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Résumeé

Dans 1'ére actuelle, Les satellites sont devenus des outils incontournables dans le
développement économique (télécommunications, positionnement, prévision
météorologique), militaire (renseignement) et scientifique (observation
astronomique, microgravité, observation de la Terre, océanographie, altimétrie).
Les satellites en orbite sont soumis a des conditions de fonctionnement tres
séveres, en plus des effets de I’oxygene atomique, le rayonnement ultraviolet, la
radiation électromagnétique, le vide spatial, les micrométéorites et les débris
spatiaux, 1’effet de I’environnement thermique peut jouer un rdle néfaste dans le
bon déroulement de la mission d’un satellite. En effet, I’exposition permanente des
satellites aux différents flux radiatifs solaire, terrestre et albédo provoque la
déformation quasi-statique et dynamique des ¢léments du satellite et en particulier
les panneaux solaires, ce qui peut étre considéré comme une cause d’instabilité
pour les satellites (le télescope Hubble constitue un exemple concret), et a long
terme une source de contraintes de fatigues pouvant mettre fin a toute une mission.
C’est dans ce contexte que notre travail se situe, et il a pour objectif la prédiction
du comportement thermo-¢lastique du panneau solaire en orbite.

Dans ce but, la premiere partie de cette thése est consacrée a 1’étude de
I’environnement thermique et a la détermination des différents flux recus par le
panneau solaire (flux solaire, flux terrestre et flux albédo). La position du satellite,
et son mouvement relatif par rapport a la terre et au soleil font que ses flux soient
variables et dépendent principalement des parameétres orbitaux, déterminés a partir
des équations de mouvement de Gauss, faisant intervenir les différentes
perturbations gravitationnelles terrestre, solaire et lunaire et les perturbations de
surface dues a la pression de radiation solaire et a la trainée atmosphérique. Ces
équations de Gauss sont exprimées dans un repere inertiel de 1’époque de
référence J2000.0, le passage d’une époque a une autre met en évidence les
parameétres d’orientation de la terre dans 1’espace. Les phénomenes de précession,
nutation, mouvement du pole et rotation de la terre sont pris en compte dans cette
¢tude, les calculs sont basés sur le modele de précession-nutation IAU2000A
préconisé par I’Union Astronomique Internationale.

En orbite le transfert de chaleur est conditionné par les échanges radiatifs avec le
soleil et la terre. Les rayons lumineux regus par les surfaces éclairées du panneau
solaire constituent une source de déformation, en effet, la différence de
températures entre les deux faces du panneau solaire donne 1’apparition d’un
gradient thermique au sein du panneau solaire. Dans la deuxieme partie de cette
theése, la formulation du probléme thermo-¢élastique est considérée. Le panneau
solaire est modélisé¢ par une plaque sandwich. La théorie TLT « Thermal Layers
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Theory » est utilisée en vue de transformer le probléme thermique tridimensionnel
en un probléme bidimensionnel. Ensuite, la méthode des ¢éléments finis
hiérarchiques est utilisée pour modéliser le transfert de chaleur dans la plaque.
L’¢lément développé dans cette étude est un élément fini de  type p rectangulaire
a quatre nceuds, les degrés de liberté aux nceuds sont respectivement: la
température, le gradient de température et la courbure de la température. Les
fonctions de forme utilisées dans 1’analyse thermique sont composées des
fonctions de forme C° de la MEF et d’un ensemble de fonctions de forme
hiérarchiques trigonométriques permettant d’enrichir le champ de température a
I’intérieure et aux bords de 1’élément. Une fois le champ de température
déterminé, 1’étude thermo-¢élastique permet d’analyser la réponse du panneau
solaire & une excitation provoquée par un gradient thermique. Les énergies
cinétique et potentielle du modele permettront 1’établissement des €quations de
mouvement. La modélisation du systéme étudi¢ est faite par la version-p de la
méthode des ¢léments finis. Pour cela un élément fini hiérarchique rectangulaire a
quatre noeuds est développé, les fonctions de forme utilisées sont composées des
fonctions de forme C%etC' de la MEF et d’un ensemble de fonctions de forme
hiérarchiques trigonométriques.

En fin, dans le troisiéme volet de ce travail, une étude de validation du code de
calcul est faite, les résultats trouvés sont comparés aux résultats de la littérature.
Les cas traités par la suite, sont relatifs a des cas concrets de satellites : NOAA,
GOES-12, NAVSTAR-44 et KOMPSAT en vue de tester et de valider le code de
calcul réalisé et de proposer des solutions afin d’atteindre les objectifs fixés. Deux
situations sont traitées dans cette étude: la premiére concerne la phase de
transition ombre-soleil (phase délicate pour la majorité des satellites), alors que la
seconde concerne une étude détaillée durant une révolution compléete du satellite.
Nous avons montré a travers cette analyse que l’intégration des matériaux
composites a la place de DP’aluminium peut contribuer a [’amélioration du
comportement thermo-¢élastique du panneau solaire, notamment les FGM qui
présentent certains avantages par rapport aux composites multicouches. On peut
citer les problémes de délaminage et de dégazage « outgassing » des matériaux
composites a matrices polymeres.
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Abstract

In the current era, satellites have become indispensable tools in economic
development (telecommunications, positioning, weather forecasting), military and
scientific ~ (astronomical observation, microgravity, FEarth observation,
oceanography, altimetry). Satellites in orbit are subjected to very severe operating
conditions, in addition to the effects of atomic oxygen, ultraviolet radiation,
electromagnetic radiation, the vacuum space, micrometeorites and space debris,
the effect of the thermal environment may play a negative role in the success of
the mission of a satellite. Indeed, the permanent exhibition of satellites at different
radiation fluxes solar, earth and albedo causes a quasi-static deformation and
dynamic vibration of the satellite elements in particular solar panels, which can be
considered as a cause of instability of satellites (the Hubble Telescope is a
concrete example), and in long-term a source of fatigue which can end a mission.
This work aims to predict the thermo-elastic response of a solar panel in orbit.

To this end, the first part of this thesis is devoted to the study of the thermal
environment and the determination of the different fluxes received by the solar
panel (solar flux, earth flux and albedo flux). The satellite's position and its
relative motion to the earth and sun are that fluxes are variable and depend mainly
on the orbital parameters, determined from the equations of motion of Gauss,
involving different gravitational perturbations, terrestrial, solar and lunar, and
surface disturbances caused by solar radiation pressure and atmospheric drag.
These equations are expressed in inertial frame of reference epoch J2000.0, the
transition from one epoch to another highlights the earth orientation parameters in
space. The precession, nutation, polar motion and rotation of the earth are taken
into account in this study; computations are based on the JAU2000A precession-
nutation model advocated by the International Astronomical Union.

In orbit the heat transfer is conditioned by the radiative exchange with the sun and
earth. The light rays received by the illuminated surfaces of the solar panel is a
source of distortion, in fact, the temperature difference between both sides of the
solar panel gives a thermal gradient within the solar panel. In the second part of
this thesis, the formulation of thermo-elastic problem is considered. The solar
panel is modeled by a sandwich plate. The Thermal Layers Theory (TLT) is used
to transform the three-dimensional thermal problems into the two-dimensional
thermal problems. Next, the hierarchical finite element method is used to model
heat transfer in the plate. The element developed in this study is a rectangular four
node p-element, the degrees of freedom at the nodes are respectively: temperature,
temperature gradient and curvature of the temperature. The shape functions used

in thermal analysis are composed of C° shape functions of the FEM and a set of
trigonometric hierarchical shape functions used to enrich the temperature field
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inside and at the edges of the element. Once the temperature field determined, the
thermo-elastic study analyzes the response of the solar panel to excitation caused
by a thermal gradient. The kinetic and potential energies of the model will enable
the establishment of the equations of motion. Modeling the system under study is
made by the p-version finite element method. For this purpose a hierarchical
rectangular finite element with four-node is developed, the shape functions used

are composed from C°and C' shape functions of the FEM and a set of
trigonometric hierarchical shape functions.

