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Chapitre 1 Introduction générale

.1. HISTORIQUE [1]

De nombreux et trés anciens récits font état dérbace de ’homme pour I'espace, comme
en témoignent des textes babyloniens remontan0@ @@. J.-C. Certains mythes de la Gréce
antique (en particulier celui de Dédale et d’lcage| ont pris leur envol grace a des ailes
faites de plumes et de cire) refletent égalememtéir universel de voler. Dés Ii€ siécle
av. J.-C., I'écrivain grec Lucien de Samosatel&iecit d’'un voyage imaginaire sur la Lune.
Dans Somnium(« le Songe »), ouvrage posthume publié en 1634irénome allemand
Johannes Kepler esquisse une description d’'un wogagla Lune. En 1752, Voltaire conte,
dans Micro mégade périple d’un géant, habitant de I'étoile Siries du secrétaire perpétuel
de ’Académie de la planéte Saturne. En 1865, Jidese publieDe la Terre a la Lunejans
lequel son génie visionnaire s’'exprime par une mgsen proche d'une réalité qui se
concrétisera un siecle plus tard. Dans un genieal@thent différent, I'écrivain anglais H.G.
Wells publie en 1898a Guerre des mondeguis en 190les Premiers Hommes dans la
Lune. Au début duxx® siécle, les pionniers du cinéma de fiction premrégalement pour
théme la conquéte spatiale, Georges Méliés rédlisaroyage dans la Lun@902), et Fritz
Lang la Femme sur la Lung€1929). La bande dessinée participe aussi a ¢edtgue
d’anticipation : 'exemple le plus célébre est celidergé, qui publie en 1953bjectif Lune,
suivi en 1954 paiOn a marché sur la Lunele cinéma de science-fiction poursuit ce
processus avec notamment 2001 : 'Odyssée de Eeslaafiim que Stanley Kubrick réalise
en 1968, coécrivant le scénario avec I'écrivainl@agArthur Clarke (il a décrit dans un
article paru dés 1945 le principe des satellites@dionnaires).

[.1.1. Premiers modeles

Des siecles durant, les voyages spatiaux relevenfadseule imagination. Pendant tout ce
temps, des astronomes, chimistes, mathématicie@gomlogues et physiciens tentent de
comprendre la nature du Systéme solaire et deJVésai Auxvi® etvi® siécles av. J.-C., les
philosophes et mathématiciens grecs Thalés et §ytbgpensent que la Terre est une spheére.
Vers 127 av. J.-C., Hipparque crée le premier ogtad d’étoiles (il est considéré comme le
peére de l'astronomie de position — également agpakirométrie). Aui®siécle av. J.-C.,
Ptolémée fait la synthése de tous ces travaux,régeptant un modele géocentrique du
cosmos (la Terre étant selon lui située au centreSgstéme solaire) encore appelé
aujourd’hui systéme de Ptolémée : cette représentde I'Univers reste en vigueur jusqu’a
la Renaissance.

1.1.2. Découvertes scientifiques

Au 11° siécle av. J.-C., 'astronome Aristarque de Saaffisne que la Terre tourne sur elle-
méme et se déplace autour du Soleil. Mais il fatendre prés de 1 700 ans pour que
'astronome polonais Nicolas Copernic présente iMdrs sous forme d'un systéme
héliocentrique, ou les planétes décrivent des esbautour du Soleilvfir systeme de
Copernic) : en publianDe revolutionibus orbium coelestiunguvrage fondamental en
astronomie, juste avant sa mort en 1543, il matgquéébut d’'une conception moderne de
I'Univers, faisant méme avancer I'ensemble dessde@entifiques — a tel point que I'on
parle encore aujourd’hui de révolution copernicenrPlus tard, les observations de
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I'astronome danois Tycho Brahé permettent a sariplésallemand Johannes Kepler d’établir
les trois lois régissant le mouvement des plana@®ur du Soleil. D’autres illustres
astronomes, tels Galilée (1564-1642), Edmund Hald@y William Herschel et sir James
Hopwood Jeans, apportent une contribution majeutas&conomie moderne, fondatrice de
I'astronautique.

Les physiciens et les mathématiciens contribuentleégent a édifier les bases de
'astronautique. En 1654, le physicien allemandoQtbn Guericke réfute la vieille théorie
selon laquelle «la nature a horreur du vide ». 1687, Newton formule les lois de la
gravitation universelle : les trois principes formntaux qui régissent la mécanique
newtonienne sont toujours utilisés, notamment @aiblir les calculs relatifs a la propulsion
et aux trajectoires des engins spatiaux modernes.

Malgré ces avanceées théoriques, les voyages spal@meurent impossibles avant que les
progrés techniques réalisés an°®siécle ne fournissent des solutions pratiques paur
propulsion par fusée, le guidage et le controlevidscules spatiaux.

1.1.3. Premiers satellites artificield19]

L’ére spatiale commence lors du lancement du presegellite artificiel : Spoutnik 1 est
placé en orbite terrestre par 'TURSS le 4 octol@®&71(Spoutnik signifiant « compagnon »).

Encydopédie Encarta, SPL/Sdence Source/Photo Researchers, Inc.

Figurel.l : Représentation du satellite Spoutnikl [19]

Spoutnik 1 est une sphére d’aluminium de 58 cmidmeltre et pese 83 kg. Il tourne autour
de la Terre en un peu plus de 96 minutes, évolsantune orbite elliptique de 947 km
d'apogée et 228 km de périgée. Il se désintegligaavier 1958 en rentrant dans les couches
denses de I'atmosphere.
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Spoutnik 1 est suivi le 3 novembre 1957 par Sp&nun engin de 508 kg embarquant a son
bord le premier étre vivant lancé dans I'espa@e cHienne Laika, qui survit une semaine.
Spoutnik 2 retombe le 14 avril 1958.

Alors que Spoutnik 2 est encore en orbite, les sHiktis lancent leur premier satellite,

Explorer 1, depuis cap Canaveral, en Floride, IgaBtier 1958. Objet cylindrique de 15 cm

de diametre et de 203 cm de longueur, pesant 1EXgporer 1 transmet pendant 112 jours
des mesures sur les rayons cosmiques et les mitgontés, qui conduisent notamment a la
découverte des ceintures de radiations (ceintiegdsad Allen).

Le 17 mars 1958, les Etats-Unis lancent leur den&igatellite, Vanguard 1, un petit satellite
de 16 cm de diametre et 1,5 kg seulement (il siopomé « Pamplemousse » en raison de sa
taille) : I'étude précise des variations de soniterimet en évidence les irrégularités de la
forme du globe terrestre. Premier satellite équipépanneaux solaires, il peut fonctionner
grace a cette énergie pendant plus de 6 ans.

.2. GENERALITEES SUR LES MICROSATELLITES [1], [19], [9]

1.2.1. Types de satellites

Les Microsatellites sont un outil d’exploration Eespace et d’observation de notre planéte.
llIs sont également indispensables pour les résdauielécommunication dans le monde
entier.

On distingue donc différents types de satellitesivent nés de la recherche militaire et des
objectifs qui lui sont liés (connaitre les posisate 'ennemi, communiqué avec I'ensemble
des troupes, etc.).

[.2.1.1. Satellites d’astronomie

lls servent a observer I'Espace en permanence, seubfement en lumiere visible, mais
également dans toutes les longueurs d’onde durspétgctromagnétique imperceptibles
depuis la Terre. lls permettent, par exemple, dsunee la densité, la température et le degré
d’ionisation de la haute atmosphere, l'intensitérdyonnement cosmique, le nombre et la
taille des micrométéorites, ou encore la forceaaditection du champ magnétique terrestre.
En 1983, avec le satellite IRAS d’astronomie irdrage, on a pu observer en détail le centre
de notre Galaxie.

Fonctionnement d’un télescope a infrarouge

Les télescopes a infrarouge détectent des rayomisnuont la longueur donde est
supérieure a celle de la lumiére visible. Le raynant infrarouge capté par le télescope
subit une premiére réflexion sur un large miroiir@n primaire) situé a la base de ce dernier,
puis une seconde réflexion sur un miroir plus fetitoir secondaire) situé au foyer du miroir
primaire. Le rayonnement infrarouge est ainsi achémers les détecteurs (thermiques ou
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guantiques) et autres instruments d’analyse (Speeétres, photomeétres, polarimeétres...)
situés sous les miroirs, qui permettent aux astr@asod’étudier les corps célestes (planetes,
étoiles, galaxies...) émettant des rayonnementsrofges. Il est important de noter que les
télescopes a infrarouge doivent étre maintenuses Iiasses températures (températures
cryogéniques) pour éviter que leur propre chaleumproduise un rayonnement infrarouge
susceptible d’interférer avec les rayonnementsrgbse

rayonnement infrarouge
Emis par les corps céleskes

syskéme de refroidissement
cryoénique

L mirair secondaire

mirair primaire

détecteurs ek aukres
instruments d'analvse

Figure 1.2 : télescope a infrarouge [19]

1.2.1.2. Satellites de navigation

lls permettent de réaliser des mesures qui s'alvérgrossibles a effectuer sur terre et qui,
combinées aux mesures rapportées par les autredlitest fournissent de précieux
renseignements sur notre planete. Les satellitepaggation permettent entre autres de
localiser les appels de détresse, de détermirmwdaion d'un navire avec une marge d'erreur
infime, et d'établir la carte des courants marins.

1.2.1.3. Satellites météorologiques

Il existe deux types de satellites météorologiqudss satellitesgéostationnaireset les
satellitesa défilementLes premiers sont immobiles pour un observatauedee, car ils ont
une trajectoire équatoriale circulaire a environ086 km au-dessus de I'équateur ; les
satellites a défilement ont en général des orlfiessicoup plus basses et survolent un grand
nombre de régions du globe. Les satellites métégiqlies permettent de réaliser des images
de la Terre et d'alimenter les stations météorqlogg, de facon a prévoir I'évolution de

phénomenes naturels, tels que typhons, cyclomapétes.
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Figure 1.3 : Satellite météorologique GOES-C [19]

1.2.1.4. Satellites de télécommunications

lIs sont utilisés pour les communications téléphoas et la transmission de données
numeériques et d'images de télévisignir Téléecommunications, satellite de.

L
3

Figure 1.4 : Satellite Syncom 4 [19]
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[.2.1.5. Satellites militaires

lls sont utilisés pour la surveillance, la recossance, l'alerte, I'aide a la navigation. On
distingue lessatellites de télécommunications militaires lessatellites de surveillance, de
reconnaissance terrestre et maritime.

1.2.2. Applications des satellites

1.2.2.1. Satellites scientifiques

La technologie spatiale devenant de plus en plisld] une large variété de satellites est
construite. Les scientifiques sont trées motivé'sdaée d’obtenir des informations précises sur
la Terre, le Soleil, les étoiles et 'espace enégah informations qu’ils ne peuvent recueillir
depuis le sol, en raison de I'atmosphere terrgbtvamis, d’'une fagon limitée, par I'utilisation
de Dans les années 1960-1970, de nombreux sateHlgronomiques sont lancés par les
Américains : les observatoires solaires orbitauXO@Srbiting Solar Observatoriegdtudient

le rayonnement ultraviolet et les rayons X et gantim&oleil ; les satellites Pioneer étudient
les rayons cosmiques, le vent solaire et les aaniatitjues électromagnétiques de lI'espace ;
les observatoires astronomiques orbitaux OAQrbiting Astronomical Observatories)
observent le rayonnement des étoiles, et les ofedres géophysiques orbitaux OGO
(Orbiting Geophysical Observatoriegtudient les relations entre le Soleil, la Terrdeer
environnement spatial. Le satellite d’astronomidraimuge IRAS (Infrared Astronomy
Satellite), projet anglo-américain, lancé en 1983, explore deendues cachées de notre
galaxie. Le télescope spatial Hubllldubble Space Telescopept lancé par la navette
spatiale Discovery (« Découverte ») en 1990. Malgmrefaut de courbure du miroir principal
du télescope (aberration de sphéricité pour 2 mggeulement), le télescope retransmet dées
les premiers jours des images jusqu’ici impossildesbtenir depuis la Terre. Hubble est
réparé en décembre 1993 par un équipage de la@&releavour, qui interpose un dispositif
correcteur appelé COSTAR.

1.2.2.1.a. Sonde spatiale Pioneer
La série des sondes spatiales américaines Pioteeeguipée de caméras et d'instruments

pour détecter des particules subatomiques, desontét et des champs électriques et
magneétiques a l'intérieur du systéme solaire et daspace interstellaire.
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antenne & gain mayen magnétamétre

antenne parabolique & haut gain
. analyseur de plasma
diffuseur photopolarimétre

. téléscope & rayons cosmiques
cormpteuar Geiger

phatopolarimétre

. panneau de détection de météorite
capteur solaire
détecteur de rayonnements pidgés

propulseur de contrile de la

witesse et de T'orientation radiornétre infrarouge

instrument paur particules chargées

propulseur de rotation

o antenne & faible gain
cable Electrique

générateurs
therroélectriques
radio-isotopiques

Figure .5 : Sonde spatiale Pioneer [19]

1.2.2.1.b. Satellite Solar Maximum Mission (SMM)

Lancé en février 1980 par la NASA, le satellite anan Solar Maximum Mission (SMM) a
pour mission d'étudier le rayonnement solaire dams large bande spectrale (ultraviolet,
rayons X, rayons gamma). Victime d'une défaillatemhinique au cours de sa premiére année
d'exploitation, il devient le premier satellitetaeéréparé dans I'espace en avril 1984 ; récupéré
a l'aide du bras télémanipulateur de la navettell&@iger, il est réparé dans la soute de
I'orbiteur puis replacé en orbite. En 1989, sesunsents sont endommagés par une éruption
solaire et il se désintegre dans l'atmosphére stieereapres avoir recueilli une multitude
d'informations sur l'activité du Soleil.

Encydopédie Encarta, MASA

Figure 1.6 : Satellite Solar Maximum Mission (SMIMP]
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1.2.3. Constitution d’un véhicule spatial : le micio satellite[1],[9]

Un satellite est un objet qui doit remplir des fiomes spécifiques dans un environnement
spatial. Son architecture résulte des objectifandéfpar la mission et des contraintes
particulieres liées a son évolution dans I'Espaoeit satellite comporte essentiellement une
charge utile constituée par les instruments liés aux objedgfda mission et unglateforme

de service comportant tout ce qui est nécessaive assurer le bon fonctionnement des
instruments pendant la durée de vie prévue.

SPOT S

Figure 1.7: Exemple de constitution d’'un satellite Spot 5

[.2.3.1. La plate-forme

En anglais bus, Platform, qui correspond origimeélat 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-foamiet :

o la structure porteuse et les mécanismes,

o le contrdle thermique des éléments,

o la propulsion,

o la génération, le stockage et la distributioi@eergie,

o le contrdle d’attitude et d’orbite,

o la télémesure, la télécommande et la localisation

o le traitement, le stockage et la gestion des éesa bord,

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

- la structure porteuse et les mécanismes compnetegeensembles mécaniques assurant les
fonctions d'interfacage avec le lanceur, de suppales équipements stable
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dimensionnellement en orbite, aprés mise en fordéplgiements), et d’écran protecteur
contre les rayonnements et les corpuscules,

- le contr6le thermique a pour fonction de maintdes équipements dans tous les cas et
pendant toute la durée de vie du satellite dansptiges de température spécifiées pour
garantir les performances des équipements (leusgremfation en cas de phase critique) et
d’uniformiser les températures pour assurer unalgéadimensionnelle compatible avec les
précisions d’alignement requises,

- le sous systeme de propulsion a pour fonctioncider les accroissements de vitesse
nécessaires a toutes les manceuvres du satellteuas de toute sa vie depuis une possible
manceuvre d’apogée jusqu’aux manceuvres de commantddadet du maintien en attitude,
et enfin la manceuvre de désorbitation,

- la génération d’énergie utilise le soleil gracedas générateurs a base de cellules
photovoltaiques, mais aussi parfois pour les sotaletines, des générateurs nucléaires ou
isotopiques. Le stockage d’énergie se fait danddtsries électrochimiques nécessaires pour
les périodes d’éclipses ou lorsque des demandeamntasées sont supérieures a la capacité
intrinseque des générateurs (propulsion électrique) ensemble de convertisseurs et de
régulateurs adaptent la production de I'énergia ddmande de la charge utile, avant de la
distribuer,

- la commande de I'attitude : qui va étiis n évidence plus tard,

- les équipements de télémesure, télécardenéflocalisation éventuelle) constituent un
ensemble de télécommunication de servitude trananietiu sol les télémesures des
parametres soumis a un contréle et recevant lésagimandes des équipements a opérer
(plate-forme et souvent charge utile).

La chaine de traitement, stockage et gestion dd bonstitue le nceud des informations

transitants a bord entre les différents équipemeémtsconception est de plus en plus unifiée
autour de microprocesseurs assurants la gestiodateges, leur mise en forme, le codage et
décodage et aiguillant les informations vers lesiggments en utilisant des arteres de
données. Ce sous systeme assure en outre le stockesy informations avant de les

retransmettre vers le sol. Dans des enregistreagnétiques ou a mémoire a I'état solide (ces
dernieres fonctions sont parfois rattachées a dmgehutile comme sur SPOT, et la logique

d’appartenance est souvent industrielle).

1.2.3.2. La charge utile

En anglais payload, qui correspond a I'ensemblé&niénts destinés a remplir une mission
déterminée.

L'idée sous-jacente a ce découplage est que la fdane assure une fonction polyvalente de
servitude au profit d'une charge utile qui est #iee de chaque mission. Il y a ainsi le
concept économique d’'une plate-forme générique zaggml dépendante des missions
possibles, et en conséquence d'un satellite arédat plateforme pourrait étre invariante et
seule la charge utile serait adaptée a la mission.

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

Plusieurs sous systémes sont généralement néessgaur assurer une fonction donnée. La
découpe en sous systemes est nécessaire et pratguale correspond a des « métiers
différents », mais en réalité ce que I'on réaliseun tout, les sous systemes sont imbriqués
entre eux, et concevoir un bon véhicule (satellitedst précisément bien assurer cette
imbrication dans tous les modes de fonctionnemeraietlii-ci.
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I.3. Introduction au systeme de commande d’attitudet d’orbite (SCAO) [18]

L'étude d’'un satellite englobe plusieurs aspeats¢e qui nous concerne, ce sera celui de la
commande ou du contréle de ce dernier. Celle-cdeshée par les équations du systeme de
commande d’attitude et d’orbite (SCAO).

La commande d’attitude ainsi que celle de la ttaje constituent les deux points importants
du SCAO d'un satellite. Il s’agit pour le premiee dnaitriser I'attitude (orientation) du
satellite ou plus exactement le mouvement de @tlaitour de son centre d’inertie. En ce qui
concerne le second, c’'est la courbe décrite paetgre d’inertie du satellite en mouvement
périodique.

