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Résumé

Au cours des 30 dernieres années, les satellites d'ob-
servation de la Terre ont démontré leur intérét dans des
domaines aussi variés que la défense, la cartographie ou
|"étude de I'environnement. Aprés le succés de son pro-
gramme SPOT, le CNES prévoit de placer en orbite d'ici
a 2009 une nouvelle génération de satellites d'observa-
tion (Pléiades), capables de manceuvrer librement en at-
titude. Dans le cadre d'un programme commun au CNES
et a I'ONERA portant sur I'autonomie des engins spa-
tiaux, nous envisageons de déplacer les mécanismes de
planification d'un tel satellite agile, du sol vers le bord,
augmentant ainsi sa réactivité. Cependant les méthodes
de calcul de trajectoires utilisées au sol ne sont pas rai-
sonnablement utilisables a bord, en terme de temps de
calcul. En particulier, le calcul de la durée minimale d'un
rendez-vous en attitude s'appuie sur un algorithme ité-
ratif dont la durée d'exécution est difficilement contrd-
lable. C'est pourquoi nous présentons ici une modélisa-
tion du probléme d’estimation des durées minimales de
rendez-vous en attitude sous la forme d'un probleme de
satisfaction de contraintes avec des variables a domaines
continus, et montrons qu'il peut étre résolu efficacement
en utilisant le solveur de contraintes continues RealPa-
ver.

Abstract

During the 30 last years, Earth-observing satellites
proved their interest in various fields as defense, car-
tography or environment survey. After the success of its
SPOT spatial program, the CNES plans to put into orbit
before 2009 a new generation of Earth-observing satel-
lites (Pleiades), able to operate freely in attitude. Taking
part of an ONERA-CNES project about spacecraft au-
tonomy, we envisage to put the planning mechanisms
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of such an agile satellite from the ground to the board
of the spacecraft in order to increase its reactivity. Ho-
wever the methods of computation of trajectories used
on the ground are not reasonably usable on board, in
term of computation time. In particular, the computa-
tion of the shortest duration of an attitude change is
based on an iterative algorithm whose execution time is
not really controllable. That is why we present here a
model of the problem of the estimation of the shortest
duration of an attitude change as a constraints satisfac-
tion problem with continuous variables, and show that it
can be solved efficiently using the RealPaver continuous
constraints solver.

1 Introduction

1.1 Contexte

Cette étude s’inscrit dans un projet commun au
CNES et a 'ONERA portant sur 'autonomie des en-
gins spatiaux (projet AGATA : “Architecture Géné-
rique pour 1’Autonomie : Tests et Applications”) [2].

Aujourd’hui la majorité des engins spatiaux sont té-
léopérés. Des plans d’activités extrémement précis sont
régulierement téléchargés du sol vers ’engin et la part
d’autonomie laissée a ’engin est limitée au strict mini-
mum : régulation thermique, contréle routinier de 1’or-
bite ou de I’énergie... Cependant, les fenétres de visibi-
lité et donc de communication d’un satellite défilant,
tel qu'un satellite d’observation de la Terre, avec une
station sol sont rares et de courte durée. Les temps de
communication d’'une sonde interplanétaire avec une



station de réception terrestre peuvent étre tres longs'
et incompatibles avec les temps de réaction demandés
de lengin.

L’objectif de ce projet est d’affranchir autant que
possible les engins spatiaux du besoin de communica-
tion avec le sol et de les doter d’'une autonomie déci-
sionnelle leur permettant d’améliorer le retour de leur
mission. Cette autonomie décisionnelle embarquée per-
mettrait d’augmenter la disponibilité de I'engin a ’aide
de diagnostic de panne et de reconfiguration automa-
tique en cas de défaillance, et augmenterait sa réac-
tivité en lui permettant de s’adapter immédiatement
aux conditions courantes :

— modification de ses objectifs (nouvelle zone & ex-

plorer dans le cas d’un robot martien);

— modification de son environnement (modification
de la couverture nuageuse au dessus d’une zone a
imager par un satellite d’observation) ;

— modification de D'état courant de l’engin (dé-
faillance d’un instrument).

1.2 Scénarios

Plusieurs scénarios cibles ont été définis pour le pro-
jet AGATA. Parmi eux, on trouve celui d’'un satellite
agile d’observation de la Terre de type Pléiades [1],
doté d’un instrument de détection en avant de la cou-
verture nuageuse, capable de décider de maniere au-
tonome des observations et des télédéchargements? de
données a réaliser.

1.2.1 Agilité

L’agilité du satellite lui permet de modifier son
orientation dans l’espace. Elle est assurée par une
grappe de quatre actionneurs gyroscopiques [4] et lui
permet d’améliorer son efficacité en augmentant ses
possibilités de prises de vue. En effet, I'instrument
d’observation est solidaire du satellite qui manceuvre
librement et relativement rapidement selon ses trois
axes de tangage, roulis et lacet ; tous les azimuts d’ac-
quisition d’'une prise de vue, y compris dans le sens
inverse au défilement du satellite, sont ainsi rendus
possibles.