Late in the third part of this work, a validation study of the computer code is made,
the results obtained are compared with literature results. Cases treated below, are
related to specific cases of satellites: NOAA-14 GOES-12, NAVSTAR-44 and
KOMPSAT-44 to test and validate the computer code made and propose solutions
to achieve their objectives. Two situations are considered in this study: the first
situation is the phase of transition shade-sun (most delicate phase for the
satellites), while the second is a detailed study during a complete revolution of the
satellite. We have shown through this analysis that the integration of composite
materials instead of aluminum may contribute to the improvement of
thermo-elastic behavior of the solar panel, in particular FGM, which have certain
advantages over the multilayer composite. One can cite the problems of
delamination and outgassing of the polymer matrix composite materials.
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Chapitre I

Introduction Générale

Dans ['introduction de cette these, nous donnons d’abord le cadre dans lequel se place ce
travail, nous retragons ensuite [’historique du probleme thermo-élastique des panneaux
solaires des satellites et enfin nous offrons un plan des chapitres suivants.

I-1 Généralités

Le 4 octobre 1957 I'URSS a lancé le premier satellite artificiel orbitant autour
de la terre, c’est le satellite Spoutnik I. Cette date fut le point de départ de la
course vers 1’espace, depuis cette époque plus de 6000 satellites ont été placés en
orbite. Les satellites sont devenus des outils incontournables dans le
développement économique (télécommunications, positionnement, prévision
météorologique), militaire (renseignement) et scientifique (observation
astronomique, microgravité, observation de la Terre, océanographie, altimétrie).
La construction de satellites a donné naissance a une industrie trés spécialisée mais
les instruments les plus complexes sont encore souvent réalis€s par des
laboratoires de recherche. La conception d'un satellite est un processus qui peut
prendre plusieurs années. Les colts de fabrication sont élevés, et qui peuvent
atteindre les centaines de millions d'euros.

Les principales caractéristiques d'un satellite sont son orbite, sa plate-forme, sa
charge utile, sa masse et sa durée de vie opérationnelle. L’ orbite d’un satellite est
généralement choisie en fonction de la mission prévue. Elle peut prendre
différentes formes, les plus utilisées sont: héliosynchrone, géostationnaire,
elliptique, circulaire. On parle aussi d’orbite basse, moyenne et haute. Un satellite
est constitué¢ de deux sous-ensembles (voir figure 1.1): une charge utile, définie
spécifiquement pour la mission qu'il doit remplir, elle regroupe les instruments
nécessaires tels que: antennes et amplificateurs pour un satellite de
télécommunications, instrument d'optique pour l'observation de la Terre, etc. ; et

e
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d’une plate-forme, ou « bus», souvent standardisée assurant les fonctions de
support comme la fourniture d'énergie, la propulsion, le controle thermique, le
maintien de l'orientation et les communications. La masse d'un satellite est un des
principaux facteurs de colit. La masse maximale a longtemps été limitée par la
capacité des lanceurs. Les progrés techniques permettent aujourd'hui de mettre en
orbite des satellites plus lourds, capables de remplir des missions toujours plus
sophistiquées (satellites scientifiques), avec une grande autonomie. Les satellites
les plus massifs sont les satellites de télédétection, en orbite basse, qui peuvent
atteindre 20 tonnes, des satellites de reconnaissance militaire (KH-11, 19,6 tonnes)
ou civils (ENVISAT, 8 tonnes). La durée de vie d'un satellite est liée au type de
mission. Un satellite de télécommunications récent (par exemple HOTBIRD 10
mis en orbite début 2009) est construit pour fonctionner une quinzaine d'années
tandis qu'un satellite d'observation, comme ceux de la série Spot, est construit pour
une durée de vie de 5 ans. La fin de vie d'un satellite est souvent lie a
I'épuisement des ergols qui lui permettent de maintenir son orbite sur une
trajectoire nominale et d'orienter ses instruments. Les autres équipements
vulnérables sont les batteries qui, sur certains types de missions, peuvent étre
épuisées par des cycles de charge/décharge répétés et 1'¢électronique. Le
fonctionnement de certains satellites scientifiques (télescope infrarouge...) utilise
de I'hélium liquide embarqué pour le refroidissement qui une fois €épuisé entraine
l'arrét de l'instrument. Les pannes peuvent étre également a I'origine d'un arrét total
ou partiel du fonctionnement d'un satellite. Une étude effectuée sur les satellites
géostationnaires pour la période 1965-1990 recense la défaillance totale de 13
satellites géostationnaires et 355 pannes partielles (Lebégue 1991). Ces pannes
touchent dans 39 % des cas la charge utile, 20 % le systeme de contrdle de
l'orientation et de l'orbite, 9,6 % la propulsion, 9,3 % l'alimentation électrique et
9,2 % des composants mécaniques. Ces défaillances ont pour origine la conception
(25 %), I'environnement (22 %) ou encore les composants (16 %).

En plus de la structure du satellite, le systéme de controle thermique, le systeme
de controle d'attitude et d'orbite (SCAO), la gestion du bord qui pilote le
fonctionnement du satellite et le systéme de propulsion ; la plate-forme est équipée
d’un systeme de production de I'énergie. En effet le satellite doit disposer d'énergie
¢lectrique pour le fonctionnement de la charge utile et de la plate-forme. Les
besoins en énergie électrique varient en fonction de la taille des satellites et du
type d'application. Les plus gourmands sont les satellites de télécommunications
qui consomment énormément d'énergie en amplifiant les signaux recus. Les
satellites d'observation utilisant des radars ont besoin également de beaucoup
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d'énergie mais de maniere irréguliére. Les satellites mettant en ceuvre des
instruments d'observation passifs (télescopes spatiaux...) sont les moins exigeants,
la puissance nécessaire étant comprise entre 1 et 15 kW, une valeur relativement
basse, grace au recours a une ¢lectronique basse puissance sophistiquée. La
puissance ¢€lectrique est généralement fournie par des panneaux solaires utilisant
'énergie solaire. Les rayons incidents venus du soleil sont convertis en énergie
¢lectrique par I’intermédiaire de cellules photovoltaique imbriquées a I’intérieur
du panneau solaire.

Antennes,

Amphﬁcateurs
/ Optiques,..

/

<

f

Panneaux solaires

Plate-forme

Figure 1.1 : Plate-forme et charge utile d’un satellite.

La technologie des panneaux solaires a beaucoup évolué depuis leur premicre
utilisation en espace, sur le satellite VANGUARD en 1958. Actuellement, Les
missions satellitaires sont devenues plus complexes et exigent plus d’énergie
¢lectrique. Ce qui a pouss€ les chercheurs a développé des panneaux selon le
besoin. Deux catégories de panneaux sont utilisées : ceux qui sont fixés sur le
corps du satellite, et ceux qui sont attachés au satellite. Alors, pour générer le

.
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maximum d’énergie, dans le premier cas on utilise les faces du satellite comme
support pour les cellules photovoltaiques (la surface du panneau solaire est égale a
la surface de la face), voir figure 1.2. Notons que dans ce cas le panneau n’est pas
orientable ce qui limite par conséquence la surface totale de production d’énergie.
Dans le deuxiéme cas, la surface est beaucoup plus grande et plusieurs
configurations sont possibles (voir figures 1.4 a 1.10) avec bien sire la possibilité
d’orienter le panneau solaire en vue de capter le maximum de rayons lumineux. La
technologie a panneaux multiples avec déploiement est actuellement la plus
utilisée. Actuellement la recherche est focalisée sur la structure, les mécanismes de
déploiement ainsi que sur les cellules photovoltaiques.