Le SCAOQ assure deux fonctions :

- la premiére consiste dans l'acquisition et le ntianh de l'attitude désirée depuis la
séparation avec le lanceur jusqu’a la fin de vies Bhangements d’attitude peuvent étre
prévus en cours de mission. Il en est de méme srdegpassage en mode de survie ou
I'attitude de consigne est souvent différente deitude nominale.

- la seconde est I'acquisition et le contrble deldite durant toute la durée de vie du satellite.
Le systeme de commande d’attitude et d’orbite dofhpenser les couples perturbateurs qui
dépointeraient le satellite, autrement dit, il dmsurer I'asservissement d’attitude du satellite
en présence de ces perturbations en pointant é&ssdaxvéhicule vers les directions requises
pour assurer sa mission, ainsi qu'assurer desatmms fines de maniére a ce que lors de
I'arrivée en poste, une correction finale rendehie circulaire équatoriale et de période 24h,
pour un satellite géostationnaire par exemple.

L’attitude du satellite est déterminée par I'oraian d’'un systeme d’axes lié au satellite par
rapport a des reperes externes (terre, soleillegjoa l'aide de détecteurs d’attitude. En
fonction de l'attitude recherchée, les commandetitlide impriment les corrections de
vitesse autour du centre de gravité. Quand a terlnaintenir le satellite sur I'orbite prévue
est indispensable a la réalisation de la missedgtermination d’orbite fine (décimétrique) a
bord est maintenant possible grace a des équipsrmeeariarqués (diodes, Diogéne) utilisant
les systémes de navigation (DORIS, GPS, GLONAS®ktQ@In pas important pour accroitre
'autonomie des satellites (essentielle pour leastallations) qui peuvent déterminer et
exécuter tous seuls les manceuvres d’orbite. Queserlsoient commandées depuis le sol ou
automatiques a bord, elles utilisent le sous-systpropulsion pour créer les incréments de
vitesse [36]. L'ensemble de ces corrections sepfaitpoussées tangentes a I'orbite (est-ouest)
ou normale a l'orbite (nord-sud).

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

Figure 1.8 : lacet, tangage et roulis [18]
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o I'axe de lacet, perpendiculaire a la face porstintennes,
o I'axe de tangage, paralléle a I'axe de rotaties panneaux,
o I'axe de roulis, complétant le triedre.

On a l'axe de lacet dirigé vers le centre de leetdtaxe de tangage perpendiculaire a I'orbite
(donc a I'Equateur) et I'axe de roulis tangentaaldite. Le triedre (R, T, L) est donc confondu
avec le triedre orbital local (tangente, normabaghtrique)

On peut citer 2 modes principaux qui se différemicpar I'ampleur des couples perturbateurs
appligués au satellite:

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

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

On peut citer en plus,

-le mode de tranquillisation du systeme apres umeection de poste pour revenir en mode
normal, ainsi qu’un certain nombre de modes dewsscd’attente ou de réaction.

[.3.1. La boucle SCAO

Le SCA met en ceuvre une boucle, celle-ci est refermar la dynamique d’attitude du
véhicule. C’est donc une propagation cyclique dinfation et de phénomenes physiques, qui
a tout instant, assure au satellite une correadatation dans I'espace.

On distingue a l'intérieur de la boucle :

[.3.1.1. La dynamique du véhicule spatial
L’attitude du véhicule évolue en fonction de sactire et des couples subits. Certains de ces
couples sont des couples perturbateurs, d’autrgsegploités pour le contrdle d’attitude. Ces
couples sont d’origine interne ou externe au stell

[.3.1.2. La sous fonction estimation d’attitude
Cette sous-fonction a pour role I'estimation deetsvparameétres qui caractérisent I'attitude
courante du veéhicule, tels que des angles ou dessess angulaires. Elle est mise en ceuvre
par un « estimateur traitant les mesures fournigs différents capteurs (ou senseurs)
d’attitude.

[.3.1.3. La sous fonction commande
La commande établie les ordres a envoyer aux amigs afin que le véhicule rallie I'attitude
de consigne. Ces ordres dépendent de I'estimatdiatiitude courante réalisée par la sous-
fonction précédente.

1.3.1.4. Fonctions assurées

Le SCAO est imposé a la fois par les spécificatipngpres a la mission et par les
perturbations agissants sur le satellite et madgi@n continu sa dynamique.
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Parmi les plus importantes citons pour la maidsdorbite:
-La navigation autonome réalisée a bord
-La localisation et restitution d'attitude assueeplus souvent au sol
-Le guidage autonome a bord, notamment pour lezias
-Le contréle du vecteur poussé, dans des phasemdesuvre, contrdle assuré a bord
du véhicule.
-Le calcul au sol des manceuvres importantes ouail@@mance.
Et pour le contréle de I'attitude :
-La mesure de l'attitude, assurée par des senselnarqués, et le filtrage des mesures
par des algorithmes du genre filtrage de Kalman.
-L'élaboration de lois de contrble utilisées a bord
-La mise en ceuvre de la commande, par une logifoematique et de l'automatique
qui pilote des actionneurs

1.3.1.4.1. Des détecteurk3],[4],[18]
Permettants notamment de restituer les vitessadaires et les angles définissants ['attitude.

Détecteurs optiques

Senseurs Terre infra rouge (fin ou grands angles)
Senseurs Soleil (fin ou grands angles)

Senseur stellaires.

Photomultiplicateurs

Bolomeétres

Barrettes a semi-conducteurs et transfert de charge
Senseur d'élévation Terre - Solell

Détecteurs inertiels & gyroscopes inertiels ou lase

Gyrometres
Accélérometres
Magnétometres

Etc.... Nous conseillons au lecteur de s'adressereacellents ouvrages du CNES, toujours
naturellement a la pointe de l'actualité et desidess innovations.

1.3.1.4.2. Electronique et informatique de bord

Pour le traitement des informations capteurs, éktlmn d'ordres, surveillances de pannes,
reconfigurations et élaboration et contréle de camades

Logique cablée

Logiciels embarqués éventuellement adaptables
Gestion des télécommandes et de la télémesure
Centrale d'ordres
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1.3.1.4.3. Actuateurs ou actionneurs

Organes de commande, autorisant une acquisitidtituti® et une réduction des vitesses
angulaires, permettant de maintenir une attituded'en amortir les petites oscillations, de
changer un pointage, d'assurer un balayage, déisstabne phase propulsée etc...

Propulseurs a éjection de masse

Gaz chauds
Gaz froids
Electrique
lonique

Inertiels
Roue cinétique

Roues de réaction
A gyroscopes

Magnétiques

Magnéto coupleurs
Utilisation de la dérivée du champ magnétique stree

Par vrillage de panneaux solaiedsinteraction avec la pression de radiation phigtee due a
la lumiére solaire et frappant les générateursrssla

[.3.1.5. Maitrise de I'attitude

A partir de la phase d'injection assurée par le S@A lanceur (appelé SCAR pour Ariane) le
SCAO doit assurer en particulier :

. Une manceuvre de "despin” si nécessaire (réductida ebtation axiale)

. La réduction des vitesses angulaires transverédaction de la nutation)

. Les acquisitions roulis - tangage et lacet patefmédiaire des acquisitions Terre et
Soleil en patrticulier.

. Eventuellement la manceuvre de retournement sitédliga est pointé a 180° de son

pointage nominal

Le SCAO controle également

. Le déploiement partiel ou total des panneaux ssaiorsque ceux-ci sont présents
(GS = Geénérateurs Solaires).

. L'orientation des panneaux solaires

. Le déploiement d'autres équipements: antennes...

. Le pointage des charges utiles: antennes, instrisnalerprise de vues...
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Le SCAO participe a la stabilisation du véhiculdamoment dans les manceuvres utilisants
des moteurs, en assurants l'orientation du vegteussée dans les séquences de maintien a
poste, de désaturation éventuelle des roues dirsftigu a réaction

Le SCAO participe a la gestion du contrdle therraiglu véhicule et a la mise en ceuvre
correcte des equipements (Pointage d'antennes ena)M

Ses performances en précision affectent la qudi® prises de vue pour les missions
d'observations de la Terre ou d'astronomie spatiale

De méme les expériences en micro gravité demanderdontréle tres strict des vitesses
angulaires, surveillance assurée par le SCAO diaptas difficile que certains équipements
mobiles, sur ou dans la plate-forme , induisent diésations parasites ( Moteurs des
enregistreurs, des caméras, des panneaux soti@sedléments inertiels etc..)

l.4. ACTIONNEURS [1],[3],[4],[5]
1.4.1.Tuyéres

Lorsque le contr6le actif est nécessaire, l'utiisa de tuyeres commandées est un des
moyens d'une stabilisation relativement simple.

Une tuyére est un actionneur "tout ou rien", dohnare poussée ou nulle ou constante et
€gale a sa valeur maximum et afin de ne pas pertiakirajectoire du veéhicule, il ne faut pas
créer de résultante et donc générer uniguemenvwple pur. Pour cela on associe les tuyéeres
2 par 2 en positions symetriques sur le satellittbanant des poussées opposees.

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

Les moteurs-fusées, qui évoluent dans des condipooches de celles du vide, nécessitent
des tuyéres de grande dimension pour que la vitd'ggection des gaz atteigne le seuil

supersonique. La tuyére doit étre composée d’abande section convergente, allant de la
chambre de combustion jusqu’a la portion la plusitt -le col, ou la vitesse du son est

atteinte, puis d’'une seconde section, le divergepii forme la partie visible de la tuyére : le

diamétre de sortie peut atteindre quatre a cirgjdeiui de la chambre de combustion .

Le flux rapide (plusieurs km/s) de gaz brdlantsfrettant contre les parois de la tuyére, pose
I'épineux probleme du transfert de chaleur, surgdde temps de combustion doit dépasser
guelques minutes au lieu de quelques secondestoBEme est encore plus critique pres du
col, ou un refroidissement dit régénératif est smiivemployé dans les moteurs a propulsion
liquide : dans un moteur a oxygene et hydrogéeneadas, par exemple, I'hydrogene peut étre
pompé pour circuler a travers de petites canabisatplacées dans les parois de la tuyeére,
avant de poursuivre son trajet pour alimenter kEndbre de combustion.

Il existe un autre mode de propulsion, envisagé pies vols vers la terre et la lune et des
missions vers des planetes éloignées : le motegefaucléaire. Il serait au moins deux fois
plus efficace que le moteur a hydrogéne et a oxgdigaides (déja trés performant), comme
lindique la comparaison de leur impulsion spécigq(lsp, 'une des facons de mesurer la
puissance d’'un moteur-fusée en calculant la pousaéeie par kg de propergol brdlé par
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seconde) : celle du moteur a hydrogene et a oxyliguides peut atteindre 450 N, le moteur-
fusée nucléaire, tel qu'il était étudié aux Etatsdidans les années 1960-1970, était évalué a
1 100 N. Ce type de moteur utilise de I'hydrogéqaitle transformé en gaz et chauffé par un
réacteur a fission nucléaire jusqu'a de tres hatgegperatures. L’hydrogéne ne brille pas,
traversant simplement la tuyéere a pression trégélet a trés grande vitesse.

D’autres types de moteurs-fusées évolués sontweépour d’éventuelles missions spatiales
de longue durée, devant traverser des champs gjiaaitels faibles. Dans ces conditions, des
moteurs a faible poussée pourraient étre emplayéspndition que la poussée puisse se
prolonger pendant un temps suffisamment long, géaoee utilisation judicieuse des ergols.
Parmi ces technologies futuristes, figure le motauplasma : il contient un gaz ionisé
extrémement chaud qui peut s’échapper vers I'adérmoteur a une vitesse tres élevée (voir
lonisation) ; le gaz ionisé peut étre accéléré par champ électromagnétique. Autre
technologie, le moteur ionique expulse a de tremdgs vitesses des atomes ionisés, de
Césium par exemple, grace cette fois a un changprésatique. Enfin, le moteur photonique
pourrait éjecter des photons (simples particuletepses d’énergie lumineuse) a la vitesse de
la lumiére Bien que I'énergie d’'un seul photon doiinitésimale, I'immense quantité de
photons éjectés permettrait & ce moteur de foutmifaibles poussées maintenues sur des
intervalles de temps suffisamment longs.

1.4.1.1. Modes a tuyeres chimiques

Pour réaliser le contrdle, on utilise la capacié tlyeres a recevoir des trains d'impulsions.
Ainsi, au lieu de commander aux tuyeres la stritieée d’ouverture correspondant au, on
appligue un « motif » (off-modulation) sur ces dagélLe choix du motif découle directement
des différents bras de levier associés aux tuyerafes fréquences générées par ce mode
pulsé.

1.4.1.2. Mode a tuyéres ioniques

Le principe d'off-modulation ne s’applique pas duyéres ioniques. C’est pourquoi le choix
d’'un actionneur supplémentaire est nécessairetibfateur retenu est alors soit les roues qui
pilotent le satellite soit un mécanisme de réoatan de la poussée par rapport au centre de
masse du satellite afin de minimiser les coupletud®teurs. La premiere solution simplifie
I'architecture du sous systeme en limitant le na@rdactionneurs. Cependant la désaturation
des roues devra intervenir fréequemment ce qui itepa@ la fois sur la consommation donc
la durée de vie et sur le contrdle d’orbite.

La seconde solution plus optimale d’'un point de eoasommation, nécessite cependant
I'utilisation d’'un mécanisme qualifié pour des deséle vie qui peuvent étre importantes.

1.4.2.Dispositifs d’échange du moment cinétique
1.4.2.1.Actionneurs gyroscopique

Ces dispositifs contiennent des rouestacrtion. L'orientation ou la variation de
rotation de la roue peut étre changée. Le prineijpgue le moment cinétiqgue du satellite

comprenant ces dispositifs ne change pas en abslesceouples externes. Si des couples
externes de perturbation agissent sur le vaisdeamoment cinétique de systeme satellite
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change et les roues peuvent étre employées pousetm®r ces couples en produisants des
couples internes sur le reste du satellite et eckants le changement du moment cinétique
provoqué par les couples externes de perturbation.

1.4.2.2.Magnétocoupleurs

Les magnétocoupleurs sont des disfosjui produisent un moment magnétique
dans une direction désirée. Si le satellite estsdame orbite basse (LEO), le moment
magnétique produit par le Magnétocoupleurs peutragiir avec le champ magnétique
terrestre et des couples externes peuvent étraligsotls peuvent étre utilisée pour réduire la
déviation a 1 degré pour une orbite circulaire [18]variation des angles de roulis et de
tangage sont principalement provoqués par des esuld perturbation de gradient de gravité
et d’aérodynamique, le couple magnétique des magoépleur (perpendiculairement au
champ magnétique terrestre).

I.5. METHODES DE COMMANDE D’ATTITUDE [18]
Il existe deux types principaux de commande détiale :

Les méthodes actives qui réalisent un pointagee«pax axe » du satellite en utilisant des
actionneurs en couple (controle 3-axes), et lehodés passives et assimilées, qui jouent sur
I'action de rappel des couples perturbateurs pssurar la stabilité (stabilisation par gradient
de gravité) ou qui jouent sur les propriétés du manesinétique (stabilisation par spin).

Les méthodes passives ne permettent qu'une comntiatitude grossiere, qui convient a
des satellites simples, n'ayant que de faibles ezxdgs en pointage. Les méthodes de
commande « 3-axes » qui sont aujourd’hui les pdpamdues, offrent au contraire un meilleur
potentiel de performances : précision et stabiliée pointage, manceuvrabilité, puissance
électrique par l'orientation du générateur solagne;revanche, a cause du besoin de senseurs
et d’actionneurs, elles sont plus lourdes, pluspleres, et donc plus chéres.

1.5.1. Méthodes passives

1.5.1.1. La stabilisation par gradient de gravité

Pour pouvoir stabiliser un satellite par gradiemt gravité, il est nécessaire que la
configuration du satellite vérifie la regle de ception suivante :

"L’inertie en lacet est la plus faible et I'inerea tangage (normale au plan de l'orbite) est la
plus grandg le satellite dans cette configuration tend akoraligner son axe lacet vers le
centre de la terre.

Ce couple de rappel est d'autant plus important bpse différences entre les inerties
principales du satellite sont grandes ; c’est poorgour pouvoir effectuer un pointage terre
correct en présence des autres couples perturbatleest souvent nécessaire d’augmenter ces
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différences d'inerties, ce que I'on réalise en dbta satellite d’'un long mat déployable. Une
fois déployé, il existe deux positions d’équililstable :

L’'une avec le mat pointé vers la terre, 'autrecalemat pointé anti-terre.

La résolution du mouvement du satellite soumis wengent au couple de gradient de gravité
donne des solutions oscillatoires pures. Toutetatkan dynamique du satellite, en particulier
due aux autres perturbations, produira un mouvenuentpetites oscillations appelées
libration, qui persistera a moins qu'une dissipation d’énergie bord amortisse
progressivement cette libration. Cet amortissenpenit étre produit de fagcon passive, en
utilisant des barreaux magnétiques qui en se démiadans le champ magnétique terrestre,
induisent une dissipation d’énergie. Des dispasditifs sont aussi envisageables a partir de
magnéto coupleurs et de mesure magnétométrique.

Les couples de rappel di au gradient de gravitgsfaibles, les performances typiques de
pointage pour les satellites stabilisés par gradden gravité sont de quelques degrés a
guelques dizaines de degrés. En outre, ces codgtesissent avec le cube du rayon vecteur
orbital, ce qui fait que la stabilisation par geatdi de gravité n’est utilisable que sur des
orbites proches de la terre.

1.5.1.2. La stabilisation par gyration (ou par spir)

La stabilisation par gyration est une méthode stmgtl passive qui permet d'assurer le
pointage d’'un axe du satellite dans une directionnée : il suffit de mettre en rotation le
satellite avec une vitesse suffisamment élevées geile laisser libre; il y a création d’'un
moment cinétique important, qui reste a peu prés daspace inertiel et permet au satellite
d’étre moins perturbé par les couples externespguivent lui étre appliqués. « Plus le
moment cinétique sera élevé, moins l'attitude dalki@ dérivera ».

Si un satellite est spinné autour de son axe de gtite inertie, les inévitables dissipations
d’énergie le feront diverger avec une augmentatienla nutation, et I'axe de spin ira
converger vers I'axe de plus grande inertie (clegthénomene de flat spin) . En effet, tout
phénomeéene de dissipation d’énergie a bord du #atell un effet sur le mouvement de
nutation. Si le satellite est spinné au voisinagesdn axe d’inertie maximale, la dissipation
d’énergie fera diminuer la nutation et on aura coevergence vers |I'axe d’'inertie maximale
(stabilisée) ; si le satellite est spinné au vaigende son axe d’inertie minimale, on aura une
divergence de la nutation (instabilité) . La stéditlu mouvement d’un satellite gyré requiert
le plus souvent un contréle actif, par coups deetey ou magnéto coupleurs, de facon a
pouvoir corriger périodiqguement I'attitude qui deériet la vitesse de spin qui varie, sous
I'effet des couples perturbateurs Ces disposit@sndrtissement actif utilisent généralement
des accélérométres pour mesurer la nutation dugleses pour la contréler.