La figure 1 représente ’ensemble des observations
réalisables dans le cas d’un satellite non agile (figure
1(a) : seules les observations 1, 3 et 5 sont réalisables)
et d'un satellite agile (figure 1(b) : les cing obser-
vations sont réalisables). L’instrument d’observation
étant unique, le satellite ne peut pas réaliser deux ob-
servations en parallele. L’agilité lui permet d’agrandir

IDe Iordre d’une dizaine de minutes dans le cas de la sonde
Mars Express.

2Transfert de données d’observation du satellite vers une sta-
tion sol.
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les fenétres de visibilité de chaque observation et ainsi
d’en avancer ou d’en retarder la date de début afin
d’en réaliser un plus grand nombre.

fenétres de visibilités

M
\/ g \/ trace au s¢

fenelres de réalisations observations
(a) Satellite non agile

satellite

®

(b) Satellite agile

®
Fia. 1 — agile Vs non agile

1.2.2 Détection

Les observations sont réalisées dans le spectre vi-
sible et sont donc sensibles aux nuages. Actuellement,
pres de 80 % des images réalisées par un satellite d’ob-
servation de type SPOT sont inutilisables a cause des
nuages. C’est pourquoi le satellite considéré est doté
d’un instrument de détection en avant de la couverture
nuageuse lui permettant d’analyser cette couverture et
d’affiner son choix des zones a observer.

1.2.3 Autonomie

Actuellement la planification des activités d'un tel
satellite d’observation est effectuée au sol : le centre
de controle construit des plans journaliers tres pré-
cis et les transmet quotidiennement au satellite qui
se charge de les exécuter tels quels. Aucune autono-
mie n’est conférée au satellite, méme en cas d’échec a
I’exécution.

Il existe cependant une exception : le satellite Earth
Observing One [3] de la NASA fonctionne avec des
capacités de reconnaissance de phénomenes sol et de
planification & bord, dans le but de démontrer 'utilité
de 'autonomie décisionnelle embarquée.

1.2.4 Objectif

Des modes de raisonnement autonome ont déja été
testés et simulés avec succes pour des satellites non
agiles d’observation et de surveillance de la Terre,
montrant qu’il est aujourd’hui envisageable de dépla-
cer les mécanismes de planification des activités d’un
satellite du sol vers le bord [5].



L’objectif est maintenant de les améliorer et de les
étendre au cas beaucoup plus complexe d’un satellite
agile pour lui permettre de prendre en compte immé-
diatement les informations sur son état courant et sur-
tout sur la couverture nuageuse telle qu’elle a été ob-
servée par l'instrument de détection.

2 Scénario de référence

La mission de référence est une mission satelli-
taire d’observation de la Terre inspirée de la mission
Pléiades - Haute Résolution du CNES [1].

Le satellite est placé sur une orbite circulaire basse
(altitude proche de 700 km) quasi-polaire et héliosyn-
chrone : le satellite passe toujours au dessus d’'un méme
point a la méme heure locale. Combinée a la rotation
propre de la Terre, cette orbite permet au satellite
de survoler la quasi-totalité de la surface terrestre en
quelques jours. Un centre de controle au sol lui trans-
met régulierement des requétes d’observation et des
prévisions météorologiques.

L’objectif du satellite est alors de réaliser les ob-
servations correspondantes durant les périodes éclai-
rées® de son orbite et de les télédécharger aux différents
centres de mission répartis a la surface de la Terre.

Le satellite est équipé :

— d’une grappe d’actionneurs gyroscopiques assu-

rant son agilité ;

— d’un instrument d’observation haute résolution a
champ étroit, de 'ordre de 20 km de fauchée;
d’un instrument de détection en avant de la cou-
verture nuageuse, a champ large, de l'ordre de
1000 km de fauchée;
d’une antenne de télécommunication non orien-
table assurant les liaisons avec les centres de mis-
sion et de controle;
et de panneaux solaires non orientables.

panneaux solaire

antenne

instrument d’observation

F1G. 2 — Satellite Pléiades

3Périodes de descente du péle Nord vers le péle Sud.
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3 Probleme de planification - décision

3.1 Probleme général de planification

Le probléeme posé est celui de 'optimisation du re-
tour global de cette mission. En entrée de ce pro-
bleme se trouve l'’ensemble des observations a effec-
tuer; cet ensemble évolue au cours de la vie du sa-
tellite : réalisation d’observations, génération de nou-
velles requétes par le centre de controle ou abandon de
certaines autres. On définit un critere a 'aide d’une
fonction de gain, plus ou moins complexe, qui, a tout
sous-ensemble d’observations, associe le gain pour la
mission a le réaliser et le télédécharger.

