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RESUME

L'objet de cette étude est le filtrage embarqué d'un
satellite orbite basse en mode opérationnel. La détec-
tion se fait & court-terme par des gyrométres recalés
a long terme par des détecteurs optiques.

On montre en premier lieu que les dénointages angulai-
res du satellite par rapport & un trigdre de référence
orbitale ainsi que les dérives constantes des gyromd-
tres, sont observables avec un modéle simplifié par
variables d'état. Les erreurs des détecteurs sont dé-
crites par des modéles statistiques : bruits blancs,
dérives aléatoires etc..., ainsi que par des modéles
pseudo-déterministesisinusoides & fréquence orbitale
d'amplitude aléatoire mais majorée

Deux approches d'optimisation du filtrage sont alors

comparées :

- une analyse de covariance du type Kalman conduisant
d un filtre & gains constants

- une approche fréquentielle basée sur un passage dis-
cret-continu des é&quations d'état (fonctionnant a
des cadences différentes) permettant d'obtenir des
fonctions de transfert entre les estimées d'état et
Tes bruits d'état ou de mesure : les gains de reca-
lage sont choisis aprés fixation de la bande passan-
te d'estimation.

L'ordre de grandeur des phénoménes conduit & une opti-
misation fréquentielle plutdt que de type Kalman. Ce
type de filtrage sera employé sur la famille de satel-
lites issus de SPOT (tir prévu en 1984).

SUMMARY

The aim of this study is the on-board -attitude estima-
tion of a low-orbit satellite in operational mode.
Short-term detection uses gyros, while optical sensors
allow periodic updating.

One first shows that the angular deviations of the
satellite w.r.t. an orbital reference frame, as well
as the constant drifts of the gyros, are observable
with a state variable representation.

The sensors errors are described with statistical
models : gaussian white noises, random drifts,and with
pseudo-deterministic models : it.means that some error
terms vary as sine-shaped functions whose.frequency is
known and amplitude is random but bounded.

Two optimization approaches ot the filtering process

are then compared :

- a Kalman type analysis leading to a constant gains
filter (steady state Kalman gains)

- a frequential approach based on a discrete-s conti-
nuous transformation of the state equations (working
at different cadences), permitting to obtain the
transfer functions between the state estimates and
the state variables or measurements noises : the
updating gains are chosen after fixation of the es-
timation bandpass.

The order of magnitude of the phenomene leads to pre-
fer the frequential optimization.

This type of filtering will be on-boarded on the satel-
lites family derived from SPOT (launch foreseen for
1984).
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1- INTRODUCTION

En mode opérationnel, le pilotage d'un satellite en
orbite circulaire basse consiste a asservir & tout ins-
tant un triédre 1ié au satellite,dit triédre satelli-
te : X, Y, Z @ un triédre 118 3 1'orbite, dit triédre
orbital local : T, R, L. Le triédre orbital local,
dépendant de la position sur 1'orbite, est défini par
la figure 1 ;

axe de roulis

axe de lacet

axe de tangage
centre de gravité du
satellite

centre terre.

« n-—-Hr- o
younonon

Figure 1

A tout instant, 1'écart relatif entre le triédre satel-
lite et le triédre orbital local définit les 3 “angles
d'attitude” du satellite Bps 8» 67 ¢

]
- rotation eR autour de Y : X, Y, Z-———ga X1, Y, 71

- rotation o, autour de Z1 : X1, Y, 71 -5 T, V2, 71

- rotation o autour deT :T,Y2,721 >T,R, L
L'objet de cette &tude est 1'estimation précise des
angles d'attitude et de leurs dérivées, qui entrent
dans 1a Toi de pilotage (en couple). Cette loi contient
basiquement un terme proportionnel et dérivé :

C = -(Keb + Kvé)
Ke = gain écart
Kv = gain vitesse

ainsi que d'éventuels filtres de structure d'ordre
plus ou moins élevé.
Plus précisément on s'intéresse au probléme du pointa-

ge, c'est-d-dire & Ta minimisation des angles d'atti-
tude Ops OLs Ops idéalement égaux & 0.

On dispose pour ce faire de senseurs optiques (STD et
SSD) et inertiels (gyrométres) :

a) gyrométres : ils permettent & tout instant de res-
tituer la vitesse angulaire du satellite par rapport
d un repére inertiel.

b) STD (senseur terrestre digital) : i1 mesure la posi-
tion angulaire de 2 faisceaux Tumineux qu'il envoie
avec 1'horizon infra-rouge de la terre. Des équa-
tions simples, embarquées, permettent d'en déduire
en permanence les angles de roulis op et de tangage
8T.