1.5.1.2.1. Comportement gyroscopique
Nous dirons qu'un corps a un comportement gyrogo@piorsque sa rotation axiale est trés

grande devant sa rotation transversale. C'estsleles satellites stabilisés par spin, puisque la
stabilisation est destinée a maintenir les rotatioansverses nulles ou trés petites.
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Figure 1.9. lllustration du comportement gyrosco@dl18]

1.5.2. Méthodes de commande 3-axes (active)

Les satellites stabilisés 3-axes sont aujourd’eaidgoup plus courants que ceux stabilisés par
spin ou par gradient de gravité. lls possedentaapacité de commande sur les 3-axes de
I'attitude, dont la performance en couple dépensl algtionneurs et dont la performance en
précision dépend des capteurs utilisés.

En général, on distingue deux catégories de teakside contrble 3-axes :

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

Celles dites3-axes actifsqui utilisent un actionneur par axe contrélé duellite. Ces
actionneurs sont soit des roues de réaction ssiadionneurs gyroscopiques.

Ces deux technigues requierent I'une et 'autraittées actionneurs que les roues, qui sont des
tuyéres ou des magnétocoupleurs, pour permettdeskgurer les roues quand elles atteignent
leur vitesse maximale.

Les systémes 3-axes sont ceux qui offrent le nueilleotentiel de performances, en
permettant toutes les options de pointage (gédageetou inertiel) avec une bonne précision
qui dépend des senseurs de détermination d’attiriden donnant également des possibilités
de manceuvrabilité d’attitude si la mission le regui

1.5.2.1. Systemes a moment cinétique embarqué

Ces systemes ne comportent qu’une seule roue msuatd@xe tangage du satellite; la roue
est pointée a vitesse rapide quasi constante podérer au satellite une raideur gyroscopique
sur 2-axes, comme si le satellite était lui mémersn avec le méme phénomene de nutation.
Autour de l'axe tangage, l'attitude est commandéegotant la vitesse de la roue par de
petites accélérations ou décélérations. Cette dmiteétre périodiquement désaturée quand
elle atteint sa vitesse limite.
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La dynamique des satellites de pointage terrasatit un moment cinétique embarqué révele
un phénomeéne intéressant de couplage « roulis-tadans le plan orbital, qui est mis a profit

pour contréler simultanément les axes de rouldeelacet, en nutilisant que la détection de
I'erreur en roulis.

1.5.2.2. Systemes 3-axes actifs a roues

Ces systemes utilisent des roues de réaction oirec les perturbations qui agissent sur le
satellite : chague axe est piloté par une roueaqcélere ou décélére pour créer un couple par
réaction sur la plate-forme. Le couple ainsi crégige le dépointage détecté et ramene le
véhicule dans sa position initiale. Si les perttidres sont périodiques sur le cycle orbital, la
roue peut ne pas atteindre sa vitesse limite @dioot pendant plusieurs orbites ; par contre si
les perturbations sont une composante continuke-cielera 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 amtion(des tuyéres suivant une direction

perpendiculaire a I'axe de la roue ou des magragiopleurs pour lesquels on notera qu’ils ne

peuvent désaturer une roue dont I'axe est paralelghamp magnétique local).

1.5.2.3. Systeme 3-axes actifs a actionneurs gyropegues

Les roues de réaction sont limitées a des capatit&suple de I'ordre de 1 N.m. Pour créer
des couples de réaction plus importants, pour I&abides véhicules spatiaux a grandes
inerties comme une station orbitale, ou pour réaldes manceuvres rapides d’attitude, on
utilise des actionneurs gyroscopiques (AG ou CGMitf@d Moment Gyros en anglais),

capables de développer des couples jusqu’a plgseuntaines de N.m; ces actionneurs sont
assimilables a des roues cinétiqgues montées stardan 1 ou 2-axes et généerent un couple

C=QnH Perpendiculaire au moment cinétique de I'AG

1.5.2.4. Systemes 3-axes actifs a tuyeres

Adapté a des actions de contr6le court terme qui@sdcouples importants sont requis, tels
gue les désaturations de roues ou le controlatd@t pendant les manceuvres d’orbite.

|.6. LES REPERES D’ATTITUDE [1], [9],[18]
1.6.1. Principaux reperes de la modélisation de lt#itude

On peut définir deux classes de repéres

1.6.1.1. Les repéres liés au corps

Satellite, générateur solaire, charge utile ouumsént de mesure d’attitude, dont on cherche
a caractériser l'orientation dans I'espace : cd @B «repéres instruments » et les « reperes
satellite ». Le premier repére est aligné suivasatdirections caractéristiques de l'instrument
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(axe optique d’'un instrument de visée, axe radiqdence d’'une antenne, axe de mesure d’'un
gyrometre), quand au second repere, il est liaralitecture mécanique du satellite.

1.6.1.2. Les reperes de référence

Par rapport auxquels est caractérisée I'orientatioicorps considéré : selon le but recherché,
qui est soit lié a la mission du satellite ou lzation de I'instrument, soit au domaine étudié
(thermique, energetique, liaison radio- frequenge®n se réferera a un repere inertiel, c’est-
a-dire de direction fixe par rapport aux étoilessgions astronomiques), ou a un repére
orbital local(missions terrestres d’observation ami télécommunication), ou encore a un
repére solaire (repére lié a la direction terreisgbour les études thermiques ou énergétiques.
Le repere de consigne est un repere intermécdkaire les deux classes, il définit I'attitude
commandée d’un repere satellite ou instrument g@part au repére de référence par matrice
de rotation, angles d’Euler ou de Cardan, ou qoeter La matrice de rotation permettant de
passer du repére de consigne au repeére satelliles@angles de Cardan associés, caractérise
I'erreur d’attitude. Les axes du repéere de consyggevent étre paralléles a ceux du repére de
référence (pointage géocentrique avec commandacd¢ hul) ou en étre distinct (satellites
manceuvrant). Le repére de consigne est un repegenpuat vectoriel, dans la mesure ou il ne
concerne pas la position du satellite, qui releweahtréle d’orbite, mais uniquement de son
attitude.

Satellite

Figure 1.10 : Repére de consigne
1.6.2. Les directions de référence

On établie aisément le schéma général du pilotagevethicule spatial, des repéres (le solell,
des étoiles, la terre) permettent de reconstitaguasition du triedre fixe pour remplir une
mission donnée.

Passons en revue les détections habituellemeiséet! :

1.6.2.1 Le soleil
Une simple chambre noire équipée d’'une cellule gelettrique divisée en quatre secteurs

donne une indication souvent suffisante. Ce matésé des plus simples et indique les
positions Haut Droit, Haut Gauche/Bas Droit, Basu@e. Des matériels de ce type sont
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nombreux mais les détections précises ne peuveotdgle diamétre du soleil et les matériels
correspondants doivent déterminer le centre ddrdaOn utilise alors les détecteurs a
balayage dont les types sont trés divers.

[.6.2.2. Les étoiles

Dans la volte céleste, les étoiles constituentalgsts lumineux nombreux, ponctuels et
stables, pratiquement inertiels. Leurs différemtmsctéristiques : positions (ascension droite,
déclination), mouvements propres et leurs progikimineuses (magnitude, clase spectrale),
sont répertoriées avec une grande précision damomdreux catalogues et fichiers. Si les

e Y L y 2 . . ) £ . - 1072w fem?
étoiles sont des références précises, I'énergigerest faible, I'éclairement e =

pour les étoiles les plus brillantes, les sensdorgent particulierement étre protégés de la
perturbation des flux de lumiére parasite provemansoleil, de I'albédo Terrestre ou de la
lune. D’autre part la multitude d’étoiles peu laiites, qui recouvrent le ciel, constitue un
fond polluant a la résolution des calculs de magiatet de position.

Le choix de I'étoile a viser est délicat .dans ateBite en étude, les experts de la NASA ont
choisi ‘Canopus’ et ‘Dragon’ .la disposition de dawiles éloignées de constellations trop
lumineuses, permet un « accrochage »du détecteyrjrecipe, aisé .Le systéme de détection
utilise des couches trés sensibles, I'énergie nagerétant réduite.

[.6.2.3. La terre

C’est une référence bien commode lorsque I'attitddesatellite est recherchée directement
par rapport a la terre, car elle permet la conaaiss de la verticale pour les satellites habités
ou les satellites météo. Hélas la détection deilbba vu de 300km d’altitude n’est pas cette
ligne nette de la mer que I'on observe sur unegylagles actionneurs infrarouges utilisés sur
Mercury ont déterminé des horizons peu compatiblesc une navigation correcte : les
nuages sont tantét chauds tant6t froids et la lidin@rizon caractérisée par un gradient
thermique ne coincide avec I'horizon géographique gj I'on opére a des longueurs d’ondes
grandes(supérieures a 10 microns ) correspondded températures inférieures a 20°c.

La direction terre/espace apparait aux altitudesinees de 30km. En orbite géostationnaire le
géoide est approximativement sphérique, mais abiesrinférieures a 1000km, c’est un
ellipsoide aplati aux podles. Un terme de correctésh a introduire pour tenir compte des
fluctuations de luminance fonction des saisongjqdierement en orbite basse.

1.6.2.4. Le champ magnétique terrestrg2]

Qui est une référence utilisée comme I'horizonesre et pour les mémes missions
.Néanmoins les références obtenues sont peu pétiseur précision croit lorsque I'orbite se
rapproche de I'’équateur, ceci est du a la posshidlassimiler le champ magnétique terrestre
en premieres approximations pour les orbites bagsesui d’'un dipdle incliné de 11°7’et
excentré par rapport a I'axe géographique terreBtneorbite géostationnaire ce modéle est
imprécis, car les perturbations du champ magnétiguestre par le vent solaire et les orages
magnétiques aux hautes altitudes ne permettent’ptilisation de cette référence externe.
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1.7. Rappels succincts sur les perturbationf],[5],[7],[18]

Vu de la Terre I'espace situé au dessus de 200uksoldterrestre parait étre le paradis de la
perfection mécanique, malheureusement c'est létrede cas.

Les perturbations agissant sur un satellite donlemta des couples ou forces extrémement
faibles mais comme rien n'‘entrave les rotatiors résultats sont rapidement significatifs et
demandent la mise en ceuvre de toutes les ressar@sguces mecaniques, informatiques et
techniques des automatismes possibles.

Dressons le bilan des perturbations, certainesctafié I'orbite d'autres l'attitude et enfin

guelquefois les deux. Seule est envisagée icsta tie ces perturbations, laissant le soin au
lecteur de I'étude détaillée et précise de chacune.

1.7.1. Perturbations externes
Gravitationnelles affectant 'orbite par une dérive des 2 paramétmbitaux«w (argument
nodal du périgée) &® (Longitude vernale de la ligne des nceuds) et lavaiment autour du

centre d'inertie par le couple du au gradient deitg.

. Non homogénéité de la Terre

. Non sphéricité (Terme J2 du potentiel terrestre)

. Attraction luni-solaire qui joue sur notammentdlinaison orbitale

. Freinage atmosphérique résiduel qui se fait notamhisentir sur les orbites basses en

dégradant I'énergie mécanique ce qui conduit adiméution du grand axe de l'orbite par
effet de trainée.

. Pression de radiation solaire qui agit sur lesaa@$ du vehicule, perturbant l'orbite et
générant, en particulier par l'intermédiaire desngaux solaires, des couples perturbateurs de
l'attitude. Quelquefois ces couples sont exploiggdce a des volets ou un vrillage des
panneaux pour contrer d'autres perturbations duerd@¥dre de grandeur.

. Pression de radiation due a la lumiére rediffusgrelg Terre(albédo) ayant un effet
analogue au précédent mais d'un ordre de grancii€uieur.
. Interaction entre le champ magnétique terrestie stoment magnétique résiduel du

satellite, quelquefois les couples magnétiques soltintairement créés par des magnétos
coupleurs pour lutter contre d'autres couples. Gafiiecte que l'attitude.

|.7.2 Perturbations internes

L'origine de ces perturbations est variée et ta [urrait étre longue. Citons les principales:

. Mouvements d'appendices souples comme les GS @éunés solaires) par exemple
ou des mats porteurs d'instruments etc...
. Couples et vibrations créés par des éléments nsoteobiles dans la plate-forme:

enregistreurs
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. Moteurs des panneaux

. Moteurs de caméras

. Moteurs des enregistreurs

. Gyroscopes

. Couples parasites des moteurs de commande desnésémertiels comme les roues
cinétiques dans le cas de moment cinétique.

. Fuites de gaz du systéme gaz froid.

. Ballottement de liquides dans les réservoirs.

1.8 Les capteurs[1],[2],[6],[9],[18] :

Le choix d’'un capteur d’attitude, ou semseépend de plusieurs facteurs liés d’'une part
a la mission du véhicule et aux performances detagé et de stabilité demandées, et d’autre
part, aux sources de référence disponible.

Caractérisation d’'un capteur d’attitude :

Les différents éléments techniques qui orientel®ohoix d’un type de capteur sont
principalement :

- la mission en termes d’orbite et de mode de pgeit
-les sources de références disponibles,

Références externes (les étoiles, le soleil, la téa lune, le champ magnétique terrestre)
Référence inertielle absolue, au sens de la dynardgs corps solides (phénoménes d’inertie
par conservation des énergies).

-les exigences fonctionnelles et de performances :

-les performances de pointage et de stabilit

-les propriétés du signal de sortie (natprefil, frequence..),

-la gamme de mesure,

-I'interface avec le véhicule : encombrememisse, consommation, implantation,
exploitation du signal, champ de vue, protectios ldeniéres parasites pour les capteurs
optiques.

1.8.1 Les capteurs optiques

Ces capteurs fournissent I'orientation daspace du repére senseur lié au véhicule, par
rapport a des directions de références extériaifedes par les étoiles, la Terre et le soleil,
détectées par leur systeme de visée dans les loarsgdiende du visible ou de l'infrarouge.
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1.8.2 Les capteurs stellaires

Senseur Stellaire

Pixel
—

Tache étoile L

Matrice DTC (CCD

Objectif

Figure I.11 : senseur stellaire [18]

Leur principe de fonctionnement est quéutaiere provenant d’'une étoile est collectée
par un objectif et focalisée sur une matrice DT@GDsitif a Transfert de Charge, en anglais
CCD Charged Coupled Device). Cette matrice enigiigpermet de générer un électron pour
chaque photon incident absorbé. Les électrons pagés dans une région de petite
dimension appelée pixel et cela pendant une dwéenandée. Les charges ainsi obtenues
sont ensuites rapidement transférées dans unermémmire qui peut étre lue et analysée a
une cadence relativement lente. Toute la matriceregait constituée de pixel et cela permet
d’obtenir une image numérisée, pixel par pixelcdamp de vue de l'instrument.

La position de I'étoile sur la matrice est alordemine en calculant le barycentre de I'énergie
collectée par les pixels.

Les viseurs stellaires peuvent permettre d'atteirdlrs mesures d’attitude tres précises. Le
flux lumineux est trés faible et nécessite unequaid’ouverture suffisante pour obtenir un
rapport signal/bruit correct. Cela se fait au aéémt de la masse de la téte optique et un
compromis mass/performance doit étre fait.

1.8.3. Les capteurs solaires

lIs sont classés en deux catégories, leseses analogiques (grossiers) et les senseurs
digitaux (précis). lls sont couramments employassdes phases d’'acquisition d’attitude et
en routine, soit pour détecter une présence Setatlpour fournir un angle d’attitude.
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1.8.3.a. Capteurs solaires analogiques :

Eayons

Senseur solaire .
solates

ananlogique

cellulel cellule 2
courant I1 courant I2

Figure .12 8enseur solaire analogique

L’élément sensible est une cellule solairesidicium, dont I'énergie recue est fonction de
l'inclination solaire, il permet de livrer la direon 6 du soleil par rapport a sa normale a partir
du courant de sortie 1.

Les différents types : senseur solaire a fentenseg@ solaire a fenétre; senseur solaire a
pyramide.

1.8.3.b. Capteurs solaires digitaux :

-Capteurs solaires a barrette DTC

Henisenr solaire
digital
harette DTC

Obje ctif

rayon
solaire

image du soleil

1 0

Figure 1.12.b : Senseur solaire a barrettes DTC

Une barrette de photodétecteurs, du type DTC réguorge du soleil, & travers un objectif et
une fente. Le prélevement des charges accumulésspde déterminer les bords du soleil
par un systeme a seuil, la direction hélicentriqu@yenne est la demi-somme des pixels de
bord.

-Capteurs solaires a matrice DTC

Le centre du soleil est déterminé par calcul damyrique des pixels touchés par I'image du
soleil, et permet ainsi de restituer un angle iate 2-axes.
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|.8.4. Les capteurs terrestres

Le principe de détection adopté est baséusgr variation thermique de I'élément
sensible, dans la bande spectrale ou la terrauestamme un disque uniforme.
La direction de visée de ces capteurs vers la,tpamnet d’obtenir directement deux angles
d’attitude du satellite, le tangage et le roulis.

Un senseur d’horizon terrestre comprend généralequexire parties :

-un mécanisme de visée, un systeme optique, uitdatede luminance, une électronique du
traitement du signal.

1.8.5. Les capteurs magnétiques

Convertisseur
Analogique
Mumérigue

Traitement

11

Figure 1.13 : Capteur magnétique

Les magnétometres sont constitués principaleneibobines conductrices qui générent un
courant ou une variation de courant lorsqu’elles ptacées dans un champ magnétique. A ce
titre ce sont donc des capteurs tres faibles, ecomsmts peu et peu encombrants.

Il existe deux types principaux de magnétometles magnétometres a induction qui
délivrent la dérivée temporelle de la projection champ selon lI'axe de la bobine et les
magnéetometres « flux gate » qui délivrent directent@ projection du champ magnétique et
non sa dérivée selon I'axe du capteur.

Ces capteurs sont donc monoactiaux. En associaist inagnétometres disposés sur le
satellite, Suivant trois axes orthogonaux, il detsapossible de mesurer le vecteur champ
magnétique instantané tout autour de la Terre.

Leur utilisation dans une boucle SCAO peut étrdelex ordres :
-soit pour mesurer le champ magnétique instantdiméda mieux calibrer les couples a
générer par des magnétocoupleurs.
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-soit en vue d’'un traitement de fagon a restitegdtifude, la précision obtenue est alors de
l'ordre de 1 a 2°, du fait des erreurs de modétisatiu champ, des erreurs d’orbitographie
dans la restitution de la position et des errewpnes au capteur. Mais I'exploitation de trois
mesures orthonormées ne permet de restituer queatgles d’attitude, I'orientation autour
du champ magnétique n’étant pas observable.

1.8.6. Les capteurs inertiels :

Les capteurs utilisés en mesure d’attitude détetgemouvement de leur boitier par rapport a
'espace inertiel. Dans le cas de gyromeétres, & gétection du mouvement de rotation
absolue et dans le cas d’accéléromeétres, il yectiéh du mouvement de translation accéléré.