Le satellite doit chercher a maximiser ce critere tout
au long de sa vie en prenant en compte les contraintes
sur les ressources a bord comme 1’énergie et la mé-
moire disponibles, ainsi que 1’évolution de la couver-
ture nuageuse. Pour cela, plusieurs actions sont a sa
disposition :

— la réalisation d’une observation;
le télédéchargement de données;
le rechargement de ses batteries en pointant ses
panneaux solaires en direction du Soleil ;
la détection en avant de la couverture nuageuse ;
le pointage géocentrique (lorsqu’il n’a rien a
faire) ;
la manceuvre orbitale ordonnée par le controle
d’orbite autonome du satellite (visant & maintenir
le satellite sur son orbite de référence).

Résoudre ce probleme d’optimisation revient a dé-
terminer, a la fin de chaque action, la meilleure pro-
chaine action que le satellite peut entreprendre pour
mener a bien sa mission.

Au moment de la prise de décision, les mécanismes
utilisés se focalisent sur les actions précédemment ci-
tées qui ont des faisabilités (c’est-a-dire des précondi-
tions & leur exécution), des effets sur 1’état du systéme
et a la réalisation desquelles sont associés des gains.
Une des difficultés de résolution en ligne de ce pro-
bléme de décision vient du fait que ces grandeurs (fai-
sabilités, effets et gains) ne sont pas nécessairement
connues a priori, et qu’il faut étre capable de les esti-
mer :

— les productions et consommations d’énergie au
cours d’'une action en période d’éclairement du
satellite, par exemple, dépendent de la trajectoire
suivie au cours de 'action et impactent directe-
ment sa faisabilité (’action sera impossible si le
niveau d’énergie au départ est insuffisant au vu
de la consommation) et ses effets (mise & jour du
niveau d’énergie) ;
la durée de basculement du satellite lui permet-
tant de passer de son attitude courante a l’atti-
tude de début de la prochaine action a des consé-



quences sur la faisabilité de l'action (I’action sera
impossible si cette durée de basculement est trop
longue) et sur ses effets (sa date de fin est fonction
de la durée du basculement).

3.2 Sous-probleme de planification : calcul des du-
rées de rendez-vous

On s’intéresse ici au probléeme crucial de I’évaluation

de la faisabilité temporelle d’une action.

On appelle attitude du satellite :

— son orientation en rotation autour de son centre
de masse (1,0, ¢);

— et sa vitesse de rotation autour de son centre de
masse (1/), 0, ¢)

On appelle rendez-vous en attitude le passage du

satellite d'une attitude initiale a une attitude objectif.

Déterminer la faisabilité temporelle d’une action im-

plique de déterminer la faisabilité d’un rendez-vous en
attitude permettant de débuter cette action dans son
créneau temporel. Ce probleme peut étre vu comme
un probleme de planification dans un domaine continu
avec :

— un état initial : I'attitude de départ ;

— un état but : une action future a atteindre, avec :
e un créneau de réalisation de 'action : une fe-

nétre temporelle de visibilité d’une zone au sol
pour une observation, d'un centre de mission
pour le télédéchargement de données ou une pé-
riode d’éclairement de ’orbite du satellite pour
une action de rechargement des batteries ;

des conditions sur l'attitude du satellite au dé-
but de I'action : attitude constante dans le cas
d’un pointage Soleil (figure 4), attitude variant
en fonction de la date de début de ’action pour
une observation (figure 6) ou un télédécharge-
ment.

— des contraintes sur la trajectoire en attitude sui-
vie : les moments et les couples produits par les
actionneurs gyroscopiques sont bornés;

— un objectif : minimiser la durée du rendez-vous.

Il se pose donc de la maniere suivante : étant don-

née une attitude de départ Ay du satellite a la date
tq, existe-t-il un rendez-vous en attitude permettant
au satellite de rallier une attitude de début de la pro-
chaine action envisagée entre les dates ts et t. 7 Et si
oui, quelle est sa durée minimale ?

3.3 Méthodes de résolution existantes

Des méthodes numériques ont été développées pour
résoudre ce type de probleme et en particulier au
CNES ou un algorithme complexe et optimisé est déja
utilisé pour plusieurs types de plate-forme (Myriade,
Proteus, ...). Cet algorithme est implémenté dans une
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bibliotheque nommée MANIAC (MANceuvre Imposée
en Attitude sous Contraintes) [7]. Cette derniére per-
met le calcul de la faisabilité des rendez-vous en at-
titude a durée fixe entre un pointage de référence et
une prise de vue, ou entre deux prises de vue. Un al-
gorithme itératif permet de résoudre le probléme des
rendez-vous a durée minimale. Enfin dans le cadre
du développement des futurs satellites Pléiades, une
librairie de Guidage pour 1’Observation de la Terre
(GOTIlib) a été développée. Elle permet de recher-
cher les conditions d’enchainement optimal entre deux
prises de vue pour un tel satellite. Cependant, ces mé-
thodes présentent les inconvénients suivants :

— elles ont été prévues pour étre utilisées hors ligne
au sol, afin de générer régulierement les plans
d’actions d’un satellite et de les lui télécharger lors
de passages en visibilité. Elles sont donc relative-
ment lourdes et leurs temps d’exécution sont longs
et incompatibles avec une utilisation en ligne;
elles reposent souvent sur la recherche de zéros
d’une fonction f a l'aide de mécanismes de re-
cherche locale de type Newton ou Lagrange qui ne
garantissent pas que le temps trouvé soit le temps
minimum (probléme des minimums locaux) ;
elles utilisent des modeles qui ne sont pas expli-
cites et qu’il est donc impossible de paramétrer et
de modifier.