¢) 35D (senseur sclaire digital) : i1 mesure, une fois
par orbite, 1‘'angle de lacet. Cette mesure corres-
pond & la comparaison sur une barrette fine & CCD
de la position réelle du soleil par rapport & celle
qu'il aurait si 1'angle de lacet &tait nul. Cette
mesure ne peut avoir lieu qu'd Ta perpendiculaire
avec la direction du soleil, par exemple au Nord
de T'orbite (figure 2) : +

Finalement, le probléme d'estimation qui est posé s'ex-
prime de Ta fagon suivante : Te satellite étant conside-
ré comme rigide, estimation optimale des variables

en s'appuyant sur un modéle continu du mouvement angulai-
re (dit "modéle cinématique") et sur les différentes me-
sures des senseurs aux instants d'échantillonnage, con-
naissant certaines caractéristiques des bruits de mesure.

2- APPROCHE KALMAN
2-1 Modéle continu
Modéle_cinématigue (&quation d'évolution)

I1 s'écrit classiquement (aux petits angles d'attitude)

SR = wp - woeL
GL = + woeR
Oy = wp * a,
(wR, ] wT) = vitesse angulaire inertielle du satellite
W, = vitesse angulaire orbitale (vitesse du

centre de masse du satellite)

Dans 1'approche Kalman Tes modéles de senseurs (gyromé-
tres, STD, SSD) ne prennent en compte que les erreurs de
type biais, bruit blancyou marche au hasard (bruit blanc
intégré) :

WR = wpy *+ dp Wy
W= ot dL + Wy

Op = wgy + dp o+ oWy

D/ =
avec dR =Wy,

d = vy,

dr = Wy,

Les bruits W sont des bruits blancs définis par leur
variance :

E(Wij(t) Wjj(z)) = Q (t-®)

iJ
et non corrélés : E(wij(t) wk](t)) =0 pour (i,j)#(k,1)

Modéle de STD

Zp = 6p + by =V,
ZT = eT + bT = v3
bR, bT = biais constants
Vl’ V3 = bruits blancs non corrélés.
Modéle de 33D
ZL = eL + bL + V2
bL = biais constant

V2 bruit blanc

Le modéle d'évolution ne rend pas compte de 1'ensemble

du mouvement, qui est décrit rigoureusement par des é$¥a—
tions du 2éme ordre. Afin de s'affranchir de cette diffi-
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culté on considére les mesures des gyrométres comme
des entrées déterministes. De plus, on s'aper¢oit aisé-
ment que le probléme du tangage est découplé du probla-

Vecteuyr Un

Au premier ordre 1'intégrale qui donne Un vaut :

me roulis/lacet.

2-2 Filtre tangage

2-2-1 Filtre continu

. é 0 1 8 W Wry + ©
. [T] _ [ ] [T + [31] s+ M 0
dT 100 dT Wao 0

Mesures
- . J X+ ¥y
soit
Modéle continu d'état
K=FX+W+T
Vol & ini
brait déterministe
Z = HX + V3
avec 0 1
F - H=(1 o)

{W r;w~ +w )

>
1)
I
[y
it
=
(=]
(o]

T
bruits : E(W W) =

—
1
o
-
Pl o]
~no
~
1]
L
O

Ty _
E(Vy V3) = R

2-2-2 Filtre discret

La discrétisation classique conduit au modéle :

Ky = ®Xyp ¥+ U

Zn = HXn + Vn

avec

¢ = eFT (matrice de transition)

T
T T -FT -Ft
= E(wnwn ) j; e Qe dt

O
]

tn+l
Uy = ¢j;n Up(t)dt (tn = nT)

ol T est la période d'échantillonnage des mesures STD

Matrices f et Q :

au ler ordre {:g =1+FT
Q= QCT
au 2éme ordre ® =1 + FT + FZTZ
T
o =C T (1-Ftyq_(1-FTt)dt
o c
on calcule : 3 2
Q M+g%_-%qz
T2

5 a

_ T TeY(wmM + wo) _[T (wimM + wo)
B

on conserve finalement les développements au ler crdre
de F et Un, et au 2éme ordre de Q :

Modéle : by = 01 t T (an W+ dn-l) + w31n

dn = dnp * Mg 2
3 T
avec E(wnwnT =Q= 01T+Q%; - Q2
2
. I2‘ Q, Q,T

mesures : Zk = ek + V3k

2-2-3 Observabilite
L'observabilité d'un systéme lindaire & coéfficients
constants est assurée si la matrice :

H

HF

HF?

i

est de rang n (n = dimension du vecteur d'état)

Les matrices considérées sont celles du modéle continu :

icin=2, avec :

- 3)

donc HF = (1 0)<g é) = (0 1)

et
(ﬂf-): ((1) ?) est de rang 2

la chaine tangage est donc observable,

H= (1, 0)

2-2-4 Filtre de Kalman
Equations de prédiction (8 Hz)

n=6p1 7 T( Ofp towg * dn—l)

o @

n n-1

Equations de recalage (128 sec.)