Les cellules photovoltaiques sont interposées de deux facons :

e sur une paroi flexible (film ou stratifié en carbone/époxy trés mince)
attachée a un cadre métallique formé de tubes extensibles appelés
STEM, utilis€ pour assurer la rigidit¢é du panneau, c’est le cas par
exemple du satellite HST, voir figures 1.3 et 1.4.

e sur une structure rigide, généralement sous forme de plaque sandwich,
c’est le cas du satellite UARS (voir figure 1.5).

Figure 1.2 : Panneaux solaires fixés directement sur la structure du satellite (NASA).
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Mécaniquement la structure doit étre 1égere, rigide et stable et en plus elle doit
résister aux différentes contraintes de 1’environnement spatial. Les plaques
sandwich en nids d’abeilles (voir figure 1.6) sont les plus adaptées aux exigences
structurales. Dans la suite de 1’étude, la structure sous forme de plaque sandwich
en nids d’abeilles est considérée. La face éclairée du panneau est munie de cellules
photovoltaiques pour la conversion de 1’énergie solaire en énergie €lectrique. Elle
est couverte d’une couche de protection (coverglass) contre les effets de la
radiation solaire qui se traduisent par une dégradation des propriétés optiques des
cellules. Une couche en polyamide est utilisée entre les cellules photovoltaiques et
la plaque sandwich. L’autre face du panneau solaire est couverte d’une couche de
protection ou d’une peinture contre 1’érosion provoquée par 1’oxygeéne atomique.
Pour coller les différentes couches du panneau solaire on utilise généralement un
film adhésif résistant aux ultraviolets. Le modele géométrique d’un panneau
solaire est donné par la figure 1.7.

Le choix des matériaux est trés important dans ces conditions de
fonctionnement car toute défaillance dans le panneau solaire peut provoquer
I’échec de toute la mission. Pour cela, un soin minutieux doit étre pris lors de la
conception, de la phase lancement jusqu'au fonctionnement en orbite. La sélection
des matériaux dans ce cas doit répondre au besoin de contrer ces effets
indésirables (Silverman 1995).

o Ame du sandwich : 1’alliage d’aluminium (5056 2 ou 5056 h38) est
utilis€ comme matériau dans la fabrication de I’ame du sandwich.
e Peaux du sandwich : Les peaux sont fabriquées en :
o aluminium renforcé (2024-T3 ou 6061),
o en composite a matrice polymeére : graphite/époxy (HFGCU-
125NS ou carbone/époxy (T300-956 ou 934).
e Kapton : couche en polyamide.
e Peintures blanches : en céramique z-93 ou en YB-71.
o Adhesifs . I’époxy ou la silicone est utilisée pour la fabrication des
adhésifs.

e Cellules photovoltaiques : sont faites en gallium arsenide (GaAs/Ge).
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Tube extensible
(STEM)

Cellules
photovoltaiques

flexible
(blanket)

Figure 1.3 : Cellules photovoltaiques sur une paroi mince flexible.

Figure 1.4 : Panneaux solaires flexibles du satellite HST (NASA).
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Figure 1.5 : Panneau solaire rigide du satellite UARS (NASA).

I-2 Exposé du probleme

[-2-1 Stabilité des satellites

En 1605, Kepler identifie par observation les orbites des planétes a des ellipses
de foyer le soleil. Plus tard, en 1667, Newton qui retrouvera par le calcul
différentiel les trajectoires coniques, en déduira la loi de la gravitation, et
confirmera toutes les lois de Kepler, ouvrant ainsi la voie a la conquéte spatiale.

Les satellites, une fois éjectés vers I’espace orbitent autour de la terre. Dans le
modele képlérien la seule force appliquée sur le satellite est I’attraction terrestre et
I’orbite est généralement elliptique ou circulaire méme si cette dernicre est
pratiquement impossible a obtenir. Dans la réalit¢ ces deux hypotheéses sont
fausses ; I’expérience montre que les structures spatiales sont soumises a d’autres
forces telles que les forces de frottement avec 1’atmosphere, les forces dues a la
pression de radiation solaire, 1’attraction de la lune, le soleil et les autres planétes.
Les études montrent que les accélérations causées par les forces autres que

[
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l'attraction centrale sont faibles devant l'accélération képlérienne. C'est pourquoi
on considére que les autres forces sont des perturbations du mouvement.

Ame en nids d’abeilles

Figure 1.6 : Plaque sandwich en nids d’abeilles.

Les missions satellitaires, devenues plus sophistiquées exigent une stabilité
parfaite du satellite afin d’achever correctement leurs taches. Le télescope Hubble
constitue un exemple concret, la précision exigée du pointage est de 1’ordre 0.007
arc-sec (précision jamais atteinte dans d’autres missions), considéré comme un
défi pour les chercheurs de la NASA. Pour contrecarrer les effets perturbateurs, les
satellites sont munis d’un systéme de controle d’attitude et d’orbite (SCAO). En
effet, le satellite est suivi par un centre de contréle au sol, qui envoie des
instructions et recueille les données collectées grace a un réseau de stations
terrestres. Pour remplir sa mission le satellite doit se maintenir sur une orbite de
référence en orientant ses instruments de maniére précise. Le controle d'attitude
(orientation angulaire) dans ce cas est important pour que le systéme optique par
exemple reste pointé vers la zone au sol dont on veut obtenir une image. Or le
satellite a tendance a se dépointer sous l'action de couples produits par la pression
de radiation solaire, le frottement atmosphérique, etc... Il faut donc controler
activement l'orientation angulaire mais aussi assurer une stabilité de cette
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orientation pour éviter l'effet de "bougé" sur les images, par exemple. Le controle
est assuré en permanence par une boucle d'asservissement : des capteurs mesurent
I'orientation du satellite, le calculateur de bord traite ces mesures et établit les
commandes qui, exécutées par les actuateurs, doivent maintenir un pointage
parfait. Par conséquent, un bon fonctionnement du satellite nécessite que sa
stabilité¢ soit confinée durant toute sa durée de vie, ce qui n’est pas une tache
facile.

‘ ‘ ‘ k/ Ravons lnminenx du soleil
/ Cover glass

Cellules photovoltaiques L2

N N N N N N W

Peau supérieure W2

\ Couche en polyamide
« Kapton »

Adhésifs

Film ou peinture de
protection

Figure 1.7 : Mod¢le d’un panneau solaire.

D’autres perturbations peuvent parvenir du satellite lui-méme : en effet, le
mouvement de vagues provoqué par ’ergol liquide au sein du réservoir est une
source de perturbations pour le satellite. Pendant les manceuvres de corrections
d’orbite ou d’orientation, les éléments flexibles (barre stabilisatrice, antennes,
paraboles, panneaux solaires) sont excités par le systétme de propulsion. Attachés
aux satellites, 1ls transmettront a leur tour leurs vibrations au satellite. Cette
situation n’est pas unique, en effet, ’exposition permanente du satellite aux flux
radiatifs : terrestre, solaire et albédo et son passage rapide de la phase froide a la
phase chaude (ou I’inverse) donnent naissance a un gradient thermique au sein des
¢léments flexibles du satellite, qui a tendance a les déformer.