3.4 Approche proposée

Notre approche consiste a partir d’'un modele sim-
plifié de la cinématique des différents corps qui entrent
en jeu (Soleil, Terre et satellite) et a utiliser un solveur
de CSP continu afin d’estimer le mieux possible la du-
rée minimale d’un rendez-vous en attitude. Cela nous
permet :

— d’avoir une approche a base de modeles cohérente
avec I’approche a base de modeles souhaitée dans
le projet AGATA et développée aux autres ni-
veaux d’autonomie comme la planification et le
diagnostic ;

— d’avoir une approche globale qui évite le probleme
des optimums locaux;

— de répondre a des questions diverses en jouant sur
le modele et le critere d’optimisation.

4 Modele cinématique

4.1 Notations et repéres utilisés
4.1.1 Notations

On note s, et ¢, le sinus et le cosinus de 'angle a.



1 0 0
Ry(a) = 0 co —Squ désigne la matrice de
0 sqo Ca

rotation d’un angle o autour du premier vecteur de
base,

Co, 0 sq

Ry(a) = 0 1 0 la matrice de rotation
—Sa 0 ¢4

d’un angle o autour du deuxieme vecteur de base, et
Ca —Sa O

Ry(a) =| sa ca 0 | lamatrice de rotation
0 0 1

d’un angle o autour du troisieme vecteur de base.
On note @ le vecteur @ exprimé dans le repere R;.

Lorsque le repere n’est pas précisé, c’est que le vecteur
t imé d 1 N . tiel R. : = _ =R.

est exprimé dans le repere inertiel R, : 4 = @**e.

4.1.2 Repeéres

Le repere de référence que l'on suppose par la
suite inertiel, est le repere équatorial géocentrique
R. = {Z¢;Ye; 2.}, avec Z, selon la direction du vecteur
rotation de la Terre sur elle-méme et Z. dirigé vers le
point Vernal ~.

On définit le repere d’une =zone terrestre
Ry =A{Z4;Ya;Za} en M avec Z, dirigé vers le zé-
nith et #, dans la direction d’observation de la
zone.

On définit le repere orbital local du satellite
Roi = {2015 Yol; Zo1} avec Zy dirigé vers le zénith et g,
selon la direction du moment cinétique du satellite en
mouvement autour de la Terre.

On définit finalement le repere satellite
Rs = {%s;ys; Zs} avec Z; dans la direction oppo-
sée a celle de 'instrument d’observation et ¢, dans la
direction de la barrette de capteurs de l'instrument
d’observation. Lorsque le satellite est en pointage
géocentrique, les reperes R et R,; sont confondus.

4.2 Mouvement d’une zone a la surface de la Terre

Le début d’une zone a observer est défini par un
point M & la surface de la Terre et un cap (direction
d’observation). La latitude lat s de ce point est fixe et
son ascension droite* vérifie :

asy (t) = aspr, + Qr(t — ta)

ou asys, est 'ascension droite du point M a la date t4

et Q7 la vitesse de rotation propre de la Terre.
L’orientation du repere zone R, est donnée par la

matrice de passage du repere inertiel au repere zone :

Mea(t) = Ro(—3)Ry(m) Ry (asar (1) Ro(latar) Ry (cap)

4Coordonnée sur la sphere céleste correspondant & la longi-
tude sur la Terre.
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Za Ya
MK Xa
laty,
Ye
équateur
as,, Q
noeud /ascendant
Xc
Y

Fia. 3 — Reperes utilisés

Ainsi la position du point M dans R, est donnée par

le vecteur :

N 0 RTClatM Caspr(t)

TM(t) = Mca (t) 0 - RTClatju Sasnr (t)
Rr Rrsiaty,

Ra

et sa vitesse par :

—

G ow ANTHM (1)
—

Qrz. A TM(t)

V()

4.3 Mouvement du satellite sur son orbite

L’orbite du satellite est définie par son rayon R,
et son inclinaison 7. L’ascension droite de son noeud
ascendant® vérifie :

Q(t) = Qq + Q(t — ta)

ou 4 est 'ascension droite du noeud ascendant & la
date tg et Q sa vitesse de rotation constante autour de
Z.

La position du satellite sur son orbite est définie par

son anomalie vraie® :

2w
V(t) =vg+ ﬂ(t — td) =g+ 7@ — td)

ol v, est son anomalie vraie a la date t4 et 7 la période
de son orbite.

L’orientation du repere orbital local R,; est donnée
par la matrice de passage du repere inertiel au repere

5Point de 'orbite du satellite o celui-ci traverse 1’écliptique
depuis I’hémisphére Sud vers ’hémispheére Nord.

