit le
plus souvent de gaz sous pression et a haute tatupg qui sont détendus au travers d’'une

tuyére supersonique convergente-divergente.

Le sous-systeme de propulsion est constitué deufzeyrs, des éléments nécessaires au
stockage et a I'alimentation des propulseurs eolegéventuellement d’un sous ensemble de
pressurisation des réservoirs d’ergol.
Le sous-systeme de propulsion a des interfacesriamies avec les autres sous-systemes d’'une
plateforme, principalement :
0 mécanique et thermique : pour I'implantation desergoirs et le contréle thermique du
sous-systeme,
o contrdle d'attitude et d’orbite : I'implantation rsia plateforme et les différents modes
fonctionnels des propulseurs doivent répondre axigieaces du sous-systeme de

commande d’attitude et d’orbite.

La masse d'un sous-systeme propulsif représentpoumcentage important de la masse du
satellite; par exemple, dans le cas de TELECOMu2e'masse totale au lancement de 2.3t et de
durée de vie de 10 ans en orbite géostationnainmalsse séche du sous-systéme est de 100 Kg

et la masse des ergols embarqués est de 1 150Kg. [1
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c. Techniques de propulsion

On peut distinguer quatre grands types de propultdib]

- La propulsion a propergol solide

Les propulseurs, généralement de forte poussée,usiigés pour les manceuvres de transfert
d’orbite ou pour la mise en rotation d’'un composibastitué par I'étage supérieur du lanceur et
du satellite lui-méme. Des applications faiblesgs@es sont en cours de développement. Ce type
de propulsion n’est pas réallumable.

Dans une fusée a propergol solide, au moment néskaa feu du combustible, les gaz émis sont
rejetés par la tuyére, ce qui propulse la fusée

- La propulsion a gaz froid

On utilise directement dans la tuyere du propulseugaz a température proche de I'ambiante, le
plus souvent de l'azote, stocké dans un résenaitenpression, et préalablement détendu au
travers d’'un détenteur régulateur de pression. duzsgée peut atteindre quelques dizaines de
Newton.

- La propulsion liquide

Les gaz qui sont éjectés a haute température gatuy@re supersonique résultent des réactions
chimiques de décomposition ou de combustion d’undeudeux ergols stockés sous forme
liquide. La poussée des propulseurs varie de Ovitdiea quelque centaine de Newton et permet
ainsi de couvrir les besoins d’'une manceuvre defiesrd’orbite et ceux du contrble d'attitude et
d’orbite.

Bien que la plupart des pionniers dans le domasmkadusée a propergols liquides aient utilisé
'essence comme carburant, I'alcool éthylique okdesene raffiné furent par la suite largement
employés. L’éthanol, utilisé dans les fusées VXing et Redstone, brlle grace a de I'oxygéne
liquide qui présente cependant I'inconvénient dpaint d’ébullition si bas que les pertes par
évaporation demeurent considérables.

Les recherches pour trouver un substitut a I'oxggkguide ont mené (en partie par hasard) a
'usage d’autres ergols liquides, connus sous ta dihypergols : ils consistent généralement en
de I'acide nitrique (comburant), associé soit d'adline, soit a de I'hydrazine (carburant). Un
hypergol ne nécessite aucune mise a feu, carbueamomburant s’enflammant des leur mise en
contact : c’est une proprieté majeure du dérivé I'igdrazine connu sous le nom de

diméthylhydrazine dissymétrique (en abrégé UDMH, d&anglais Unsymmetrical

10
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DiMethylHydrazine), un ergol communément employé association avec I'oxygéne ou le
peroxyde d’azote.

L’hydrogéne liquide est théoriquement le meillearbwrant, mais il est délicat et dangereux a
manipuler. Ces problemes d’utilisation furent néams résolus par les équipes d’'ingénieurs qui
ont travaillé sur les lanceurs américains Centaongu dans les années 1960 a partir du RL-10
du motoriste aéronautique Pratt & Whitney, premieteur a ergols cryotechniques, hydrogene
et oxygene en l'occurrence) et Saturn V (la fuséante : 2 700 t et 110 m de hauteur des
missions Apollo), et plus tard sur l'actuelle nagespatiale. Le couple hydrogene et oxygene
liquide est également a la base de la technoladenue pour I'étage principal cryotechnique
(EPC) de la nouvelle fusée européenne Ariane 5.

Trois techniques apparaissent dans ce type delgiopu

0 L’hydrazine mono ergoliN,H,]

0o Les diergols utilisant le couple Peroxyde d'azote Monomethylhydrazine
[N,O, —-MMH ]

o Le dual mode qui associe les deux techniques peétésl en utilisant le Peroxyde

d’Azote et d’'Hydrazine.

- La propulsion électrique

Elle est fondée sur l'utilisation d’énergie élegtre, fournie par une source externe au sous-
systeme de propulsion proprement dit, pour acaéléréluide propulsif. Les poussées sont de
I'ordre de quelques dizaines a quelques centaia@sNewton.

D’autres techniques de propulsion sont a I'étudaroe, par exemple, la propulsion hybride qui
utilise un oxydant liquide ou gazeux (eau oxygéngeet, un réducteur solide (polyéthylene...).
L’extension de I'utilisation de la propulsion élequie pour réaliser les manceuvres de transfert
sur son orbite définitive d’'un satellite géostatiaine est envisagee.

Compte tenu des faibles niveaux de poussée rdgaishangements d’orbite des mini ou micro
satellites pourront se faire avec les mémes teolres que celles actuellement utilisées pour le
controle d’orbite et d’attitude.

Le tableau I.1 résume les différentes technolod&propulsion, leurs domaines d’application et

leurs principales performances [1].

11
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Technologie ManceuvreControle Controéle Poussée [N]
de d'orbite d'attitude
transfert
Gaz froid X X 0,05-20
Solide X 50-50000
Liquide :
Hydrazine catalytique X X 0.5-2500
Hydrazine a X X 0.05-0.5
surchauffe X X X 5-500
Diergol X X X 5-500
Dual mode
Electrique : X X 0.1-0.2
Electrothermique X X 0.02
Electrostatique X X 0.01-0.1
Plasma

Tableau 1.1 Les différentes technologies de propulsion, leoraanes d’application et leurs
principales performances [1]

d. Les tuyeres

Lorsque le contréle actif est nécessaire, |'utiisade tuyeres commandées est un des moyens

d'une stabilisation relativement simple.

Une tuyere est un actionneur "tout ou rien"”, dohmize pousséee ou nulle ou constante et égale a
sa valeur maximum et afin de ne pas perturberjadioire du veéhicule, il ne faut pas créer de
résultante et donc générer uniqguement un coupleRmur cela on associe les tuyéres 2 par 2 en
positions symétriques sur le satellite et donnastgbussées opposées.

Ce mode de stabilisation est particulierement adapix stations spatiales nécessitant des
couples importants.

Les moteurs-fusées, qui évoluent dans des condipooches de celles du vide, nécessitent des
tuyéres de grande dimension pour que la vitesgeatién des gaz atteigne le seuil supersonique.
La tuyere doit étre composée d’'abord d'une sectionvergente, allant de la chambre de
combustion jusqu’a la portion la plus étroite -#, ®u la vitesse du son est atteinte, puis d’'une
seconde section, le divergent - qui forme la pasiiéble de la tuyere : le diametre de sortie peut
atteindre quatre a cinq fois celui de la chambreaebustion [1].

12
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Le flux rapide (plusieurs km/s) de gaz brllantsfrettant contre les parois de la tuyére, pose
I'épineux probleme du transfert de chaleur, surtbleg temps de combustion doit dépasser
guelques minutes au lieu de quelques secondesoBEme est encore plus critique pres du col,
ou un refroidissement dit régénératif est souvenleyé dans les moteurs a propulsion liquide :
dans un moteur a oxygene et hydrogéne liquidesymmple, 'lhydrogene peut étre pompé pour
circuler a travers de petites canalisations pladées les parois de la tuyere, avant de poursuivre
son trajet pour aller alimenter la chambre de castbn [1].

Il existe un autre mode de propulsion, envisagér g@s vols vers la terre et la lune et des
missions vers des planétes éloignées : le motegefaucléaire. Il serait au moins deux fois plus
efficace que le moteur & hydrogéne et & oxygenaidés (déja tres performant), comme
lindique la comparaison de leur impulsion spéciq(Isp, 'une des facons de mesurer la
puissance d’'un moteur-fusée en calculant la pouksémie par kg de propergol bralé par
seconde) : celle du moteur a hydrogene et a oxylgniees peut atteindre 450 N, le moteur-
fusée nucléaire, tel qu'il était étudié aux Etatsdudans les années 1960-1970, était évalué a 1
100 N. Ce type de moteur utilise de I'hydrogeneiilie transformé en gaz et chauffé par un
réacteur a fission nucléaire jusqu’'a de trés hateegpératures. L’hydrogéne ne brdle pas,

N s 7

traversant simplement la tuyére a pression tragélet a trés grande vitesse [1].

D’autres types de moteurs-fusées évolués sontuééoour d’éventuelles missions spatiales de
longue durée, devant traverser des champs grawvitais faibles. Dans ces conditions, des
moteurs a faible poussée pourraient étre emplogéspndition que la poussée puisse se
prolonger pendant un temps suffisamment long, geacme utilisation judicieuse des ergols.
Parmi ces technologies futuristes, figure le motauplasma : il contient un gaz ionisé
extrémement chaud qui peut s’échapper vers I'arrier moteur a une vitesse trés élevée (voir
lonisation) ; le gaz ionisé peut étre accéléréymachamp électromagnétique. Autre technologie,
le moteur ionique expulse a de tres grandes videdse atomes ionisés, de Césium par exemple,
grace cette fois a un champ électrostatique. Emdimmoteur photonique pourrait éjecter des
photons (simples particules porteuses d’énergienemse) a la vitesse de la lumiére Bien que
I'énergie d’un seul photon soit infinitésimale pffimense quantité de photons éjectés permettrait
a ce moteur de fournir de faibles poussées maiatesur des intervalles de temps suffisamment

longs.

13



Chapitre | Généralités kes satellites artificiels

[.2.3 Lancement et retour

Le lancement d’'un véhicule spatial s’effectue atipaFune base, contrblée par des équipes
d’'ingénieurs et de techniciens opérant a distaremid un batiment voisin. Les inspections
avant le départ sont multiples, la mise a feu etldeollage n’arrivant qu’aprés une longue
campagne de préparatifs.

Au retour, il faut surmonter le probléeme de la réatdans I'atmosphere. Dés les premiers vols
habités, la solution retenue est celle du boudhiermique, qui équipe entre autres les capsules
américaines des programmes Mercury, Gemini et Apallir la navette spatiale, des tuiles en
céramique cimentées individuellement a la coquerrass la protection. Avant I'ere de la
navette, qui se pose sur une piste d’atterrissagaene un avion, toutes les capsules ameéricaines
effectuent un retour dans I'océan. Les astronases rapidement localisés puis récupérés par
hélicoptere et recueillis a bord de navires de #ime américaine. Les spationautes russes (ou
cosmonautes) atterrissent quant a eux en Sibar@gpsule Soiouz étant freinée par un systéme

de parachutes. [5]

1.3 SYSTEME DE COMMANDE D’ATTITUDE ET D'ORBITE (SCA O)

L’étude d’'un satellite englobe plusieurs aspeatsc@ qui nous concerne, cela sera celui de la
commande ou du contrle de ce dernier. Celle-cdeanhée par les équations du systeme de
commande d’attitude et d’orbite (SCAO).

La commande d’attitude ainsi que celle de la ttajee constituent les deux points importants du
SCAO d'un satellite. Il s’agit pour le premier deitniser I'attitude (orientation) du satellite ou
plus exactement le mouvement de celui-ci autousatecentre d’inertie. En ce qui concerne le
second, c’est la courbe décrite par le centre dimdu satellite en mouvement périodique.

Le SCAO assure deux fonctions :

- la premiere consiste dans l'acquisition et lentianh de I'attitude désirée depuis la séparation
avec le lanceur jusqu’a la fin de vie. Des changemd’attitude peuvent étre prévus au cours de
mission. Il en est de méme en cas de passage ea deodurvie ou l'attitude de consigne est
souvent difféerente de l'attitude nominale a posie [

- la seconde est I'acquisition et le contrble deldite durant toute la durée de vie du satellite.

14
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Le systeme de commande d’attitude et d’orbite doinpenser les couples perturbateurs qui
dépointeraient le satellite, autrement dit, il dassurer I'asservissement d’attitude du satadlite
présence de ces perturbations en pointant leschx@éhicule vers les directions requises pour
assurer sa mission, ainsi qu’assurer des correcfines de maniéere a ce que lors de l'arrivée en
poste, une correction finale rende l'orbite ciestd équatoriale et de période 24h, pour un
satellite géostationnaire par exemple.

L’attitude du satellite est déterminée par l'oraidn d’'un systeme d’axes lié au satellite par
rapport a des reperes externes (terre, soleilegja I'aide de détecteurs d’attitude. En fonction
de I'attitude recherchée, les commandes d’attitog@iment les corrections de vitesse autour du
centre de gravité. Quand a l‘'orbite, maintenirdeBite sur I'orbite prévue est indispensable a la
réalisation de la mission; la détermination d’cgbiine (décimétrique) a bord est maintenant
possible grace a des équipements embarqués tiksasystemes de navigation (exemple GPS).
C'est un pas important pour accroitre l'autonomies dsatellites (essentielle pour les
constellations) qui peuvent déterminer et exédotes seuls les manceuvres d’orbite. Que celles-
ci soient commandées depuis le sol ou automatiquesrd, elles utilisent le sous-systéeme
propulsion pour créer les incréments de vitesse Ehsemble de ces corrections se fait par
poussées tangentes a l'orbite (est-ouest) ou nerankbrbite (nord-sud).

Si on définit pour le satellite le triedre rouliangage, lacet (angles de cardan), comme suit :

o] I'axe de lacet, perpendiculaire a la face portastantennes,
o] I'axe de tangage, paralléle a I'axe de rotationglemeaux,
o] I'axe de roulis, complétant le triedre.

On a l'axe de lacet dirigé vers le centre de leetdfaxe de tangage perpendiculaire a I'orbite
(donc a 'Equateur) et I'axe de roulis tangentahite. Le triedre (R, T, L) est donc confondu

avec le triedre orbital local (tangente, normabaghtrique)

On peut citer 2 modes principaux qui se différemicigar 'ampleur des couples perturbateurs
appligués au satellite [2] :

-le mode normal, pendant lequel le satellite estimtgs essentiellement aux couples d’origine
solaire,

-le mode correction de poste, pendant lequel lellgatest soumis aux couples induits par les
propulseurs de correction, couples qui sont beguptus forts que les précédents.

On peut citer en plus,
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-le mode de tranquillisation du systéme apres eoreection de poste pour revenir en mode

normal, ainsi qu’un certain nombre de modes dewsscd’attente ou de réaction.

[.3.1 La boucle SCA

Le SCA met en ceuvre une boucle, celle-ci est referpar la dynamique d’attitude du véhicule.
C’est donc une propagation cyclique d’informatiande phénoménes physiques, qui a tout
instant, assure au satellite une correcte oriematans I'espace [1].

On distingue a I'intérieur de la boucle :

a. La dynamique du véhicule spatial

L’attitude du véhicule évolue en fonction de saicture et des couples subits. Certains de ces
couples sont des couples perturbateurs, d’autneisesgloités pour le contrdle d’attitude. Ces

couples sont d’origine interne ou externe au stell

b. La sous fonction estimation d’attitude
Cette sous-fonction a pour rdle I'estimation deedévparamétres qui caractérisent l'attitude
courante du véhicule, tels que des angles ou desses angulaires. Elle est mise en ceuvre par

un « estimateur traitant les mesures fournies iii@rents capteurs (ou senseurs) d'attitude.

c. La sous fonction commande
La commande établie les ordres a envoyer aux amios afin que le véhicule rallie I'attitude de
consigne. Ces ordres dépendent de l'estimation’atgétude courante réalisée par la sous

fonction précédente.

|.3.2 La fonction commande de l'orbite

Parmi les fonctions couvertes par le SCAO, une tikerlles concerne la réalisation des
manceuvres tant du point de vue de I'incrément tsselV que du contrdle associé [1]. Selon

le type de propulsion embarqué a bord du sateléitealcul delV a réaliser est effectué a bord
(moyen de localisation par GPS ou DORIS) ou au(sat moyens classiques). A partir de ce
calcul on estime la durée d’ouverture de la outdgéres nécessaires a la génération de la force
correspondante. Ces durées sont alors chargéed adag exécution aux dates voulues.
Certaines contraintes rejaillissent sur le sousesys de commande d’attitude et d’orbite :

-le choix de 'implantation des tuyéres de contidi@rbite ou d’attitude.