Ot = 8- + Ky(eg = 8.-)

dn+ = dn— + Kz(em - en-)

Le choix des périodes d'échantillonnage est déduite de
nombreuses considérations (spécification en écart, en
vitesse, en réponse 3 des entrées données, etc...)

wpn T o0yt d,_1 est une estimée de la vitesse:en

d'od la présentation du filtre :
Filtre rapide (8Hz)

wr s

“T m by = W g+ d
GYROS > 6” mo o -l
n= %1% T8y
dy = dpoy
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[ e

ggg—g;lgzzge filtre Tent (128sec)

senseurs ~y -
IR 5T T 1%mf J%=%" K1{Orpme 9y )
1+128p

0

Tnf™ ®n )

N
dn =d + K2(e

Vu que les recalages ne sont pas introduits & Ta méme
période que celle des équations de prédiction il est
aifficile de calculer les gains optimaux limites en
aiscret.

On suppose qu'on a un Kalman continu bati sur le modéle
continu du filtre tangage soit :

= (6> dt

X y'
0 1 W Q 0
: Tm + wo 31 T 1
x=[ :]x+E ‘“]«» E(ww') = =Q
0 0 0 Wao 0 Q
_ T
Z= [}}{Q] X + V3

E(V3 Vg )y =R
Le régime permanent du filtre est donné par 1'équation

de Ricatti continue :
P=FP+PF -PHRIHP + Q=0
K=pHR?
on note :
P p
P 1 2
P3 P4
Le développement de 1'équation de Ricatti donne :
iy
* P2 + P3 + Q1 =0
- PP
1'2 _
P4 = 0
P.P
- 13 _
Pp =0
- P,P
2
_jfi + Q2 =0

D'ol on déduit aisément :

Pl=/§ 2/RQZ+Ql
Py =Py= MRQ,
Py = Oy V2 RG, + 4
et K : 1
k=pirl-(P1 P2 <>-§= Pi/R
P, Py) \O Py/R
P, <01+2/RT2)1/2
K = = -

Les gains pseudo-optimaux discrets s'en déduisent par
multiplication par la période d'échantillonnage T :

Kd1 = TK

1
qu = TK,
2-3 Filtre gyro-compas roulis-lacet

2-3-1 filtre continu

SR 0 ~w0 1 O eR wll ©pm
k ) O | o [wo 0 0 O eL RS R TP
dR 0 0 0 dR 0 0
dL 0 0 00 dL 4] 0
Modéle de mesures_STD
Z=1(1, 0,0, 0)X + V1
soit
modéle continu d'état
e
bruits déterministe
Z=HX+ V1
avec 0 -wo 1 O
F= | % 01 H= (1,0, 0, 0)
0 0 ¢
0 0 0
T
X = (eR, Bl s dR’ dL)
_ T
U= (me, W 0, 0)
bruits : Q3 0 0 0
E(WWT)= 0 Q0 0} 4
0 0 0 O
0 0 0 0
Ty .
E(V; v;') =R

On montre qu'a travers la seule mesure du STD le systé-
me n'est pas observable.
Pour cela on forme :

H 1 0 0

- 1
Ao HFZ 10 cwo 10
S| [-ob 0 0 -wo

HF3 0 u03 —w% 0

La 2éme et la 4éme ligne de A sont proportionnelles. I1
n'y a donc pas observabilité.