6 Angle vu du centre T de la Terre entre la position du satel-
lite et une position de référence sur son orbite.



orbital local :
Mear(t) = R (D) Ry (i) R (5) Ry (5) Ro (1))

La position du satellite S dans R, est alors donnée
par le vecteur :

0
TS(t) = Mo(t) | 0
R

° Ro

et sa vitesse par :

— —
Vs(t) = QuuATS()
— (@ + Zg,) ATS()

5 Rendez-vous a attitude fixée

5.1 Exemple du pointage Soleil

La distance Terre - Soleil est si grande que I'on peut
supposer que les rayons du Soleil arrivent tous paral-
lelement a la direction Soleil - Terre sur les panneaux
solaires du satellite en orbite terrestre.

De plus, la vitesse de rotation de la Terre autour du
Soleil est tres inférieure a la vitesse de rotation du sa-
tellite autour de la Terre ; on peut alors supposer qu’au
cours d’une demi-orbite, I'attitude Ag,; du satellite en
pointage Soleil reste constante (figure 4).

Soleil

F1G. 4 — Ralliement d’un pointage Soleil

Dans ce cas le probleme consiste a calculer la date de
début au plus tot de I'action de pointage Soleil a partir
de 'état courant en estimant la durée minimale du
rendez-vous pour passer de 'attitude de départ fixée,
Ay, a lattitude de fin également fixée, Ag,;.
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5.2 Description du probléeme

Le satellite se trouve dans une certaine attitude Ay
a une date tq. Il souhaite rallier une attitude Ay a
une date ty € [ts;t.]. L'intervalle [t4;t.] représente par
exemple la fenétre d’éclairement du satellite qui sou-
haite se mettre en pointage Soleil.

Un tel rendez-vous en attitude existe-t-il, connais-
sant la matrice d’inertie I du satellite et les contraintes
en couple et en moment sur chaque axe de rotation du
satellite 7 Et, si oui, quelle est sa date de fin au plus
tot 7

850 0 0
I = 0 80 O en m? kg
0 0 750
— —
[Hell =[] £ Hinao”
dH dQ
—
Cc = || = 1 = <Cmaw8
@ =11y = e <

On fait 'hypothese que les rotations sur les trois
axes du satellite sont indépendantes (cas d’un satellite
équipé de roues & inertie) et que, sur chaque axe, le
mouvement peut étre décomposé en trois phases :

— une phase a couple constant C entre les dates tq4

et t1;

— un palier & moment constant Hs entre les dates

tl et t2 N

— une phase a couple constant C5 entre les dates to

et ty.

Pour limiter les perturbations dues aux accéléra-
tions et décélérations brutales, les dates 1, to et ty
sont communes aux trois mouvements de rotation.

Phase 1

Phase 2

Phasei 3

Fi1a. 5 — Les trois phases du mouvement

: moment de consigne

—
: couple de consigne; €. : vitesse de consigne



5.3 Solution en temps minimal dans le cas mono-
dimensionnel

On considere ici uniquement les mouvements en tan-
gage du satellite.

On cherche a calculer la consigne de vitesse
Q(t) = 0(t) et le temps de passage d’une attitude de
04
Qq
sente le débattement angulaire en tangage et {1y la
vitesse de rotation en tangage) & une attitude de fin

0
Ar= { fo
Au cours de la phase 1 : IQ(t) = C1(t — tq) + Q4
Au cours de la phase 3 : IQ(t) = Cs(t —ty) + IQy
A la date t; : IQ(t,) = Hy

départ Ay a la date ty (ou 64 repré-

} a la date t;.

H, — 19y

cp =21
! Aty

A la date ty : IQ(ty) = Hy

IQ; — Hy
Cy=—d 72
3 Ats

En intégrant la vitesse entre ¢4 et ¢ty on obtient

ty
IN= [ Qt)dt
ta
soit
IAO = MAt1+H2At2+MAt3 (3)

De I’équation 3, on tire :

1 21080 — 1940t — 19,At
2T Aty + 2At, + Aty

Les contraintes —H,,, < Hy < H,, s’écrivent :

CL1 : (Hm — IQd)Atl + 2HmAt2

+ (Hp — IQ) Ats + 2IA0 > 0

CLQ : (Hm + IQd)Atl + 2HmAt2
+ (Hpm + IQp)Ats —2IA0 > 0

En reportant la valeur de Hy dans les contraintes sur
C, et C3 on obtient :

2IA0 — IQqAty — IQpAts 1€y
—C,, —— <O
Cm < Atl(At1 + 2Atg + Atg) Aty — (5)
o, < IQuAL + IQ Atz — 2IA0 Iy < (6)

Aly(Aly 1 200 + Aly) | Al
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soit :
CQl : ZIAH — QIQdAtl
—2I04Aty — (IQd + IQf)Atg
+ C Aty (Aty 4 2At5 4+ Atg) >0
CQQ : —2IA60 + 2IQdAt1
+ 20040t + (I + 1) Aty
+ C Aty (At + 2At5 + At3) >0
CQ3 D+ 2IA0 — 2IQfAt2
— 200 Aty — (IQ4 + IQ5) Aty
+ C,,Ats (Atl + 2At5 + Atg) >0
CQ4 : —2IA0 + 2IQfAt2

+2IQ:Ats + (IQq + IQf)Atl
+ Cry Ats(Aty + 2At + At3) >0

La résolution du probléme consiste a trouver tq,
ty et ty telles que tg < ¢ < to < ty, et vérifiant
les deux contraintes linéaires cL; et cLo, les quatre
contraintes quadratiques c@; a c()4 et minimisant
T = Aty + Aty + Ats. Hy, Cq, C3 se déduiront des
équations 4, 1 et 2.