-capteurs et actionneurs particuliers.
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-la programmation des manceuvres en fonctiondiésa réaliser.
-les performances différentes découlant de loisaherdle différentes par rapport au mode

normal.

l.4. CAPTEURS ET ACTIONNEURS

1.4.1. Les Capteurs [1]
Le choix d'un capteur d'attitude, ou senseur, délpge plusieurs facteurs liés d'une part a la
mission du véhicule et aux performances de pointdgke stabilité demandées, et d’autre part,
aux sources de référence disponible.
Les difféerents éléments techniques qui vont orreméechoix d'un type de capteur sont
principalement :
-la mission en termes d’orbite et de mode de pgata
-les sources de références disponibles : réeferaxtemes (les étoiles, le soleil, la terre, laelun
le champ magnétique terrestre) ou bien référereriefie absolue, au sens de la dynamique des
corps solides (phénomeénes d’inertie par consenvaktds énergies).
-les exigences fonctionnelles et de performances :

-les performances de pointage et de stabilité,

-les propriétés du signal de sortie (nature, priséquence..),

-la gamme de mesure,

-I'interface avec le véhicule : encombrement, rmaassonsommation, implantation,
exploitation du signal, champ de vue, protecti@s dumiéres parasites pour les capteurs

optiques.

 Les Capteurs optiques
Ces capteurs fournissent 'orientation dans I'esghicrepére senseur lié au véhicule, par rapport
a des directions de références extérieures offpdeses étoiles, la Terre et le soleil, détectées

par leur systeme de visée dans les longueurs ddndesible ou de I'infrarouge.

* Les capteurs stellaires

Leur principe de fonctionnement est que la lumgn@venant d’une étoile est collectée par un
objectif et focalisée sur une matrice DTC (DispbsitTransfert de Charge). Cette matrice en
silicium permet de générer un électron pour chamhaon incident absorbé. Les électrons sont

piégés dans une région de petite dimension appeléket cela pendant une durée commandée.
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Les charges ainsi obtenues sont ensuite rapidamagasférées dans une zone mémoire qui peut
étre lue et analysée a une cadence relativemeet [Eaute la matrice est en fait constituée de
pixel et cela permet d'obtenir une image numérigieel par pixel, du champ de vue de
instrument. La position de I'étoile sur la magiest alors obtenue en calculant le barycentre de

I'énergie collectée par les pixels.

* Les capteurs solaires

lls sont classés en deux catégories, les sensealsgaues (grossiers) et les senseurs digitaux
(précis). lls sont couramment employés dans lesgshd'acquisition d’attitude et en routine, soit
pour détecter une présence Soleil, soit pour fourmiangle d’attitude.

Pour le premier type I'élément sensible est untuleetolaire au silicium, dont I'énergie recue
est fonction de l'inclination solaire, il permet therer la direction du soleil par rapport a sa
normale a partir du courant de sortie I. Pour lexéiame type, on distingue les capteurs solaires a
barrettes DTC qui recoit I'image du soleil a trasen objectif et une fente ; le prélévement des
charges accumulées permet de déterminer les bardsléil par un systeme a seuil. Et puis des
capteurs solaires a matrice DTC ou le centre deilsedt déterminé par calcul barycentriqgue des
pixels touchés par I'image du soleil, et permesiaite restituer un angle d’attitude 2-axes.

* Les capteurs terrestres

Le principe de détection adopté est basé sur unatiea thermique de I'élément sensible, dans
la bande spectrale ou la terre est vue comme gui@isniforme.

La direction de visée de ces capteurs vers la,tpaamet d’obtenir directement deux angles
d’'attitude du satellite, le tangage et le roulisn Yenseur d’horizon terrestre comprend
généralement quatre parties : un meécanisme de,wvseesysteme optique, un détecteur de

luminance, une électronique du traitement du signal

 Les capteurs magnétiques

Les magnétometres sont constitués principalemehodmes conductrices qui générent un
courant ou une variation de courant lorsqu’elled ptacées dans un champ magnétique. A ce
titre ce sont donc des capteurs tres faibles, ecomsnt peu et peu encombrants .Il en existe
deux types principaux :les magnétometres a indociio délivrent la dérivée temporelle de la
projection du champ selon 'axe de la bobine ethnagnétometres « flux gate » qui délivrent
directement la projection du champ magnétique ptsaodérivée selon I'axe du capteur .En

18



Chapitre | Généralités kes satellites artificiels

associant trois magnétometres disposeés sur lditeatBlLivant trois axes orthogonaux, il est
alors possible de mesure le vecteur champ mageétigtantané tout autour de la Terre. On les
utilise dans la boucle SCAO soit pour mesurehkinep magnétique instantané afin de mieux
calibrer les couples a générer par des magnétaplaags ; soit en vue d’un traitement de facon

a restituer I'attitude.

* Les capteurs inertiels
Les capteurs utilisés en mesure d'attitude déteddemouvement de leur boitier par rapport a
'espace inertiel. Dans le cas de gyromeétresaildétection du mouvement de rotation absolue et

dans le cas d’accélérometres, il y a détection duv@ment de translation accélérée.

On distingue plusieurs type de capteurs inertie :

> Les gyrometres
lls permettent de mesurer la vitesse de rotati@olab. Ils sont utiles car les mesures de vitesse
peuvent étre fournies en permanence (contrairemextcapteurs optiques) et avec une tres
bonne précision a court terme On distingue plusiéamilles de gyrometres :
-Les gyromeétres mécaniques
-Les gyrométres optiques

-Les gyrometres vibrants

> Les accélérometres
Les capteurs inertiels fournissent au véhicule dinection fixe dans I'espace, les gyrometres
délivrent l'attitude (vitesse angulaire) et les éléoometres la position par rapport a cette
référence. Ces accélérometres sont surtout utiiags la navigation et le guidage des véhicules
de rentrée et dans le contrdle (ou l'identificalioies micro-vibrations générées par les parties
mobiles a bord des satellites.
Leur principe est de mesurer I'accélération totéfiltant des forces de surface. Par contre ils ne
peuvent pas détecter les accélérations d’'origiagitgtionnelle puisque la masse d'épreuve et
son boitier sont soumis au méme champ gravitatlonne
* Le GPS (global positionning system)
La constellation GPS comporte 24 satellites surlftes circulaires d’altitude 22000 Km, ces
satellites émettent des signaux de radionavigaggos par un récepteur a bord du véhicule a

localiser, par I'intermédiaire d’une antenne RFE Ri I'on dispose de plusieurs antennes a bord
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du veéhicule, il est possible de déterminer sonuald par interférométrie de la porteuse entre les
différentes antennes. La mesure d’attitude cormes$@ol’émission de signaux de radionavigation
recus par un récepteur a bord du véhicule a legalisattitude est déterminée en comparant les
vecteurs entre les antennes GPS connus dans éngysie référence du véhicule et ces mémes
vecteurs dans un systeme de coordonnées topoquedriNED (North East Down), défini
localement par les points cardinaux et la verticale principe général de cette mesure est
applicable a d’autres systémes de radionavigatid@RIS, GLONAS,.....

Voici un tableau illustrant la précision de quelgjeapteurs :

Capteurs Précision| Avantages Inconvénients
Capteurs terrestres 0.05-1 deg Taille moyenne ipee 'orbite
Capteurs solaires 0.1-3 deg Petit, léger Proadiexlipse
Capteurs stellaires 0.0001 deg Précision élevée ndGlaurd,

complexe
Magnétometres 0.5-5 deg Pas cher, petit, Iéger ass®altitude, précis
GPS 1 cm-50m| précis cher

Tableau 1.2 Précision de quelques Capteurs [1]

[.4.2. Les Actionneurs

Il existe deux types principaux de commande déitlate : les méthodes actives qui réalisent un
pointage « axe par axe » du satellite en utiliskest actionneurs en couple (contrdle 3-axes), et
les méthodes passives et assimilées, qui jouentastion de rappel des couples perturbateurs
pour assurer la stabilité (stabilisation par gratlae gravité) ou qui jouent sur les propriétés du

moment cinétique (stabilisation par spin) [1].

Les méthodes passives ne permettent qu’'une comnubaititude grossiere, qui convient a des
satellites simples, n'ayant que de faibles exigemrepointage. Les méthodes de commande « 3-
axes » qui sont aujourd’hui les plus répanduesgeniffau contraire un meilleur potentiel de
performances : précision et stabilit¢ de pointagenceuvrabilité, puissance électrique par
I'orientation du générateur solaire; en revancheause du besoin de senseurs et d’actionneurs,

elles sont plus lourdes, plus complexes, et dong gheres.
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1.4.2.1. Actionneurs actifs (stabilisation active)1]

a. Les Tuyeres

Lorsque le contrdle actif est nécessaire, l'utilisa de tuyeres commandées est un des
moyens d'une stabilisation relativement simple.

Une tuyere est un actionneur "tout ou rien", dohmige poussée ou nulle ou constante et égale a
sa valeur maximum et afin de ne pas perturberjadioire du veéhicule, il ne faut pas créer de
résultante et donc générer uniquement un coupleRmur cela on associe les tuyeres 2 par 2 en
positions symétriques sur le satellite et donnastgbussées opposées.

Ce mode de stabilisation est particulierement adaptx stations spatiales nécessitant des

couples importants.

b. Dispositifs d’échange de moment cinétique

Dans ce cas, on distingue deux catégories de tpaodmide contrble 3-axes [1]:

» Celles qui utilisent umoment cinétique embarqugue I'on réalise par une roue cinétique.

* Celles dites3-axes actifgjui utilisent un actionneur par axe controlé dieltite.

Ces actionneurs sont soit des roues de réactibrds® actionneurs gyroscopiques. Ces deux
techniques requiérent l'une et l'autre d’autresoacteurs que les roues, qui sont des tuyeres ou
des magnétocoupleurs, pour permettre de déss#&srasues quand elles atteignent leur vitesse

maximale.

On distingue alors :

* Les dispositifs a moment cinétique embarqué

Ces systemes ne comportent qu’une seule roue msatd@xe tangage du satellite; la roue est
pointée a vitesse rapide quasi constante pour @rdé satellite une raideur gyroscopique sur 2-
axes, comme si le satellite était lui méme spiawvéc le méme phénomene de nutation. Autour
de l'axe tangage, l'attitude est commandée en aiilota vitesse de la roue par de petites
accélérations ou décélérations. Cette roue datp@riodiquement déssaturée quand elle atteint
sa vitesse limite [1].

La dynamique des satellites de pointage terrasait un moment cinétique embarqué révele un
phénomene intéressant de couplage « roulis ladahs le plan orbital, qui est mis a profit pour
contrbler simultanément les axes de roulis et detJan n’utilisant que la détection de I'erreur

en roulis.
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* Les roues a réaction

Ces systemes utilisent des roues de réaction pmrer les perturbations qui agissent sur le

satellite : chaque axe est piloté par une roueaqoélére ou décélére pour créer un couple par
réaction sur la plate-forme. Le couple ainsi créerige le dépointage détecté et ramene le
véhicule dans sa position initiale. Si les perttidves sont périodiques sur le cycle orbital, la

roue peut ne pas atteindre sa vitesse limite @giootpendant plusieurs orbites ; par contre si les
perturbations sont une composante continue, cellera croitre linéairement la vitesse de la

roue jusqu’a saturation.

Il est alors nécessaire d’appliquer un couple ext@our ramener la vitesse de la roue proche de
zéro; ce couple est réalisé par un autre actionifdas tuyéres suivant une direction
perpendiculaire a I'axe de la roue ou des magnégears pour lesquels on notera qu'ils ne

peuvent déssaturer une roue dont I'axe est paaleékchamp magnétique local) [1].

Figure 1.2 Orientation des roues a réaction [4]

* Les actionneurs gyroscopiques

Les roues de réaction sont limitées a des capadit&ouple de I'ordre de 1 N.m. Pour créer des
couples de réaction plus importants, pour stabilges vehicules spatiaux a grandes inerties
comme une station orbitale, ou pour réaliser desomavres rapides d’attitude, on utilise des
actionneurs gyroscopiques (AG ou CGM Control Momé&yros en anglais), capables de

développer des couples jusqu’a plusieurs centaleed.m; ces actionneurs sont assimilables a

des roues cinétigues montées sur un cardan 1 oMes2-&t générent un couple
C = Q OH perpendiculaire au moment cinétique de I'’AB ) et proportionnel & sa vitesse de

basculement@).
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c. Les magnéto-coupleurs

Les magnéto-coupleurs sont des dispositifs qui yisetht un moment magnétiqgue dans une
direction désirée .Si le satellite est dans unéetimsse (LEO), le moment magnétique produit
par les magnétocoupleurs peut interagir avec lenphemagnétique terrestre et des couple
externes peuvent étre produits .lls peuvent éifisag pour réduire la déviation a 1degré pour
une orbite circulaire [6],la variation des angles mbulis et de tangage sont principalement
provoqués par des couples de perturbation de gradéegravité et d’aérodynamique.

Le couple maximum est de ¥®m dans une région polaire, principalement utilsgir la
commande des angles roulis et tangage .l est de0“Bkn & une région équatoriale

principalement utilisé pour la commande de I'arggidacet.

1.4.2.2.Stabilisation passive

» Stabilisation par gradient de gravité

Pour pouvoir stabiliser un satellite par gradieatgdavité, il est nécessaire que la configuration
du satellite vérifie la regle de conception suieant

"L’inertie en lacet est la plus faible et I'inerten tangage (normale au plan de l'orbite) est la
plus grandé, le satellite dans cette configuration tend al@rsaligner son axe lacet vers le

centre de la terre [1].

Ce couple de rappel est d’autant plus importantlgsialifférences entre les inerties principales
du satellite sont grandes ; c’est pourquoi pourvpoueffectuer un pointage terre correct en
présence des autres couples perturbateurs, ibegést nécessaire d’augmenter ces différences
d’inerties, ce que I'on réalise en dotant le sigetl’'un long mat déployable.

Les couples de rappel dus au gradient de gravitét éaibles, les performances typiques de
pointage pour les satellites stabilisés par gradiengravité sont de quelques degrés a quelques
dizaines de degrés. En outre, ces couples déanbiasec le cube du rayon vecteur orbital, ce
qui fait que la stabilisation par gradient de gmavi'est utilisable que sur des orbites proches de
la terre.

» Stabilisation par giration (ou par spin)

La stabilisation par giration est une méthode singilpassive qui permet d’assurer le pointage
d’'un axe du satellite dans une direction donnéesuffit de mettre en rotation le satellite avec
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une vitesse suffisamment élevée, puis de le lalgsey; il y a création d’'un moment cinétique
important, qui reste a peu prés dans I'espaceiéhett permet au satellite d’étre moins perturbé
par les couples externes qui peuvent lui étre gpgl. « Plus le moment cinétique sera éleve,

moins l'attitude du satellite dérivera » [1].

1.5 LES PERTURBATIONS AGISSANT SUR UN SATELLITE

Les perturbateurs qui interviennent sur le commoetet du satellite peuvent étre classés en
fonction de leur fréguence. Par exemple les coughlssaux radiations solaires ou a la trainée
atmosphérique sont appliqués en trés basse frégu@ar contre les perturbations liées aux
équipements embarqués a bord du satellite géndesnperturbations a plus hautes fréquences.
Leur prise en compte dans la synthese du corredtpendra de leur fréquence par rapport a la

bande passante du systéme bouclé.

Remarque Lorsque les perturbations ont une composante raoetiil est parfois nécessaire
d’éliminer cet effet, de facon a améliorer la pséam. Pour cela, il est intéressant d’utiliser un

intégrateur entre la sortie et la perturbation dfannuler son influence.

[.5.1 Perturbations externes

Ces efforts proviennent de I'environnement extérausatellite

* Pression de radiation solaire

L'impact du flux lumineux sur la surface éclairda satellite se traduit par une pression
photonique, qui crée une force élémentaire surwha&tgment de surface et donc une force et un
couple autour du centre de masse du satellite.