1.8.6. a. Les gyrométres :

lIs permettent de mesurer la vitesseadation absolue. Ils sont utiles car les mesures
de vitesse peuvent étre fournies en permanencérgogement aux capteurs optiques) et avec
une tres bonne précision a court terme. On diséindusieurs familles de gyrometres :

{1 es gyrométres mécaniques :

lls sont fondés sur I'utilisation d’'une toupie ggoopique. Celle-ci animée d’une vitesse de
rotation élevée, possede une rigidité inertiellelgunaintien selon une direction fixe. Si 'on
appligue un couple sur I'axe de rotation de la teupelle-ci s’écarte de la direction initiale
avec une vitesse beaucoup plus faible que si éffminpas animée d'un mouvement de
rotation €levée. La direction de I'axe de rotatilenla toupie représente en fait une direction
de référence aisément matérialisable et le principesiste a estimer les mouvements du
véhicule par rapport a cette direction de référence

-Les gyrométres optiques :

Figure I1.14.a : Gyrométres optiques

lls sont constitués de deux familles de gyrometless,gyrometres laser et les gyromeétres a
fibre optique.

Le gyrometre laser fonctionne selon le principelaier a cavité résonnante. Il est constitué
d'une cavité triangulaire ou carrée plane compargmu 4 miroirs. Deux faisceaux laser
contrarotatifs oscillent dans cette cavité.

Le gyrometre a fibre optique est a la base comstitune fibre optique enroulée de grande
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longueur et d’'une source laser. Le faisceau lastaligeisé en deux par une lame séparatrice et
les deux ondes ainsi crées suivent en sens oppaosérhe chemin optique fermé, la cavité de
la fibre optique. Lorsqu’on fait tourner la fibretaue, il y a modification du chemin optique
vu par chacune des ondes, et modification du dégeasntre celles-ci. C’est en mesurant ce
déphasage que I'on estime la vitesse de rotatiphcgge au gyrometre.

-Les gyromeétres vibrants

Bien qu’assimilables a la famille des gyromgt mécaniques, la sous famille de
technologie vibrante s’en distingue de facon fonelatale puisque aucune piéce n’est plus ici
en mouvement. On ne parle plus de toupie mais stenageur statique en tant qu’élément
sensible de ce type de capteur inertiel.
La détection consiste soit a évaluer la rotationlalalirection privilégiée de cette onde
vibratoire pour un résonateur axisymeétrique, samesurer I'amplitude de la vibration d'un
mode couplé sur un résonateur de sortie.

[.8.6.b. Les accéléromeétres

Les capteurs inertiels fournissent au edlbi une direction fixe dans l'espace, les
gyrometres délivrent I'attitude (vitesse angulage)es accéléromeétres la position par rapport
a cette référence. Ces accélérometres sont suttibsés dans la navigation et le guidage des
véhicules de rentrée et dans le contrdle (ou ltifieation) des microvibrations générées par
les parties mobiles a bord des satellites.

Leur principe est de mesurer I'accélératidaléorésultant des forces de surface. Par contre

ils ne peuvent pas détecter les accélérations gihari gravitationnelle puisque la masse
d’épreuve et son boitier sont soumis au méme clgayitationnel.

™

Axe sensible

Figure 1.14.b : Accélérometres artufl]
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Lwe zensible

Capteur de
fréquence

|

Lccelerometre & cordes wbrantes

Figure I.14.c: Accélérométres a cordes vibrantgs [1

1.8.7. Mesure d’attitude par GPS (global positionnng system) :

La constellation GPS comporte 24 satellitesGsorbites circulaires d’altitude 22000 km,
ces satellites émettent des signaux de radionasgaecus par un récepteur a bord du
véhicule a localiser, par l'intermédiaire d’'une eamte RF [9] [18]. Si I'on dispose de
plusieurs antennes a bord du véhicule, il est plssile déterminer son attitude par
interféerométrie de la porteuse entre les différemtetennes. La mesure d’attitude correspond
a I'émission de signaux de radionavigation recus ypa récepteur & bord du véhicule a
localiser. L’attitude est déterminée en comparastvecteurs entre les antennes GPS connus
dans le systeme de référence du véhicule et cesemémcteurs dans un systéme de
coordonnées topocentriques NED (North East Dowsfjnd localement par les points
cardinaux et la verticale. Le principe général dd¢tec mesure est applicable a d’autres
systemes de radionavigation : DORIS, GLONAS,.....
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Chapitre 2 Modélisation dynamique dicra satellite

INTRODUCTION

Dans ce chapitre, on choisira une méthode pounddélisation dynamique du micro
satellite, c’est la méthode du quaternion, qui &'awitile, simple et facilement implémentée
dans les calculateurs numeériques.

11.1.POSITION DU PROBLEME

Ce chapitre a pour but de déterminer les équationsmouvement du micro satellite et de
montrer comment sur le plan informatique, on peuégrer au mieux les équations du
mouvement d'un solide autour de son centre d'e¢sttellite en particulier). C'est ce qu'on
appelle les équations d'attitude, qui sont paigoainent utiles dans la mise en place d'un
S C A O (Systeme de Controle d'Attitude et d’Orbitetamment dans le cas ou l'orientation
peut étre quelconque.

On est certainement familiarisé avec le repéragéatiude d'un corps dans l'espace, a l'aide
des angles soit:

d'Euler ===> précessign nutationd, rotation proprep
de Cardan ===> |acHtet tangag& et roulis ®

Ces deux repérages possédent des indéterminatiorde® non définitions d'angles dans

certaines configurations. De plus la mise sous éocanonique des equations du mouvement
s'averent trés difficile voire impossible. Il sespodonc un probleme sérieux, sur le plan
numerique, dans l'étude d'un mouvement générallecealculateur pourra diverger dans le

cas d’indétermination.

Généralement les angles d'Euler ou équivalents iig#és dans des équations aux petites
variations linéarisés, autour de positions d'épréliou les angles sont toujours parfaitement
définis (ce n'est pas le cas @éle= 0 en particulier, pour les angles d'Euler, careprésente
une indétermination).

Les développements qui suivent présentent une ithédoathématique qui permet de
s'affranchir des configurations angulaires singae

L'attitude d'un satellite, c'est a dire son origata est équivalente a la connaissance de la
position d'un reperR qui lui est lié, rapportée a un repére de réfé@&uminertiel ou pas.

Or il existe toujours une rotation qui permet dmgformerRo en R. Cette rotation peut étre
caractérisée de nombreuses manieres :

> 3 scalaires, des angles par exemple de CardatEaled avec des singularités de
définitions dans certaines configurations.

» Une matrice de rotation P ou de passage avec Qiresakeliés par 6 relations (3
vecteurs colonnes unitaires et 3 vecteurs lignésites, de plué = P')

ENP 2008 Page 31



Chapitre 2 Modélisation dynamique dicra satellite

» La caractérisation géométrique de la rotation paaxe unitaire et un angle, soit 4
scalaires reliés par une relation (axe unitaire)
» Un étre nouveau que nous allons définir par 4 gealavec une relation de norme 1
imposée, le quaternion, objet de cette étude.
Dans tous les cas il y a 3 inconnues.
I1.2.INTRODUCTION DES QUATERNIONS [15],[18]

I1.2.1. Rappels sur la rotation instantanée

La figure ci-dessous montre :

. La baseX Y Zde référence qui est en général inertielle, maipeut étre aussi le
repere orbital.

. La base mobil& y zen général liée au solide S en mouvement.

. Le vecteur rotation instantan€edu solide par rapport au repere inertiel. Dansake ¢

ou la base mobile est liée au corps, c'est laiootale cette base par rapport a la base absolue.

On note classiquemem2 = (p, g, r) la matrice des composantes Qe(S/Ra)sur la base
mobilexy z

.(_2>=p)?+q17+r2) 11.%)

Axe u du
guaternion

Satellite

Figure 1.1 : Repére de consigne et axe du quaterfiis].
[1.2.2. Rotation et quaternion élémentaire
Géomeétriguement il est clair que, quelle que soitdnfiguration des bas&sY Zetx y z il

existe deux rotations (au sens géométrique du deqmigpermettent de passer de la bd¥&
alabasyz.
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. Rotation d'axe le vecteur (a, §,y) etd'angle noté (0 <6 <2m)
Rotation d'axe le vectewu = - (a, B, y)etd'angl20 -7 (0 <20 -n<2m)

L'idée a donc été de créer un étre mathématiqueeaol a quatre composantes Q, appelé
guaternionreprésentant cette transformation géomeétrique, gas confondre avec la rotation
au sens de la mécanique qui est un vecteur maéntlla vitesse angulaire et I'axe de la
rotation.

0 .6 0 .6 .6 .6
Q= (cos;,u * Slnz) = (cos;,a * sz,,[i’ *sinz,y * smz) (11.2)
ouu = (a, B,y) est l'unitaire de I'axe de la rotationgefangle de la rotation.

11.2.3. Définition de l'algébre des quaterniong15]

L'algebre des quaternions est le sous-espace wdtbde I'ensemble des matrices carrées
d'ordre 4, engendré par la base {e, i, |, k}

1 0 0 O 0 -1 0 O 0 0 -1 O 0O 0 o0 1
e=|0 100 ._f1 0 0 of;_f0 0 0 —1f,_[0 0 -1 0
0010 o o o 17|10 0 o0 01 0 0
0 0 0 1 0O 0 -1 0 0 1 O 0 -1 0 0 O
On peut encore noter ces quatre éléments partisulie
e=(1000) i=(0100) j=(0010) k=(0001)

Un quaternion est donc noté sous forme complexes @abase canonique e, i, j, k

Q = qoe + q1i + q2j + g3k (11.3)

Ou les composantes de Q sont réelles, e est I'etématre de la multiplication.
La premiere composantge est appelée partie réelle

La deuxieme composantgi+q,j+gsk a trois termes est appelée partie imaginaire otiepa
pure.

. Une partie imaginaire est assimilable a un vecteur.
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. Un quaternion pur a une partie réelle nulle.

L'ensemble P des quaternions purs est un sous eesfamtoriel de dimension 3. Tout
guaternion se décompose de maniere unique entsangaile et sa partie pure.

[1.2.4. Opérations dans l'algebre des quaternionglL8]

[1.2.4. 1.Conjugaison
Le conjugué d& est not&) barre
Q=qoe+qii+qyj+qzk = Q=qoe—qii—qzj —qsk (1.4)
[1.2.4. 2. Relations remarquables
Conjugué&Q.Q"FConjugugQ’).ConjugudQ)
Q quaternion pur < Q=-0
11.2.4. 3. Structure d'algébre

On définit sur I'ensembld des quaternions des opérations classiques

. Une multiplication par un scalairde définition classique.
. Une opération d'additioassociative et commutative de définition évidente
. Une multiplication associativeaais non commutative en générale, distributive par

rapport a l'additioret satisfaisant aux régles de calcul suivantesnfes par la table:

i2=j2=k?*=—e e?=e
exi=i*xe=iexk=kxe=kexj=jxe=]j
ixj=—j*xi=k
jrxk=—kxj=i
kxi=—-ixk=j

On notera sur les trois derniéres relations |'agialavec le produit vectoriel dané.R

Un produit scalaire et une norme, un inversesis{0}
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3.0'=Re(QQ)

NORME(Q) = |Q| = \/Re(Qa ) |eQ] =1ellQ

Q

SiQ-‘/—'O Q_lzw

NB : Le produit (multiplication dans l'algébre) deux quaternions purs (c'est a dire éléments
de P) s'explicite aussi a l'aide du produit scaldicriture a l'aide des vecteurs) des
quaternions et du produit vectoriel par analogiecaselui R.

Q.Q'=—(Q.Q)e+QAQ’
Les opérations entre vecteurs sont celles classided?

11.2.5. Ensembles des quaternions de norme 1

Ce sont ces quaternions qui nous intéressent pltisydierement pour représenter les
rotations en tant qu'isométries.

On appelle S le sous groupe de H des quaternionsrdee 1.

Q €S < Norme(Q) = |Q| = Re,/Q5= Vag+ai+qi+q2=1 (1.5)
Soit Q un élément d§ posons :

p € P=f(p)=QpQ

On montre alors que l'application f est un endorisrpe orthogonal dé qui se décompose
de maniére unigue sous la forme

a e a
Q= cos;+Asm; 11.§)
Ouu est un élément de S ou encore un unitaire.

Ci-dessous la rotation d'angle g et d'axe k quisfimeV enV', nous aurons en termes de
guaternions :
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V'=Qva

0 . @
y Q—(cosi,ksmz]

Figure 1.2 : Représentation du quaternion [15]

On établit donc une analogie simple (bijection)rerés éléments de S et les rotations de

l'espace Rd'axe u et d’angle.

En termes plus rigoureux il y a homomorphie de geoentre S et le groupe des rotations de

R3. Autant dire a toute rotation géométrique ontpessocier un quaternion Q et donc
l'application linéaire B qui la représente.

[1.2.6. Composition des quaternions ou des rotations

Imaginons par exemple une application a la mécaniquec un repérage par les angles
d'Euler précessiog, nutationg, rotation proprep, ce qui donne lieu a 3 rotations successives
dans l'ordre indiqué d'aborgt puis @ puis ¢, autour d'axes différents, rotations dont nous

notonsQ1(¢), Q2(0), Qs(¢P) les quaternions associeskRet(¢), P2(8), P3(¢) les matrices de
passage associées:

On admet aisément que:

» que la rotation total® résultant de la composition (symbole o) des 3timia
successives est :

R= R(#)oR(AoR(¢)

» que la matrice de la rotation globale résultarg 8eaotations dans l'ordrg
puis @puis ¢, est la matrice de passage

P = Py(¢).P2A(6).P3(¢)
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» que le quaternion Q associé est le produit (on eamerqué 'ordre inverse du
produit des matrices de passage):

Q=03*02*0Q1 =190 9192 q3] (I.7)

En effet Si V est un vecteur initial,;\6on image par la rotatiap, V, l'image de VY
par celle er® et Vs I'image de ¥ par celle erp, alors :

Vs = QsV2Q,
V, = Q.V1Q, | = Vs = 0:0,0:VQ,0,0, = QVQ(I1.8)
Vi =0,V Q,

La comparaison avec la figure précédente et lgioalai-dessous

= cos= 4 Asine
Q—cos2 sm2

donnera immédiatement et I'axe de la rotation easglea, par

cos— = qo

1
= = et
a3 +a3+a3 [ ] Lm‘ Jii+ 3+ ¢

(11.8)

[1.2.7. Calcul du transformé d'un vecteur

Pour nous, avec nos conventions, si le vecteurntVisge du vecteur U par une rotation de
guaterniomQ alorsV se calcule par :

Q = [90 91 92 95]
A= ql)_() + qzl_/) + q3Z

V= (22— 1)U + 2q,ANU + 2(A.D)A
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Naturellement, on peut toujours utiliser la matrae passage P pour obtenir les nouvelles
coordonnées, en prenant la précaution de prendratace inverse ou encore sa transposée,
soit V ='P U.

[1.3. DERIVATION ET ROTATION INSTANTANEE Q.

Nous désignerons p#rJ, K les quaternions de base de I'espace de référbaokiat ceux,

J, k d'une baseR mobile. Nous rappelons que la rotation instantam&econcerne que le
mouvement d® par rapport &a

Le quaternionQ représente une rotation axiale, par exemple enanigge classique, la
rotation géométrique permettant de passer a Ilfihstde la basd, J, K absolue a la base
relativei, j, k. Si la base relative est mobile, la rotation estldive, tant par son angle que
par son axe de rotation.

Ce quaternion, variable a priori, est donc fonctiortempg.

[1.3.1. La dérivation temporelle d'un quaternion Q(t)

Cette dérivation est définie comme pour les vestquar la relation :

aqQ d . . .. .

7 = Q= qoe + il + o) + g3k (11.9)
En pratique la dérivée d'un quaternion, tout connguaternion lui-méme n'a pas de lien
avec la base, puisqu'elle caractérise I'évolutionedtransformation géomeétrique intrinseque.

C'est une notion intrinseque. On veillera a nequadondre avec la dérivée d'un vecteur qui,
elle est associée a une base de référence, tomedmvitesse.

Ona2(QQ estun quaternion pur en utilisant les réglesaipées sur les quaternions.

I1.3.2.Introduction de la rotation instantanée Q
Nous allons montrer sur un exemple simple, puisidriere générale que le quaternion

200 = -200 =0 (1.10)

purement imaginaire ou pure représente le vectgation instantanée du repere R (ou du solide si
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la base |, ], k est attachée a ce solide), expdams la base d'écriture du quaternion
11.3.2.1. Sur un exemple

Soitle quaternion représentant la rotation géométrajaiegled autour de I'axe fixe K

Q= (cosg,l_().sing) = {cos (g)}.e +0.1+0.] + {Sin (g)}l( (1.12)

et son dérivé, défini comme plus haut :

B3 (~{sin(§)}e+ 0.1+ 0.7 +{cos (%)} k) (11.12)

dt 2

On trouve alors que le vecteur rotation instantahéeouvement absolu, exprimé dans la base | J
Kest:

N=20.0=0.K (11.13)

11.3.2.2. Généralisation[18]

En utilisant les quaternionQ(t) et son conjugué, représentant la rotati et son inverse,
rotations variables d&®, donc fonction du temps t.

[i(t), j(t), k(t)] est la base mobile déduite de la base canoniqu®’ dle J, K] inertielle, par la
rotation géométrique associee@t). Nous notonsis (représentation en axes relatifs) @t
(représentation en axes inertiels) les quaterni@psésentant la rotation géométriquedans

chaque base.

Ainsi en exprimant i comme image tHepuis en le dérivant, naturellement dans la bassielle, il
vient:

i(t) =QIQ
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9 _ GIQ +QIQ posons m@IQ alors & = m — T car [ = -1
mais 2Q.Q est pur, donc posant:

Pu[20.Q] =20.q =q€P

Nous obtenons ainsi la dérivée absolue de i par :

di TPt Sy
;- QQi+iQQ =0QQi-iQQ

di =t T s = > _ =2

5 = Pu[20.Qi]=Pu[20.Q] AT =q Al

Nous retrouvons la définition classique du vectetation de la mécanique et découvrons que ce
vecteur est donné en axes absolus par:

0 =20.Q=pl+qJ+rK=>0=pX+qY+1Z

En utilisant les propriétés du quaternion invellsgent une relation importante :

1 . .
Q= EQIQ en axes inertiels

ou le vecteur rotation (au sens mécanique de eitasggulaire) est exprime, en tant que quaternion
de S, dans la base de référence abdalui€ des quaternions de S et ensuite comme vectela sur
base absolu¥, Y, Zde R.