5.4 Solution a composantes synchronisées en
multi-dimensionnel

Dans le cas multi-dimensionnel, les trois dates t1, to
et ¢y sont communes aux trois axes de rotation (syn-
chronisation des trois étapes d’accélération, de palier
et de décélération). Les contraintes linéaires et quadra-
tiques sont alors multipliées par trois, et le probleme
de rendez-vous reste le méme.

6 Rendez-vous a attitude variable

En dehors d’une action de pointage Soleil, I’attitude
que le satellite souhaite rallier n’est jamais fixe dans
le repeére inertiel.

6.1 Exemple d’une observation

Dans le cas ou le satellite envisage de rallier une
action d’observation d’une zone au sol, le calcul de
la durée minimale du rendez-vous se complique. En
effet entre les dates ¢4 et t. le satellite se déplace sur
son orbite, et la cible, fixe a la surface terrestre, suit
le mouvement de rotation de la Terre sur elle-méme
(figure 6). L’attitude que le satellite cherche & rallier,
Agps, dépend de la date t5 € [ts;t.] a laquelle elle sera
atteinte : Aops = Aops(ty). Le probleme devient un
probleme de poursuite de cible mobile.



(Aobs(ts)’ ts)

(Aobs(te)’ te)

orbite

F1G. 6 — Ralliement d’une observation

6.2 Description du probleme

Nous faisons ici les mémes hypotheses que dans la
partie 5. La seule différence est que cette fois-ci, le sa-
tellite souhaite rallier une attitude Ay (¢;) dépendante
de la date de fin du rendez-vous, t; € [ts;te].

6.3 Evolution de I'attitude finale

L’attitude de fin A¢(ty) du satellite est définie par
lorientation et la vitesse de rotation du repere satel-
lite Ry par rapport au repere inertiel R.. A la date
t¢ le satellite doit débuter 'observation qu’il cherche
a rallier ; 'attitude Af(ty) doit donc vérifier les trois
conditions suivantes :

1. son instrument d’observation doit pointer en di-
rection du début de la zone a observer;

la barrette de capteurs de I'instrument d’observa-
tion doit étre orthogonale a la direction d’obser-
vation de la zone;

. la vitesse de déplacement de la zone au sol doit
étre égale a la vitesse de balayage de la zone par
la projection au sol de la barrette de 'instrument
d’observation du satellite.

La premiere condition se traduit sous la forme :

—

_ TS(ty) — TM(ty)
ITS(ts) — TM(ty)||

—

Zs

alors que la seconde implique :
fs = ga(tf) A '??s

L’orientation du repere satellite B¢ a la date ¢y est
donnée par la matrice de passage du repere inertiel au
repere satellite :

M(ty) = ( T ZsANTs  Zs

)
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La derniere condition se traduit par une équation
sur les vitesses :

— — — —
VM(tf) + 'Ubalfa(tf) = Vs(tf) + ch(tf) A SM(tf)

ol vpg est la vitesse de balayage au sol avec laquelle
la prise de vue doit étre réalisée.

6.4 Modélisation sous forme d’un CSP
6.4.1 Variables

Evolution cinématique du satellite :

ty € [ts;te] - date de fin du rendez-vous

t1 € [ta;te] @ date de fin de la phase 1

to € [ta;te] : date de fin de la phase 2

Ciray,> € [=COmay,2; Cmay,2] : couples de roulis, tan-
gage et lacet au cours de la phase 1

Hyyy o € [=Hmgy o Hing,y -] © moments de roulis,
tangage et lacet au cours de la phase 2

C34.4.2 € [=Cmay,z; Cmay.2] - couples de roulis, tan-
gage et lacet au cours de la phase 3

Etat du systéme & la date t; :

asy € |asy,; asa,+8rt.] : ascension droite du point
M

T, YM, M) € [~ R, Rr]? : position du point M
Vit Vary, Vi ») €] — 00; +oo[? : vitesse du point M
Ts,Ys,25) € [~ Ry, R,]® : position du satellite

Vsa, Vsy, Vs.) €] — o0; +oo[3 : vitesse du satellite

(

(

(

(

(Ya1,Yaz Yas) € [—1,1]3 : coordonnées du vecteur di-
recteur de I’axe y du repere R,