Comme pour les interactions paroi molécule aéroaymae, différents comportements peuvent
apparaitre a la paroi : transmission, absorptiéftexion spéculaire, réflexion diffuse.[1]

 Les couples magnétiques

Les matériaux magnétiques et les boucles de coprasents dans le satellite interagissent avec
le champ magnétique terrestre. Le satellite a umem magnétique résidud  qui le conduit

a se comporter comme un dipéle dans le champ nmiggréerrestr& . Les boucles de courant
en rotation dans le champ magnétique ambiant domassance a des courants de Foucault qui

peuvent freiner le mouvement du satellite par deggdn d’énergie. Les matériaux
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ferromagnétiques qui s’aimantent sous l'action aamp magnétique ambiant produisent

également des couples perturbateurs.[1]

» Résistance aérodynamique

» Couple du gradient de gravité

1.5.2 Perturbations provenant d’équipements interns

» Couples dus a I'’émission de particules ou de ragoment

L’émission de particules gazeuses a grande vitestautilisée pour créer des forces et des
couples de pilotage.

En cas de mésalignement des équipements propuldestinés a appliquer des efforts sur le
centre d’inertie du satellite, des couples parasfgaraissent lors de I'émission.

Pour le contréle d’attitude et d’orbite, nous avdesix aspects :

-couples engendreés sur le veéhicule.

-Les modifications des forces appliquées au vébitols des manceuvres ce qui joue sur la

programmation deaV. [1]
* Perturbations provenant d’équipements mobiles
La mise en rotation des pieces (antennes, bobieasegistreurs, générateurs solaires, miroirs,..)

provoguent des couples perturbateurs souventringsrtants sur le satellite.[1]

1.5.3 Ordre de grandeur des couples perturbateurs

Couple de perturbations Ordre de grandeur
Couple aérodynamique 2.681 10 Nm
Couple de rayonnement 3.157 10 Nm
Couple de gradient de gravité 3.688 10'° Nm

Tableau 1.3 Ordre de grandeur des couples perturbateurs [4]
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1.6 CONCLUSION

Un satellite doit constituer, un tout techniquemeohérent, du point de vue conception

(lancement, vie orbitale), et cela en prenant ersicigration le facteur codt, la durée de vie des
consommables et la fiabilité de ses constituants.

Avant de passer a une quelconque estimation demmp#ies du satellite et la commande

d’attitude, il est nécessaire de prendre en coraidd tous les aspects liés a ce dernier. Le
satellite arrive a fonctionner grace a un enserdlaetionneurs qui ne peuvent assurer un bon
fonctionnement sans les senseurs lié au satebite lds criteres de choix dépendent du type de

satellite et de I'objectif de mission.
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Chapitre Il Modélisation dymgue et cinématigue

[I.1 INTRODUCTION

Dans le domaine de l'ingénierie, il est tres imgatrtde disposer d'un modele qui
représente le comportement dynamique du systeme walarbut de dimensionnement, de

simulation ou de commande.

Dans cette partie du mémoire nous présenteroribélarie et les équations sur la base
desquelles le modele de simulation du satellite AloS12 sera développé. Elle comprend
une description mathématique de la dynamique ajosi la cinématique de I'attitude du

satellite basée sur les quaternions. De plus, esrawne description des différents reperes

utilisés, ainsi que les différents senseurs ebacgurs utilisés.
1.2 SYSTEMES DE COORDONNEES

Difféerents types de systemes de coordonnées setitin€es durant la modélisation et cela
afin de décrire I'orientation du satellite dansspace. Trois systémes on t été choisis pour
modéliser la dynamique de UoSAT-12: un repéretigle un repere orbital et enfin un

repere lié au satellite (Body frame).
11.2.1 Le repére orbital

Le premier repéere qu’on définira e§X,Y,Z, (voir figure (I.1), appelé Repére orbital.ll a
comme origine le centre de masse du satelliteglZxest défini comme étant I'axe de la
direction Nadir (i.e. dirigé vers le centre deda¢), I'axeY,est dans la direction anti-normal
a l'orbite (la direction normal est défini gracdaarégle de la main droite), I'axX,vient

compléter le triedre. Bien que ce repére a comrgine le centre de masse du satellite, il

n'est pas fixé sur ce dernier ; pour cela I'agaura toujours un pointage Nadir.

11.2.2 Le repére inertiel (lié a la terre)

Le second référentiel qu’'on définira et qu'on mat¢ X gYgZg) ¢a sera le référentiel inertiel.
Son origine est située au centre de la terre aaee Yi dans la méme direction qug (Anti-

normal), L’axe Zgest dirigé vers le pole nord de la terre et I'aXgvient compléter le

triedre. Ce référentiel est a la base utilisé pmalculer les latitudes et les longitudes du

centre de masse du satellite quand il est en moewela long de 'orbite.
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inertial-defined orbit-defined body
coordinates , coordinates coordinates

+Y, oy

+ X ,; ;

Figure 1.1 systemes de coordonnées [7]
11.2.3 Le repére Satellite (Body frame)

Le dernier type de repéere qu'on verra ca serepere satellite (Fig.ll.1) appelé repere
satellite ou en anglais Body frame. L’'origine dedegnier se situe sur le centre de masse du
satellite. Il est défini de facon a étre fixé sardorps du satellite et sera utilisé pour la

détermination de I'orientation du satellite parpag au référentiel orbital.[7]
1.3 LA REPPRESENTATION DE L’ATTITUDE

Il y'a plusieurs fagon pour décrire [l'orientatiaiun satellite .La représentation d’Euler
(angles d’Euler) est adéquate pour I'interprétag@éométrique, en particulier pour les petits
angles .lls sont souvent présentés comme paramefssgré/sortie durant le calcul
d’attitude ; de plus ,les angles d’Euler sontr@s&ants pour trouver des solutions analytiques
aux équations du mouvement dans des cas simple etiss @ngles. Cependant la
représentation en quaternions d’attitude est lus gouvent utilisée lors de I'implémentation
numerique et cela afin d’éviter les singularitésles fonctions trigonométriques complexes
qui pourraient augmenter le temps de calcul. Laésmmtation de l'attitude utilisant les
quaternions ne nous donne par contre aucune disarigeométrique, pour cela il faut

toujours revenir aux angles d’Euler pour interpr§ig
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[1.3.1 Les angles d’Euler

Communément utilisés dans l'orientation des batesiues avions, les angles d’Euler sont
aussi utilisés dans le cas d’engins spatiaux eérgéat le cas des satellites en particulier .Ces
trois angles s’appellent roulis, lacet et tangai® sont obtenus a travers une séquence de
trois rotations positives du repe(¥ r,Yr,Zg)au repere(Xg, Yg,Zg) Situé sur le corps du
satellite .1l y'a plusieurs séquences possiblességuence qu’on va utiliser dans ce travail
est la séquence positive 2-1-3 comme le montr@ylad 11.2 .La premiére rotation c’est le

tangage (PitchP autour de I'axeYy ,0n obtiendra alors un nouveau repéné r Yr ZRr)la
seconde rotation c'est le roulis (Rall) et c'est autour 'axeX r du repére obtenu,on
obtiendra encore un nouveau repéX r .Y r,Z r).La troisiéme et derniére rotation, elle

définit le lacet (Yaw)y , autour de I'axe Z'r .Cette derniére rotation nous donnera notre

repére satellit¢ X5 Y5 ,Zg ).

La matrice d'attitudé\, qui transforme n’'importe quel vecteur du repeédénence
(XR ’YR ’ZR)

au repere satellitéX z,Yg,Zg) est donné alors comme suit :

cosgcosy sinWcosp -sindcosy +siny singcsd
A=| -sinWcosf +sindcosysing cospcosd sindsiny +cosg cosdsing (2.1)
cosgsind -sinégp cosdcosy

On pourra passer du vecteQrécrit dans le repére référence a un vecteur éanis te repére

satellite par la relation :
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Rotation 2 [1]

Pitch (6)

Z" R:ZB

Yaw )

Rotation 3 [3]

Figure 1.2 Définition de la séquence de rotation [2-1-3]

Pour un satellite en pointage terre comme c’esafepour UoSAT-12, la matrice d’Attitude

A transforme un vecteur du référentiel orbital é€¢rentiel satellite (voir Fig.11.3)

4 Satellite orbit

j Satellite-moving
direction

gan®

Pitch

Figure 11.3 Définition des angles d’Euler [7]
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L’explication géométrique des trois angles d’Ewlee dans I'équation 2.1 est tres apparente.
Cependant, les équations cinématiques en utiligemitangles d’Euler engendrent des
fonctions non linéaires trigopnométriques tres clexgs et colteuses lors de
limplémentation numérique. Sans oublier les siagtés due a certaine rotations et qui
engendrent des problémes lors de la commandetddsti.En vue de ces difficultés, les

cordonnées d’attitude seront générés en intétgaréiquations différentielles de quaternions.

[7]
11.3.2 La Représentation en Quaternions

N’'importe quelle rotation d’'un corps solide peuteétexprimée comme une rotation d’'un

angle ¢ autour d’'un axe fixe. Pour cela, la matrice de transformation d’attymut étre
obtenue en utilisant I'angle de rotatipnLes parameétres d’Euler symétriques ou Quaternions

0,,9,,0s,9,S0Nnt donneés par :

_ .1 _ 1

g, =&, sin; ¢) 0, =€, sin ¢)
2 2
1 (2.2)

q; =€, Sin(Eco) q, = COS(%@

ou,

g =[o g, 03 q4]T = Vecteur de Quaternions d’attitude par rappontegére orbital

€ = [ex &y e,,]" =Vecteur d’Euler dans le repére orbital

¢ =Angle de rotation autour de du vecteur d’Euler

Les quatre paramétreg,q,,q,,q, ne sont pas indépendants et sont reliés par [t&qua

Q' g=q?+q2+q2+q2 =1 2.3)

La matrice d’attitude Eqg. (2.1) sera exprimé consumié :

O —05-05 +0Z  2(0y0 +0sds) 2(0h 03 — Gp04)
A=| (0, —Gsls) ~—CGF+05-05+0Q5  2(0y03 + hs) (2.4)

2(0h 03 + 9p04) 2(Qp03 ~hGs) -G —05 +03 +ag
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Cette matrice ne contient pas de fonctions trigaftoigques qui requierent un temps

d’'implémentation numérique tres élevé.

Des équations (2.1) et (2.4) il est maintenant iptessl’établir une relation entre les deux
représentations. Si la représentation en quatesrest utilisée, les angles tangages, roulis et

lacet peuvent s’écrire sous la forme :

0= arctar{A”} g=arcsif-A} y= arctar{'%} (2.5)
A, A,

Si les angles d’Euler sont connus, les composatgda matrice A vont nous permettre

d’écrire :
1
a4 = 5[1‘* Ay + Ay + Agg]
t=——[As~ Al Gp =[P~ Asl 3= [ A~ Ay (2.6)
il 4q, 23 2, U2 4q, 1 3 3 4q, 2 1 -

II.4 DYNAMIQUE DE L'ATTITUDE

Le mouvement du satellite présente deux aspedtyratits .La dynamique classique
autorise selon certaines conditions un corps sali@tre traité comme étant une combinaison
de la translation du centre de masse et de laontdtl corps du satellite autour de ce dernier
.La théorie du contréle d’attitude ne prends ersm®@ration que le second aspect et ignore le

premier.

Les équations du mouvement d’'un satellite peuvénet dvisées en deux : Les équations
dynamigues du mouvement et les équations cinénegtigiu mouvement .Les équations
dynamiques du mouvement exprime la relation qustexientre la vitesse angulaire du
satellite et les couples appliqués sur ce derhies. équations cinématiques du mouvement
sont décrites par des equations du premier ordreexpriment la relation existante entre

I'attitude du satellite et la vitesse angulairesaiellite [8]
[1.4.1 Equations dynamiques du mouvement

L’équation dynamique basique décrivant le mouvengensatellite en utilisant les lois de la
mécanique classique est donnée par :[7]
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dL

S = Nea ~wg X(1g) = 162 (2.7)

Ou:

L = moment cinétique global (satellite+roues)

N 7 ¢ 7

wh =[w, w, w,]" =vitesse angulaire du satellite par rapport 2fiérentiel inertiel.

XX Xy _Ixz
_Iyx Iyy _Iyz

_sz _lzy 2z

= tenseur d’inertie du satellite.

— T_ £ Ly, . .
N,. =[N, N ,N,] =couple extérieur appliqués au satellite incluarg t®uples de

contrble active et les couples perturbations extrn

Si le satellite est équipés de roue a réactiomalgnéto coupleurs et de tuyeres ; la structure
de I'équation dynamique ne changera pas.

En prenant en considération l'influence du couplegchdient de gravité, du couple engendré

par les tuyéres et des roues a réaction, I'équdtoamique du mouvement devient :

Iy = Ngg + Np + Ny, +N; —w5 O(lws +h)—h (2.8)
Avec :

h=[h,,h,h,] T =vecteur moment cinétique des roues & réaction

Ngg =[ Nggxo N

T_ . s
ggx Nggy:Nggz] - =vecteur du couple gradient de gravité

Ny =[Ny, Ny, Ng,]" = couple des perturbations externes
Ny =[Nmxs Ny N,.,]" = couple appliqué par les magnéto-coupleurs 3-axes

Ny =[Ny, Ngy, N.,]" =couple appliqué par les tuyéres 3-axes
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I1.4.2 Equations cinématiques du mouvement
[1.4.2.1 Equations cinématiques en quaternions

Les équations cinématiques du mouvement sont défipar le taux de variation dans le

temps de I'attitude du satellite et sont donnéeegfja

1

. 1
q=§Qq=§/\(q)w% (2.9)

avec 1w =Wy, Wy w,,]" vitesse angulaire du satellite par rapport a uéreétiel

orbital.
et:
0 W, Woy  Woy
Q= ~ Wy, 0 Wox  Woy (2.10)
Wyy ~ Woy 0 W,
“Wox Wy T Wy, 0
s ~Q43 Q
ANgy=| B % T 2.11)
0 Qs
“h 02 —GQs

La vitesse angulaire du satellite par rapport &treatiel orbital peut étre obtenue a partir de

la vitesse angulaire par rapport au référentiatiglecomme suit :
(o]

Wy = W — Aw, (2.12)

Si on considere que le satellite & une orbite presgrculaire et a une vitesse orbitab®

alors
wg =[0-w0 0]" est un vecteur de rotation constant.

En utilisant la matrice de transformation d’atlitude I'équation (2.1) ou (2.4), I'équation
(2.12) devient alors :
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(*)ox = ('Ox + (*DAELZ
W,y = W, + W0 A, (2.13)

(*)oz = ('Oz +(*DA32

Vu la simplicité de la modélisation cinématique dmsur les quaternions ces derniers sont

souhaitables lors du calcul de la commande en teégbs

Pour cela on définit le vecteur quaternion deréer gequi estt la différence entre le

quaternion a l'instant t et le quaternion d’attgugesiré g, .Il peut étre représenté par [9], [6] :

et Qac Qe ~Oc “ O || Qo

Qo2 | _| “lac Gac  Qac Uac || Q2 (2.14)

Oes Qac  lac  Yac Qs || QO3
qe4 q4c q4c q4c q4c q4

Avec :

O = [Ohe Oz Oae el =Vecteur erreur duwpternion d’attitude

0 =[O O Oae s ]T =Quaternion d'attitude de contrdle

11.4.2.2 Equations cinématiques utilisant la séquece d’Euler 2-1-3

Pour la séquence d’Euler 2-1-3, les équations catigures peuvent étre déduites en utilisant

la vitesse angulaire du satellite par rapport &reatiel orbital wg comme suit :

b =@y COSY — ey, SINY
0 = (Woy SINY + W, COSY) COSP (2.15)

Y=, + (wox siny + Wgy cosyp) tand

On peut voir que les dynamiques de ces trois amgdesont pas indépendante et on voit bien

le fort couplage existant entre ces angles.