0
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I[-2-2 Anomalies de certaines missions satellitaires

Nous savons que pour un maximum d’approvisionnement en électricité les
satellites sont équipés de panneaux solaires treés larges. Pour un satellite en orbite
autour de la Terre, il faut en moyenne 40 m> de panneaux solaires pour fournir
10 kW. Les dimensions peuvent atteindre 40m de longueur et 3m de largeur, mais
par contre I’épaisseur reste tres faible afin de ne pas trop charger le satellite. En
effet, les concepteurs de satellites ont depuis toujours, été¢ confrontés a de tres
fortes exigences de poids. Dés lors, ces concepteurs se sont orientés vers les
matériaux légers tels que les matériaux composites, et les structures minces.
L’obligation de respecter ces critéres fait que les panneaux solaires sont trés
flexibles. Cette flexibilité est souvent a 1’origine des problémes de pointage et
d’instabilité du satellite  (Wright 1981), car toute déformation du panneau due a
un gradient thermique (les deux faces du panneau ont des températures différentes,
donc des allongements différents, d’ou flexion du panneau) se traduit par une
transmission d’un couple au satellite, d’ou réaction du systeme de controle
d’attitude qui a tendance a conserver le moment cinétique du satellite.

Ce phénomene fut observé pour la premiere fois en 1963 lors du lancement du
satellite TRANSIT-5A (voir figure 1.8), lancé dans le but de tester les théories de
stabilisation par gradient de gravité. Le passage du satellite de 1’ombre a
I’ensoleillement produisait des oscillations de la barre stabilisatrice qui se
traduisaient par une erreur de pointage de 1’ordre de 5° tous les 15 secondes.

Figure 1.8 : Satellite TRANSIT 5A (NASA).



-2 Exposé du probleme

Lancé en 1967, le satellite OGO-IV a subit le méme phénomene. A chaque fois
que le satellite passait a I’ombre (ou sortait de I’ombre), le systéme de contrdle
¢tait soumis a des perturbations qui faisaient déstabiliser le satellite. Apres étude,
la NASA a mis en évidence la cause principale de ces vibrations, en effet la barre
de fixation des instruments de mesure utilisés dans cette mission (voir figure 1.9),
de longueur de 18.288m, était vulnérable au changement brutal de température, ce
qui a causé sa déformation, d’ou instabilité du satellite.

Barre de fixation des
instruments de mesure

Figure 1.9 : Satellite OGO-IV (NASA).

Apres et en 1980, les deux satellites LANDSAT 4 et 5 ont subit le méme
phénomeéne. Le panneau solaire du satellite (voir figure 1.10) a subit une
déformation dynamique flexionnelle due a un gradient thermique.

De méme les satellites HST et UARS n’ont pas échappé a la régle. Le satellite
HST est mis en orbite en 1990, il est muni de deux grands panneaux solaires
(40mx3m), voir figure 1.4. Dés sa mise en orbite les scientifiques de la NASA ont
détecté des anomalies de transmission lors du passage de la zone chaude vers la
zone froide (Sawyer 1990 ; Asker 1990 ; Polidam 1991). La figure 1.11 montre les
oscillations du satellite pendant la phase de transition (entre 19.61 et 19.67) due a
la vibration des panneaux solaires. Ces vibrations ont caus¢ la mise a I’arrét des
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deux panneaux solaires apreés une courte période d’utilisation, ce qui a obligé la
NASA ales remplacer en 1994.

Figure 1.10 : Satellite LANDSAT (NASA).

La figure 1.12 montre les perturbations du satellite UARS suivant les trois
axes : de roulis, de tangage et de lacet. Le satellite est muni d’un seul panneau
solaire, on voit bien que les accélérations du satellite sont plus prononcées au
moment de la phase de transition qui dure environ 45 secondes. Ces perturbations
sont dues principalement a la flexion du panneau solaire en cette phase. Notons
que cette déformation se fait sans vibration. Les deux figures 1.11 et 1.12 montrent
aussi des perturbations 1égéres hors la phase d’éclipse dues a l'action de couples
produits par l'environnement en orbite (pression de radiation solaire, frottement
avec l'atmosphere, etc...)

Le tableau 1.1 suivant résume les anomalies dues au gradient thermique
rencontrées dans diverses missions satellitaires (Thorton 1996).

Le constat réalisé apres ces missions se résume comme suit :

e Une déformation quasi-statique «thermal flutter» du panneau solaire due
a une variation tres lente du gradient thermique, ce cas est observé dans
le cas des satellites utilisant le principe du gradient de gravité (barre

e
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stabilisatrice munie d’une masse), la flexion de la barre est provoquée
par une variation trés douce du gradient ce qui va entrainer par la suite la
perturbation du satellite.
Un choc thermo-¢lastique, déformations sans vibrations de la structure,
dG a une variation tres rapide du gradient thermique «thermal snapy, se

produit généralement en phases de transition.

Des vibrations, provoquées par le changement brusque, et trés rapide du

gradient thermique «thermally induced vibrations».

Des vibrations instables du panneau solaire «stick-slip motion».
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Figure 1.11 : Perturbations du satellite HST en phase d’éclipse (Foster et al. 1995).
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Figure 1.12 : Perturbations du satellite UARS en phase d’éclipse (Lambertson et al. 1993).
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Tableau 1.1 : Anomalies dues au gradient thermique des missions satellitaires.

Missions Année Observations

TRANSIT 5A 1963 Osc111at10n§ de la barre stabilisatrice durant le passage
ombre/soleil.
L’interaction entre la flexion du STEM et la pression de

EXPLORER XX 1964  radiation a provoquée la décadence de la rotation du
satellite.
La déformation quasi-statique de la barre stabilisatrice

OV-10 1966  (gradient de gravité) a désorientée le satellite d’une
rotation compléte.

OGO-1V 1967  Vibrations du STEM durant le passage ombre/soleil.

NRL 161-63-64 1969 Les 'Vrlbratlons de }a barre stal?lllsatrlce (gyadlent de
gravité¢) ont provoqué les perturbations du satellite.

EXPLORER 45 1971 Nutgtlon du satellite due a la flexion des quatre barres
flexibles.

APOLLO 15 1971  Vibrations des deux bi-STEM.

VOYAGER 1977  Petites oxcillations du boom.

CTS 1978  Choc Thermo-¢lastique durant le passage ombre/soleil.

LANDSAT 4 et 5 1980 Choc thermo-elastl'que du panneau solaire durant le
passage ombre/soleil.

HST 1990 Vibrations 'des deux panneaux solaires durant le passage
ombre/soleil.

UARS 1991 Choc thermo-elastl'que du panneau solaire durant le
passage ombre/soleil.

ULYSSES 1991 Les Vlbrgtlons de la barre axiale ont provoqué la nutation
du satellite.

ADEOS 1996 La rupture du panneau solaire « Stick-slip motion » a

causé I’arret définitif de la mission.

[
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[-2-3 Revue de littérature

Le comportement thermo-¢élastique des structures mécaniques poutres, plaques
et coques a été largement étudié depuis une cinquantaine d’années, pour cela
seules quelques références seront citées. Les premiers travaux sur le sujet
reviennent a Boley (Boley 1956), il a étudi¢ la réponse dynamique d’une poutre
mince soumise a un chargement thermique uniforme. Par la suite d’autres
chercheurs ont contribués au développement de nouvelles formulations (cas des
structures poutres, plaques et coques, isotopes et composites,...). Pour plus de
détails le lecteur pourra consulter les références suivantes : (Jones 1966 ; Stroud
1971 ; Bargmann 1974 ; Manolis 1980 ; Namburu 1991 ; Jianping 1993 ; Ko et
Kim 2003 ; Vinson 2005).