(Zol1s Zol2, Zo13) € [—1,1]® : coordonnées du vecteur
directeur de 'axe z du repere R,

(Vatz, Vary, Varz) €] — 00; +00[? : vitesse du point M

(Qeotzs Qeotys Qeotz) € [—1:7]% : coordonnées du vec-
teur rotation du repere R, par rapport au repere
inertiel

(Ts1, Tso, Ts3) € [—1,1]% : coordonnées du vecteur di-
recteur de 'axe x du repere R,

(Ys1,Ys2, Usg) € [—1,1]® : coordonnées du vecteur di-
recteur de 'axe y du repere R

(251, Zs2, Zs3) € [—1,1]% : coordonnées du vecteur di-
recteur de l’axe z du repere R,

Qe Qe Ol ) €] — 00;+00[? : coordonnées du
vecteur rotation du repere R4 par rapport au re-

pere inertiel, exprimées dans le repére inertiel

QL Q% Q) €] — 0o;+oof? 1 coordonnées du
vecteur rotation du repere R4 par rapport au re-

pere inertiel, exprimées dans le repere satellite

(

(



Q € [Qa; Qa4 Qt. —tq)] : ascension droite du noeud
ascendant

v € [Vg; Vg + U(te — tgq)] : anomalie vraie du satellite
(1,0, ¢) € [-m; 7] : angles de roulis, tangage et lacet
du satellite

6.4.2 Contraintes

Contraintes temporelles
tg <ty <o <ty
Ascension droite du point M a la date ¢¢
asy = asy, + QT(tf — td>
Orientation du repeére zone a t¢
R, = {fm ga» Za}
Position du repere zone a ¢y

N o
TM = RTZa

Vitesse de rotation du repere zone
=R —
Qcac = QT

Vitesse de déplacement du repere zone a
— — —
V=90 é%ac ANTM
Ascension droite du noeud ascendant de I'orbite & ¢ ¢
Q=Qq —I—Q(tf —tq)
Anomalie vraie du satellite a ¢¢
vV =14+ I)(tf —tq)
Orientation du repere orbital local & t¢
Rot = {%o1, Yol, Zo }
Position du repere satellite a ¢y
T—‘é = Rogol
Vitesse de rotation du repere orbital local & ¢
§>col = QZ{, + Dgol
Vitesse de déplacement du repere orbital local a ¢
— — —
V= Qe NTS
Orientation du repere satellite & ¢¢
R, = {587 3757 55}
Angles de cardan a t

P =— arctan(%)
0 = arcsin(zs;)
¢ = —arctan(¥:1)

Toq
Vitesse de rotation du repere satellite a ¢

— — — —
Vi +vala=Vs+ Qes NSM
Relation entre l’expression de ﬁcs dans R. et son
expression dans R
— —
Qf = MCS(tf)Qg;S
Cinématique du satellite
— — — —
IQR =10 + C1AH + C3At
— — —
H2 :[Qgs+ ClAtl
— — —
Ho=TIQFE: + C3(ta —ty)
= ~ — — —
10 104 + A6 (Hy + 1Q%) + AtyHy +
1A =7 OR
3 tg(HQ-i—IQCSS)

6.5 Résolution avec RealPaver

Afin d’estimer les temps minimums de changement
d’attitude du satellite, nous utilisons RealPaver [6],
un solveur de contraintes travaillant sur des variables
a domaines continus.

6.5.1 Principe de RealPaver

RealPaver est capable de résoudre un probleme de
satisfaction de contraintes (CSP) non linéaires® sur des
variables réelles. Un tel probleme de satisfaction de
contraintes est modélisé par :

— un ensemble de variables réelles {z1,...,z,};

— un ensemble de domaines (qui sont des intervalles)

{mla "'5mn} 5
—un ensemble de contraintes numériques
{¢1, ..., m } sur Pensemble des variables.
Le produit cartésien de plusieurs domaines x; est ap-
pelé une boite. Le probleme consiste a trouver toutes
les valeurs consistantes des variables dans la boite ini-
tiale &1 X...xx,, . RealPaver implémente un algorithme
de type branch-and-prune alternant recherche arbores-
cente et propagation. Etant donné un probléme de sa-
tisfaction de contraintes (CSP), il calcule un ensemble
de boites contenant toutes les solutions du probleme.

6.5.2 Résultats

Dans cette section, nous présentons un exemple de
calcul de durée minimale de rendez-vous ou le satellite
est dans 'attitude A4 a la date t; = 0 et la prochaine
action a entreprendre est ’observation d’un point M
(latpr = 40.1, aspr, = 1.0 rd et cap = 0.5 rd) avec une
vitesse de balayage nulle (vseqn = 0 m.st) dans la fe-
nétre de visibilité [ts;t.] = [0;100] s.

L’orbite considérée est caractérisée par son
rayon R, = 7204.8 km, son inclinaison i = 98.72,
la vitesse de rotation de son noeud ascendant
Q) =1.99¢"7 rd.s!, et ascension droite de son noeud
ascendant Q4 = —2.23 rd a la date t4. Le mouvement
moyen du satellite est ©=1.03e73 rd.s! et son
anomalie vraie & la date t4 est vy = 2.3 rd.