Un autre point important est que la représentafieit3 a une singularité lorsque I'angle
roulis est égal a 90°.
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1.5 SYSTEME DE COMMANDE D’ATTITUDE DU SATELLITE U 0SAT-12

Le satellite UoSAT-12 utilise des senseurs de sgaire (8 unité), stellaire (2 unités), des
magnétometres (3unités) pour la mesures les comfosal champ magnétique dans le
repere satellite, un gyroscope et en fin un serdetype GPS.
Il utilise comme actionneurs des roues a réacti@axes) et pour la dessaturation des
magnéto- coupleurs et des tuyeres sur les 3 axes.
Les roues a réaction utilisées dans le satellitBAJe12 ont pour principales fonctions [10]

* Le pointage 3-axes et le controle des manceuvresi®la capture d'images

* Pointage Nadir et pointage soleil

» Accélération et décélération rapide du satellite

» Compenser les couples de perturbation engendréle ggstéme de propulsion lors

du contréle d'orbite

» Calibrages des tuyéres et du tenseur de l'inauti@rbite

XK

80C186
20C366/387

s
Lo = oll&

Magneiometar {19)
Earth Herizen (0.05) Attitude Momentum / Reaclion Wheel(s)
Sun sensars . (0.3) Seansors COI'ItI'OI Artuators » Magnelorguers

GPS interferometric ( 1) Processor | ! Cold Gas Thrusters

StarField Camera  (0.00%)

Figure 1.4 Le bloque diagramme du systéme de contrble d’dtitle UoSAT-12
[7]
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11.6 CONCLUSION

Pour aboutir a un modele dynamique représentardateilite artificiel, il est impératif en
premier lieu de choisir un systeme d’axe appromiéplus exactement le repéere par rapport
auquel nous allons nous référer. Il y a égalenetiidoreme du moment cinétique, qui est le
point de départ de toutes les équations visant pgésenter le systeme, sans oublier
limportance des inerties du satellite.

Plusieurs représentations peuvent étre utiliséagvarst I'application pour laquelle est
destinée le satellite, le mouvement de ce derrsereprésenté soit par les angles d’Euler
¢ ,0et Y,soit par les quaternions,qui sont le plus souwitisés lors de I'implémentation
numerique et cela afin d’éviter les singularitésles fonctions trigonométriques complexes
qui pourraient augmenter le temps de calcul. Lé iseonvénient de cette représentation est
'absence d’interprétation physique  évidente. #utf donc toujours revenir a une

représentation par angles d'Euler.
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[11.1 INTRODUCTION

La tendance ces dernieres années est de fabriqgeersatellites plus petits plus
performants et moins colteux. La génération adusdquiert un systeme de commande
d’attitude permettant un pointage fin et des manmesusapides.

Le calibrage sur orbite de I'attitude est souvedtessaire afin de maintenir les performances
des manceuvres et de pointage en s’accommodant @&vemtuel changement dans la
distribution de la masse. Ce changement peut @tr& plusieurs problémes pouvant survenir
une fois le satellite en orbite et au fur et a mesw'il évolue dans I'espace. On peut citer :

» Perte de masse due a la percussion du satellite veobjet en mouvement dans

I'espace

» Diminution importante de carburant

» Le satellite contient des parties mobiles (dantaoes cas de satellites) ...etc.
Si ce systeme n’est pas correctement calibré eitepiime erreur significative sur I'attitude
peut en résulter et cela selon que le satellitensioi satellite ou satellite. Notons que dans le
cas des micros satellite cet effet est généralenwgiligeable.
UoSAT-12 est un satellite peu colteux de 320 kdognes construit paBurrey Satellite
TechnologyLtd (SSTL) ; il utilise une configuration 3-axesmeie a réaction et un systeme de
tuyéres a gaz froid afin de permettre un contpdéxis et rapide de l'attitude ; des magnéto-
coupleurs assistent les roues afin de les déssatuias de besoin.
Ce satellite est un démonstrateur des hautes pafmes en matiére de commande d’attitude,
de rendements élevés et de maintenance en orhiteupe future constellation de satellites
d'observation de la terre. Un des principaux digi®sle I'approche peu colteuseSierey est
de remplacer des conditions de calibrage serréekéees effectué au sol par un calibrage en
orbite [7].
Dans cette partie du mémoire on présentera uneonetbasée sur les moindres carrées
récursifs qui nous permettra d’estimer en orb#&ematrice d’inertie (moments et produits
d’inertie) du satellite. Afin de faciliter cettestemation, on perturbe un des axes a l'aide d’'une
des roues a réaction et on commande les deux aifitnede maintenir leurs vitesses angulaires
respectives proches de zéro; et en une fractiorbitk ,trois des éléments de la matrice
d’inertie seront identifiés.
Cette procédure est alors répétée pour les devesaanes afin d’obtenir les neuf composant de
la matrice d’inertie .Elle est congue pour empédaesaturation des roues a réaction tout en
gardant les perturbations sur lattitude dans lestds admissibles mais aussi rejetés les

couples de perturbations externes et au bruit agears.
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Des résultats de simulation seront présentés puosirer les performances de cette technique.

11.2.MOTIVATION DE L'ESTIMATION DE LA MATRICE D’IN ERTIE

Pour la plupart des missions scientifiques dedlisase on exige que le systeme de commande
d'attitude fonctionne avec la plus grande exadtitpdssible pour atteindre les objectifs de
missions. Par conséquent, il est nécessaire decbigmaitre le modéle non linéaire du satellite,
et de ses différents paramétres tels que momenexte:, les parameétres des tuyeres, les
différentes masses etc. Mais dans la plupart dss @es parameétres ne peuvent pas étre
déterminés au sol mais plutdt une fois le satediieorbite ; pour cette raison on doit trouver
une méthode d’estimation applicable dans ce casleiste a toutes sortes de perturbations
agissantes sur le satellite : couples, bruits desears et des actionneurs. Une autre condition
est que seules les mesures prises par les capattiigdes et vitesse angulaires) peuvent étre
employées pour la détermination. En raison de gesantes et du comportement non linéaire
du satellite ; les méthodes standard ne peuverétpagmployés pour I'estimation.

De nouvelles méthodes doivent étre envisagéesd kdt de comparer les mesures de capteurs
influencées par les perturbations mentionnées s3tde et les résultats d'une simulation
assistée par ordinateur.

La différence entre les informations mesurées etrésultats de simulation une fonction va
nous déterminer ce qu’'on appelle dnaction colt Dans la boucle d'itération,les valeurs des
parameétres sont estimées en les faisant variequ'pusce que cette fonction atteigne son
minimum.

L'applicabilité et I'exactitude de cette méthodatsprouvées dans le cas d’estimation des
parameéetres du systeme de propulsion. Cette méthstleégalement applicable a d'autres

paramétres comme lesoments d’inertie

Avant de passer a une méthode d’estimations desemtsret des produits d’inertie nous allons

présenter les techniques conventionnelles de mégsutes derniers.
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* Mesure du moment d’inertie

Il existe plusieurs méthodes pour la mesure du embnd’inertie, le choix de la méthode
dépend de I'exactitude et du degré d’automatiomiigegt bien sur des restrictions budgétaires.
Il existe deux méthodes pouvant étre utilisées dalre cas :

» Accrocher l'objet & un pendule de torsion

« Faire osciller I'objet sur une tige de torsion

Il'y a un certain nombre de problemes pratiqueprseduisant en accrochant la plupart des
articles d'essai a un pendule de torsion. Ou atdehpendule de torsion ? Comment accrocher
le systeme au complet? Comment calibrer le dispo®dt que faire pour corriger le
changement du calibrage quand le poids de I'olgetdi étire le pendule de torsion ?

Les instruments modernes de la mesure d'inertsgwosent d'un pendule inversé de torsion
qui oscille dans les sens de rotation et un magem mesurer la période exacte de I'oscillation

du pendule de torsion [11].

* Mesure du produit d’inertie

Le produit d'inertie est généralement mesuré del'a’'une machine a équilibre rotationnel.
Dans ce type de machine, I'objet est tourné a utesse d’environs 100 RPM et les forces de
réaction contre les roulements supérieurs et ifiési d'axe sont mesurées. le produit de
I'inertie est alors calculé automatiquement padif@ateur en ligne en utilisant les formules qui
prennent en considération I'espacement vertidat é&s roulements supérieurs et inférieurs et
la taille de I'objet au-dessus de la surface detagende la machine.

Un objet tel que le satellite avec des panneauxiresl prolongés ne peut pas étre mesuré en
utilisant la méthode de rotation en raison desuesratroduite par l'air entrainé et enfermé et
des turbulences.

Le produit d'inertie peut étre déterminé en etfant une série de mesures de moment d’inertie
avec l'objet orienté dans six différentes positioff2] Le produit de l'inertie peut alors étre
calculé en utilisant les formules, qui impliqguees langles de rotation des différentes positions

de montage.

Cependant pour un satellite et en particulier uni satellite tel que UoSAt-12 ces méthodes de
mesures ne sont pas applicables, c’est pour céldaqu envisager d’autres méthodes.
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[11.3 INFLUENCE D’UNE VARIATION D’'INERTIE SUR LE SA TELLITE UoSAT- 12

Avant de présenter les méthodes d’estimation axies et I'application de celles-ci aux
satellites, il nous faut étudier l'influence et keffets néfastes que pourrait avoir une variation
des inerties du satellite sur la commande detlidi .On a jugé donc important de simuler le
comportement de notre satellite dans le cas tr@saple ou un changement sur les inerties
survient, a cet effet une commande de type PD apgtbquée au satellite.

UoSAT-12 établi par Surrey Satellite Technology ledt un démonstrateur des hautes
performances en matiere de contrfle d'attitude wetnthintien en orbite pour une future
constellation de satellite d'observation de ladgelCe satellite utilise une configuration a 3
roues a réactions et un systéme de tuyeres a @dzafin de permettre une haute précision et
une rapidité dans le contrdle d'attitude ;des mamgoéupleurs assistent les roues afin d’assurer
leurs déssaturation [7].

A partir des équations dynamique et cinématiqueshrduvement on peut alors synthétiser une
commande du type PD :

On choisit comme loi de commande le couple réeliqpg par les roues a réaction sur le

satellite :

U

réel = h = que + Kda)IIB
Les gainskK | et K, sont determinés par simulation.

[11.3.1 Résultats de simulations

Pour les paramétres de simulatidp=0.5; kd=1.9.

Kp =1ixakp

Ka =1@3x3)Kd

1)-Dans le cas sans perturbations et pour une attitutitde : q = [0.18; 0.12;-0.36; 0.9075];
et un pointage Nadir (pointage terre) qc= [0 00, 1].

41



Calibrage en orldtela matrice d’inertie

Chapitre Il

300

100

300

200

100

t(s)

t(s)

200

100

300

100

t(s)
Figure.lll.1.a Quaternions d’attitude pour satellite soumis auaeqerturbation

t(s)

Tab Jnaui3 uoiuiarenb

200 300

100

200 300

100

t (s)

t (s)

¢ab Jnau3 uolulerenb

200 300

100

200 300

100

t (s)
Figure.lll.1.b Quaternions Erreur d’attitude pour satellite saienaucune perturbation

t (s)

42



Calibrage en orldtela matrice d’inertie

Chapitre Il

(sypes)xm

300

250

150

t(s)

100

50

300

i

1

n

[

|

1
250

i

|

|

I

|

1
200

150

t(s)

100

(sype)im

300

I

|

|

I

|

1
250

I
|
|
|
|
|
1
200

I

|

|

|

|

1
150

t(s)

100

(s/pes)zm

Figure.lll.1.c Les vitesses angulaires pour satellite soumisarauperturbation

300

200

100

50

t(s)

150 200 250 300

t(s)

100

300

t(s)

Figure.lll.1.d Les moments cinétiques des roues

a aucune

BN

tion poeifite soumis

aréac

BN

perturbation

43



Calibrage en orldtela matrice d’inertie

Chapitre Il

]
c
=]
(&)
=]
©
T
§2)
>
o o o o o o o
) ) ) n ) ) )
™ ™ ™ ™ ™ ™
]
=
D
o o o m‘ o | o o
F--——4---4®»  F---1 -——4m F-——-J---41® F--——}--—-—1o - d-——4 re) F-—-—-}---1b©
3\ 3 3 [ , Y ” Y Y
m 0 |
2 |
| C |
| % |
A
” o o — o o
- --4 O r-——4---1 - - 41O  t---1---4 o F---q---19O
39 ~ «C ~ ~
c ,
8 ,
d— |
o — o —~ — o ~ o
i 1 ee 3 z 2L 8
— — — - =1
>
)
S
()
o
o o
o S

100

(s'wN) AH (s'w'N) zH

(S'W'N) xH

Figure.lll.1.e Les couples appliqués par les roues

t(s)
Figure.lll.1.f Les moments cinétiques globaux des roues a odgatiur satellite soumis a
aucune perturbation
44



Calibrage en orldtela matrice d’inertie

Chapitre Il

=16N.m

2)-Dans le cas ou on considére une perturbation déréale Next

300

100

300

t(s)

t(s)

300

t(s)

t(s)

Figure.lll.2.a Les quaternions d’attitude pour le satellite s@ignune perturbation

Tab Inau3 uoluiarenb

300

300

t(s)

t(s)

¢ab Jnau3 uolularenb

300

t(s)

t(s)

attitude pour le satellite soumisa perturbation

Figure.lll.2.b Les erreurs d

45



Calibrage en orldtela matrice d’inertie

Chapitre Il

300

150 200
t@s)

100

50

(s/pes)xm

(s/penfm

300

250

t(s)

300

I
|
|
|
|
|
:
200

T
|
|
|
|
|
l
150

t(s)

100

50

(s/pes)zm

(O]
c
>
4]
R
£
>
o
7 >
Q | ®
p= |
M ”
I
5] ”
= :
8 !
d |
(&) |
]
,m L \\\\m
«© | ¢
1) I
@ |
2 5
o =
-
> 8\ Igs
o =2 | =z
T 2 ”
= I
n o |
() o
= | o
8 |/ s
> |
(@) I
c |
© |
% I
I
Q |
= !
> ”
n
() |
- ! o
™ N i
Q .
~ S'W'N Xy
(O]
—
>
2
LL

150 200 250 300
t(s)

100

50

300

250

150

t(s)

a une

tionlp@atellite soumis &

aréac

by

Figure lll.2.d Les moments cinétiques des roues

perturbation.

46



Calibrage en orldtela matrice d’inertie

Chapitre Il

300

t(s)

0 250 300

20

t(s)

300

250

200

150

t(s)

100
Figure lll.2.e Les couples appliqués par les roues

300

tionlp@atellite soumis aux

aréac

BN

perturbations

(S'W'N) XH

t(s)

300

t(s)

0 200 250 300

15

t(s)

gotior le satellite soumis aux

aré

perturbations.

Figure Ill.2.f Les moments cinétiques globaux des roues

a7



Chapitre Il Calibrage en orldtela matrice d’inertie

Remarque :
On voit que les perturbations extérieures influehcke fagcon négligeable les réponses de notre

systéme.

3)-Dans le cas ou on a une variation sur les momemsries du satellite et la on distingue
deux cas ; le cas ou on a une erreur sur l'ineeie-30% et I'autre la ou on a une variation de
+30%

. pour une variation de - 30% sur les inerties ppalgs :

|
|
l
i
| | |
| | |
| | |
!
| | | |
| | | |
| | | |
-0.1 ! L -0.2 I I
0 100 200 300 0 100 200 300
t(s) t(s)
i i i i
: 102 b
IRk Rty | | 1
| 1 - =~
| | | |
| | | |
| L S SRR
| | | |
777777 SN 0.96f -~ re b
| | | |
| Y | A S B
0 200 300 100 200 300
t(s) t(s)

Figure lll.3.a Les quaternions d'attitude pour des inerties dirées de 30 %.
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Pour une variation de +30%sur les inerties prinep®n obtient alors :
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Et afin de mieux percevoir les effets d’'une augraton de I'inertie :

w
0.3 £ 25
£
0.2 x )
% | |
4 01 i=3 : :
2 15 . .
0 S | |
‘QC_,; | |
0.1 5§ 1 1 1
€ 0 100 200 300
t(s)
2 001 pour les inerties nominales
£ ' - M pour les inerties nominales +30%
pd -
g 0.005 =
o 0 3
= °
3, -0.005 =
& £
o -0.01 g
2 O
£ -0.015
> 0

Figure Ill.4.g Comparaison des résultats obtenus pour les ineriesnales et les inerties
nominales majorée de 30%.