Par la suite nous allons focaliser notre recherche bibliographique sur les
structures spatiales. Les problémes de stabilit¢é rencontrés avec le satellite
OGO-1IV ont poussé pour la premicre fois les chercheurs du centre GSFC de la
NASA a étudier avec un grand intérét 1’influence de I’environnement thermique
provoqué par les rayons solaires sur le comportement thermo-¢élastique de la barre
de fixation des instruments de mesures afin de remédier aux problémes de stabilité
du satellite. Il a fallu attendre jusqu’en 1967 pour voir apparaitre les premieres
publications de Frisch et Donahue qui traitent et analysent le phénomeéne rencontré
durant la mission du satellite OGO-IV. En effet, les premiers travaux de Frisch
(Frisch 1967) concernaient le comportement en flexion et en torsion d’une barre a
gradient de gravité¢ « Gravty Gradient Boom » modélisée par une poutre longue a
section circulaire creuse et ouverte (voir figure 1.13), soumise a D’effet du flux
solaire pendant la phase d’ensoleillement. L’étude montre que la barre a gradient
de gravité n’est pas stable et admet plusieurs positions d’équilibre du moment qu’a
chaque fois que la barre se déforme, de nouvelles conditions de chargement
thermique s’imposent.

Donahue et Frisch (Donahue et Frisch 1969 ; Frisch 1970) ont étudié le
comportement dynamique d’une poutre longue a section circulaire creuse et
ouverte (barre a gradient de gravité). L’é¢tude montre que le gradient thermique
dans la barre varie suivant deux directions : la circonférence et I’axe de la barre.
Un couplage flexion-torsion aura lieu, ce qui signifie que la poutre va se déformer
et prendre une nouvelle position dans 1’espace et un nouveau chargement
thermique va étre appliqué a la barre. Cette situation fait que la position
d’équilibre dynamique n’est pas stable, ce qui veut dire que la poutre peut étre
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entrainée a la résonance. Ainsi, les résultats des deux auteurs ont confirmé le
phénomene subit par le satellite.

Graham a étudié I’effet du rayonnement solaire sur la stabilité des membres
flexibles (STEM) de satellites, soumis aux vibrations transversales (Graham
1970). Flatley a étudié 1’effet thermo-élastique sur la stabilit¢ du satellite
Explorer 45. Bainum et al. ont étudi¢ la flexion d’une poutre et d’une plaque
soumise a un chargement thermique brutal en vue de prédire son effet sur I’attitude
du satellite (Bainum et al 1980). Chambers et al. ont développé une méthode
simple pour la détermination du gradient thermique afin de I’utiliser dans une
analyse de déformation des structures spatiales (Chambers et al. 1981).

Figure 1.13 : Tube cylindrique a section ouverte du satellite OGO-1V.

Malla et ses coéquipiers ont étudié l’effet des radiations solaires sur le
mouvement orbital et les déformations axiales des structures axialement flexible
(Malla et al. 1988). Zimbelman et ses coéquipiers ont étudié 1effet des
déformations d’un panneau solaire sur le controle du satellite TOPEX. Le couple
perturbateur en phase de transition ombre/ensoleillement est donné sous forme
analytique en fonction du gradient thermique et ses deux dérivées premicres par
rapport au temps. Le panneau solaire est modélisé par une poutre encastré d’un
coté et libre de I’autre coté. Les températures des deux faces du panneau sont
déterminées a partir des relevés in-situ grace a des capteurs placés sur le panneau
solaire. Ces températures permettent de calculer le gradient thermique. La

vibration du panneau solaire n’est pas traitée dans ce travail (Zimbelman et al
1991).
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Johnston et Thornton ont développé un mode¢le analytique unidimensionnel trés
simplifié¢ pour I’analyse des vibrations d’un panneau solaire en phase de transition
du froid au chaud. Le panneau est modélisé par une plaque sandwich composée
d’une ame et de deux peaux, et fixée a un disque rigide représentant le satellite.
Les cellules photovoltaiques, coverglass et les adhésifs ne sont pas considérés dans
I’é¢tude. Selon le modele proposé le transfert de chaleur s’effectue suivant
I’épaisseur de la plaque, la température est considérée constante dans les deux
peaux (gradient nul), et varie seulement dans I’dme. L’expression du gradient
thermique en régime transitoire est approximée par une expression analytique, ce
qui permet de calculer le moment de flexion induit. Dans ce mode¢le la flexion de
la plaque est supposée cylindrique ce qui permet de réduire le probléme a une
dimension. Le mouvement rigide de rotation du satellite est couplé au mouvement
de flexion du panneau, les équations de mouvement du systéme sont déterminées a
partir de la forme généralisée des équations de Lagrange (Johnston et Thornton
1998).

La deuxiéme étude proposée par ses deux auteurs (Johnston et Thornton 2000)
concerne le comportement dynamique (choc thermo-¢lastique) d’un panneau
solaire provoqué par une variation tres rapide du gradient thermique pendant la
phase de transition ombre/ensoleillement. Les résultats de I’analyse montre que le
panneau se déforme trés rapidement et prend plusieurs positions d’équilibre
(déformation quasi-statique) a chaque pas de temps jusqu’a atteindre une position
d’équilibre stable, la déformation du panneau s’effectue sans oscillations. Dans cet
article, le panneau solaire est modélisé par une plaque hybride (plaque sandwich
avec adhésifs, cellules photovoltaiques et coverglass), les deux peaux de la plaque
sont supposées isotropes. La distribution de température en régime transitoire est
déterminée par la méthode des ¢léments finis en utilisant ABAQUS, 25 ¢éléments
linéaires a deux nceuds sont utilisés pour modéliser le transfert de chaleur suivant
I’épaisseur de la plaque. Par contre le transfert de chaleur longitudinal est
négligeable. Dans la partie mécanique, les auteurs supposent que la flexion du
panneau est cylindrique, ainsi le probléeme est réduit a une dimension. Une
expression treés simpliste du moment de flexion provoqué par le gradient thermique
est donnée. Les équations de mouvement sont déterminées a partir de la forme
généralisée des équations de Lagrange. Pour valider le modele proposé, une étude
expérimentale est présentée.

L’¢étude menée par Shin et ses coéquipiers concerne la réponse dynamique du
panneau solaire du satellite KOMPSAT induite par les différents flux : terrestre,
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solaire et albédo. Dans cette étude, les auteurs ont utilisés le code TRASY'S pour
la simulation de l’environnement thermique en orbite, les différents flux sont
déterminés par la suite. Pour L’analyse thermique et mécanique, la méthode des
¢léments finis est utilisée, le code MSC/PATRAN est utilisé pour la modélisation
géométrique et la discrétisation en €éléments finis du panneau solaire, alors que le
code ABAQUS est utilisé pour déterminer la distribution de la température et la
déformation du panneau solaire. L’objectif de 1’étude consistait a remplacer les
peaux en aluminium par un stratifié a plusieurs couches en graphite/époxy et de
comparer ensuite les déformations. La dégradation des propriétés mécaniques et
thermomécaniques du matériau composite due aux effets du vide spatial est
introduite dans I’étude. Les résultats trouvés mettent en évidence I'intérét des
matériaux composites par rapport a l’aluminium dans le cas du satellite
KOMPSAT (Shin et al. 2001).

Song et ses coéquipiers ont étudié I’influence de I’orientation des fibres sur les
vibrations d’un boom en matériaux composites, une étude analytique est proposée.
Le boom est modélisé par une poutre de section creuse, avec une masse attachée a
son extrémité et fixé a ’autre extrémité. L’ effet de cisaillement est considéré dans
le modele de poutre utilisé (Song et al. 2003).

Xue et al. ont présenté en détails les vibrations couplées flexion-torsion des
panneaux solaires flexibles du satellite HST. Le panneau est composé de deux
booms et d’une paroi mince et flexible (blanket) sur lequel sont collées les cellules
photovoltaiques. Le boom est modélisé par une poutre mince, cylindrique a section
creuse, la théorie d’Euler-Bernoulli avec gauchissement est développée, alors que
la paroi flexible est modélisée par une membrane (Xue et al. 2006). La méthode
des ¢éléments finis est utilisée dans la résolution du probléme thermique et
mécanique. Pour la détermination de la distribution de température en régime
transitoire suivant 1’axe et la circonférence de la poutre, et la réponse dynamique,
un ¢lément fini & deux nceuds est utilisé.