11.3.2.3.Quaternion inverse la rotation instantanée(

Comprenons bien que dans I'espace affffjde vecteur rotation est une notion intrinséquen®
si le quaterniorQ transforme la base des quaternibdsK (ou des vecteurX Y 2 en la base des
guaternions j k (ou des vecteursy 2, alors le vecteufl considéré comme liélal K, devient’
et n'a donc pas changé de coordonnées

Ainsi pour retrouver le vecteu? intrinseque, il faut effectuer la rotation inverde quaternion
conjugué de&.

Donc exprimé dans la base mobile, le vecteur miaitistantanée, en tant que quaternion, a un
guaternionf s qui se déduit d&€ |, par la rotation inverse d@ donc par la rotation de quaternion
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conjugué de&.

05 = R5(2;) = Q[2Q.0]Q = 2.QQ

Qs=pi+qj+rk=0s=px+qy+71Z

ou le vecteur rotation est exprimé, en tant qudegneon, dans la base de référence relative i, |, k
des quaternions de S et ensuite comme vecteua bask relative x, y, z déR

Donc comme plus haut, mais dans la base relativge:on

05=2.Q0=pi+qj+rk=>0=pi+qj+7k (1.14)

En utilisant les propriétés du quaternion inveik&jent une relation importante symétrique de
celle obtenue plus haut:

0 =2Q Qsen axes satellite

Remargue : Le méme vecteur rotation s'exprime dans chague c@sme ci-dessous

> Rotation absolue exprimée en axes inertigJlsKouX, Y, Z

> Rotation absolue exprimée en axes mobiles i, jj k,0/, z liés au satellite
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Il.4. CALCUL DE LA MATRICE DE PASSAGE [15],[18]

AppelonsP (XYZ --> x y z)a matrice de passage de la base de référenciialdsia base
mobile relative, liee au satellite. P est aussetggmatrice de l'opérateur ou matrice de la
rotation qui transformXYZenxyz

ATTENTION : Nous savons que les anciennes composantesisierpg l'aide de P et des
nouvelles composantes. Soit

<l
I
S

Vi
= Vzl =P

Vs

U1
%)
U3

<!
Il
<

N

Soit Q un quaternion unité élément de S, donc &ssogne rotation K
ol traduit en quaternions, appliqu¥a R,(V) = QvQ

Pour calculer la matrice de changement de baserdn é

x =Ro(X) = p11X +p21Y + 0312
Y =Ro(Y) = p12X + p2oY + 0322

z=Ry(Z) = p13X + pa3Y + 322

Faisons le calcul pour la premiére relation, aipdtt transformé vectoriel de X qui donne le
vecteur x

x =Ro(X) =p11X + p21Y +p03:1Z = QXQ
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= (qOE +q,l+q,]+ q3K).I. (qOE —q,0l—q,] - q3K)

=[(2(q¢ + q2) — DX + 2(q192 — 90q3)Y + 2(q195 +
q092)Z]

donc tous calculs terminés, dans la base absolue :

Z(CI(Z) + Q%) -1 209192 — 9093) 2(q193 + 9092)
P=12(q192 + 9093) 2(q5+q5) —1 2(9293 — qoq1) (1.15)
2(q193 — 9092)  2(q293 + qoq1) 2(q§ +4q3) —1

Les éléments dB sont noté®;; eta; ceux deP* avec P! = pt

NB : Vous pourrez vérifier que I'écriture Beest la méme que ce soit av@exprimé dans J
K ou Q exprimé dang k.

11.5.MODELISATION DYNAMIQUE DU MICRO SATELLITE [8], [9],[18]

[1.5.1.Equation de comportement du quaternion en ags satellite

A l'expérience, les équations en axes satellitélssrplus importantes dans les applications
pratiques, puisqu'en meécanique, il apparait clardgrque les axes satellites sont évidemment
mieux placés par rapport au corps que ceux duendtét fixe...

L'évolution temporelle du quaternion est donnéd'pguation :

Ns=2.Q0=pi+qj+rk

Q= %Q s en axes satellite (multiplication des quaternions)

—Pd1 — 9492 —1]qs3
) =1 : : L 1| Pdo —qqs +1q
Q=5 (qoe + aui +azj + ask) (i +aj +1k) = 7| (o0 oo (11.16)

rqo — P9z +4q;
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Donnant ainsi une relation fondamentale matricidolution du quaternion exprimé en axe
satellite avec une matrice Ms qui se calcule agecbmposantes dx, :

0 —p —9 —T7q

N 1l p 0T —q [|q
Q=2 =3zMs:0 =3 g -r 0 p [|9 (1.17)

r q —p O ds

avec une matrice Ms qui vaut :

0O -p —q —r

| »p 0O 7 —q
Ms=1q = 0 »
r q —p 0
On obtient alors :
do 0 —p =9 —"qo
G| 1| p 0O 7 —¢q q1
g, " 2| ¢ - 0 p [|92 (11.18)
qs r q —p O qs

[1.5.2.Equations du mouvement d'un satellite autourde son centre d'inertie

La résolution du probléme de l'attitude d'un catpas I'espace consiste donc a résoudre en
parallele7 équations totalement couplées :

. Une équation vectorielle équivalente a 3 équatdifférentielles scalaires, résultant
du théoréme du moment cinétique appliqué au cefitrertie du solide et fournissant p, g, r,
donc la rotation instantanée absolue.

. Une équation vérifiée par le quaternion Q, équivaea 4 équations différentielles
scalaires, traduisant les équations d'évolution qliaternion d'attitude, nécessitant la
connaissance de p, g, r calculée en paralléle. if@gration fournit donc le quaternion
donnant l'attitude du satellite.
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Théoréme du moment cinétiqu, donnant
d - A . S
%l G+0ND =T, p, g, r grace aux conditions initiales sur W
L CONDITIONS: : repére X, v, z lié au satellite
Q¢=pi+qj+rk et moment des forces en G, connu sur|les
axes satellite
At =to) = 0,
0= aQ lM 0 Equation d'évolution du quaternion d'attityde
dt — 2% Q et conditions initiales permettant le calcul
de Q.
0O -p —q —r
Me = p 07 —q La connaissance de Q permet le calcul de la
S q —-r 0 p matrice de passage de la base fixe a cellg du
r q —-p O satellite.
Q(t =1ty) = Qo
g3+q?+qg:+q:=1 Equation de redondance, permettant| la
vérification du bon fonctionnement de
I'algorithme de calcul

Tableau II.1 : équations fondamentales pour la higatéon du mouvement autour du centre d'inertie

La derniére relation est une équation redondanigriier et surtout destinée a rappeler qu'il
faut veiller & normer le quaternion d'attitude tautlong du calcul.

11.5.3. Quaternion et gradient de gravite sur le micro satiite

La gravité, a ne pas confondre avec la pesantesemslterrestre du terme, ne s'applique pas,
en général, au centre d'inertie d'un satellite tramement a ce que l'on pense. La ligne
d'action est certes décalée d'une quantité infiarerggoport a ce point privilégié, mais cela
suffit a crée sur tout corps non inertiellementé&jue, un couple appelé COUPLE DU

GRADIENT DE GRAVITE

[1.5.3.1. Introduction au gradient de gravité [1]

[1.5.3.1.1. La face cachée de la lune

Vue de la terre, la lune nous présente toujoursdane face, la face visible. Ce phénoméne
est assez fréquent dans le systéme solaire, puiskjgte aussi pour des satellites de Jupiter,
Saturne et Uranus entre autres. La face cachéa tlené¢ est restée invisible a 'Homme

jusqu'en octobre 1959, révélée alors par la soadiétgyue Lunik Ill. L'existence d'une face

visible et d'une face cachée est due a la syndatioin parfaite entre la rotation de la Lune
sur elle-méme et sa rotation autour de la tere2lphénoménes durant chacun 27 jours 7
heures 43 minutes exactement. Quand la lune saa@plun certain angle sur son orbite
autour de la terre, elle tourne en méme temps duargngle autour de son axe, semblant
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compenser ainsi la rotation orbitale. Vue de laetela lune pointe donc toujours le méme
hémisphere dans notre direction, comme reliée i@ pidnéte par un fil.
Ce phénoméne de stabilisation s'explique de manéngsique par le phénomene de

stabilisation par gradient gravitéQuand un objet en orbite autour de la terre présene
dissymétrie de répartition des massdsis le bilan de la force de gravitation due aégire et

de la force centrifuge due au mouvement orbitdldae I'objet oriente son c6té le plus lourd
vers la terre de facon permanenteour la lune, il existe également une dissymétae d
répartition des masses, due a une plus forte ctratiem de débris lourds de météorites du
cOté visible que du coté caché, ces concentratiensiasses anormales appelées mascons.
C'est pourquoi la face visible est constammenntéevers la terre.

Face cachée de la lune Face visible de la lune

Figure 11.3: La face cachée et face visible deufeel[1]

[1.5.3.1.2. Stabilisation d’'un satellite par gradient de gravige

Tout point du satellite est soumis a l'attractioawitationnelle, dont l'intensité varie en fonction
de la distance r au centre de la terre. Le cerargrdvité (barycentre des forces de gravité) du
satellite ne coincide pas forcément avec son ceetmaasse (ou d’inertie, barycentre des masses
élémentaires), ce qui provoque l'apparition d’'urumle dont I'expression dépend au bout du
compte des moments d’inertie du satellite. \

eme

Historiquement, le principe de stabilisation paadyent de gravité a été dégagé au 17siecle
par LAGRANGE pour expliquer le fait que notre skl la lune, présentait toujours la méme
face vers la terre comme il a été explique ci-desaudes petits mouvements d’oscillations
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pres (les librations), dus a I'excentricité de bive lunaire et aux perturbations de cette orbite
[36].

L’'analyse du mouvement de rotation de la lune dabauta conclusion que I'axe de plus
grande inertie est normal au plan de son orbitest@-dire selon I'axe tangage du repére
orbital local [36]. De la méme fagon, on démontoe gour pouvoir stabiliser un satellite par
gradient de gravité, il est nécessaire que la gardtion du satellite vérifie la régle de
conception suivante :

L’inertie en lacet est la plus faible et I'inerten tangage (normale au plan de I'orbite) est la
plus grande le satellite dans cette configuration tend akraligner son axe lacet vers le
centre de la terre.

Ce couple de rappel est d’autant plus important bpse différences entre les inerties
principales du satellite soient grandes. C’est gooir pour pouvoir effectuer un pointage terre
correct en présence des autres couples perturbatleest souvent nécessaire d’augmenter ces
différences d'inerties, ce que I'on réalise en dbta satellite d’'un long mat déployable. Une

fois déployé, il existe deux positions d’équililstable :

L’une avec le mat pointé vers la terre, I'autreahemat pointé anti-terre.
On peut voire cela a travers un I'exemple ci dessou

‘1:’
Mat Lacet

—
—
o

S1

Tangage

Figure I.4: Augmentation de la différence d’inegien rajoutant un mat

La résolution du mouvement du satellite soumis wengent au couple de gradient de gravité
donne des solutions oscillatoires pures. Toutetatkaon dynamique du satellite, en particulier
due aux autres perturbations, produira un mouvenuentpetites oscillations appelées
libration, qui persistera a moins qu’'une dissipation d’énergie bord n’amortisse

progressivement cette libration. Cet amortissenpenit étre produit de fagcon passive, en
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utilisant des barreaux magnétiques qui en se dépisglans le champ magnétique terrestre,
induisent une dissipation d’énergie. Des dispasdiftifs sont aussi envisageables a partir de
magnétocoupleurs et de mesures magnétomeétriques.

Les couples de rappel dus au gradient de gra\aid &ibles, les performances typiques de
pointage pour les satellites stabilisés par gradden gravité sont de quelques degrés a
guelques dizaines de degrés. En outre, ces codgtesissent avec le cube du rayon vecteur
orbital, ce qui fait que la stabilisation par geadi de gravité n’est utilisable que sur des
orbites proches de la terre [36].

Le mouvement du satellite est soumis a differentestraintes. DU aux limitations

d'utilisation du combustible, chaque satellite eousement, doit résider pres d'une orbite
naturelle tel que le combustible est consacré swné pour corriger l'inexactitude du
déploiement initiale et vaincre les effets des ypbgtions qui ont tendance a éloigner le
satellite de la position souhaitée. Parmi ces peaitions, la plus considérable est celle due au
gradient de gravité, surtout en orbite basse, m™ais notre cas, nous allons considérer ce
couple perturbateur comme un stabilisateur natmede basant sur son couple de rappel (en
s’inspirant de I'étude du mouvement naturel deufeelmis en évidence precédemment).

11.5.3.2. Mise en ceuvre de I'étude

La simulation et I'étude du mouvement ne sont paies avec le quaternion d'attitude. Pour
I'interprétation, il faut donc revenir a la repnéision initiale avec les angles classiques, via
la matrice de passage P ou son inverse A.

11.5.3.2.1. Repéres - Notations

Nous intéressons par exemple, au probleme de ldlisaion d'un satellite d'imagerie
spatiale, qui doit rester dans une position invéeigar rapport au sol survolé.

O XaYaZaest un repére galiléen, qu'il n'est pas utilerdeiper outre mesure.

Le satellite S est en orbite, supposée circuldieerayonr,. On appelle REPERE ORBITAL
Role repére d'origine S et d'ax€sy Z avec :

X axe dit de roulis, unitaire de la vitesse orlafahngent a l'orbite.
Y axe de tangage, unitaire du moment cinétiquanaba la trajectoire.
Z axe de lacet, suivant la géocentrique.

On désigne pa8 (x y z)le repereR, principal d'inertie pour le satellite, aveg |1, I. les
moments principaux d'inertie.
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Satellite

Y Tangage

Figure 11.5 : repere du micro satellite

Comme un satellite d'imagerie doit garder ses &ixes par rapport a ce repére orbital Ro,
nous sommes amenés a définir des angles partgutieni pour le cas d'espece resteront
voisins de O, tout au long de la vie du satellite)t que l'asservissement de stabilisation
fonctionne.

Les repéeres sont définis comme suit, apres avdigirg que l'axe a est la projection sur le
plan horizontal X, Y de l'axe X. La succession ej@eres est :

XYZ --- ¥ -->afZ -- 0---> XBy --- ¢ --> Xyz
Nous avons ainsi défini les angles conventionnels :
Lacet¥ mesuré autour dé

Tangage?d mesuré autour de (voisin deY lorsque les angles sont petits)
Roulis¢p mesuré autour de(voisin deX lorsque les angles sont petits)
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Figure 11.6 :Orientation du repére lié au satellite

La matriceP de passage d€YZaxyzs'explicite classiquement :
cos¥Ycosf —sin¥Pcos¥ + sinfcosWsing sinfcosWcose + sinWsing

P = (XYZ2xyz) |sin¥cosf  cos¥cosp + sinfsin¥sing  sinfsin¥cosg — singcos¥ ((11.19)
sinf cosfsing cosflcoso

a comparer a son expression déduite du quate@rdgo g G Oz) qui représente la rotation
globale composée des 3 rotations élémentairesieefatus haut:

2(q§ + Q%) -1 209192 — 9093) 2(q193 + 9092)
P XYZ2xyz)92(q192 + 9093)  2(q5 + q5) — 1 2(q293 — qoq1) (11.20)
2(q193 — 9092)  2(q293 + qoq1) 2(q§ +4q3) —1

Ce qui permet d'une certaine fagon d'exploiter riesultats pour évaluer les conditions
initiales ou les angles en fonction du quaternion.

On pourra écrire alors :
sind = 2(q,q; — 4,4,) (11.21)

_ 2(9295+49041)
t99 = S0ra)1 (11.22)

_ 2(9192%9093)
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Et on utilisant la relation de redondance :

a5 +ai+ai+ai=1 (11.24)
On pourra facilement faire le passage des cooradm@gp, ¥) vers o, 91, 92, 43)

Exprimé dans les axes satellitesvicteur rotation instantanée absolagpour composantes
[18] :

p=—¥x*sind + ¢ + wy * sin¥ * cosh (11.25)
q =¥ * cosf * sing + 6 * cosg + wy(cos¥ * cosp + sinf * sin¥ = sing) (11.26)

r =W x cosO * cosp — 0 * sing + wy(—cos¥ * sing + sinf * sin¥ * cosg) (11.27)

L

Wy = 3
0

est la vitesse angulaire orbitale

ﬁ

Vous noterez qu'il s'agit de la rotation galiléemrmais que la rotation a annuler quand on
souhaite obtenir un pointage Terre parfait est dttion relative au repere orbital de
composantes en roulis, tangage et lacet.

po = =W *sinf + ¢ (11.28)
qo = W * cosf * sing + 6 * cosg (1.29)
1o = W * cosO * cosg — Osing (11.30)

C'est d'ailleurs cette rotation qu'il faut utilisdans I'équation différentielle donnant le
guaterniom de l'attitude danX Y Z.

11.5.3.2.2. Calcul du gradient de gravité en termes de quateroins

Le gradient de gravité a pour origine l'attractaifférentielle qui s'exerce sur des masses
situées a des distances différentes du centre Teria.

Naturellement nous supposons que le potentielsteerest newtonien.
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o)
QO O T@Tm Y (,:j T@rf@

Haltere Satellite quelconque
Figure II.7 : représentation du gradient de gravité

La figure présente 2 cas: I'haltere simple et telli® réel. On commence par le cas simple et
adapte la méthode au cas général. Sur I'hnaltegitende 2 masses ponctuelles m reliées par
une tige sans masse, on pourra :

a) Vérifier I'existence de 2 positions d'équilibre

b) Montrer que le couple de rappel en G vaut c= —Z—Z (11.31)

[ =2+m=I[% estle moment dinertie transverse enns= 39.86 10 knts?est la constante
de gravitation terrestre. La gravitation permetalde créer un rappel élastique comme un
ressort. on calcule le potentiel B)(et on exprime que le couple :

c= —i—l;lsin(ze) (11.32)

Un développement limité judicieux fera apparaieredsultat [1].

c) Essayer d'évaluer I'ordre de grandeur pour dpigedbasse

d)_Calcul du couple de gradient de gravité suratalkte quelconque

Données : M masse du satellite.

g 0 0
I= [0 Iy 0‘ (11.33)
0 0 I
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| matrice principale d'inertie & du satellite, la pulsation orbitale, sur le cercle de rayonr,
Z a matrice des cosinus directeurs de I'axe, gédgee du repére orbital, exprimés sur les
axes satellitx y z

1- Poserp = GM =7Z de composantes X, y, z dans le repere sateHite
2- Calculer la force élémentaidé.

udmGMA?