[11.3.2 Remarques et observations

* Dans le cas ou on une diminution de 30% sur legiéngrincipales,on remarque que les
temps de stabilisation de l'attitude sont plustpedivec des inerties faibles qu’avec les inerties
nominales, alors que les performance en matiendgtdeses angulaires sont moins bonne .De
plus une baisse en inertie principales équivauhé& augmentation de la bande ce qui peut

engendrer des transmissions de bruits plus impertan

Le moment cinétique a long terme est strictemesitique avec des inerties plus petite de 30
% ainsi que 50 % qu'avec les inerties nominales,m@moeuvre cependant les moments
cinétiques différent : un satellite avec des imesriplus faible nécessitera moins de temps pour
effectuer une manceuvre qu’'un satellite avec dedieseplus élevées et moins de moment

cinétique sur les roues mais aussi moins de moanegitique global H =1.Q).
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Le couple suit le méme raisonnement, il augmehig tard avec des inerties diminuées.

» Dans le cas ou on a une augmentation de I'ord@0éle sur les inerties principales les effets
Inverses y compris le fait qu’on diminue notre bapassante de facon importante et cela était
prévisible.

-Les performances se dégradent (temps de stalmifisptus important), cependant on a de
meilleures performances en matiere de stabilité pdéntage (vitesse angulaire moins
importantes) et un régime transitoires qui dures pdungtemps.

-A long terme on obtient des moments cinétiquesitidaes, cependant au début de la
manceuvre les moments cinétiques sont plus impertamhanceuvre est donc plus longue.

-Les couples réalisés par les roues augmenterit@utdébut de la manceuvre et décroit plus
tard.

D’apres les résultats obtenus apres simulationvainbien qu'’il est important d’élaborer un

algorithme qui nous permettra de prévenir les vana sur les moments d’inerte du satellite.

[11.4 TECHNIQUES D’ESTIMATION

Il y'a plusieurs types d'algorithmes d'estimatiayupant étre utilisés dans notre étude.
Le critere le plus largement répandu est celdisatit I'erreur quadratique moyenne. La
fonction co0tutilisé dans I'Algorithme sera définit dans ce ca®tte derniére utilisera le
calcul d’erreur lors de la comparaison entre léisa@btenue et celle désirée.
Les performances de ces différents algorithmes lsasées sur un nombre de facteurs. Le plus
important est celui du taux de convergence de didtlgme ; cela décrit a quelle rapidité un
algorithme peut converger vers la solution optimdle taux de convergence rapide permet une
meilleure poursuite lors d'une variation rapides dparametres. Un autre critere de
convergence important c’est l'erreur d’ajustemeni gindique a quel point le critére
d’estimation tend vers la valeur optimale théogiqiPlus la différence est petite, plus

I'estimation est bonne !

La complexité informatique doit étre considéréesIdu choix d’'un algorithme d’estimation.
Certains algorithmes demandent beaucoup d’opématigpar itération quand d’autres ne
requierent que tres peu de calculs.

Les deux types d’Algorithmes d’estimations utilisderreur quadratigue moyenne les plus

répandus sont ceux qu’utilisent les moindres sasrdinaires et les moindres carrées Récursifs
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.La méthode des moindre carrées ordinaire estua plilisée a cause de sa simplicité mais
n'est pas assez performante d'autre part la méthdms moindre carrés récursifs est plus
complexe mais permet de converger plus rapidemers kes valeurs optimal et cela sous

certaines conditions .Ces deux type d’Algorithmaeifit objet de ce qui suit.
[11.4.1 Algorithme des moindres carrés ordinaires

La méthode des moindres carrés ordinaire est urnkoa d’estimation a une seul étape qui
ressemble beaucoup a la méthode des moindres ifécarais qui est beaucoup moins
complexe a implémenter .Cette approche part ducipen que les corrections sur la valeur
estimée doivent étre proportionnelles au carréeleder identifiée ; le but de cette approche
est celui de minimiser cette erreur au maximumj [13

Le paragraphe ci-dessous explique I'approche powystéme mono variable

Sur ce graphe l'estimé du paramétre est représemtl’axe horizontal et le carré de I'erreur
sur I'axe vertical, pour former une courbe quiiattsa valeur minimal pour une certaine valeur

X, et cela quelque soit la valeur initialexd&) .

Le taux de correction sur la valeur de I'estiméepesportionnel et de signe opposé a la dérivé

de l'erreur quadratique :

x(k +1) = x(K) —u("’(.)ix) (3.1)

Ceci montre que la correction sur I'estimé est pripnnelle et de signe opposé au gradient sur
X de l'erreur quadratique.

Le probleme d’identification est alors celui deuwer la bonne valeur dget du gradient.

. Si u est trop élevé le processus peut diverger

. Si uest trop petit, le temps de convergence sera mgrtant (convergence lente)

Cette méthode est non seulement une méthode dergaemece rapide mais aussi une méthode
tres rapide a implémenter.[7]
Si le probleme des moindres carrés nécessitelidation d’'un vecteur de mesure z qui est

linéairement lié & la variable a estimer par latieh :

Z=Hx+v (3.2)

57



Chapitre Il Calibrage en orldtela matrice d’inertie

Ou v vecteur de mesure du bruit ; le probleme essalbdentifier X , connaissant la matrice

d’information H et le vecteur mesurgqui minimise la somme des erreurs de éléments de

£ =z-HX (3.3)
Ou x la variable & estimer et cela selon les itimm$ du satellite (consommation de carburant,
centre de gravité...etc.)

La méthode utilisée pour estimer le vecteudoit s’effectuer On-line et doit estimer X se
basant sur les informations contenues dans la eeatfinformation H la plus récente et le
vecteur de mesure z.

La méthode des moindres carrés ne fait aucune hépetmise a part que I'erreur de mesure est
normalement distribuée.

L'approche utilisée dans la méthode des MCO estalever I'estiméX qui minimise I'erreur

entre la valeur mesuré de la sortie z et la valeda sortie estimélxdans Eq. (3.3)

L’approche utilisée minimise la somme des care$atreur .En prenant le produit scalaire
du vecteur erreur et de sa transposée, I'indededtification J,, peut étre défini comme suit :
Te (3.4)

Jp =€

Il est a rappeler que ce produit nous donne la seohes carrés des éléments du veaeatest

pour cela qu’on souhaite minimiser la fonction agall,, , ou

J, =(z-HR) (z-HY) (3.5)

Ce type d’équation d’erreur quadratique est commtoutes les méthodes d’identification e.g.
Le filtre de Kalman et RLS [14]

Pour trouver la valeur d& qui minimise les performances quadratiques déd¢inEqg. (3.5), la

dérivé partiel par rapport 2est calculé tel que :

Jo =2'2=-X"H"z=-z"HX+ X"HTHX

58



Chapitre Il Calibrage en orhidtela matrice d’inertie

0J 5
oX

=—2H"z+2H"HX (3.6)

Note : dans le cas des moindres carrés ou des msinchrrés pondéreés, la dérivée partielle ci-
dessus est mise a zéro afin de trouver le minimum.

Dans notre cas I'estimg est calculé par :

0J

ID :O

0%
R=(HTH)H 2 (3.7)

Equation (3.6) peut alors étre réécrite de la sorte

—aJLD =-2H" (z-HX) (3.8)
oX

En remplacgant (3.8) dans I'’équation (3.1) »efpar X on trouve alors :

X(k +1) = X(K) + 2uH" (z— HX) 9B

Qui est un Algorithme efficace pour les I'identiditon récursifs d& , ou ¢ est une matrice
diagonale. L'équation. (3.9) est le filtre MCO updes systéemes d’identification .IL est

similaire au filtre RLS de Kalman ou le gain deise a jour est remplacé @2uH " .

Pour analyser la convergence des propriétés de MICO, la valeur attendue de 'Eqg. (3.9) est
prise tel que :

E[X(k +1)] = E[X(K)] + 20 E[H" Z] - 20 E[HTHX] (3.10)
Et en mettant que :
E[H'Z] = ®,, (3.11)
E[H"H] = Dy 4
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L’équation (3.10) peut étre réécrite comme suit :
E[X(k +1)] = E[X(K)] + 20 P, , - 20E[(K)]P,, , (3.12)

E[X(k +1)] = E[X(K)](I = 2u®,,,,) + 2u Py, , (3.13)

De I'équation (3.13) on peut voir que tant queMakeurs propres dél —2.®,,,, spnt inférieur
a 1, l'algorithme est stable. Théoriguement la istélsera assurée pour les valeursde la

diagonale dau vérifiant :

O<u< (3.14)

max

Ou p,.estla plus grande valeur propre de la matriceostaréanceb,, ,, .

1 . . . .
Les valeurs deu proches de—— vont engendrer une rapide adaptation, mais aungsplus

max

importante poursuite des perturbations aléatoites bonnes valeurs ge sont celles qui nous

donneront une convergence assez rapide mais de faQe pas trop poursuivre les signaux
bruit [7]

[11.4.2 Algorithmes des moindres carrés récursifs NCR

L’Algorithme des moindres carrées ordinaire estlgorithme simple et facile a implémenter
vu sa faible complexité .Néanmoins, ce dernieuieatjun temps de convergence important.
Dans les cas ou une convergence rapide est ngeesshest impératif d'employer des
algorithmes d’estimation plus complexe que le MQ@lgorithme des moindres carrés
récursifs est un autre type d’Algorithme utilisdigrreur quadratique moyenne comme
fonction coltEqg. (3.16)cette méthode est plus complexe mais converge bepuplus

rapidement.

Le développement de l'algorithme des moindres saééursifs est trop long pour étre inclus

dans ce mémoire et pour une description d&tade ce dernier voir [15].
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L'idée fondamentale de cet algorithme est de teoue minimum de la somme déterministe
des carrées de l'erreur en employant la méthodendaindres carrés ordinaire pour une
premiere estimation et dés la réception de nowekamnées on les utilise pour la mette a jour.

En dénotant paf(t Yyne matrice de parametres inconnus, considézstéme suivant :

Z=¢T0+V (3.15)

Ou z est la mesure observég,vecteur de régressio#, est la matrice de paramétres inconnus
Et le modéle de I'équation (3.15) est appelé le @ode régression.
La fonction erreur a minimiser dans I'algorithmes eeoindres carrés récursifs est généralement

définit sous forme d’une somme des erreurs pona&@snentiellement et donné par :

V(6.K) = %zk‘ﬁk-i £ (3.16)

i=1
Ou A est une constante positive dont la valeur est ithggséralement proche de 1 et I'erreur

a minimiser peut étre écrite alors:

£E=z-¢'6 (3.17)
L’algorithme au complet sera donné suivant la nartagare de [16]
. Calcul du vecteur de régressiaf(k et)e vecteur d’erreur a partir de I'équation (3.17
. Calcul le vecteur gain mis a jour
K(k) = P(k=D@(K)[A +¢" (K)P(k -Dg(K)]™ (3.18)

Ou, P est dé finit comme la matrice de covariance duergade régressiop(k )

. Mettre a jour le vecteur de parametres
(k) =6(k —1) + K(k)&(k) (3.19)
. Mettre a jour la matrice de covariance
P(K) =[1 —K(K)¢" (K)]P(k-1)/A (3.20)

Les deux équations (3.18) et (3.20) utilisentdastante A .cette constante est connue comme

étant lefacteur d’oubliede I'Algorithme. Il détermine a quel degré la nresypassé peut
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affecter la valeur de I'estimée en cours. Il edbituellement placé a 1 pour des parametres
invariants dans le temps, mais inférieur mais lpeode 1 pour les parameétres variables de
temps, habituellement dans il se situe dans |ualée 08 < A < 1Plus le facteur d’oublie est
petit, plus la poursuite est grande. Cependant, tnoe petite valeur deA peut rendre
I’Algorithme instable.

Pour cette raisondl est généralement maintenu bien haut de la de 0.8.

Les deux équations récursives (3.19) et (3.20) sutilisées avec des valeurs données du

vecteur
6(0) et d’'une matriceP(0) = P" (0)> Qespectivement.
Pour améliorer la robustesse de l'algorithme desdnes carrés récursifs, I'erreur peut étre

modifié par une fonction non linéaire de saturation

[6] comme suit:

£(K)

et} = 1+ble(K)

(3.21)

La constanteéh est défini de fagon a ce que la fonction restédlire pour des valeurs normales
dee(k),

[11.5 Calibrage de la matrice d’inertie
[11.5.1 Préliminaires

Le modele dynamique d’'un satellite utilisant daseoa réaction comme actionneurs interne et
les magnéto-coupleurs comme actionneurs externesi@mé comme il a été vue dans
I'équation (2.8) par :

I, = Ngg + Np + N, —a)gD(Ia),'g+h)—h=% (3.22)

Avec :

Wl =[w, w, w,]" Vitesse angulaire du satellite par rapport a @éredtiel inertiel.

XX Xy _Ixz
I =|-1 I

yx yy _lyz

zX zy 2z

Tenseur d’'inertie du satellite.
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Np =[N, Ng ., Ng,]" Vecteur du couple perturbateur externe

Ny =[Ny Ny N, .]" Vecteur du couple appliqué par les magnéto coupleur
Et, [8]
3GM
Nos = ——5=[Rs O(IR¢] (3.23)
Ou:

R, : Longueur du vecteur position géocentrique

R : Vecteur position géocentrique (de I'originerdpére satellite)

GM,, : Constante gravitationnelle

Pour une orbite circulaireR constante) et en utilisant la troisieme loi de lkepbn peut
écrire :

GMD :i_nj:af

Les éléments du couple du gradient de gravité dombés par :

Nggx = ng[(l z l yy)A23A33 - I yxA13A33 - l yzAE?S + I zxA13A23 + l zyA223]
Nggy = 30]5[(' xx l zz)A13A33 + I xyA23A33 + I sz§3 - l zxA123 - I zyAiSAZS] (324)
Nggz = 3w§[(| yy - Ixx)Aﬂ.SAZS - IxyA223 - I sz23A33 + I yxAi23 + I yzAi3A33]

Ou les Ajsont les éléments de la matrice A (matrice de toamsmtion d'attitude) qui

transforme n’'importe quel vecteur écrit dans urneditiel orbital en un vecteur écrit dans le
repere satellite.

L’équation (3.22) décrit la dynamique complete étebite UoSat-12 en incluant le couple
gradient de gravité, les couples perturbateurgmsse le couple des magnéto-coupleurs et tous
les produits d’inertie.

On a aussi :

h=[h,,h,,h,]" Vecteur des moments cinétiques sur les roueaciod

Ou:
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I:]X (/)(wX Nax
h, = 1,0, =N, (3.25)
h, =1,w, =N,
| ;i : Moment d’inertie de la roue i
w,,; - Vitesse angulaire de la roue i
N, : Couple appliqué par la roue i
Apres développement on obtient :
L@ = Ny + No + N L@, + 10, +o,w,(1, -1 ) tewl, + ool +al,, —afl,
+wh,—wh, -h,
1,,@, =Ny, + Ny + N +1 @ +1 0, +ww,(l,- 1)t ol -wol,, -, +al,, (3.26)
~wh +wh,-h, '

IZZd)Z = Nggz+ NdZ+ Nmz+ | ZXa)X + | zya)y +a)xa)y(|xx _Iyy) _a)ya)zl XZ+waZ| yz_('djl xy+a)>§| yX

~wh, +wh ~h,

Les équations (3.26) définissent le modéle dynaenigiw satellite et afin de décrire

complétement le mouvement du satellite on avdihd&ussi les équations cinématique et cela

en utilisant les quaternions :

. 1
0 = 5 (Woz2 ~ Woyl3 *+ WoxUa)

. 1

d2 = 5 (—Wozth + Woxd3 + Woyla)
1

4z = 5 (Woyt ~ Wox02 + Wozla)

. 1
0 = 5 (—@Woxty ~ Woyl2 + Woz03)

Avec : Wl =[Woy Woy a)OZ]T vitesse angulaire du satellite par rapport a uéreéttiel orbital.
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[11.5.2 Commandes des roues a réaction

Durant le calibrage, I'attitude de UoSat-12 seyatdlée comme suit :
L’attitude sur des deux axes sera commandée etenaiproche de zéro et cela en utilisant un
régulateur de type PD sur chacune des deux roeesolsiéme axe sera perturbé par la roue

restante en utilisant une loi de commande nomiieée type Bang-Bang.