On pose : ' d
5

on transforme les équations du modéle continu qui de-
viennent

8 = wrm Vo 8L * Wy
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8' = - Qk = _ Wiz connu (entrée du filtre) :
L ™ “Lm T Wolr * dL * ¥ Wo PR e i
° Modélise discrétisé R/L (BHz)
4 =0y Modgle :
On pose : X' = (6gs &'1s d)' 8pn = Opn-1 * Tlogy * dg) - woT &g + bygp
D'oll Te modéle d'état 8, = Opo1 ¥ Tlogy ¥ d ) + woT 8p_q + bypy
I “Rmi |11 Oip = din-1 * P1gn
v o X Nl “Ln| T Y217 W12/w Mesures : ZR = 68, + V1
o 0 0 0 Woy : R
Zp = (1, 0, 0)X' + V) 2-3-5 Filtre_de Kalman
. H L Equations de prédiction (8 Hz)
En formant la matrice A' = HF | on montre aisément ~ - = -
qu'elle est de rang 3 et | ol donc que Te systéme Orn = Orn-1 ¥ Tlopy + dg) = woT 6 4
réduit est observable. R ) N A
Sn = On-1 * Tlopgy *+ ) + w0 6, g
2-3-4 Discrétisation - -
=d
- Ln Ln-1
Xn = @Xn_l + wn + Un
Zo=HX +V Equations de recalage (128 sec)
n n n
Ta matrice de transition ¢ vaut eFT, on démontre : ®rnt = ®rn” ¢ Kl(ermf_ Opn7)
r-CGSwOT sinwoT  L(coswoT - 1)] 8, + =18 4 K (or . -8rn )
wo® ! “Ln’ “Ln T T2V mf YT
¢ = | sinwoT  coswoT sinwoT - - < -
o dLn+ = dLn' + K3(ermf -ern )
0 0 0

Le calculateur de bord

ne posséde pas les fonctions

transcendantales cdblées. Compte-tenu de la grandeur On a montré en 2-3-2 et 2-3-3 que la dérive roulis était

de la fréquence d'écha

¢ au ler ordreen T, d
1 - woT
¢ 4| woT 1
0 0
La matrice de covarian
tir d'une approximatio
Qd = QT
Finalement :
an ) 1 -woT O
®Ln wol 1 T
dLn 0 0 0

eRn = eRn_l + TmRmn

- woT(e') 1 + Topgn) + Dygy

ntillonnage on peut développer inobservable au moyen des seules mesures du STD.
Les équations :

‘ol :
*
0 SR = wp - moeL .
e v d s Op = wpy * Wa1 * dp - vy €
T U T “pm * R T Y21
0 montrent que le roulis étant piloté & zéro, la dérive
. N roulis crée une erreur lacet.

ce des bruits est obtenue a par- _dr
n du ler ordre : B = Wy

L'observation du lacet, une fois par orbite, permet donc
d'estimer la dérive roulis, rendant par la-méme 1'ensem-

8 + T b ble de la chaine roulis-lacet observable. C'est 1'effet
Rn-1 Rn 1in “gyro-compas” : 1'observation du Tacet permet d'estimer
8 + Tw + b la dérive roulis. - A
Ln-1 Ln i2n L'équation de recalage est : dp, = dp. _; + K(8 - )
4 p-1 bi3n ol o . est Ta mesure du SSD.

On peut essayer de résoudre, comme dans le cas du tangage
1'équation de Riccatti continue :

ean = moT(eRn_l + Tmen) +e' gt TwLnn+TdLn-l+b12n P+ PET - p HTR—IHP s Q=0
d =d . +b avec : P1 P2 P3
Ln Ln-1 13n p=|ps p5 P6
On néglige les termes en Tz. Dol le modéle : P7° P8 P9
8pn = ®rn-1 TT(0pmn) = 9oT 8'(p-1 * biin Le systéme de 9 é&quations & 9 inconnues qui s'en déduit
n'est pas résolvable analytiquement. On peut cependant
O = O Ln-1 t Tloppy + dLn-l) + o T0p, 1 * Doy en trouver la solution au moyen de programmes de résolu-

d d

Ln tn-1 % b13n

En repassant a Bl 6

tion de systémes d'équations implicites, pour -des entrées
données (valeurs des bruits).
Les gains continus limites s'en déduisent alors directe-

=gt dr a 2 ment, ainsi que les gains pseudo-optimaux discrets, par
=8’ + gp» dR &tant supposé multiplication par 1a période d'écﬁanti]lonnage. ’
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3~ APPROCHE FREQUENTIELLE

L'approche Kalman permet de définir le filtre qui est
effectivement implanté. Par contre, 1'optimisation des
gains est basée sur des modéles de bruits senseurs ou
ne figurent pas des erreurs "pseudo-déterministes”
prépondérantes, d'origine essentiellement thermiques
(dues au passage alternatif du satellite dans le jour
et Ta nuit). Ces erreurs peuvent &tre modélisées sous
la forme :

E(t) = Acos(wot+v) wo = pulsation orbitale
ol A et v sont des variables aléatoires, A étant majo-
ré. Afin d'étudier leur effet, on doit disposer d'une
représentation par fonctions de transfert du filtre &
gaims constantsutilisé. Le principe de 1'optimisation
est exposé dans le cas de la chaine tangage.