3- Etablir le couple élémentairell’ = — £

4- Effectuer un développement limité pour établir

T = LL[(1 43« E25GMAdm (11.34)

ou c désigne l'angle OGM
5- on utilise les coordonnées x y z exprimé ensatellite:

3wo? (I, — Iy)singcospcos?o
= | —-3wy2(Ig — I,)sinfcosOcos ¢ (11.35)
—3wo?(Iy — Ig)singcosOcos 0

T
Xy

Ny

Comme nous savons calculer les matrices de paBs@¢éZ --> xyz) et P="'P nous sommes
en mesure d'écrire, la derniére ligne dedBnne:

) a13 Z.% 2(9193 — 9092)
Z = (a23) =|Z.y| =|2(9295 — q0q1) (1.36)
a3/ |7.z2] 12(a5 +q5) -1

et donc I'expression du couple exact d0 au gradiemgfravité :

; 3w (I}, — Ir)azzass 3wo?(I, = I7)P3,Py3
F/Q_C'))?Z:?)OJOZZ/\IZ = 30)02(1R - IL)a33a13 = SOJOZ(IR —_ IL)P33P31 (”37)
3wo?(Ir — Ig)aszazs 3wo*(Ir — Ig)P31P3;
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[1.5.4.Equations du mouvement :

Le couple de commande éventuel appliqué en

On note C=0CxX+Cy+ (2 controle d'attitude

Avec les notations présentées plus haut, on oldésréquations du théoreme du moment
cinétique.

Ip 2+ (I, = I)qr = Ty + Cy = 600(I, — Ir)(q245 + 90q:) (202 +2¢3 — 1)+ C,  (11.38)

Ip 2+ (g = 1)1 = Ty + €y = 6w (Ip — 1,)(0105 — 4042)(23 + 2q3 — 1) +C,  (11.39)

IL% +Ur—I)pg =T, + C, = 12w0*(Ir — Ir)(9293 + 9091)(9193 — 90q2) + C, (11.40)

11.5.5.Modeéle d’état :
On propose :

De prendre comme variable un vecteur d¥tat7 coordonnées =[pqr @ th & O3

D'écrire le systeme différentiel sous une formeoo@ue ou F fonction vectorielle ne dépend
gue des inerties, de la pulsation orbitale et dilere d'état X, ce qui rendra I'adaptation plus
facile pour d'autres applications:

fl—f= F(X) +BU (11.41)

B ne dépend que des inerties et U est le vectentrde du systéme, dont les trois premieres
composantes sont les couples normalisés en axadisat

ENP 2008 Page 54



Chapitre 2 Modélisation dynamique dicra satellite

AvecF(x) :
.1
(p = 5(60)02(& — I1)(q293 + 9091)(2q5 + 295 — 1) — (I, — It)qr)
.1
q= ;(66002(112 —1.)(q193 — 9092)(2q5 + 295 — 1) — (Ig — I)rp)

.1
7= Z(lZwoz(lT — 1r)(q293 + 9091)(9193 — qoq2) — Ur — Ir)Pq)

3 (1.42)
do = 0.5(—pq1—qq2—7q3)
g1 = 0.5(pqo + 792, — qq3)
4, = 0.5(qq0—7q1 + pq3)
\ 43 = 0.5(rqo + q9:—rq>)
10 0 C,1
I 1
o i 0 gy
0 0 1, P
B=|y ;) U=\ (11.43)
0 0 0 0
0 0 0 0
0 0 O -0 -

Puisqu’on s’intéresse aux angles en sorties, orrpalors écrire :

= a 2(9293 + 9091)
' 2(as +a3) -1

Y2 = asin(2(q193 — qoq2)) =0

2(q1q2+qoq3)> _y

ys=atg ( 2(a3+a?)-1

[1.6.Simulation en boucle ouverte

Dans cette partie du chapitre, on va faire les kitimns du systeme non linéaire en boucle
ouverte qui est sous forme d’état en utilisanttiiddATLAB, la partie SIMULINK.

Les données pour un micro satellite sont comme suit
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La masse m : 100kg

. . 2%
La pulsation orbitale, : — rad/s

[R=10
Iy = 14
[L=12

Le systéme a simuler est représenté comme suit :

N Ll:l

oooo
00

| 4 > micro satellite

les entrées du systeme les états du systeme

modele d 'etat non lineaire du micro satellite

Figure 11.8 : Représentation du systeme

11.6.1.Réponse libre du systéeme

On choisira des entrées nulles, et on enregistrertgportement dynamique du modéle non
linéaire du micro satellite.
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Position angulaire

phi (9

teta (9

psi (9

Figure 11.9 : position angulaire de la réponsedibr

Quaternion de position

Figure 11.10 : Quaternion de position de la répditse
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X107 Vitesses angulaires
T 17""""" S ] L
05—~~~ —~~-~ >~ s s == T T T (e =TT T
~—~~ T
o o T [ . S
~ | | 1 | —
T - . T T TR
| | | | |
1 | | | | |
0 2000 4000 6000 8000 10000
x 10
Kl
| | | | |
| | | | |
AOAS *********** [ [ (i [
o 1 1 N T Y P
~— | | | | |
S - . e - TR
| | | | |
1 | | | | |
0 2000 4000 6000 8000 10000
x 10
K
| | | | |
| | | | |
05 ————-—~-—-~-~ [ s T (e =TT A=
/U? | | | | _
1 . - - _ |\ = _ e
= 0 | | N T — T |
= g - . e - TR
| | | | |
1 I I I I I
0 2000 4000 6000 8000 10000
Temps (S)
Figure I.11 : Vitesse angulaire de la réponseelibr
Remarque :

On observe clairement que le systéme a une réabésire, mais borné dans la plus part
des cas, et que les variations sont relativemardde

Vérification de I'équation de redondance

Il faut trouver
@G+ai+ai+agi=1

redondance
1.0001F -~~~ e !
| | | |
| | | |
: : : :
10001} ~~~-~~~~~ R R EEEEE T — :
: : : :
: : : :
| | | |
1.0001 : : : ;
| | | |
: : : :
| | | |
1.0001F---------F-————————d-——-—————— - }
| | | |
| | | |
: : : :
10001}~~~ - oo Ao T :
0 500 1000 1500 2000
Temps (s)

Figure 11.12 : redondance
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On remarque que la redondance est vérifié sur@uehiastant t. alors puisque cette équation

est vérifié, on pourra déterminer g3 a partir dgses composants du quaternion comme on
va le vérifier par la suite.

q3 réel

g3 calculé

0.987

0.986

0.985

0.984

0.983

0.982

Temps(s)

Figure 11.13 : Valeur du composant quaternion q3ad€ponse libre

On remarque que la valeur réel et celle calculée m@tiquement les mémes, on peut utiliser
ce résultat lors du calcule de la commande, ilitsséulement de calculer la commande pour
trois composants du quaternion et en déduire l&igueze.
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Chapitre 11l Commande du micro satellite

Introduction

Dans ce chapitre, on va commander [l'attitude durongatellite par trois types de commandes
différent pour le systeme non linaire : la commande mode de glissement, la commande
linéarisante par retour d’état et par mode de gjient, appliqgué au micro satellite pour un pointage
parfait.

lIl.1.Introduction a la commande par mode de glissment [1],[9],[10],[12]

Le probléme posé par la commande pour certaingéragst n'admet pas de solution universelle en
raison de leurs non linéarités. Cependant, il exigt certain nombre de méthodes modernes,
souvent fondées sur des propriétés structurelfeicifiques qui ont montré leur aptitude a traiter

une large variété d’applications d’intérét pratigd@ns le domaine de lingénierie. Parmi ces
méthodes, la commande par mode de glissement austitee une technique particulierement

intéressante en raison de sa robustesse. Ellordéd sur le maintien des trajectoires d’état au
voisinage immédiat d’'une surface prédéfinie en fioncde la dynamique voulue. Cette surface est
appelée surface de glissement.

[11.1.1.Conception de la commande par mode de glisment
La commande par mode de glissement possede plsisieantages :

- robustesse vis-a-vis des variations paramétrijques
- simplicité de la mise en ceuvre et d'adaptatiaesidbien aux processus linéaires qu'aux processus
non linéaires.

Quant au phénomene de "Chattering” ou en frangaier{omene de broutement) qui lui est
conceptuellement associé et qui, a l'origine, ddirmon utilisation, il est actuellement bien miaér

et peut étre éliminé par des procédés simples cohmimreduction de ce qu’on appelle la couche
bornée. Ce type de commande peut étre égalemdisé wiiune maniére tout a fait analogue, non
seulement en régulation, mais dans les problemgmdesuite de trajectoires ou de poursuite de
modele. La conception des commandes par mode skegient prend en compte les problemes de
stabilité et des bonnes performances.

La conception de cette commande peut étre divisémis étapes principales :

1. le choix des surfaces,
2. I'établissement des conditions d'existence ebdgergence,
3. la détermination de la loi de commande.

[11.1.2.Choix de la surface de glissement

En général, pour ce qui concerne la fodméda surface, deux possibilités se présentent : so
dans le plan de phase ou dans l'espace d'état.deaternier cas, on trouve la méthode connue par
loi de commutation par contre réaction d'état. &eil utilise les concepts du réglage par contre
réaction d'état pour synthétiser la loi de comnirtat
Dans le cas du traitement dans I'espace de phagendtion de commutation est une fonction
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scalaire, telle que la variable a régler glisse aite surface pour atteindre l'origine du plan de
phase. Ainsi la surface S(x) représente le compmtée dynamique deésiré du systeme. J.J.Stoline

[75] nous propose une forme d'équation généraleg gdéterminer la surface de glissement qui
assure la convergence d'une variable x a sa vadéeconsigne.

XBE (= + ) "ex) (I1.1)

X : variable a réguler.
e(X) : I'écart de la variable a réguler e(xy-x
A > une constante positive qui interprétera la bgyadsante du contrdle désiré.

r . degré relatif (égal au nombre de fois qu'il faldriver la sortie pour faire apparaitre la
commande).

On aura donc :

Pourr=1 xB€ e(x) (1n.2)
Pour r=2 BMe(x) +é(x) (1.3)
Pourr=3 (&= e (X) +2 % * é (x) +&(X) (111.4)

S(x)=0 est une équation différentielle linéaire bunique solution est e(x)=0 pour n choix
convenable du gaii. En d'autre terme, la difficulté revient a un pémbe de poursuite de
trajectoire, ce probleme est équivalent a celuipdobleme qui consiste a amener les points
représentatifs du systeme a rester sur la surlaggisbement définie par I'équation S(x)=0, ceti es
équivalent a une linéarisation exacte de |'écartte¢a respectant une condition de convergence.

La linéarisation exacte de I'écart Figure lll.1dstes a forcer la dynamique de I'écart d'étre une
dynamique d'un systeme linéaire autonome d'ordre r.

o .
s=q & Y e

A J
ey
v

—
A

=
[=]
r Y

Figure 111.1 : linéarisation de E&tpour la commande par glissement.
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[11.1.3.Calcul de la commande :

Une fois la surface de glissement choisiesi que le critere de convergence, il reste a
déterminer la commande nécessaire pour attireariale a régler vers la surface, ensuite vers son
point d'équilibre (origine du plan de phase) ennteaiant la condition d'existence du mode glissant.
Lorsqu'il y a un régime glissant, la dynamique gstéme est indépendante de la loi de commande,
c'est pourquoi la surface de glissement a pu &erminée indépendamment de la commande, sur
la base du systéme et des performances désirées faé, on peut introduire une partie continue
pour diminuer lI'amplitude de la discontinuité, amaadonc :

U=Ueg+Us (111.5)

Ueq correspond a la commande équivalente propame€ilpov et Utkin. On peut la considérer
comme la valeur moyenne continue que prend la cordendors d'une commutation rapide entre
deux valeurs Umax et Umin (Figure 111.2) ; Us capend a la commande qui garanti l'attractivité
de la variable a contr6ler vers la surface et fgatésla condition :

S(x)S(x) <0

! g,g

U Max ]

e
N
/

\ ]

v

Usin | —

Figure Il .2. La valeur continue Ueq prise pactanmande lors de la commutation
Entre Umax et Umin
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[11.1.4.Expression analytique de la commande

Nous nous intéressons au calcul de la commandeaégute du systéme défini dans I'espace d’état
par I'équation :

X =f(x) +g(x)U (111.7)
Avec: xeRn, LERN.

En régime de glissement idéal, I'expression defases et de leurs dérivées sont nulles. Ceci se
traduit par Us=0

Donc :
$ = G +gku) =0 (I1.8)

AvecU=Uegq

Ainsi, la commande équivalente est donnée :

Ueq =(¢2 )"g(x) ™ {( ()7 f(x)} (111.9)

Avec la condition de transversalité :

det [(3; )79 (x))] #0 (11.10)

Mais, le régime idéal n'est pratiqguement jamaidiggéale. On doit faire usage du deuxieme terme
de la commande pour ramener I'état du systemdavetsface a chaque fois qu'il s'en écarte.
Ainsi, il convient de prendre :

sl S(x) = — Ksign (S (x)) (111.11)

Ou K =diag (k1,.., km)

Ce qui fait que cette commande posséde la fornmerdlais :
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Sign( S;) 1

L J

Figuré3l: Représentation de la fonction sign

[11.1.5.Elimination du phénomene du Chattering

L'un des principaux inconvénients du réglage mode de glissement est le phénomene du
Chattering, car il peut endommager les actionnparges sollicitations trop fréquentes et nuire au
fonctionnement et aux performances du systeme. [@ahat de réduire ces oscillations plusieurs
solutions ont été apportées, comme par exemplelaesmpla fonction sign par une fonction de
saturation caractérisée par un ou deux seuilq(&tiéon des amplitudes des ondulations)

A zat
sat

Si Si
& &1 &

w

Figure lll.4.a : Fonction SAT avec un seuil et dsexils (zone morte)
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Ces deux fonctions sont respectivement définies par
sis<—¢

~1
Sat(s) f sils| < e (I11.12)
1 sis>¢

On peut aussi donner la fonction de Smooth :

Smooth(s)= ——

Is]+u

A Smooth(S)

v

Figuhe4-b: fonction « Smooth »

l1l.2. synthése de la commande par mode glissant

On se propose désormais de trouver une commandequkr de glissement comme étudié en cours.
La surface de glissement choisie est celle derf@l@onc la formule est la suivante :

S= (% +A).eOu e: erreur de régulation.
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[l faut désormais trouver la commangassurant deux critéres :

1. L'invariance :S=0=S=0

2. L’attractivité : S.S< 0

On choisit trois surfaces de glissements : S4 tSBeorrespondants aux variables d’états : q0,q1
et g2.

Les trois commandes trouvées sont :

U= (%.g(x))'l.[—g.f - K.sign(S)]

[11.2.1. Simulation de la commande par mode de glsement
[11.2.1.1. Simulation de la commande par mode de gisement en utilisant la fonctiorsign

On veut visualiser I'effet indésirable du Chattgriren gardant la fonctiomgn, qu'il faut éliminer
plus tard, car il peut s’avérer destructeur pousysteme, on va le voir dans les simulations qui
suivent.

On suppose que le systeme initialement est dgmssigon définie par le quaternion :

g= [0.18, 0.12, 0.36, 0.9075] soit par la posit[e#0°,20°,-15°], et on se propose a étudier les
grandes variations angulaire du systeme, c'estegl@l larges manceuvres [10],[16],[11].

On désire aller a la position [32°,-46°,6.7°] é@lénte en terme de quaternion a :

qd= [0.055, -0.39, 0.23, 0.8896].
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Couples de commandes

T S— [ — — a—
i e BRI I.I - [ (l \‘M i \‘\ [‘ 1 \H\‘\‘M il \‘ i n W
> ‘ OO RO ™" A A
O | | |
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; | | |
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Figure 111.5 : couple de commande par mode glissgrae utilisant la fonction sign

Position angulaire
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Figure III.6 : position angulaire par mode glissainen utilisant sign
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On a la convergence des angles en un temps firis, Ifeffet du Chattering qu’on observe sur la

commande n’'est pas tolérable en automatique, pesirréison que les commutations sont
nombreuse et a haute fréquence qui pourraienticiies mécanisme de commutation, et méme
perturber le fonctionnement du systeme, comme d@naussi que la commande est énergétique et
ne s’annule pas au régime statique (permanant)n’get pas avantageux dans I'espace, la ou on
veut minimiser la consommation d’énergie pour laegtation de la durée de vie du micro

satellite, on doit éliminer I'effet du Chatteringmame on va le voir dans ce qui suit.

[11.2.1.1. Simulation de la commande par mode de gisement en utilisant la fonctiorSmooth

Pour la simulation, on remplacera la fonctiegn par la fonction Smooth dans toutes les
simulations, pour ne pas engendrer des situatiotigues lors du passage par des valeurs nulles.

Position angulaire

I I I

| B Fommmm— - — - |

I I I I
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| | | J
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) 1 To T T T T T T T T T To T T T T T T T T T 1
N~— | | | |
r— | 4o — Fo— oo |
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| T - e 1

I I I I

| | | |
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T

| I I

e
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K o e |
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Q - J- - - - - - — - - — = T - - - — - — —— ]
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Figure III.7 : position angulaire par mode glissainen utilisant la fonction Smooth

Les angles convergent en un temps fini, sans asoills remarquables, et on atteint la convergence
(le régime statique) a t= 12 s, puis le systemaglse dans la position désirée.
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Chapitre 1l

Quaternion de position

Temps (S)

Figure I11.8 : quaternion de position par mode gisient en utilisant la fonction Smooth

B

une maniere vers

d1

s

ésiré aussi

s

On remarque que les composants du quaternion agavers I'état d

qd=[0.055, -0.39, 0.23, 0.8896] a t = 12s.

Couples de commande

30

25

20

15

Page 70

Temps ()

Figure 1.9 : couples de commande par mode gligsgran utilisant la fonction smooth
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La valeur maximale des commandes ne dépasse pas BS5 Nm qui représente une valeur
appartenant au domaine nominale [18], avec unerdignee relativement douce, avec I'absence
visuel du 'effet de Chattering, grace au remplagetdu relai par la fonction Smooth, on constate
clairement que dans le régime permanant les tamsntandes s’annulent : ce qui est avantageux
dans notre cas pour économiser le maximum d’énergie

On remarque au départ, une excitation du systeanela commande, dd initialement par le
satellite, les variables d’états ne sont pas a@wurface de glissement, au départ les couples de
commandes excitent le systeme, puis s’annulent, gonener les variables d’état vers la surfaces
de glissement, une foi arrivé a ce dernier, comméeovoit clairement sur la figure, on remarque
gu’il ya apparition des couples de commandes, pmintenir les états du systeme dans la surfaces
de glissement, d’ou apres la convergence dansdgeneépermanant. ce qui explique bien le
fonctionnement de la commande par mode de glissef@@mvergence et attraction).

Erreurs de poursuite angulaires

e phi (9

e teta (9

epsi(9

Temps (S)

Figure I11.10 : erreur de poursuite angulaire padenglissement en utilisant Smooth

On remarque que dans le régime statique, I'edeypoursuite s’annule completement.
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Vitesses angulaires

0.2~~~
0.1/ ,,,,,,,
obk- -~

0.1
0

p (7s)

abF--—+-——4t-——+

q (7s)

Figure Ill.11 : Vitesse angulaire par mode glissetan utilisant smooth

Les variations du microsatellite lors du régimensitoire sont relativement lentes, puis la
stabilisation, qui se traduit par des vitesses krgunulle dans le régime permanant, i.e. le micro
satellite converge vers la position désirée, duis stabilise dans cette derniére.