111.5.2.1 Contrbleur deux roues

Un régulateur PD sera implémenté afin de commaddak des roues .La loi de commande
sous forme de retour d’état est en prenant en aiaptouple gyroscopique est donné comme

suit ;
N, = -} D(Ia)g+h)+Kda)§+que (3.27)

Ce contrdleur sera modifié afin de ne s’appliqueéagx deux axes en question

Les matrices gainsK =k I et K, =k;| du régulateur PD dy,, k, sont des constantes

strictement positives déterminés selon [21].

[11.5.2.2 Contréleur Bang-Bang

UoSat-12 sera perturbé en utilisant un contréBaug Bang non linéaire

La loi est commande est donnée comme suit :

-N sie , = avece, , croissant
Nw3 — { max (M) eband w3 (328)

+ Nppax Sie; <6,,q avece,; décroissan
Avec :

€3 = Kilez + Koty

e,s . Erreur de commande

K, Et k, : gains du régulateur

L’indice 3 fait référence a I'axe par rapport aulqore veut estimer l'inertie principale.
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[11.5.3 Equations réduites du mouvement

En perturbant un axe en utilisant la roue a réactiorrespondante, le moment d’inertie
principal peut facilement étre estimé, en maimetes vitesses angulaires sur les deux autres
axes proche de zéro en utilisant un contréleur®Dcombinera par la suite les deux équations
du mouvement restante afin d’estimer les produiteertie.

Le probléme du pointage Nadir est que la vitessgulaire sur I'axe tangage (Pitch) est
différente de zéro

Pour cela il est recommandé de perturber I'axe ypemier et de commander x et z en
maintenant les vitesses angulaires sur les axeh@mbe zéro. Cela va réduire le fort couplage
dans les équations dynamiques entre I'axe y efdex autres axes de facon a ce que tout les

autres produits d’'inertie soient négligeables ted’estimation del ly€t |, .La seconde

yy !

étape sera de perturber 'axe x ou z et de commaesideux axes restants. [7]

111.5.3.1 Perturber I'axe Y et commander X et Z

Dans le cas ou on perturbe I'axe Y, que I'on cdetiés deux autres et en négligeant les petits

termes, les équations réduites du mouvement élligatieviennent :

| @y = N + 1,0, + a1, +wh, —wh, —h, (3.29.a)
l,,@, =N, —wh +wh, -h, (3.29.b)

,,@, =N, +1,, -, —wh, +wh, —h,
(3.29.¢)
Deux algorithmes de type RLS seront utilisés pdacane des trois étapes : un pour estimer le
moment d’inertie principale et I'autre pour estindeux produits d’inertie.

Pour la premiere étape : I'équation (3.29.b) devien

Ngy = @, (3.30)

cy yy

N¢y = Npy —@,hy +wh, —h, (3.31)
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N,, est appelé couple de calibrage requis pour estiper
L’équation (3.30) agit comme une équation de mesmwer l'algorithme RLS pour
estimer , .

L’erreur devant étre minimisé peut s’écrire soufotane :

e, (K) = N, — 1y, (3.32)
Le symbole ” est utilisé pour les estimées
Pour estimer , etl ,, est en additionnant I'équation (3.29.a) et (3.p8Mtient alors :
Neyp(K) = Ty (@, = f) + 1y (0@, + ) )
N,,, est le couple de calibrage donne par :
Neyp = L@ + 15260, = Ny = N, — @, (h —h,) —hy (@, — @) + h, +h, (3.34)

~ A

| etl,,sont déterminés par une estimation initiale (elisatit les moindres carrées ordinaires

XX

par exemple) I'équation (3.33) agit comme une éqoate mesure pour estimer, etl,, .
L’erreur a minimiser sera alors :

eyp(K) = Noyp = [ (@, —l) = 1, (@, + i) (3.35)

[11.5.3.2 Perturber I'axe X et Commander Y et Z
On procéde de la méme facon que pour la premiape &auf que la le contrdleur bang bang
sera appliqué a la roue d’axe X et le contréleursBbY et Z.

Les équations réduites du mouvement peuvent étitesecomme sulit :

. — 2 °
| @, =N+l +wh —wh, —h, (3.8p
. — . . 2 °
I yywy - Nmy + I yxwx + | yzwz + wxwz(l 7z - I XX) + wxwyl zy - w)( I ZX - a)ZhX + a)XhZ - hy
(3.36.b)
IZZc;)Z = Nmz + IZXa)X + I zyd)y + a)xa)y(l XX - I yy) + a)Xa)ZI yz _(ljjl Xy + (4)3' yX - a)th + a)yhx - hZ
(3.36.0)
Deux algorithmes RLS sont requis pur l'axe X, unipestimer |, et I'autre pourl ., etl ,,.
On considere qu'on a perturbé en premier lieu I'akeet que les estimées des valeurs

wolxy =€t 1, =1, sont connues et peuvent étre utilise Lors destaupbation de I'axe

67



Chapitre Il Calibrage en orldtela matrice d’inertie

X . En effectuant une comparaison entre la valeuveé pour |, lors de la premiere étape et

la valeur deltrouvé dans I'étape deux, on peut alors determiiexactitude de notre

méthode(IAXy = fyx ).On choisira pour avoir des résultats plus @brde prendre la valeur

moyenne.
On réécrit 'équation (3.36.a):
N

|, o, (3.37)

CX =
Avec :

— 20
ch_ me+wy|zy

+w,h, —w,h, —h, (3.38)
Ou N, est le couple de calibrage requis pour estimer
L’erreur a minimiser est :

A

ex(k) = ch - Ixxa)x (3-39)

Le second algorithme RLS sera utilisé pour estimget | ,,

Le couple de calibrage utilisé dans ce cas estnob¢n additionnant (3.36.b) et (3.36.c) :

Nowp(K) = 1y (@ +6) + 1 (@, — %) 3.40)
Ou N, est le couple de calibrage donne par :
chp =1 yya)y +1 W, - Nmy ~Np,— | zyd)y =1 yzd)z —- w,w, | yz _wxwy(l xx | yy) (3.41)
~ w0, (1 ;= 1) + Wil +ww,l,, ~w,(h, —h)-h (0, -w,)+h, +h,
L’erreur a minimiser est :
exp(k) = chp =1 yx(a)x + 0))%) =1 zx(a)y - C‘J)z/) (3-42)
[11.5.3.3 Perturber 'axe Z et commander X et Y
Les équations réduites du mouvement dans ce oas so
@ = Ny + 1,0, —w,w,(1, = 1,,) +all,, -l , +wh, —wh, —h, (3.43.a)
|, @, =Ny, +1,0, +wwl,, +u 1, -wh +wh -h, (3.43.b)
1,6, =Ny, —w,w,l,, —wh, +wh, —h, (3.43.0)
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Afin d’estimer |, :

Le couple de calibrage requis est :

N, =1,,w, (3.44)
Avec :
Ne, = N, = @,@,1 , = wh, +w,h, —h, 4B)
L’Erreur @ minimiser est :
e,(k)=N,, - I,,0, (3.46)

Pour le second algorithme RLS destiné a estiney etl le couple de calibrage requis

yz !

est obtenu en additionnant (3.43.b) et (3.43.c):

Nezp(K) = 1o (@, + @2) + 1 (@0, - w2) (3.47)
Ou:
Nezp = Fx@y * T3y = Ny = Ny + @0, @, (1, = 1) = @21,y — 0,1, 3.48)
-w,(h, —h) -h,(w, -w,)+h, +h,
L’erreur a minimiser est donc :
€,5(K) = Ny = 1o (@0, + 7)) = I, (@, - w2) (3.49)

[11.5.4 Implémentation de I'estimateur RLS

L'utilisation du calibrage RLS pour I'estimationnt@s réel des parametres est proposée pour
développer et promouvoir I'exactitude et la coneerge de notre systéme.

L’Algorithme est une implémentation récursive dasindre carrée. Des équations (3.32),
(3.35), (3.39), (3.42), (3.42) et (3.46) l'erreurn@nimiser peuvent s’écrire sous forme de
I'algorithme standard :

)=y, (K -9 6K  i=XY,zXp,yp zp
Ou:
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Yy (K) =N, (K) Yy (K) =Ny(k) ¥, (K) =N (k)

yxp(k) =N cpx(k) yyp(k) =N pr(k) yzp(k) =N cpz(k)

¢x(k)=d)x ¢y(k):d‘)y ¢z(k):wz

o (k)__d)x+a)fT . k__a)y—a)§ ! ¢T(k)__a)z+a)22T
P o - Pyol )__ci)y+a)f, P o, — w?

0, (K) =1 8,(k)=1,, g,(k)=1,,

0,0 =[1 1 0,000=]1y 1] 6,00 =[1 1,0

Les trois paramétres¢,g et & sont les trois parametres de l'algorithme desnadrei carrés
récursif sont données dans le paragraphe 3.1.2.

Le facteur d’'oublied est une constante telle qud < paur des parametres variant dans le
temps. Cela permettra d’estimer et de poursuiviraporte quelle variation paramétrique.

Durant les simulations, différentes valeurst@.9-1) ainsi que plusieurs matriée  @jt été

appliquées afin d’obtenir les meilleurs résultaisgible.

De trop petites valeurs pour les éléments e vdf) décroitre performance en matiére de

convergence. Le facteur d’oubli¢ a été choisit de facon de minimiser I'erreur RNPSuUr
améliorer la robustesse de l'algorithme RLS .l'errpeut étre modifié par une fonction non
linéaire comme suit [7] :
& (k)
Ha (b=
1+ b|£i (k)|

[11.5.5 Exemple d’'application

Afin de prouver les performances de la méthode alérage développée ci-dessus, des
simulations ont été effectuées sur le modéle dellsatUoSAT-12 qui est un mini satellite en
orbite basse de la Terre. Les paramétres utilmdsdes simulations sont résumés dans le
tableau Ill.1 [7]. Durant ces simulations des desple perturbations ont été appliquées sur le
satellite Fig.3.20

On présentera uniquement le cas avec perturbadiociest le cas le plus probable.
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Tenseur d’'inertie de UoSAT-12 4045 -02 -05

| =] -02 4209 04
-05 04 4136

Parameétres orbitaux Vitesse orbitalefD00 rad/sec

Période orbitale=100 min

Période d’Echantillonnage 1 sec

Roues a réaction Moment maximum=4 Nms
Moment d'inertie = 0.0077 Kgf
Vitesse maximum= 5000 tour/mn

Gain du regulateur PD K, =0.0079 (gain de I'action proportionnell

(D

)
K4 =0.088 (gain de 'action dérivable)

Gain du régulateur Bang-Bang K,=1 (gain de I'action proportionnelle)

K,=2.3 (gain de I'action dérivable)

€mnax=0.02 rad
Parametres du RLS Produits d’inertie Moments dfiee
Axe X A1=0.994 A1=0.993
P(0) =¢' P(0) =€
;=0 l;;=0
Axe Y A=0.993 A=0.993
P(0) =¢* P(0) =5**
1;;=0 l;;=0
Axe Z A=0.993 A=0.994
P(0) =¢* P(0) =¢*
;=0 l;;=0

Tableau Ill.1 parametres utilisés lors des simulations [7]
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I11.5.6 Résultas de simulations

Etape | : Estimation de lyy, Ixy, lzy

40

phie (9

psi (9

40
0 1000 2000 3000 4000
t(s)

50

-100

0

1000 2000 3000 4000

Figure Ill.5.a Angles d’Euler dans le cas de I'estimation d’'ireftiaxe Y) avec

perturbations.

0.4 ‘
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t(s)

q4

0.2
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0.8
0

1000 2000 3000 4000

Figure 111.5.b Quaternions d’attitudelans le cas de I'estimation d’inertie ('axe Xeav

perturbations.
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Figure 111.6 Couples appliqués par les roues a réactions daraslde I'estimation d’inertie

(I'axe Y) avec perturbations.
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Figure I1l.7 Moments cinétiques des roues a réactions dans leecBestimation d’inertie

(I'axe Y) avec perturbations.
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Figure 111.8 Vitesses angulaires du satellite dans le cas derfiation d’inertie (I'axe Y) avec
perturbations.
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Figure 111.9 Estimation de l'inertie (I'axe Y) avec perturbation
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Etape Il : Estimations de Ixx,lyx,lzx.
a
Lt
s
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a
]
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Figure 111.10.a Angles d’Euler dans le cas de I'estimation d’ine(tiaxe X) avec
perturbations
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Figure 111.10.b Quaternions d’attitudedans le cas de I'estimation d’'inertie ('axe Xeav

perturbations.
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Figure 111.11 Couples appliqués par les roues a réactions da@slde I'estimation d’inertie

('axe X) avec perturbations.
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Etape llI: Estimations de 1zz, Ixz, lyz
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Figure Ill.15.a Angles d’Euler dans le cas de l'estimation dirert{'axe Z) avec

perturbations
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Figure 111.15.b Quaternions d'attitudedans le cas de I'estimation d’inertie (I'axe Zgav

perturbations.
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Figure 111.16 Couples appliqués par les roues a réactions da@slde I'estimation d’inertie
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Figure 111.17 Moments cinétiques des roues a réactions dans ldecBestimation d’inertie

('axe Z) avec perturbations.
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Figure 111.18 Vitesses angulaires du satellite dans le cas d#rtiation d’'inertie ('axe Z) avec

perturbations.
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Figure 111.19 Estimation de I'inertie (I'axe Z) avec perturbation
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Les figures 3.5 jusqu'a 3.19 illustrent les réssltabtenus lors de I'application de I'algorithme
des moindres carrés pour le calibrage de la neatfioertie de UoSAT-12, une expérience et
deux algorithmes sont requis pour chacun des axesatkllite, un algorithme pour estimer le
moment d’inertie par rapport a I'axe et I'autre te=sux produits d’inertie correspondants.

On considere dans ce cas que les roues n’atteigasrii saturation ni en moment cinétique ni

en couple ce qui est le cas

Les figure 3.5 a 3.9 illustrent les performancesl’digorithme lorsqu’on perturbe I'axe Y a
I'aide du contréleur Bang-Bang EQ.3.28 et que lGamtrole les deux autres axes a l'aide du

controleur en retour d'états (controleur PD) EQ73t cela afin d’estimer, , I, etl .
II'est claire selon les figures que le temps dieation del,, est de 1500 sec, alors qu'il a

fallut approximativement 2700 sec pour estimigyetl il est claire aussi qu'aucune

zy
saturation au niveau des roues ne se produit@ine@me en présences de perturbations.

Les vitesses angulaires sur les axes X et Z doite@ maintenues les plus petites possible de
facon a pouvoir estimer les produits d’inertie algeplus grande exactitude.

Les figures 3.10 a 3.14 illustrent les performaresa méthode lorsqu’on perturbe I'axe X et

que I'on controle les deux axe Y et Z, cela afiestimer ,, I, etl .

Le temps d’estimation dé,, est de 1700 sec et de 2000 sec approximativenpenutr

Iyxetl 5.

Il 'est a noté que lors d’'une premiere estimatioraombtenu les valeurs bg ., I, etl, ces
derniéres peuvent étre utilisées lorsqu’on pertligbe X.

Finalement les figure 3.15 a 3.19 illustrent &sultats obtenus lorsqu’on perturbe I'axe Z ; il a

fallut 1500 sec pour estimér, et approximativement 1000 sec pdygetl,.

En pratiques seules deux expériences suffisent @stimer tout les parametres vue I'égalité

A

(I =15).

[11.6 CONCLUSION
Nous avons développé au cours de ce chapitréeplgsaspects; dans le premier, on a
illustré I'effet d'une variation sur les momentgettie d'ou I'utilité d'estimer ces derniers, puis

apres avoir vu les techniques d'estimation utiiséee méthode a base des moindres carrée
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Récursifs sera développé, cet algorithme peut eiaght étre appliqué a n’'importe quel
satellite équipé d’actionneur 3-roues a réactiom destimer sa matrice d’inertie.