La méthode des ¢éléments finis est utilisée dans I’analyse des vibrations non
linéaires du panneau solaire du satellite HST en phase de transition (Li et al.
2006). Un ¢lément fini a deux nceuds est utilisé dans 1’analyse thermique et
dynamique. Le couplage thermo-élastique entre la déformée et le flux normal
incident est considéré dans I’analyse. Dans le méme ordre d’idées la stabilité¢ du
systeme est étudiée.

Allegri a étudi¢ I’effet de I’environnement spatial : 1’oxygéne atomique, le
rayonnement UV, le vide spatial, le plasma et le cycle thermique sur le
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comportement thermo-¢élastique d’un panneau solaire. L’action d’érosion de
I’oxygene atomique et du plasma sur les films de protection du panneau solaire est
déterminée expérimentalement. Les résultats obtenus sont considérés dans
I’analyse thermo-¢lastique. Le panneau solaire est modélis¢ par une plaque
sandwich en nids d’abeilles, les deux peaux sont réalisées en matériaux
composites (stratifiés) : carbone/époxy. La méthode des ¢€léments finis (code
NASTRAN) est utilisée pour déterminer la distribution de la température dans le
panneau, ainsi que pour la résolution du probléme thermo-¢lastique, pour cela un
¢lément fini 3D est utilisé. Les résultats trouvés montrent que 1’érosion provoquée
par I'oxygeéne atomique modifie énormément 1’équilibre thermique du panneau
solaire et par la suite son comportement thermo-¢lastique, d’ou risque
d’endommagement du panneau solaire (Allegri et al. 2007).

I-3 Objectifs de I’étude et structure du manuscrit

L’¢étude bibliographique menée a permis d’avoir une connaissance générale du
probléme. Cela nous améne au sujet de notre these. Cette étude concerne la
modélisation du comportement thermo-¢lastique d’un panneau solaire soumis aux
conditions de I’environnement thermique en orbite. Une connaissance de ce
comportement permet de résoudre les problemes de stabilit¢ des satellites et
permet d’éviter a long terme les problémes de fatigue. Nous nous sommes fixés
comme objectifs le développement d’un code de calcul capable de prédire :

e Les éphémérides du satellite,

e Les différents flux regus par le panneau solaire,

e Le gradient thermique dans le panneau solaire,

e Les déplacements statiques et dynamiques du panneau solaire.

Cette étude a porté parallelement sur le développement de deux éléments finis
hiérarchiques pour I’analyse thermique et mécanique. Ce n’est toutefois pas le seul
aspect original, nous en avons relevés un autre : I’intégration des FGM dans la
conception du panneau solaire.

La thése est organisée en sept chapitres :

Apres ce chapitre d’introduction, dans le chapitre II de cet ouvrage, nous allons
décrire la démarche retenue permettant de déterminer les différents flux recus par
le panneau solaire : flux solaire, terrestre et albédo. La premiére étape consiste a
modéliser la rotation terrestre, les reperes et systémes de coordonnées célestes et

[
19



[-3 Objectifs de {'ctude et structure du manuserct

terrestres seront définis. C’est dans ces repéres de I’espace et en fonction de ces
coordonnées que les équations de mouvement d’un satellite seront écrites. Nous
allons par la suite présenter les parametres d’orientation de la terre en vue de
déterminer la matrice de passage du repere terrestre au repere céleste, en tenant
compte des phénomenes de précession, nutation et mouvement du pole. Une fois
que nous avons modélisé la rotation terrestre nous allons établir les équations de
mouvement de Gauss en fonction des €léments osculateurs, en présence des
perturbations dues au champ gravitationnel terrestre, a la lune, au soleil, a la
trainée atmosphérique et a la pression de radiation solaire. Et en fin de ce chapitre
nous allons présenter le modele d’ombre conique pour le calcul d’éclipse.

Le chapitre III est consacré a la formulation du probléme thermique d’un
panneau solaire. Les équations générales du probléme thermique sont posées, en
respectant certaines hypothéses relatives a notre cas. Le panneau solaire est
modélisé par une plaque composite hybride dont le champ de température est
exprimé en fonction de la température T, du gradient T, , et de la courbure de
température T ,, de la surface moyenne de la premiére couche de la plaque. Cette
transformation nous sera nécessaire dans la suite de I’étude, en vue de transformer
le probléme tridimensionnel en un probléme bidimensionnel dans la modélisation
par ¢éléments finis.

Le quatrieme chapitre présente 1’analyse thermo-élastique d’une plaque
sandwich. Le modéle de plaque utilis€¢ prend en compte I’effet de cisaillement
dans I’ame. L’énergie de déformation est déterminée en considérant la loi de
comportement de Duhamel-Neuman, alors que 1’énergie cinétique est calculée en
tenant compte de ’inertie de rotation de la section droite de 1’ame. Le principe
d’Hamilton est utilisé dans la détermination des équations de mouvement libre et
forcé.

Le cinquieme chapitre est consacré a la formulation du probléme thermique et
mécanique par la méthode des éléments finis hiérarchiques. La premicre partie de
ce chapitre est consacrée au développement d’un élément fini hiérarchique
rectangulaire pour 1’analyse thermique, trois degrés de liberté par nceuds sont
utilisés : la température Ty, le gradient T, , et la courbure T, ,, de la température.
L’avantage de cet ¢élément 2D est sa capacit¢ de résoudre les problémes
thermiques 3D ce qui constitue une originalit¢ de cette these. Les fonctions de
forme utilisées sont construites sur la base d’un élément linéaire unidimensionnel a
deux nceuds. Les fonctions hiérarchiques trigonométriques permettent d’enrichir le
champ de température a I’intérieur et aux bords de I’élément. La seconde partie de
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ce chapitre est consacrée a la formulation d’un €lément fini hiérarchique a quatre
nceuds pour ’analyse thermo-¢lastique. Les matrices de rigidité et masse et le
vecteur force enrichis sont déterminés.

Dans le sixiéme chapitre, les méthodes numériques utilisées pour résoudre les
problémes formulés auparavant sont développées. Un schéma de calcul est
présenté en détails. Composés de trois modules, le premier module est utilisé pour
calculer les différents flux recus par le panneau solaire. Dans ce module, les
équations de mouvement de Gauss sont résolues par la méthode d’intégration de
Tchebychev en conjonction avec la méthode de Runge-Kutta d’ordre quatre,
utilisée pour amorcer la premicre. Le deuxiéme module concerne le calcul
thermique en transitoire, la méthode PTI est explicitée et utilisée pour déterminer
la distribution de la température au sein du panneau solaire. Alors que la méthode
de Newmark est utilisée pour calculer la réponse dynamique du panneau solaire
dans le troisiéme module.

Le septiéme chapitre exposera [’ensemble des applications choisies pour
illustrer le travail effectu¢. La premiére partie du septiéme chapitre met en
¢vidence la validité¢ du programme développé. Ainsi, une étude comparative est
faite avec différents travaux d’autres auteurs. La deuxiéme partie fait 1’objet d’une
¢tude thermo-élastique d’un panneau solaire dans les conditions de
I’environnement en orbite. Les cas étudiés sont relatifs a des cas concrets de
satellites : NOAA, NAVSTAR, GOES et KOMPSAT en vue de tester et de valider
le code de calcul réalisé et de proposer des solutions a fin d’atteindre les objectifs
fixés au chapitre 1.

Nous cloturerons évidement cette thése par un ensemble de conclusions et de
perspectives de recherche.



Chapitre 11

Environnement thermique

du satellite en orbite

Nous présenterons dans ce chapitre [’environnement thermique du satellite ainsi que la
démarche a suivre pour calculer les différents flux recus par le panneau solaire.