[11.2.2. Simulation de la commande par mode de glgement avec perturbations

On suppose que le systeme initialement est dgmssiton défini par le quaternion :

g= [0.18, 0.12, 0.36, 0.9075] soit par la positjef0°,20°,-15°], et on se propose d’étudier les

grandes variations angulaire du systeme, c'este-iis larges manoceuvres, en présence des
perturbations a t=25 s.

On désire aller a la position [32°,-46°,6.7°] é@lénte en terme de quaternion a :

[0.055, -0.39, 0.23, 0.8896].
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Position angulaire
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Figure I11.12 : position angulaire par mode gliseetnavec perturbation

On remarque que la commande raméne les variableysieme vers I'état de I'équilibre apres
avoir étaient écarté de la trajectoire désiréec ales perturbations externes, on conclut que la
commande par mode glissement appliquée au systemingaire est performante, et on voit que le
temps du rejet totale des perturbations et deréode 10 s : il est acceptable et tolérable.
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Qaternion de position

Temps (s)

Figure 111.13 : quaternion de position par modesggpment avec perturbation

Couples de commande

Temps (s)

Figure I11.14 : couples de commande par mode gfiese avec perturbation
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La commande réagit instantanément a la perturbatiternes, et on voit les commutations actives
pour maintenir le systéme dans sa position déstin@jette parfaitement les perturbations.

e phi (9

e teta (9

e psi (9

Temps (S)

Figure I11.15 : erreur de poursuite par mode glisset avec perturbation

On remarque que l'erreur de poursuite, lors depliaption d’'une perturbation, difféere de zéro,
mais apres un temps fini, elle devient nulle, ceeyplique parfaitement le rejet des perturbations
externes, et que la commande raméne le micro isatedirs sa position désirée apres avoir été
dévier at=25s.

Donc la commande par mode de glissement rejeitaefiment les perturbations.
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Vitesses angulaires

p (7s)

q(7s)

r (9s)

Temps (s)

Figure I11.16 : vitesse angulaire par mode glissenagec perturbation

Pour confirmer encore une foi la stabilité apresiaété perturbé, on voit que les vitesses
angulaires s’annulent aprés avoir été stabilis@rédés perturbations.

[11.2.3. Simulation de la commande par mode de glsement avec des variations paramétrique
(VP)

On suppose que le systeme initialement est dgmssigon définie par le quaternion :

g= [0.18, 0.12, 0.36, 0.9075] soit par la posit[e#0°,20°,-15°], et on se propose a étudier les
grandes variations angulaire du systeme, c’estealels larges manceuvres.

On désire aller a la position [32°,-46°,6.7°] églé@nt en terme de quaternion a :

[0.055, -0.39, 0.23, 0.8896].

On modifie les inerties du micro satellite tq :
Ir=6 kg.m?
[t=5 kg.m?2
[1I=7 kg.m?2

Ainsi la distance orbitale de 30%
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Position angulaire
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Figure I11.17: position angulaire par mode de glisgnt avec des variations paramétrique

On remarque que la réponse du systeme lorsquillegavariations parameétriques qu’on pourra les
assimiler par exemple a la diminution du carburanteurs de modélisation ou bien méme les
variation de la distance terre-micro satelliteréponse du systeme reste pratiguement inchangée
par rapport a la réponse initiale, pour le régirag@anant c’est la superposition des deux réponses,
par contre un léger décalage apparent qui na&sirpportant lors du régime transitoire (entre t=0s
et t=12s)

Il est possible de conclure que le systéme ne trégg aux variations paramétriques, et que la
commande par mode de glissement apparait vraisbtabiant rebuse vis-a-vis les variations
paramétriques.
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——Sans VP

Quaternion de position

Temps (s)

Figure I11.18 : quaternion de position par modegtiesement avec des variations paramétrique

Couples de commandes

Temps (s)

Figure 111.19 : couples de commande par mode ds@ent avec des variations paramétrique

La commande réagit face aux variations paramésigpeur €liminer leurs effets, et maintenir la
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convergence du systeme dans les meilleures comnslitio
Erreurs de poursuite

Chapitre 1l

——Sans VP
—Avec VP

0

2l

|
|
15
Time

Vitesses angulaires

-0.4
-0.4

€)yda ) el e ¢)1sda

Figure 111.20 : erreur de poursuite par mode dssgliment avec des variations paramétrique
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Temps (S)
Figure 111.21 : vitesse angulaire par mode de glisent avec des variations paramétrique
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l11.3. Synthése de la commande linéarisante
11.3.1 Introduction

-On considere le systéme non linéaire dans la (ade) telle que :

{X =fX)+gX)=U
Y = h(X)

-On s’intéresse a trouver une nouvelle iéat Z=a(X), Z € R"
(U=a1(x)+ax(x) v) est une nouvelle commande de v de telleesque les équations d'état du
systeme ramener a la base (Z,v) sont completermirétide ,ainsi bien dn point de vue
comportement entrée/état que entrée/sortie .

-La recherche de la transformati®(X), ainsi que les parametres;(x) et oy(x) passe a
travers la géométrie différentielle, en particuleedérivée de Lie ou le produit crochet de Lie.

11.3.1.a Définition de la dérivé de Lig[18] :
Considérons les fonctions scalaires Bf)dérivables, et un champ de vecteur =f(x)

<f1gx)>€Rn
fa(x) ) ] .
Alors la dérivée de lie de la fonction h selonhamp f noté

Lih(X)= 24
On peut itérer la dérivée de a I'ordre k pour olsten

LER(x) = = [LEh(0)]. f

k=1,2,....
L2h(x) = h(x)

11.3.1. Calcul du degré relatif :

Le degré relatif représente le nombre deda’il faut dériver la sortie pour que la command
apparaisse dans l'expression de la dérivée, autterdg il met en évidence le nombre
d’intégrations qu’il y'a entre la sortie et I'entrée commande. Pour les systémes multivariables, on
parle de degre relatif vectoriel, pour le sateliite a :

LgiLthj(x) = 0 pour:i=0,1,...7,.2
T , . . epe ,
T= (Tz> , ce degreé relatif vérifie : LgiL}h,-(x) + 0 pour,i =1,_1

T3

avec:j={1,2}

En plus il faut que la matrice F(x) de découplageiaversible
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-1 -1 ]
:I LgyLF Ry Lgpli ha I
12—1 12—1
Avec F(X) nglLf Ro LgpLF "ha
‘Ep—.l 1:%7—1 J
LgiLf Rpe Lyl hyp

f1(X)
f2 (X)\ U
Le modele satellite se met sous la forn{ef('— (X + B * (Ul)
o fa(x) 2
f6(X)
f7(X)
h,(X) hy_X,
Et YA h,(X) avec{hzzx5
h3(X) h3-Xe

On a trouveé pour le satellite t= (%)
2

Donc t;+ 1,+ 13=6 donc le modele du satellite est d’ordre reiatbmplet
Et pour la matrice du découplage du satellite onve

—1/20*xx5 —1/28xx6 —1/24 % x7
FX) = 1/20 x4 —1/28*x7 1/24 % x6
1/20*x7 1/28xx4 —1/24 x5

C’est une matrice réguliére qu’on peut inverserson déterminant est non nul

[1.3.2. Calcul du diffeomorphismeZ =@(X) :

Le degré relatif du modéle du saelést inferieur a n(7)t{+ 1,+ 13= 6), on aura une
dynamique des zéros est le difféomorphisme assomd@modeéle est de la forme :

ENP 2008 Page 81



Chapitre I Commande du micro satellite

(Zl = h4_(X) = X4_

Zy = Lehy(X)
Z3 = hs(X) = X;
Z = P(X) =4
) Zy = Lehs(X)

Zs = he(X) = X

Ainsi, la forme normale du micro satellite e%{:: ApxZ+ B, »V
Y=C,*Z

010000 (00 0
000000 (100
,_{0 00100 oo o
00000 o*F|o 1 o
00000 1 loo o
000000 loo1
10000 0
y=(0 0 1 0 0 0}z
0000 10
0 100 0 0 00 0
0 000 0 of [100] L0 00 0 o
S L IS LR I
[000001] [000] 0000010
00000 0 00 1
_Zl_
Z=|>3 V:[Vzl
Zy
V3
Zs
7,

[11.3.3. synthése de la commande linéarisante aveetour d'état [13],[14],[17]

On a précédemment, le systeme linaire équivalémé esiivant :

01 0 0 0 O [0 0 O‘|
0 000 0O 1 0 O
Z=O 0 01 0 OZ_I_lO 0 OV
0 0 00 0O 0 1 0
0 0 00 0 1 0 0 O
0 0 00 0O 0 0 1
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o O o
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Donc on se propose a calculer un retour d’étailsait, en ajoutant un intégrateur (PI).
On pose K le gain du retour d’état et G le gaintégration.

Le systeme alors augmenté devient :

0 1.0 0 00 0 0 0
000000O0GO0O
000100000
00000O0O0GO 0O

A=l0 00001000
00000O0O0GO 0O
100000000
001000000
0 000100 0 o

0 0 0
100
0 0 0
o1 0
B=[0 0 0
0 0 1
0 0 0
0 0 0
0 0 o0

On désire le placement de pole suivant pour leegystaugmenté :

p=[-1-2 -3 -4 -5 —6 -7 -8 —9 ]
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Par suite, on obtient les matrices gain comme: suit

[70.6771 15.52 —0.1722 -0.022 11.74 1.24
K= —-3.28 —0.28 55.61 13.7 2485 2.5
57 0.77 2233 2.25 76.58 15.77

[ 85.9 —1.88 22.22
G=(10.83 64.64 55.28
[ 443 49.65 102

[11.3.1.1. simulation de la commande linéarisante @r retour d’état

On suppose que le systeme initialement est dgmssigon définie par le quaternion :

g= [0.18, 0.12, 0.36, 0.9075] soit par la posit[e#0°,20°,-15°], et on se propose a étudier les
grandes variations angulaire du systéeme, c’estealels larges manceuvres.

On désire aller a la position [32°,-46°,6.7°] é@lént en terme de quaternion a :

[0.055, -0.39, 0.23, 0.8896].

Positions angulaire

I | | I I I | | I I
| | | | | | | | | |
50— - - - —— e o R e o e [ P e e — e - — e = [ |
| | | | | | | | | |
| T T T T |
C | | ; : | | | | |
—_ O0F--—~- P o= t--——=- +-—-=== H- === == = === === === === - - i
= | | | | | | | | | |
o | | | | | | | | | |
| | | | | | | | | |
S0F------- r------ T - T T - - |— == ————— - [l [t 1
| | | | | | | | | |
| | | | | | | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
I I I I I I I I I I
| | | | | | | | | |
50— - - - - — [ R [ (NI [ T BN A I !
| | | | | | | | | |
6 | | | | | | | | | |
~ I I I | | | | | | |
0F— — o - - - = 4+ - == 4 - === - === = |- — = — = = = |l—— = — == = e - Il
..‘E | | | | | | | | |
()] | | | | | | | | | |
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BS0F------ == T T - T - - - - - B - o G o i
| | | | | | | | | |
| | | | | | | | | |
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I I I I I I I I I
| | | | | | | | | |
50— - - - - — oo o R e 4 [ e e - e e — = e m = - — |
| | | | | | | | | |
| | | | | | | | | |
C | | | | | | | | | |
— 0F------ e e ————— T - - - - [Qpp———— [p——— [ p——— i
) —_—— | | | | | | | |
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S0F------ Fo--—-=-= t-——-—-=-=-- +-—-—=-=-- - - - 4= - == == |- —=—===-= === === === [ 1
| | | | | | | | | |
| | | | | | | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
Temps (S)

Figure I11.22 : position angulaire de la commafidéarisante par retour d’état

On remarque que le satellite converge vers laipasibulue apres t=35 s, aussi le systeme est lent,
car on est tenu par un cahier de charge, qui ésbdbmiser I'énergie, donc on préfere les faibles
variations. Une réponse sans oscillations, poptdeement de pole définie précédemment.
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Quaternion de position

Temps (S)

Figure 111.23 : quaternion de position de la compfinéarisante par retour d’état

Erreurs de poursuite angulaires

Temps (S)

Page 85
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Figure I11.24 : erreur de poursuite de la commalintiEarisante par retour d’état
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Couples de commandes

45

35

25

45

35

25

Temps (S)

Figure 111.25 : couple de commande de la commaimdatisante par retour d’état

La commande ramene le systéme vers I'état désirg glie s’annule au régime permanant, avec

une dynamique relativement lente.

Vitesses angulaies

Page 86

Temps (s)

Figure 111.26 : vitesse angulaire de la commandédrisante par retour d’état
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Les vitesses angulaires s’annulent dans le régamaamant, ce qui nous indique clairement que le
systeme se stabilise dans la position désirée.

[11.3.1.2. simulation de la commande linéarisante @r retour d’état avec perturbation

On suppose que le systéme initialement est dgmssiéon défini par le quaternion :

g= [0.18, 0.12, 0.36, 0.9075] soit par la posit[e#0°,20°,-15°], et on se propose a étudier les
grandes variations angulaire du systeme, c’estealels larges manceuvres.

On désire aller a la position [32°,-46°,6.7°] églé@nt en terme de quaternion a :

[0.055, -0.39, 0.23, 0.8896].

On introduit des perturbations a t=50 s

Position angulaire

””””””””””””” e e
7777777777777 [ S E e O R B
| | | [ | [ I
I | I | I | |
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o | | | | | | |
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Figure 111.27 : Position angulaire de la commaridédrisante par retour d’état avec perturbation

Le microsatellite s'écarte de sa position, purgvient grace a la commande appliqué aprés un
temps relativement lent, qui est de I'ordre de 35s.
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Figure 111.28 : Quaternion de position de la coma®hnéarisante par retour d’état avec

perturbations
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Figure 111.29 : erreur de poursuite de la commalintsarisante par retour d’état avec perturbation
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Figure 111.31 : vitesse angulaire de la commarnaédrisante par retour d’état avec perturbations
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[11.3.1.3. simulation de la commande linéarisante @r retour d'état avec variation
paramétriques(VP)

On suppose que le systeme initialement est dgussidon définie par le quaternion :

g= [0.18, 0.12, 0.36, 0.9075] soit par la posit[e#0°,20°,-15°], et on se propose a étudier les
grandes variations angulaire du systeme, c’estealels larges manceuvres.

On désire aller a la position [32°,-46°,6.7°] é@lé@nt en terme de quaternion a :

[0.055, -0.39, 0.23, 0.8896].

On va supposer la variation des inerties et destankce orbitale.

On modifie les inerties du micro satellite tq :

Ir=6 kg.m?

[t=5 kg.m?2

[1I=7 kg.m?2

Ainsi la distance orbitale de 10%

Position angulaire

Figure 111.32 : position angulaire de la commandéarisante par retour d’état avec variation
paramétriques

La position angulaire est maintenue, malgrés leatitans parameétriques, qui est du a I'action
intégrale qui a été ajoutée, ne laissant pas temsesdiverger pour des variations paramétriques,
donc le systéme est robuste. Mais on constategen t#calage.
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—Sans VP

Avec VP

Quaternion de position
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Figure 11.33 : quaternion de position de la comneléarisante par retour d’état avec variation

paramétriques

Erreurs de poursuite angulaires

—Sans VP |
—Avec VP

Temps (s)

Figure 111.34 : erreurs de poursuite de la comnedinearisante par retour d’état avec variation

paramétriques
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——Sans VP
— Avec VP

Couples de commande

Temps (S)

Figure 111.35 : couple de commande de la commaimdatisante par retour d’état avec variation

paramétriques

——Sans VP
— Avec VP

Vitesses angulaires

Temps (s)

Figure 111.36 : vitesse angulaire de la commandédrisante par retour d’état avec variation

paramétriques
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Chapitre I Commande du micro satellite

On conclut que la commande linéarisante par redtiat avec intégrateur, rejette parfaitement les
variations parameétriques, la régulation est robuist@-vis de ce dernier, et la convergence aite e
assurée.

[11.3.1. synthése de la commande linéarisante par ate glissan{12]

Le systeme linéarisé est sous la forme :

Zz=Az+ Bv
y =cz
Avec :
[0100001 [000]
[0 0 0 0 0 Of 10 0 1000 0 0
[0 0o 0 1 0 of 0 0 o
A:|000000| B=|010| C{OOlOOO]
[ooooo1J [000] 000010
0O 0 0 0 0 O 0 0 1
On pose
h,(z) = z1
h,(z) = z3
hs(z) = z5
Ona:
h,(z) = z2
h(z)=vi=r =2
h,(z) = z4

Hz(Z) = 172=>T2 = 2

hs(z) = z6
h3(z) =v3=>1r; =2

Le systeme est d’ordre complet, et chaque surésted’ordre 2, sous la forme :

s=¢é+ e
Avec

e=2,—2z
On obtient les trois commandes suivantes :

Uy = Zpy + kysign(sy) + A(Zp — Z1)
Vy = Zpg + kpsign(sz) + A3(Zp3 — Z3)
V3 = Zps + k3sign(ss) + A3(Zys — Zs)
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Chapitre I Commande du micro satellite

Remarque :

Dans notre cas, on obtient dans le domaine z, unfigce de glissement linéaire, aussi que dans le
domaine des X, en particulier elle est linéaire,.ca

Z1 = Xy
Z3 = Xg
Zy = Xg

[11.3.1.1. simulation de la commande linéarisante @ar mode glissant

On suppose que le systeme initialement est dgmssigon définie par le quaternion :

g= [0.18, 0.12, 0.36, 0.9075] soit par la posit[ef0°,20°,-15°], et on se propose a étudier les
grandes variations angulaire du systeme, c’estealels larges manceuvres.

On désire aller a la position [32°,-46°,6.7°] é@lé@nt en terme de quaternion a :

[0.055, -0.39, 0.23, 0.8896].

Position angulaire

phi (9

teta (9

psi 9

Figure 111.37 : position angulaire de la commanidédrisante par mode glissant
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7

€, puis

10s, dammi’ergence se fait en un temps limit
bles qui peuventeu

t

, et aussiylanpas d’oscillations ind

BN

BN

eme converge a

On Remarque que le syst

ésiral

7

7

ésiré

7

il se stabilise a la position d

au bon fonctionnement du systeme.

Quaternion de position

Temps (S)

drisante par mode glissant

é

Figure 111.38 : position angulaire de la commanid

Erreurs de poursuite angulaires
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|
|
25

|
|
20

s
Temps (S)

10

Figure 111.39 : erreurs de poursuite de la commdmdgarisante par mode glissant
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Chapitre 111

L’erreur s’annule compléetement a t=10s, et resteermomme on le remarque clairement dans la
figure : la commande linéarisante par mode degjient assure la convergence vers I'état désiré.