Un contrbéleur de type Bang-Bang a été utilisélsxe dont on désire calculer le moment
d’inertie afin de perturber I'attitude et ne patusar les roues a réaction. Un contréleur de type
PD a été utilisé sur les deux autres roues pouvgogontréler les deux axes restants, il va
nous assurer aussi la robustesse par rapport auxh@tions externes agissantes sur le satellite.
Les résultats des simulations effectuées gracegciél Matlab 5.3 ont été présentés ainsi que
les performances de la méthode utilisée. On vah lque cette méthode nous permet un

calibrage presque parfait de la matrice d'inertie.
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Chapitre IV Commandes Adaptatives apigles au satellite

V.1 INTRODUCTION

La commande adaptative est une des méthodes medeensynthése qui présentent une
grande robustesse par rapport aux perturbatioagxeerreurs de modélisation respectivement. Elle
est de plus en plus appliquée dans le domaineasmatci grace a leurs performances et a leur

simplicité d'implantation.

IV.1.1 Principes de la commande adaptative

La commande adaptative est un ensemble de techlnidilisées pour I'ajustement automatique en
ligne et en temps réel des régulateurs des bodelesommande afin de réaliser ou maintenir un
certain niveau de performances quand les paramétrggocédé a commander sont soit inconnus
soit/et varient dans le temps [17].

Quelques taches typiques pouvant étre effectuéesipaystéeme de commande adaptative sont
indiquées ci-dessous :

1-Ajustement automatique des régulateurs a la neiseceuvre (effet: réduction du temps

d’ajustement et amélioration des performances).

2-Détermination automatique des paramétres optinthsx régulateurs dans les divers points de
fonctionnement du procédé.

3-Maintien des performances du systeme de commaguoded les caractéristiques du procéde
changent.

4-Possibilités de mise en ceuvre des régulateussqamplexes et plus performants que les P.1.D.
(ceci comme conséquence de I'ajustement automatique

5-Détection des variations anormales des caratitgres des procedés (ces variations se reflétent
dans les valeurs des parameétres fournies pargesataimes d’adaptation).

6-Conception de nouveaux procédés technologiqulksant des systemes de commande adaptative
(pour assurer le fonctionnement correct du procédé)

Les techniques de commande adaptative ont été&éadi avec succes pour un grand nombre
d’applications dont par exemple, les systemes étgiges, les colonnes a distiller, les réacteurs
chimiques, dans les asservissements des moteuctsgiles, les systemes d’armes, ainsi que pour

les robots manipulateurs, le pilotage automaticpeeldhteaux... [17].
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L'utilisation des systemes de commande adaptabwaait aujourd’hui un essor certain d’une part a
cause de leur complexité raisonnable et d’autreganuse du développement de microprocesseurs

pouvant servir de support pour leur mise en ceuvirg |

IV.1.2 Techniques de commande adaptative

Il existe différents types de schémas destinéssarass des performances acceptables quand les
parametres du procédé sont inconnus ou varient ldarenps, mais seulement celles qui ont une
boucle de contre réaction sur la mesure de perfucenaont réellement des schémas de commande
adaptative [17], [18].

La commande adaptative avec modele de référenda ebmmande auto ajustable sont deux
techniques de commande adaptative relativemerlesna mettre en ceuvre et qui sont utilisées a
en pratique. Par ailleurs, ces deux techniquesuisent & des schémas identiques. Le schéma de la
commande adaptative avec modeéle de référenceaigigellement proposé par Whitaker (1958) et
le schéma de commande auto ajustable a été otegmemit proposé par Kalman (1958). Les
premieres applications de ces techniques remoatentebut des années 70. Le développement de
ces techniques est largement basé sur une bonnpréuoension des aspects algébriqgue des
différentes stratégies de commandes. Leur dévetopperepose aussi sur I’hypothése fondamentale
suivante : Pour toutes les valeurs possibles desrgdres du procédé on suppose qu'il existe un
régulateur de structure donnée qui peut assuréalsation des performances désirées. Le réla de |
boucle d’adaptation est uniquement limité a troules bonnes valeurs des parametres de ce

régulateur dans chaque cas [17], [18].

Calcul . Modele
Régulateur B Processus
|
i
Entrees L Sorties
: Reégulateur | Processus N

t

| Modéle de ;

| référence

Figure 4.1 Commande adaptative & modele de référence
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Le modele de référence (schéma donné ci-dessust) audre qu’une réalisation de la fonction de
transfert désirée du systéme de commande en biengiée. Dans ce cas, le calcul est fait afin que :
1-L’erreur entre la sortie du procédé et la sodie modele soit identiguement nulle pour des
conditions initiales identiques.

2-L’erreur initiale s’annule avec une dynamique-gpécifiée (c’est la dynamique de régulation).

Schémas de commande adaptative directe et indirect

Fy

Meécanisme
d’adaptation

___________ i K
i
— |
Entrées LY
Régulateur ™ | Processus i .
( : J Ajustable y l "
* Modéle de
Y1) —» référence Tm(t)
Figure 4.2 Commande adaptative directe.
Performances Calcul Estimation b
s | < :
desirées Reégulateur »| modele
Entrées . Sorties
Régulateur .| Processus .
Ajustable il g

Figure 4.3Commande adaptative indirecte.

Le schéma de commande adaptative avec modele éeenéé explicite donné Fig. 4.1 est un
schéma de commande adaptative directe, les paesmédr régulateur étant ajustés en une seule
étape. Le schéma de commande adaptative autod@ustst un schéma de commande adaptative
indirecte car I'adaptation des paramétres du réguitase fait en deux étapes [17], [18].

1-Estimation des parametres du modéle du procédé.

2-Calcul des parametres du régulateur a partipdesmeétres estimes.
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IV.2 L Ol DE COMMANDE ADAPTATIVE DESTINEE AU CONTROLE DE LA VITESSE

IV.2.1 Préliminaires

Dans ce cas l'objectif de la loi de commande eé$tiade faire tendre la vitesse angulaire du
satellitec. vers une certaine vitesse angulaire qu’on netera

On considere que notre satellite est équipé dacé&ar a roues a réaction, et ce sont ces dernieres
qui nous produiront le couple requis a la stahilisa du satellite.

A un instant donné t, la vitesse angulaire du kel = «(t) du satellite par rapport a un référentiel

inertiel peut se mettre sous forme générale suivin0]

w=-1Twxlw+1 U (4.1)
Ou:
l11 112 i3
=11 1o a3
l13 123 a3

est une matrice définie positive symétrique reprtesd le tenseur d’inertie du satellite, et supposé
inconnue.
Et,

U =U(t) : Vecteur regroupant les couples de contrOle tkllga.

Le produit vectoriel peut s’écrire sous forme dpneduit d’'une matrice par un vecteur comme il a
été fait dans [19] chapitre 9, 8.9.4.1 :

Sion a un vecteura=[a, a, as]"

O - a3 a2
ax=| ag 0 &
- a2 al 0

Soit v la vitesse angulaire désirée (vitesse du satgibterapport a un référentiel inertiel), on

supposera gueest dérivable yexiste) et ques,v sont bornées

On définira alors le vecteur erreur en vitesse kg
€E=a-—V (4.2)

Si on remplace dans I'équation (4.1) on aura alors
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e=-1"e+v)xl(e+v)+1U -v (4.3)

Notre objectif de commande est d’aveir- 0 lorsquet - c sous certaines conditions initiales.

Avant de passer a la loi de commande adaptativdéfinira un nouvel opérateur L de la facon

suivante :

Le produit de la matricé par un vecteua peut se mettre sous la forme :

Ill

11
iy 1o 13][&] a4 0 0 0 a; a,|

I
la = |12 |22 |23 ay | = 0 o 0 dg 0 aq |33
l13 1oz I3zl a3 0 0 a3 a, & O] |23
13

_|12
On notera :

a4 0 0 0 a3 a
L(@=|{0 a, 0 a3 0 g 40
0O 0 a3 a a4 O

_ T
a =[l111 5033153115 113]
Et on écrira alors :

la=L(a)a

IV.2.2 La loi de Commande Adaptative sans estimatiode la matrice d’inertie

L’équation (4.3) peut se mettre sous la forme
e=-1"F (evv)a +1 U (4.5)
Avec :
F(ev,v) =(e+Vv)xL(e+v)+L(V) (4.6)

F : est une matrice>36.

On va alors définir un contrdleur adaptative p@uwitesse angulaire basé sur I'estingédeq .
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On notera que

Q
1
QD
|
Q

Soit le nouveau systeme :

e=-1"F (evv)a +1 U (4.7)
et soit la fonction de Lyapunov suivante :

V=ele +%§TQ_15 (4.8)

Les matriced et Q sont toute les deux définies positives

Alors selon [19] chapitre 8 section 8.3, dans notre adapté aux systemes non -linéaires, la dérivée

deV en utilisant I'équation peut alors se mettre sau®tme :
V=-e"Ke+a " (FTe+Qa) (4.9)
On choisira alorsa de fagon & avoi¥ semi-définie négative :

On peut alors poser :

FTle+Q'@=0
Et avoir :
a=-QFe (4.10)
Donc :
a=-QF e (4.11)

Dans ce cas on aund =—-e' Ke<0(semi définie négative).On assurera alors la caerere de

e-0

L’expression de la commande U sera déduite comiibe su

Lorsquet - «© on ae - Q dans ce cas on choisira de suivre le modgle —Ke,,

Donc quee vérifie lorsquet = —Ke, en remplacant dans I'équation (4.7), on aura :

U = -Ke+F(gVv,V)d (4.12)

Les deux équations (4.11) et (4.12) décrivent nioirde commande adaptative le paramétrest
le paramétre ajustable d’adaptation.

On remplacant dans I'’équation (4.5) on aura alors :

e=-1"'Ke+17'F (evyv)a 13)
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D'aprés I'équation (4.11) quand — « et e - 0, alors@ — Ocela implique que est constant
mais pas forcement nul, donc cette loi de commaredaous permettra de converger vers la vrai
valeur de a

gue sous certaines conditions qu’on verra dansuaidme partie de ce travail

IV.2.3 Estimation de la matrice d’'inertie

Avant d’entamer I'estimation de la matrice d'inertil est important de donner gquelques résultats

tirés de la loi de commande ci-dessus.

Résultat 120] :
R36

Supposons que soit périodique, définissow de [0 + oo — par :
W(t) = L(V(t)) + v(t)* L(V) (4.14)
Et soit Z tel que :
z ={z:W(t)z=0, 0t = 0} (4.15)

Donc selon la loi de contrdle adaptative cité @<ies : alors :

a - zlLorsque - o,

Preuve :

D’aprés notre loi de commande- I@rsqud — o, donc d’apres le lemme de Barbalat [19]

é - 0, donc en remplacant dans I'équation (4.13) on aura

LimF(ev,v)a =0 (4.16)

Etona:
F(ev,v)a —-W(v,V)a =((e+V)xL(e+V)+L(V)-vxL(v)-L(V)a
= (€°L(e) + €*L(v) + V*L(€) + V*L(v) + L(V) = V*L(v) - L(V))&

Donc :

LimF (e, v,v)a —W(v,V)a = 1_im ((e+Vv)xL(e+Vv)+L(V)-vxL(V)-L(V)a

too

= 1_im (e*L(e) + € L(V) +V'L(e) +V'L(V) + L(V) =V'L(V) - L(V))a

On a aussi quee —» [rsqud - «, etvet vbornés donc on aura :
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LimF(e,v,v)a —-W(v,v)a =0 4.17)
to o0

De cette équation on tire que :

LimF(e,v,v)a = LimW(v,v)a =0 (4.18)
t o0

too

On a donc queLimW(v,v)a =0 donc d’aprées (4.15) :
t o0

Lima =z (4.19)

too

Corollaire 1[20]:

De plus siv est constant doncv = ©n aura alors :
Zo :{zo VL(V)Zo=0,0t > O} (4)20

Donc de la méme fagon on aura que
Lima =z, (4.21)

tooo

Proposition 1 :
Prenonsv constante tel que =[0 Vv, 0] donc d’aprés la loi de commande et le corollaios hura

a, - a,etdg - ag.De plus siv=[00v; hlorsa, - a, etds - aglorsquet — o

Preuve :
Siv=[0v,0] :
000VWV O O
vViL(vy=|0 0 0 0 0 O
000 0 0 -V}
Donc :

Soit z, =z, 2, 23 2, 75 Z5 ]

V'L(V)z,=0=2z,=0etz, =0

D’aprés le corollaire 1 on aulama =z, = dyz-ags - z,=0eta,-a, - z,=0

to o
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Donc :
s — lgetl, - 1,
Siv=[00v;] :
000-vi 00
VIL(W)=|0 0 0 0 VvZ 0
000 O 00O
Donc .

VL(V)z,=0=>2z,=0etz =0

D’apres le corollaire 1 on aulama =z, > a,-a, - z,=0 et ds-a; -z =0

too

Donc:

Cette méthode ne nous permet que d’estimer lekifisod’inertie mais pas les inerties principales.

Proposition 2 :
Supposons maintenant quesoit périodique et soitW comme définit en (4.14) alors si il existe

t,ett,

W(t;)

tel que le rang de la matri{e }soit égale a 6, on aura alars- a .

tp
Preuve :
D’apres le résultat 1, on aura gde; a - z, mais

P W(tq)
On aw(t)z= Qd’apres (4.15) etang

} =6 #z0d'apres I'hypothese on en déduit alors que
W(ty)

On ne peut qu'avoirz= @onca - a [20]

Il existe beaucoup de signaux périodiques veriftastconditions.

On pourrait prendre par exemple un signal du wye=[sint sin2tsin3t]
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IV.2.4 Résultats des simulations
Cas sans perturbations :

On commencera par estimgy, etl,, pour cela on appliquera une reférence [0 - 050]"rad/s

0.02

wx (rad/s)

T

|
50 100 150
t(s)

wy (rad/s)
=)
(&)

\
1

0 50 100 150

t(s)

wz (rad/s)
o

T

|
50 100 150
t(s)

Figure IV.4 Vitesse angulaires de UoSAT-12 pour une référelece= [0 — 050]"
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|

l
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|
l
L
0 50 100 150
t(s)
0.5

Uz (N.m)
o

|

|

l
0 50 100 150
t(s)

-0.5

Figure IV.5 Couples des roues appliqués & UoSAT-12 pour ugeerétev = [0 - 050]"

92



Chapitre IV Commandes Adaptatives apigles au satellite

Ixy (Kg.m2)

lyz (Kg.m2)

|
|
|
L
|
l
L
|
l
L
50 100 150

Figure 1V.6 Estimations des produits d'inertie Ixy et lyz poune références = [0 - 050]"

Cas avec perturbations :

Afin d’illustrer I'effets des perturbations noudaals appliquer un couple de perturbation constant

et cela dans le cas ou on applique une référenve=dé — 050]"

~ 0.02
% |
© 0 :
£ 002 1
0 50 100 150
t(s)
=~ 0
3 | |
g 05 777777777 1 T
g : :
0 50 100 150

t(s)

wz (rad/s)

|
|
|
100 150
1(s)

Figure IV.7 Vitesse angulaires de UoSAT-12 pour une référeece=[0 — 050]" avec couple de

perturbation constant
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02 ; :
E | |
Z- 7777777777777777 | |
€01 ‘ ‘
D | |
0 | |
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= 2 ; :
z 0/ ,,,,,,, T ]
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> | |
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2 | |
0 50 100 150
t(s)
. :
€ ;
2 O~ ]
N |
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100 150
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Figure 1V.8 Couples des roues appliqués & UoSAT-12 pour ugearstev = [0 - 050]" ave

couple de perturbations

0.4

(0 Y e e e
| |
| |

0_2\ : :
| |
| |

I e R TR

Ixy (Kg.m2)

|

|
0 50 100 150
t(s)

lyz (Kg.m2)
=
SN

|

|
0 50 100 150
t(s)

Figure V.9 Estimations des produits d’inertie Ixy et lyz poue référence = [0 — 050]" avec

couple de perturbation
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Afin d'estimer |, etl,,, on appliquera une reférence = [0 005]"rad/s le satellite soumis au

couple de perturbations. On obtiendra alors legltas suivants :

0.02 ‘ ‘
m | |
= | |
8 ‘ ‘
g | |
| |
1 1

100 15C

t(s)

I
Q) l
8 ok |
g |
g |
I

100 15C

t(s)

1 \ \
Q 1 |
o] S— 1 ‘
~ | |
S 1 1
0 I I

0 50 100 15C

t(s)

Figure IV .10 Vitesse angulaires de UoSAT-12 pour une référemee[0 00.5]" avec perturbation