Uy ()
Aa = {| 0 |,] 0 [}
R o
[ 1.34 0.0495
— (| —00682 | rd, | 0.0133 | rds 1}
i —0.254 0.0494

La figure 7(a) represente le calcul d’une borne infé-
rieure de la durée minimale du rendez-vous en attitude
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9Une contrainte est soit une équation, soit une inéquation
non linéaire.



OUTER BOX: HULL of
tf
delta_psi
delta_theta
delta_phi
Cix
C3x
cly
c3y
Clz
C3z
H2x
H2y
H2z
t1
t2
...

OUTER BOX: HULL of 1 boxes
tf [49.02 , 49.04]
delta_psi [-1.552 , -1.551]
delta_theta [-0.3708 , -0.3704]
delta_phi [1.207 , 1.209]
Cix = =7 #xpoint*x
C3x
C1y
c3y
Ciz
C3z
H2x
H2y
H2z
t1
t2
...

1 boxes
[16.75 ,
[-1.5 , -1.499]
[-0.1763 , -0.1761]
, 1.146]

, —0.1952]

, +7]

in 16.77] in

in in
in
in

in
in
in
in = 7 %kpoint*
[-1.697 ,
[0.5936

-1.688]
, 0.6169]
[-1.398 , -1.382]
[-3.478 , -3.413]
[-45 , -44.91]
[-9.745 , -9.662]
[19.68 , 19.84]
[12.43 , 12.45]
[43.27 , 43.31]

in
in

, 16.77]
[2.84 , 16.77]

1 1

precision: 90, elapsed time: 240 ms precision: 59.6, elapsed time: 600 ms

(a) Borne inférieure (b) Borne supérieure

F1G6. 7 — Encadrement de la durée minimale

(AT =ty —tq ~ 16.75 s) calculée en 240 ms. Ce ré-
sultat nous permet de savoir uniquement qu’il n’existe
pas de rendez-vous en attitude de durée plus courte
que 16.75 secondes, et ne fournit aucune information
sur la trajectoire en attitude optimale.

Comme le montre la figure 7(b), il est possible d’ob-
tenir une borne supérieure de la durée minimale de
rendez-vous en attitude en supprimant les deux degrés
de liberté restant sur la trajectoire. Une idée cohé-
rente serait de fixer la valeur des couples C; et C3 aux
valeurs maximales d’accélération et de décélération,
selon 'axe sur lequel le débattement angulaire est le
plus grand. En fixant Cy, = —C,, ., and Cs, =
nous obtenons une borne supérieure de la durée mini-
male du rendez-vous en attitude (t; = 49.04 s) ainsi
que les parametres définissant la trajectoire en atti-
tude a suivre (Cy, C5 et Hy). Cependant, d’autres op-
tions pourraient étre considérées pour approcher du
mieux possible cette durée minimale par une borne
supérieure.

Tmazx

OUTER BOX: HULL of
cos_a-1
tf
delta_psi
delta_theta
delta_phi
Cix
C3x
cty
c3y
Clz
C3z
t1
t2
[..

1 boxes
[1.036 ,
[107.4 ,
[1.363 ,
[-0.7951 , -0.7948]
[1.349 , 1.351]

, +1.02]

, +71

, +7]

, +7]

, -0.1586]

, +6]

107.5]
107.5]

1.038]
107.5]
1.365]

in
in
in
in
in
in
in
in
in
in

oo ~N~NN

in

in [2.84 ,

[
[
[
[
[
[
[
[2.84 ,

in
.

precision: 105, elapsed time: 4,760 ms

Fi1G. 8 — Optimisation de ’angle de prise de vue

Grace au modele explicite que nous avons défini,
il est en outre possible d’optimiser d’autres criteres
comme I’angle de prise de vuel® (figure 8) : plus angle
de prise de vue est petit, meilleure sera la qualité de
I'image. Dans ce cas, la variable a optimiser est la

—
101’angle de prise de vue est I’angle entre la direction SM et
le nadir.
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L < et RealPaver retourne la

variable cos_a-1 = ——=—
<Zs,Zol

date ty = 107.4 s.

7 Analyse des résultats et conclusion

Les temps de calcul obtenus avec RealPaver sont
compatibles avec une planification en ligne a bord du
satellite.

Cependant, nos résultats font apparaitre un écart
parfois important entre le minorant et le majorant.
Nous essayons actuellement de réduire cet écart en
choisissant la meilleure stratégie possible pour suppri-
mer les degrés de liberté restant du systeme.

Nous envisageons par la suite d’estimer les possi-
bilité de télédéchargement du satellite ainsi que ses
consommations et productions d’énergie grace au cal-
cul de la trajectoire en attitude optimale. Le satellite
sera alors capable d’estimer les faisabilités et les ef-
fets de chacune de ses actions et donc de planifier ses
activités en ligne.
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