II-1 Introduction

En orbite le transfert de chaleur dans le panneau solaire est conditionné par les
échanges radiatifs avec le soleil et la terre, et aussi par le flux thermique
aérodynamique provoqué par le frottement des molécules de 1I’atmosphére avec les
parois du satellite.

Les rayonnements externes venus du soleil et de la terre qui éclairent les
panneaux solaires constituent la source principale de chaleur. Le flux solaire direct
hors atmosphere est essentiellement situé¢ dans le spectre visible (90%) et
infrarouge (10%). Le flux albédo est constitué¢ par le flux solaire réfléchi par la
terre et les nuages. Son spectre est de méme nature que celui du soleil avec
quelques bandes d’absorption dues a la traversée de I’atmospheére et la nature des
surfaces réfléchissantes. Du point de vue thermique, la terre vue de 1’espace est
¢quivalente a une sphére de 18°C environ. Elle émet en permanence un
rayonnement ¢électromagnétique dans le spectre infrarouge. La figure 2.1
schématise ces flux. A I’altitude des satellites, le fond du ciel est noir. L’ensemble
du rayonnement (gamma, x, ultraviolet, visible, infrarouge et radio) qui
proviennent du fond du ciel représentent un total d’énergie extrémement faible.
Le fond du ciel a -270°C constitue la principale source froide pour les satellites.
Cet environnement radiatif entraine des variations extrémes de températures dans
les panneaux solaires des satellites.
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11-2 Hodélisation de la rnotation terrestre

Pour les altitudes inferieures a 250 km le flux thermique aérodynamique peut
étre considéré comme une source de chaleur non négligeable du fait que
I’atmosphere est plus dense. Mais par contre, pour les hautes altitudes cet effet
n’est pas pris en compte (Fortescue and Starck, 1995).

Le flux thermique recu par les parois du satellite dépend de plusieurs facteurs
parmi lesquels on peut citer : Ialtitude du satellite, la position relative du satellite
par rapport au soleil et la terre, phase d’éclipse,...

Rayonnement
solaire

\ Rayvonnement

terrestre

Figure 2.1 : Environnement thermique du panneau solaire.

II-2 Modélisation de la rotation terrestre

II-2-1 Sphere céleste et Mouvement apparent du soleil

Le systéme solaire est composé du soleil formé il y a 4,55 milliard d’années et
de corps célestes de dimensions variables qui orbitent soit autour du soleil, soit
autour d’autres corps célestes. Dans le systeme solaire, 9 planétes orbitent autour
du soleil parmi eux la terre.

La terre est une sphere qui tourne sur elle méme et qui se déplace avec une
vitesse variable sur une orbite elliptique de faible excentricité dont le soleil occupe
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I’un des foyers de cette ellipse. Son déplacement angulaire par jour est plus grand
au voisinage du périhélie et plus faible au voisinage de I’aphélie. Le plan de
I’orbite terrestre est appelé plan écliptique. Pour une révolution compléte autour
du soleil la terre met environ 365,25 jours. Pendant cette révolution, I’axe de
rotation de la terre, axe joignant les deux poles reste quasi paralléle avec lui méme
avec une inclinaison quasi constante avec I’écliptique.

Vu depuis la terre, le ciel est considéré comme étant une sphere dont le centre
est le centre de la terre sur la quelle les objets célestes sont contenus, voir
figure 2.2. Le soleil, la lune et les planétes sont en mouvement au cours du temps
alors que les étoiles semblent étre fixes, c’est I’observation naturelle depuis la
terre. Cette sphere est appelée sphere céleste, avec un pole nord et un pole sud qui
sont la prolongation des poles terrestres et un équateur qui est la projection de
I’équateur terrestre. Le cercle de référence principal ou grand cercle est I’équateur
céleste qui délimite les hémispheres Nord et Sud. L’écliptique projeté sur la sphére
céleste est la courbe sur la quelle le mouvement apparent du soleil, de la lune et
des autres planetes semble avoir lieu. Ce mouvement est appelé respectivement
trajectoire solaire, lunaire et planétaire.

L’équateur céleste coupe I’écliptique en deux points: L’équinoxe vernale et
I’équinoxe d’automne. L’équinoxe vernale est la position du soleil au début du
printemps de I’hémisphére nord. La ligne joignant les deux équinoxes est appelée
la ligne vernale.

$ quatenr Pole céleste

i N
céleste «Nord »

Equinoxe

d’autlyn ne

Solstice Solstice
d*hiver d éte
B Aouwvement
e \ apparent
du soleil
Pole céleste Sphére
« Sud » céleste

Figure 2.2 : Sphére céleste et mouvement apparent du soleil.
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Le mouvement apparent du soleil sur la sphére céleste n’est que le miroir du
mouvement réel de la terre sur son orbite. En effet, le soleil se déplace le long de
I’écliptique, a une époque donnée il est localis¢ par ses coordonnées sphériques
qui sont I’ascension droite et la déclinaison. Quatre positions remarquables sont
observées pendant une rotation compléte du soleil : deux équinoxes et deux
solstices.

Solstices : Les solstices sont des moments de ’année ou le soleil atteint ses
positions les plus méridionales et septentrionales. Il atteint une déclinaison
maximale par apport a I’équateur et qui est égale a 23.26°. Le jour du solstice d’été
est le plus long de 1’année alors que le solstice d’hiver marque la plus longue nuit
de I’année.

Equinoxes: les équinoxes sont deux moments de 1’année ou la déclinaison est
nulle. La durée du jour est égale a celle de la nuit.

II-2-2 Reperes de coordonnées célestes et terrestres

Pour étre en mesure de prédire le flux radiatif émis par le soleil et le flux
albédo, il faut définir les systemes de références d’espace et de temps dans
lesquels sont exprimés les positions et les mouvements de la terre, du soleil, et du
satellite. Le repére de référence est la matérialisation a 1’aide d’objets
astronomiques du systeme de référence. Pour le construire, il est nécessaire de
choisir des corps de référence (planetes, étoiles,..). Les reperes astronomiques sont
caractérisés par une origine qui peut étre :

e Le lieu d’observation : repére topocentrique.
e Le centre de la terre : repere géocentrique.
e Le centre du soleil : repere héliocentrique.
e Un centre de masse : repere barycentrique.

Et de directions fondamentales :

e La verticale locale : systéme horizontal.

e Le pole céleste : systeme équatorial.

e Lanormale a I’écliptique : systéme écliptique.
e Un podle conventionnel : systéme galactique.

En orbitographie il est nécessaire de définir deux types de références d’espace :
I’'un céleste fixe dans 1’espace (inertiel) pour exprimer les équations de
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mouvement du satellite, et ’autre terrestre utilis€ pour positionner les objets
célestes et les satellites artificiels.

II-2-2-1 Repere inertiel géocentrique RIG

Dans les applications de la mécanique spatiale, le repere céleste est le plus
souvent utilisé pour exprimer les équations de mouvement d’un satellite orbitant
autour de la terre, c’est un repére inertiel ne présentant théoriquement aucun
mouvement dans 1’espace.