Couples de commande

Cx (N.m)

Cy (N.m)

Cz (N.m)

Figure 111.40 : couples de commande de la comméindarisante par mode glissant

On a l'absence de l'effet de Chattering grace fotetion Smooth, dans ce cas la commande ne
dépasse pas le seuil des2.5 N.m.

La commande est active dans le régime transitetre;annule completement qu’aprés t=15s, puis
elle reste nulle dans le régime permanant, ce quisnntéresse pour la minimisation de la

consommation de I'énergie.
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Vitesses angulaires

04r-—--=-=-=-——~- o T T T T T T T T T T T T
| | | | | |
| | | | | |

02F---—-—————~ [ [ e

—~ T | | | | |
v o N\— | | | |
~ | | | | | |
o | | | | I I

02— -—-—-—— - === = === === == = = — - === === = A== == === 4
| | | | | |
| | | | | |

04 ! \ \ \ \ |

0 5 10 15 20 25 30
04F------—-—----- e m e mm e —m S mm e mm ——m— mm e — m e ——— — Qm ————— ————— g - ——————— — —
| | | | | |
| | | | | |

02Fr-—-—-—-------- - === = === === == = = — === === == == A== = === 4

—_ | | | | |

[73) / | \f‘ | | | |

o~ oLKF——————————- e =

~ | T | | | |

| | | | | |

U.o.z 777777777777 - - — e e e e — - — e e - - A e e 4

| | | | | |

| I I I I I

.04 | | | | | |

0 5 10 15 20 25 30
~—~
2
o~
N—r
S

Figure 111.41 : vitesse angulaire de la commandédrisante par mode glissant

On conclue que la commande linéarisante par modglisement assure la convergence en un
temps fini, a t= 10s, avec une erreur de poursoitée, suivie d’'une vitesse angulaire nulle,
prouvant la stabilité a la position désirée. Aitsicommande est moins énergétique, et s’annule au
régime permanant, qui est intéressant dans nagrdeceegulation dans I'espace.

[11.3.1.2. simulation de la commande linéarisante @r mode glissant en présence de
perturbations

On suppose que le systeme initialement est dgmssigon définie par le quaternion :

g= [0.18, 0.12, 0.36, 0.9075] soit par la posit[ef0°,20°,-15°], et on se propose a étudier les
grandes variations angulaire du systeme, c'estealels larges manceuvres, mais en présence des
perturbations a t=50 s.

On désire aller a la position [32°,-46°,6.7°] é@lé@nt en terme de quaternion a :

[0.055, -0.39, 0.23, 0.8896].
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Position angulaire

Temps (S)

de

7

esence

Figure I11.42 : position angulaire de la commanidéarisante par mode glissant en pr
perturbations

y 2

On remarque que la commande raméne les variableysieme vers I'état de I'équilibre aprés

des perturbations externes, on pourra dirdaque

7

ésingax

commande par mode glissement appliquée au systéminéaire est performante, et que le temps

7

avoir étaient ecartées de la trajectoire d

7

7

érable.

7z

du rejet totale des perturbations et de I'ordr& dequi est acceptable et tol
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Quaternion de position

[ e B i B e e A e A

ob

Temps (S)

Figure 111.43 : quaternion de position de la comuafinéarisante par mode glissant en présence de

perturbations

Erreurs de poursuite angulaires

45

35

25

15

10

45

25 35

Temps (S)

15
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Figure 111.44 : erreurs de poursuite de la commdmdErisante par mode glissant en présence de
perturbations
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On remarque que l'erreur de poursuite, lors depliaption d’'une perturbation, differe de zéro,
mais apres un temps fini, elle devient nulle, gxpligue parfaitement le rejet des perturbations
externes, et que la commande raméne le micro isatedirs sa position désirée apres avoir été
dévier at=25s.

Donc la commande par mode de glissement rejeitaefiment les perturbations.

Couples de commandes

Cx (N.m)

Cy (N.m)

Cz (N.m)

Figure I11.45 : couple de commande de la commaimsiatisante par mode glissant en présence de
perturbations

La commande réagit instantanément aux perturbatmms maintenir le systeme dans sa position
désiré, et rejette parfaitement les perturbations.
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Vitesses angulaires

p9)

a(s)

r (7s)

e e I
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Figure 111.46 : vitesse angulaire de la commandédrisante par mode glissant en présence de
perturbations

Par suite, on conclut que la commande linéarispatanode de glissement rejette efficacement les
perturbations externes, en un temps fini, aveetteur a I'état désiré, en se stabilisant en ceielern

[11.3.1.3. simulation de la commande linéarisante @r mode glissant avec variations
paramétriques (VP)

On suppose que le systeme initialement est dgmssigon définie par le quaternion :

g= [0.18, 0.12, 0.36, 0.9075] soit par la positjef0°,20°,-15°], et on se propose d’étudier les
grandes variations angulaire du systeme, c'estedal larges manoeuvres.

On désire aller a la position [32°,-46°,6.7°] é@lént en terme de quaternion a :

[0.055, -0.39, 0.23, 0.8896].

On modifie la distance orbitale ainsi que les irsrtiu micro satellite tq :

Ir=8 kg.m?

[t=7 kg.m?2

11=8.5 kg.m?

Ainsi la distance orbitale de 30%
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Position angulaire

|
2 l

Q | ——Sans VP

i — Avec VP
40 45 50

S e e e e e e I |

| | |

b | 1—— = = - — - - ]

L B | | |
N—r” L X 77777777777777777777777777777777777777777777777777777777\ 77777777 o |
| | |

S [ L |
-~ 0 &2 S—HP\RA\ A W W W L LW - — ;
| | |

1 1 1
40 45 50

| | |

T s S R S A 1

D | | |
| | _ |

'5 | | |
o | | |
ST R |

1 1 1
40 45 50

Figure 111.47 : position angulaire de la commandédrisante par mode glissant avec variations
paramétriques

On remarque que la réponse du systeme lorsqu’itles variations paramétriques sera
assimilable par exemple a la diminution du carbyrarreurs de modélisation ou bien méme les
variations de la distance terre-micro satellite.réponse du systéme reste pratiguement inchangée
par rapport a la réponse initiale, pour le régirrem@mnant on a l'invariance, et on voit un léger
décalage qui n’est pas important lors du régimmesttaire (entre t=0s et t= 10s)

Alors le systéme ne réagit pas aux variations pénagues, a I'évidence la commande par mode de
glissement est rebuse vis-a-vis les variationsrpanaques.
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——Sans VP

Quaternion de position

25

20

15

10

Temps (s)

Figure [11.48 :quternion de position de la commahdéarisante par mode glissant avec variations

paramétriques

——Sans VP
__|—Avec VP

Erreurs de poursuite angulaire

Temps (s)

Figure 111.49 : Erreurs de poursuite de la commairdarisante par mode glissant avec variations

paramétriques
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Couples de commandes | ——sSans VP
— Avec VP

Cx (N.m)

Cy (N.m)

Cz (N.m)

Temps (S)
Figure 111.50 : couple de commande de la commaimdatisante par mode glissant avec variations
paramétriques

La commande réagit face aux variations paramésigpeur €liminer leurs effets, et maintenir la
convergence du systeme dans les meilleures comslitio
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p (7s)

q(7s)

r (7s)

Vitesses angulaires

Temps (S)

Figure 111.51 : vitesse angulaire de la commandédrisante par mode glissant avec variations
paramétriques

On conclut que la commande linéarisante pademie glissement fait face aux perturbations
paramétriques, et les rejettent parfaitement, t dedire que cette commande est robuste vis-a-vis
des perturbations paramétriques.

[11.4.Conclusion

Les trois types de commandes élaborées, ramensgsteme vers la position désiré, en un temps
fini qui est propre a chaque méthode de régulateec un rejet des perturbations externes ainsi
gue les variations paramétriques : chaque méthodséde ses propres caractéristiques. Pour ce
faire, on se propose de faire une étude compardéime le chapitre qui suit pour mieux illustrer les
comparaisons et les différences.
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Chapitre IV Etude comparative

Introduction

Dans ce présent chapitre, une étude comparatiee fage entre les trois méthodes de
commandes illustrées précédemment (chapitre IGyr girer des résultats convenables, et
pratiques.

La comparaison se fera pour les trois types de camdes, sachant que dans chaque cas le
systeme est mis dans les mémes conditions, pouvopoeffectuer correctement une
comparaison, et en tirer des résultats fiables.

IV.1.Variations paramétriques
IV.1.1.étude de la commande en présence de variai®paramétriques

Il est nécessaire de définir un critére pour lagaraison des commandes, et on se propose
d’étudier la commande totale dissipé pour le miatelfite.

Définition du critére Z :

Z=["1Cx| + [Cy| + |Cz]|

Tq : t=oo représente le temps de I'établissement du régemagnant.

20

T I
| |
| |
| |
| |
| |
| |
| |
| |
| |
| |
| |
: :
1] A F N S
| | | | | i
| | | | k |
T | | | |
| | | | | |
| | | | | *
| | | | | |
| I l ! +
1 * % * * * * * * I
Z | | | | | |
T T T + ¥ :
: : : : : :
0o0-—---—-—-- |- — — — — = e - - - — = 4 - - - — - — ] - - - - - - — - — - — — —
| | | | | |
| | | | | | |
| | | | )
; ; ; ‘| + commande par mode de glissement
l l l |+ commande linearisante par retour d'état
| | | | . . .
; ; ; ; commande linearisante par mode de glissement
: : : : : : : :
| | | | | | | |
| | | | | | | |
5 | | | | | | | |
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

variation parametrique (%)
Figure VI.1 : la valeur du critere en présenceadedriation paramétrique
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Chapitre IV Etude comparative

IV.1.2.Etude des écarts angulaires

Apres avoir effectué plusieurs tests sur le sysi@me observé que la position angulaire dans
le régime statique reste inchangée, donc on enredgs variations dans le régime transitoire,
i.e. L’écart maximal par rapport a la réponserg¥iée (sans variations paramétrique).

25

| | | | | | | | T
2r-77 + Commande linearisante par mode de glissement| - S . 7
* Commande linearisante par retour d'état ! !
15p--- Commande par mode de glissement |~ CTTT [ N
1 1 1 1 1 1 1 * +
1------- T ——=== - T === |— === === Fe—— == A - - ---—-- [ T —
| | | | | | | ¢
S
1 1 1 1 i + 1 1
‘ L % ¥ i 1 1 1
° ”””” . [ . S R 7
OB SaREEEEEEEEEEEEEE R R LR SRR EEEE R -
e S
AB g aaRRREEEEEEEE TR R e S L LR -
2 1 1 1 1 1 1 1 1
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

Variation parametrique (%)

Figure VI.2.a : Ecart maximal de I'angle phi
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Conclusion

On remarque que la commande par mode de glissesogrdgppliqué au systéeme linéaire ou
au systeme non linéaire, donne pratiquement lesemérformances, et on peut deduire que
la commande par mode de glissement est plus robisstevis des variations paramétrique
par rapport a la commande linéarisante par ret@iatd comme l'indiquent les résultats si
dessus.

Mais la robustesse de la commande par mode deemiesy vis-a-vis des variations
paramétrique se traduit par une consommation dens#imt plus élevé, par contre la
commande linéarisante par retour d’état est reatant moins gourmande, on abouti donc a
un compromis entre la robustesse et la consommdrrergie

On peut conclure aussi que pour les petite vanatimaramétriqgues, on pourra opter pour la
commande linéarisante par retour d’état, car ort pein que le rejet des perturbations est
presque identique a la commande par mode de &sHe avec une consommation moi
importante d’énergie, mais pour les grandes vanati il est claire que la commande par
mode de glissement s’avere efficace.

IV.2.Perturbations

IV.2.1.étude de la commande en présence des pertations

Il est nécessaire de définir un critére pour lagaraison des commandes, et on se propose
d’étudier la commande totale dissipé pour le miatelfite.

Définition du critére Z :

Z=,"|Cx| + |Cy| + |Cz]|

Tq : t=oo représente le temps de I'établissement du régemaanant.

ENP 2008 Page 110



Chapitre IV Etude comparative

30

Commande par mode de glissement !
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Figure V1.3 :La valeur du critére en présence des perturbations.

IV.2.2.étude des variations angulaires

On se propose a évaluer I'écart max pour la positiagulaire lors de la présence des
perturbations, en prenant come référence la répdnssystéme soumis aux différentes
commandes sans perturbations ni variations paraueé$y, en comparant avec celle soumise
a des perturbations. On enregistre les résultats.
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Figure VI.4.a : Ecart maximal de I'angle phi en
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Figure V1.4.b : Ecart maximal de I'angle teta eagance des perturbations
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Chapitre IV Etude comparative
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Figure Vl1.4.c : Ecart maximal de I'angle psi eng@géce des perturbations
Conclusion

D’apreés les résultats obtenus, il s’avere que tarmande par mode de glissement non linéaire
est la plus performante, et satisfait le compropgsformance-énergie, et ne laisse pas le
systeme s’éloigner de sa position désiré, quiréstimportant dans les satellites d’'imagerie
(I'utilisation majeure des microsatellites) : caitement & la commande linéarisante par
retour d'état, dés que les perturbations dépasséd&o, on remarque que le micro satellite
s’éloigne de sa position désiré avec des anglssitmportants, indesirables dans certaines
missions.

IV.3.Temps de réponse

On se propose détudier le temps de reponse pouaqueh commande, en
comparantsimultanement entre les erreurs de pdesset cela dans els memes conditions , et
on enregistre les resultats obtenus.

ENP 2008 Page 113



Chapitre IV Etude comparative
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Figure V1.5 : temps de réponse
Conclusion

Une réponse temporelle presque identique pourfan@nde par mode de glissement linéaire
et non linéaire, un temps de réponse de 'ordréQ@fe par contre la commande linéarisante
par mode de glissement, est douce, lente et unstémpéponse qui est de I'ordre de 45 s.

Dans tout les cas, la réponse n’est pas oscildgtetrs’effectuent en un temps fini.
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Chapitre IV

Etude comparative

TABLEAU COMPARATIF DES METHODES

Méthode de synthése Avantages Inconvénients
-Rapidité -Phénomeéne de
-Robustesse Chattering
Commande -performante -Plus de calcule pour la
par mode de— Commande nulle au | commande
] régime permanant -La complexité
g lissement | -valeur maximale de | -Consommation
commande ne dépassantrelativement élevée de
pas la valeur nominale. | I'énergie
-Simplicité d’implémentation
-Paramétres du régulateur
ajustables au cours de la
mission.
COm mande -Variation douce de la
-, . commande ) i i
linéarisante | “Caicui reaui Moins rapide
_consommation relativement -MOINS robuste
par retour |fablederénersie | _Rejet médiocre des
, - Commande nulle au régime .
d’état permanant perturbations
- Valeur maximale de
commande ne dépassant pas
la valeur nominale.
-Rapidité -Consommation la plus
_Robustesse élevée de I'énergie
Commande -Performante - Variation de la
||near|sante - Commande nulle au pommande reIa’Eivgment
régime permanant Importante au regime
par mOde dEE— Valeur maximale de | transitoire
: commande ne dépassantPhénomene de
0 lissement pas la valeur nominale. | Chattering
-Complexité des calcules
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Conclusion genérale
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Chapitre V Conclusion générale

Le micro satellite est un systeme complexe noralne¢ multivariable et couplé. Il est donc
nécessaire de faire appel aux techniques de I'attgoe moderne pour le commander. Le
travail présenté dans ce mémoire rentre dans ge.damncerne la réalisation de commandes
non linéaires appliqguées au micro satellite.

Nous avons commencé par une étude descriptiveeswsaktellites en explicitant leurs types,

structures ainsi que les différents repéres liés @aractérisation de leurs mouvements. Un
nouvel outil mathématigue a été introduit, c'ess lguaternions, pour surmonter les

singularisées qui présentées les anciennes méthetdafin d’élaborer un modéle analytique

décrivant le comportement dynamique du micro stelCe modéle est ensuite utilisé lors de
la simulation pour un micro satellite (paraméetrésls), en boucle ouverte puis en boucle
fermée. Pour cette derniere nous avons fait deslaiibns sans perturbations, avec couples
perturbateurs puis avec des variations paramégique

A travers notre étude nous avons pu tirer un gertambre de conclusions a savoir :

-Le modéle mathématique analytique du micro s&tedist obtenu en considérant le gradient
de gravité en mettant en évidence les angles daians a partir des composants du
guaternion qui constituent les variables de sqytiar la commande d’attitude. Le modele
dynamique obtenu est multivariable couplé et fogetmon linéaire.

-La synthése de la loi de commande par mode dsegtient est obtenue par le choix d’'une
surface de glissement de Stoline, avec une énerjienale par optimisation, en éliminant
aussi l'effet indésirable du Chattering a l'aidelaéonction Smooth.

-Une commande linéarisante d’ordre réduit, avecdymamique du zéro stable, qui n’influe
par sur la stabilité du systeme linéarisés commarel§ui fait un systeme linéarisés d’ordre
6.

-A travers les résultats de simulations, que la moamde par mode de glissement, la
commande linéarisante par mode de glissement demindés résultats satisfaisante, mais la
consommation d’énergie elle relativement élevéergpport a la commande linéarisante par
retour d’état, mais le temps de réponse est pagél

Finalement, la commande linéarisante par retigitat répond aux besoins du systeme vis-
a-vis les performances de robustesses temps dasepuais la commande par mode de
glissement dans les deus cas confirme sa supéripotir la rapidité et la robustesse en
présence des perturbations et les variations pargoes. Cependant, la commande
linéarisante par retour d’état est utilisée eniguat a bord des micros satellites tandis que la
commande par mode de glissement reste théorique.
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Résumé

Le travail présenté dans ce mémoire concerne l&hsation et les commandes non linéaires
d’'un micro satellite ; dans un premier lieu, unrgpegénéral sur les satellites est donné : en
décrivant leur mouvement.

Ensuite, les notions de base sur les quaternidasnebdélisation dynamique est donnée.

La troisiéme partie est consacrée a I'applicaties ttichniques de commandes non linéaires.
Des résultats de simulations sont également pEsaifin de valider les technigues proposées
et évaluer les performances obtenues.

En dernier lieu, pour tirer des conclusions fondées les difféerentes commandes non

linéaires qu’on a élaboré, on a fait une étude coatpe.

Mots clés: Modélisation de mouvement du micro satellite, guabn, commande par mode
de glissement, commande linéarisante, commandarigadite par retour d’état, commande
linéarisante par mode de glissement

Abstract

The work presented in this paper concerning theettiad and commands a non-linear micro
satellite ; in the first place, a general overviefsthe satellites is given to describing their
movement.

Then, the basics on quaternions and dynamic made#igiven.

The third part is devoted to the application oht@ques orders non-linear.

The results of simulations are also presented lidata the proposed technical and evaluate
performance.

Finally, to draw conclusions based on different-tinear orders have been developed, made
a comparative study.

Keywords: Modeling of movement of micro satellite, quatemi@ommands a mode shift,
command linéarisante, commands linéarisante amraifirstate, commands linéarisante by
mode shift
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