Le filtre se décompose en 2 d'aprés les cadences de
calcul :

Filtre rapide (8 Hz)

Gn = wp t g + dn_1
én = en—l T en
4y = 91

Filtre lent (128 sec)

(s>}
+
H

nt = B+ Ky(Oqpe - 87

nt = Ay Ko(Bqpe - B-)

(=%
+
1

Pour écrire des fonctions de transfert, il faut effec-
tuer une transformation continu—> discret de ces
équations.

On pose
' K1 K2 ) .
K'1l = K'2 = K'l, K'2 = gains
T T continus
d'ol (avec p = variable de Laplace) :
) § = O + o, +d
- ]
6, K'1 -

6 = — +—=(8 9)
a6'= Ki(or o - §) pp Tnmf
~ _1K2 _osy _K'2 -
d =5 T o - 8) = =5 (0gp - 0)

On déduit aisément de ses &quations les fonctions de
transfert en p entre les estimées et les mesures :

5-_ P

K'lp + K'2
S (W + w )} —Z——L—~ 6
p2+K'lp+K‘2 Tm 0 D +K'1p+K‘2 Tmf
-~ 2 ) 1
R K'lp +ow )+ _?_ﬁ_gg____ 8
(pPHK'1+K'2) ™" Fol T +K'1 K12 Tmf

3-2 Optimisation des gains

L'optimisation des gains est effectuée par un program-
me décrivant 1'organigramme suivant :

I1=0
EopT =0
non
j %1oui
bande passante <
d'estimation = I> Ifi
wy + 1 Aw
[Calcul de K'1, K'2] I=1+ 1|

Calcul de 1'erreur
EI totale sur o

pour ce jeu de gaing

+

K'lopT =K'l
K ZopT = K'2
EopT B EI

Autrement dit : on se fixe 2 bornes wy et w, pour la
bande passante du systéme. Ces bornes définissent
le temps de convergence des filtres. On discrétise 1'in-
tervalle (wq, wz). Pour chague pulsation w; on peut cal-
culer les gdins® K'l et K'2, en imposant uh amortisse-
ment de 0.7 : )

2

2 _ ' )
P+ 28, Wip Tugt =P K lp + K'2
gi = 0.7

K'2 = w;

1.4 w3

2

K'l =

Pour ce jeu de gains on calcule le "bilan de pointage”
associé, c'est-a-dire qu'on calcule_1'effet maximal de
chaque erreur senseur sur 1'estimé o

Exemple : effet d'un bruit blanc du STD
ona: _
8 K'lp + K'2
s = = F(p)
mf  p~ + K'lp + K'2
Sie est un bruit blanc d'écart-type 8,, 1'erreur
corrl@ﬁondante est un bruit blanc d'écart type &2
défini par : " e
2 J
2 1
— = F(p) F(-p)dp
8 213
1 - e
Effet d'une erreur orbitale des gyrométres
On a: N
6
— = G(p)
“Tm .
Lorsque wr est une erreur orbitale d'amplitude A, @ est

une erreur orbitale d'amplitude B avec :

B = A 'G(jmo)l

La somme des différentes erreurs constitue le bilan de
pointage pour le jeu de gains considéré. On choisit
finalement le jeu de gains qui donne le bilan minimal.
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4- CONCLUSION

L'approche Kalman a permis de définir la structure des
algorithmes embarqués, ainsi que d'étudier 1'observabi-
1ité du systéme considéré. L'originalité de 1a méthode
d'optimisation a alors résidé dans la formalisation
par fonctions de transfert continues en p du filtre
numérique obtenu (passage discret —» continu) alors

que ce filtre &tait lui-méme le résultat d'un passage
continu—>discret des équations d'évolution et de
mesure.

Les fonctions de transfert en p ont alors &té un moyen
trés commode d'étudier 1'impact d'erreurs de mesure
modélisées de fagon complexe, que la méthode de recher-
che des gains optimaux limite de Kalman n'aurait pu
prendre en compte.

Les résultats théoriques de cette méthode ont été vali-
dés par simulation. Ce type de filtre sera embarqué
sur le Satellite Probatoire d'Observation de la Terre
(SPOT), en 84, ainsi que sur la famille des satellites
d'orbite basse qui en dériveront.