O T T
£ | |
2 01— R ‘
X 1 1
0.2 l l
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E
£
> |
D |
L
"0 50 100 150
t(s)
5 ‘ ‘
— | |
N | |
| |
5 | |
0 50 100 150
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Figure 1V.11 Couple des roues appliqué & UoSAT-12 pour uneagéérv =[0005]" avec

perturbation
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Figure 1V.12 Estimations des produits d'inertie Ixz et lyz pome référencev =[0005]" avec

perturbation

Maintenant afin d’'estimer toute notre matrice dftiee on applique les résultats obtenus en

proposition 2 et pour une référence(t) =[sint sin2tsin3 on]obtient :

2

» 13
k=] B
e z

b
z 3
= =3
k=] .
e =

=
z 5
0 E
- .
e =z

Ll
E o

-2

0 20 40 60 0 20 40 60
tls) tls)

Figure IV.13vitesses angulaires du satelliteFigure 1V.14Couple appliqué au satellite

96



Commandes Adaptatives apides au satellite

Chapitre IV

[sint sin2tsin3t gvec perturbation

erence(t) =

s

Pour une réf

wwwwwwwww (=] ———f—r—— O© - - - T
| | < | | I < r—r-—=f1--r7
” ” ” o N B
| | | | | | | | |
| | o | | | o | | | |

RN R [N T 1 | | |
L, J,r 3 | | | ™ I
| | | | | | | | |
| | | | | | | | |
| | | | | | | | |

ca--4--1-4Q o114 F-r---pa--rd
” ” ” o N B
| | | | | | | | |
| .f | o | | | | | | |

R R Gk R RS B S S RN S SRS
| W | | | | | | | |
| | | | | | [ |
| | ,W | | | | | |

— — o W A P | ——
m N A N © ® © © I o
(cwB) Ax| (zwBY) ZA| (cwBy) zx|

— -39 ,r\\L,\:ﬁ\Jr\m i
| | | | | | | | | |
| | | | | | | | | |
| | | | | | | | | |
! ! ! o I | | | o h L, ”

e T e
| | | | | | | | | |
| | | | | | | | | |
| | | | | | | | | |
| | | | | | | o | | |
- | I (Rt Rl it i P oV R e St
! ! I | | | | | |
! ! I | | | | | |
! ! I | | | | | |
| e b bt
: : it e = B el iy
| | | | | | | |
| | | | | | | |
| | | | | | |
, ” 4o it

™ N — L0 — Te]
< < < — < o
< <
. (qwby) AA| .
(qwby) xx| (zw-bBy) 27|

40

10

t(s)

t(s)

Figure V.15 Estimation des moments et produits d’inertie delstd avec couple de perturbations
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IV.3 COMMANDE ADAPTATIVE DESTINEE AU CONTROLE DE I'ATTITUDE
IV.3.1 Préliminaires

Soit le modéle suivant de notre satellite :

SO =050 +u (4.22)
. L,
=S 2+c2) (4.23)
. I 7
E=rci 2 (4.24)

Avec 2= 1X7) & R™ o5t 1a vitesse angulaire du satellite par rapport & un référentiel inerticl R;

Ipp Iz g3
I=\1I;5 1,5 1Ip3 |estcomme onlavn précédemment la matrice d'inertie du satellite

I;3 Iz3 J3z
artificiel matrice défini positive et symétrique ,tout deux exprimé dans le repére satellite
B.,u=u(t)e R3 est le vecteur couple de commande, e et < sont les quaternion d'attitude
représentant I'orientation du repére satellite B par rapport au référentiel inertiel R; avec :
cel +¢% =1 (4.25)

[La matrice de rotation B =B(e.C) du repere B par rapport & R;est donné par :

B=(g?—ele)l;,;+2ee] — 25~ (4.26)
On supposera que les paramétres (e.c) peuvent étre connus a n'importe quel momentt = 0.

Soit la trajectoire désirée décrite par le repére consigne 2 qui est orienté par rapport a R; selon le

vecteur quaternions (E. witel que :
gl ut=1 (4.27)
La matrice de rotation D =D{Z u} du repere D par rapport a R;est donné par :

D=fu® s E) 5 a v BEE" w2 pt™ (4.28)

F—=1r = 3 - . . x X 2 4
Maintenant soit ¥ =V(t) € R™ gefinissant 1a vitesse angulaire de D) par rapport a R; et exprimé dans

D comme suit [20]

V=2 s - fg)-2878 (4.29)

Soit (2. ER7xR eg quaternions d'attitude représentant l'orientation de B par rapport au repere
consigne 2.

ggT +7]2 =7 {(4.30)
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Chapitre TV Commandes Adaptatives appliquées au satellite

Tls sont donnés en fonction de 5 1) et (e.9) comme suit : [20].
e=pe—gE+ed (4.31)

n=ps+Ee (4.32)

La matrice de rotation du repére B au repére IJ est donné par C comme suit : [20]
c=(n’—ele)r;,,+20eT —2pe" (433)

La vitesse angolaire © de B par rapport a I? est donnée par :

w=.£2—-Cv (4.34)
On suppose que la mancenvre désirée est donnée en terme de (5.1) et que 1'on peut mesurer {2 et
l'attitude de B par rapport a K;
En vtilisant les équations (4.28) et (4.29), les quantités v,V et D peuvent étre calculé & partir
de (=11 De plus vu que (€< /et Bpenvent étre calculé i partir de la mesure de l'attitude de B, il en

découle que 1'on peut calculer €77 et € utilisant (4.31),(4.32) et (4.33).
La vitesse angulaire @ est alors déterminée grace al'équation (4.34).

Le probléme est donc de faire coincider asymptotiquement les deux reperes B et L),

IV.3.2 Probléme de poursuite

Soit & H leg quaternions satisfaisant I'équation (4.27), le probléme est alors de trouver vne loi de

controle adaptative (en boucle fermée) s'€crivant sous la forme:

a=flaoen,y) (4.34)
u=g( Q& 01n7VV) (4.35)
De facon a avoir Colanze o> Uquand ¢ — oo
Notez bien que C = I3y nimplique nécessairement que & — 0.

Des equations (4.30) et (4.33) on déduit que € —+0gj et seulementsi C — 13,3 ; donc le probleme

de poursuite est résolu si et seulement si @ —= 0 et& =0,

En réécrivant les équations (4.22), (4.23) et (4.24) on obtient le systéme snivant :

Jo=—(o+Cv ) J(@+Cv )+ J( @ Cv—Cv ) +u (4.36)
CES é(exawr ne) (4.37)

: I r
gt W (4.38)
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En réécrivant les équations (4.22), (4.23) et (Ad@vobtient le systéme suivant :

Jw=—(w+Cv) J(w+Cv)+I(w'Cv—Cv)+u (4.36)
& :%(Exaﬁ/]a)) (4.37)
N = —%gTw (4.38)

Ces équations décrivent le mouvement du satebitegpport au référentiél.
On remarque que le probléme de poursuite a étéftnamé en un probleme de stabilisationadest
& dans les équations (4.36), (4.37) et (4.38).

IV.3.3 Loi de Commande Adaptative

Dans cette partie du travail on présentera unédotcommande en retour d'état qui va poursuivre
asymptotiquement la manceuvre désirée et qui skraosoau probleme posé précédemment

Comme il a été vu dans la partie IV.2

Sion a un vecteura=[a, a, ag]"

O - a3 a2
ax=| ag 0
-a, a4 O

Le produit de la matricé par un vecteun' = [ aja5a3] peut se mettre sous la forme :
la=L(a)a

aq 0 O 0 a3 a,
Avec: L(@=|{0 a, 0 a3 0 g
0O 0 a3 a, a O

a =[l111 503313115 113]

Théorémel1]{20]

Soit vet v bornés etK; OR¥3 K, OR¥3et QOR®® définit positives alors la loi de

commande .
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a=Q Y F(wC vV)+G(wen)] [ w+Kiqel, (4.39)

U=-[F(w,CVvV)+G(w,en)a—-(KoKq+l343)e-Kow, (4.40)
Avec F OR®xR¥3xR3xR3 _ R¥®et cOR3xR3 xR - R¥® sont définit par :
F(w,C vV)=—(w+Cv)*L(w+Cv)+L(w Cv-Cv) (4.41)
1
Glw,en)= 5 L(K1(&* w+nw)) 42)

Est solution au probléeme posé en IV.5.2.de plas est bornée pour toutt=>0et

@ - Oquand — .

Preuve:
Soit :
O =w+Kqi& (4.43)
y=n-1 (4.44)
B=a-a (4.45)
Utilisant les équations (4.36), (4.37), (4.38)3@).et (4.40), On obtient le systéme suivant :
lo=[H(og,6,y vV)+M(0,£,y)]a+u (4.46)
£=216%(0-Kee)+ (100 - Kye)] (4.47)
.17
y——Es (og-Kq¢) (4.48)
QB=[H(o.£yvV)+M(o.ey)] o (4.49)
Avec:

H:R¥3xR3xRxR3xR3 _, R¥O est définit par :
H(o,e,y vv)=F(0-Kq£,eC(&,y+1),vV) (4.50)
M : R3xR3xR - R¥®est définit par :
M(o,&,y)=G(0-Kq&,6,y+1) (4 .51)
La loi de contrdle (4.40) peut s'écrire alors :
u=h(o,&,y vv,3) (4.52)
Avec: h: R3xR3xRxR3xR®xR® _, R3est définit par :

ho,e,y vv,B)=-Koo-e-[H(T,6,y vVv)+M(o,&y)(a-B) (4.53)
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Considérons la fonction de Lyapun@yv. RExR3xR3xR® _, R définit par :

V(a,g,y,,B):%(JTJJ+,8TQ,8)+£T£+VZ (4.54)

La dérivéeV deV est :
V(g,e.y,B)=-0"Kyo—£" Ky 4.%5)
Ce qui prouve qu¥ est semi définit négative et ne dépend pas exgiient du temps et en utilisant

le théoréme de Barbalat [19] alors - Oet « — 0.et de I'équation (4.49) qu@ — Oet que

a - 0de plusa — 0.la loi de controle (4.34) et (4.35) est adaptatimes le sens de [5],chapitre 1
ou a représente un parametre ajustable , qui sous mertandition converge vers la valem(voir
IV.4.3).

IV.3.4 Résultats des simulations

On prendra le cas avec perturbation :

Estimation del ,etl,, .

0.1 : : 0.15 :
| | |
| | |
0.05~~----bomomo b T S
| | |
| | |
o 0 S— : ¥ 0.05--\----r------ ro----1
| | |
| | |
-0.05f - A — S 0 :
1 1 1
| | |
-0.1 ‘ ‘ -0.05 w
0 10 20 30 20 30
t(s) t(s)
0.05 : 1.02 : i
1 1 1
0 : 0 1 FE L
| | |
| | |
S 0.05--f----r------ To---- -1 T 1, 1 1
| | |
| | |
OApf -t S 0.99/f 777777 A —
| | |
| | |
-0.15 1 0.98 1 1
20 30 0 10 20 30
t(s) t(s)

Figure 1V.16 Quaternions d'attitude du satellite UoSAT-12(loicdenmande 2)
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Figure IV.17 Vitesse angulaires de UoSAT-12 (loi de commarjde 2
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Figure IV.18 Couple appliqué au satellite UoSAT-12 (loi de comd&?2) pourv

[0 050]"
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Figure 1V.19 Estimations des produits d’inertie Ixy et lyz paur [0 050]" (loi de commande 2)

Estimation | , etl ,,,
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Figure 1V.20 Quaternions d'attitude du satellite UoSAT-12 pour [0005]" (loi de commande 2)
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Figure IV.21 Vitesses angulaires de UoSAT-12 pour [0005]" (loi de commande 2)
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Figure 1V.22 Couple appliqué au satellite UoSAT-12 pour [0005]" (loi de commande 2)
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Ixz (Kg.m2)

15 20 25 30
t(s)
1 | | | |
&\ | | | |
g 05 R R R R AR
o | | | |
< l l l l
. R s e S .
05 ; | | |
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Figure 1V.23 Estimations des produits d’inertie Ixz et lyz pour [0 005]" (loi de Commande 2)

V.4 CONCLUSION

Dans cette partie du mémoire il a été toesle commander en premier lieu la vitesse du
satellite tout en estimant sa matrice d'inertieeteffet une loi de commande adaptative de type
directe a été appliquée au satellite UoSAT-12, qruadémontrer que pour certaines valeurs de
vitesses angulaires désirées; on pouvait estinsesileparameétres de la matrice d'inertie et cela e
utilisant un type de commande que I'on appelle cante périodique.

En second lieu, une commande de type adaptative dégeloppé mais cette foi pour le commande
d'attitude du satellite,; elle nous permis de ti@mser le probléme de poursuite de trajectoire en u
probleme de stabilisation ce qui est beaucoup plogle a résoudre mais aussi d'estimer les
produits d’'inertie du satellite artificiel,les monte d’inertie d’ayant pas pu étre calculé en wilis
cette méthode comme dans le cas de I'estimatida désse ..

Dans les deux cas des résultats de simulationtémrésentées.
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CONCLUSION GENERALE

Le développement d'un systeme de commande d'attippodr les satellites représente un

véritable défi en raisons des limites géométrigliectrique et de puissance. Le calibrage sur
orbite du contrdle d’attitude est souvent nécessafin de maintenir les performances des
manceuvres et de pointage en s’accommodant a mtuévehangement dans la distribution

de la masse.

Le travail présenté dans le mémoire s'integre dahsbjectif. Afin d'entamer le calibrage en

ligne et l'estimation de la matrice d'inertie et vare d'aboutir a un modéle dynamique

représentant un satellite artificiel, il est img&ran premier lieu de choisir un systeme d’axe
approprié, ou plus exactement le repere par ragpartiel nous allons nous référer. Il y a

eégalement le théoreme du moment cinétique, quegsint de départ de toutes les équations

visant a représenter le systeme, sans oublierditapce des inerties du satellite.

Plusieurs représentations peuvent étre utilisépgarst I'application pour laquelle est destinée
le satellite, le mouvement de ce dernier est remtés soit par les angles d’Euleip, 0 et

Y ,soit par les quaternions, qui sont le plus souwugtlisée lors de I'implémentation
numérique et cela afin d’éviter les singularitésles fonctions trigonométriques complexes
qui pourraient augmenter le temps de calcul, I¢ seonvénient de cette représentation est
I'absence d’interprétation physique évidente falldra donc, revenir a la représentation en
utilisant les angles d'Euler pour interpréter lésuttas obtenus en matiére d'attitude et cela

grace a la matrice d'attitude.

Concernant le calibrage en orbite, une nouvellartiegie pour les satellites artificiels a été
développée. Cette méthode de calibrage en orbgéebassentiellement sur un algorithme
d'estimation, est non seulement moins colteuseegjies effectuée au sol, mais permet aussi

d'améliorer les performances du systeme de commdiadiitude. Grace a cette méthode
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d'estimation utilisant I'algorithme des moindresr&a récursifs, on peut estimer la matrice
d'inertie d'un satellite et cela a été démontrévers les résultats obtenus en simulations.

L’algorithme a base de moindres carrés récursifgeld@pé précédemment peut étre
facilement appliqué a n'importe quel satellite @guid’actionneur 3-roues a réaction; un
contrleur de type Bang-Bang a été utilisé suxe’aont on désire calculer le moment
d’inertie afin de perturber I'attitude et ne pasusar les roues a réaction. Un régulateur de
type Proportionnel Dérivé a été utilisé sur lesxdautres roues pour pouvoir contrbler les
deux axes restants, cela va permettre d'assum@blestesse par rapport aux perturbations

externes agissantes sur le satellite.

Apres le calibrage en ligne de la matrice d'inedeux lois de commande adaptative ont été
synthétisées; la premiére, dédiée a la commanda diéesse et la nous avons constaté que
pour certaines valeurs de vitesse désirées, orearestimer la matrice d'inertie. La seconde,
est dédiée au contrble de l'attitude tout en cénaitt la matrice d'inertie inconnue. Cette

méthode ne nous permet pas d'avoir une bonneat&tinde la matrice d'inertie.

Les résultats de simulation ont permis d'évalusr Benne performances des approches

développées.

Comme perspectives nous proposons d'utiliser la enémthode de calibrage, c.a.d en
utilisant l'algorithme des moindres carrés récarsifais pour estimer les parametres des
tuyéres. Nous proposons aussi d'introduire desraditeeirs d'état pour les accélérations
angulaires et puis essayer d'autres techniquesrmmande.
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