D’aprés la résolution B2 de la 21°™ assemblée générale de I’'UAL le repére
fondamental inertiel sera le repére céleste international de référence (ICRF) réalisé
par I’'IERS. Depuis 1998 I'ICRF est utilisé a la place du repeére FKS5, défini a partir
de 1535 étoiles brillantes du catalogue FK5 et adopté par I’'UAI depuis 1984. Ce
repere est matérialisé a partir de la position dans le ciel de 212 noyaux de galaxie
appelés QUASARS supposées fixes dans 1’espace et qui émettent des signaux
radios lointaines observés en VLBI. L’ICRF est représenté par le plan équatorial
moyen de la date de référence J2000.0 (1% Janvier 2000 a 12h UT), et ’origine
des ascensions droites aussi prés que possible de I’équinoxe J2000.0. Le systéme
de coordonnées attach¢ a ce repere est le systtme de référence céleste
géocentrique (GCRS), défini par la résolution (B1.3) de la 24éme assemblée
générale de I’'UAL

Comme illustré dans la figure 2.3, ce systéme d’axes est défini par :

e Origine O : centre de masses de la terre.

e Axe X : porté par la ligne vernale qui n’est que I’intersection du plan
équatorial moyen et de 1’écliptique de la date de référence de J2000.0,
dirigé vers le point vernal Y appelé aussi équinoxe du printemps de la
date J2000.0.

e Axe Z : perpendiculaire au plan équatorial moyen de la date de référence
J2000.0.

e axe Y : complete le repere direct et appartient au plan équatorial.

Dans ce repére le satellite est localisé soit par ses cordonnées cartésiennes
X,y et z soit par ses coordonnées sphériques r,a et 0 :

r : distance géocentrique du satellite par rapport au centre de la terre,



11-2 Hodélisation de la rnotation terrestre

a : ascension droite, mesurée positivement vers I’Est a partir de la ligne vernale,
elle est exprimée en unités de temps ou en degrés fractionnaires,

0 : déclinaison, mesurée positivement vers le Nord a partir du plan équatorial
exprimé en degré entre £90°.

Le passage des coordonnées sphériques aux coordonnées cartésiennes se fait de
la fagon suivante :

Y(=3rcosdsina (2.1)

{x} T coS § cos
z rsind

A cause des perturbations provoquées par la lune, le soleil et les autres planétes,
les coordonnées célestes ne sont pas fixes dans le temps. Pour cela, ces
coordonnées doivent étre spécifiées pour une équinoxe donnée correspondant a
une époque de référence qui est le J2000.0.

Satellite Plan
équatorial
-~

&

Figure 2.3 : Repere RIG et coordonnées du satellite
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II-2-2-2 Repére terrestre géocentrique RTG

Le repére de référence terrestre permet de positionner un objet céleste ou un
satellite artificiel orbitant autour de la terre. Il permet aussi d’exprimer les
différentes perturbations subies par le satellite. C’est un repere fixé a la crotte
terrestre ne présentant aucun mouvement (translation, rotation, expansion).

En pratique, ce repére est réalisé sur la base d’un ensemble de stations réparties
a la surface du globe dont les positions et leurs vitesses sont déterminées en
utilisant les techniques suivantes :

e L’interférométrie a trés longues lignes de base (VLBI).
e La télémétrie laser sur satellite et sur la lune (SLR, LLR).

e Le GPS.
e Le Doppler Doris.

Le repere terrestre le plus utilisé actuellement est 'ITRF2000 réalisé par le
service international de la rotation de la terre (IERS) et approuvé par UAL Le
systeme de coordonnées géocentrique est utilisé¢ dans cette étude, son origine est le
centre de masses de la terre (incluant I’atmosphére et les océans) et son plan de
référence le plan équatorial vrai.

D’apres la figure 2.4, ce systéme d’axes est défini par :

e Origine O : centre de masse de la terre.

e Axe X’: appartient au plan équatorial et pointe le méridien de
Greenwich.

e Axe Z’: coincide avec I’axe de rotation moyen de la terre et normale au
plan équatorial vrai.

e Axe Y’ :compléte le repere direct et appartient au plan équatorial vrai.

Dans ce repére le satellite est localisé par ses coordonnées sphériques r, @ et A.
Ou o est la latitude mesurée positivement vers le Nord depuis I’équateur de 0° a
+ 90°. Alors que, Aest la longitude mesurée positivement vers I’Est a partir du
méridien de Greenwich, exprimé en unités de temps de Oh a 24h. La longitude A
différe de 1’ascension droite a par 1’ascension droite ® du méridien de Greenwich
appelée angle de rotation de la terre, d’apres la résolution B1-3 de I’'UAI 2000 qui
préconise 1’utilisation d’une origine non tournante appelée CEO. Notons que dans
les modeles de transformation dit « classique » 1’angle © est appelé temps sidéral a
Greenwich (GST).
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Figure 2.4 : Repere RTG et coordonnées du satellite.

Comme illustré dans la figure 2.4, la relation entre la longitude et 1’ascension
droite est donnée par :

A=a—0 (2.2)

II-2-3 Echelles de temps

Jusqu'en 1967, les échelles de temps étaient fixées par des phénomenes
astronomiques. La valeur de la seconde de temps découlait du découpage d'abord
de la durée de la période de rotation de la Terre sur elle-méme puis de la rotation
de la Terre autour du Soleil, alors on parlait du temps sidéral (GMST) et du temps
universel (TU). Aujourd'hui, et depuis 1967, 1’horloge atomique au césium a
permis 1’¢laboration d’une échelle de temps stable, le temps atomique international
(TAI).
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a) Le temps sidéral (GMST):

Le temps sidéral en un lieu donné est défini comme étant 1’angle horaire du
point vernal en ce lieu. C'est aussi I'ascension droite du méridien local. Il dépend
du mouvement héliocentrique de la terre et du mouvement de rotation diurne de la
terre mettant perpétuellement en mouvement tout lieu d’observation. Du moment
que le point vernal Y n’a pas de matérialisation précise sur le globe terrestre il est
difficile de le déterminer avec précision. C’est pour cette raison que le temps
sidéral n’est plus considéré comme étant une échelle de temps mais un angle :
angle horaire a Greenwich. On distingue le temps sidéral moyen (GMST) et le
temps sidéral vrai (GST), liés par I’équation des équinoxes.

b) Le temps universel (UT) :

C’est le temps entre deux passages par rapport au méridien de Greenwich du
soleil dans son mouvement apparent. Le temps universel permet de rapporter un
événement de la sphére céleste a la position terrestre d’un observateur. Il est lié
directement a la rotation de la terre. Cette échelle de temps n’est pas uniforme a
cause de I’irrégularité de la rotation terrestre en raison du ralentissement séculaire,
de perturbations saisonniéres et de phénomenes aléatoires. Pour ces raisons deux
autres échelles de temps sont utilisées:

» UTI, est I’échelle de temps associé a la rotation de la Terre, il est
linéairement proportionnel a I'angle de rotation de la Terre, angle
géocentrique entre deux directions dans le plan équatorial, I'une tournant
avec la Terre et l'autre n'ayant pas de rotation instantanée. Sachant que
UT]1 est affecté par les irrégularités de la vitesse de rotation de la Terre
(longueur du jour) qui est imprévisible, la durée de la seconde UT1 n'est
donc pas constante quand on l'exprime dans une échelle de temps
uniforme.

» UTC, est le temps universel coordonné, c’est une échelle de temps
uniforme (créé en 1960 et adopté en 1972 par I’IERS) et constitue le
temps légal civil (celui des montres). Il possede la méme unité de base
que le temps atomique TAI (méme durée de la seconde) mais il est
périodiquement réajusté de maniére a maintenir en phase la rotation de la
terre et les horloges des laboratoires (Duffet-Smith, 1995) :

TAI — UTC = n (2.3)
UT1 - UTC < 409 (2.4)

>
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Ou n est un nombre entier en secondes déterminé tel que UTC ne s’écarte pas
de plus de 0.9 secondes de UT1. Ce dernier est calculé par I'IERS.
¢) Le temps terrestre (TT) :

Le temps astronomique appelé temps terrestre (TT) est le TAI avec un décalage
temporel, voir (Petit, 2000):

TT = TAI + 32.184s (2.5)

d) Date julienne (JD):
Intervalle de temps, en jour et fractions de jour, depuis le ler janvier 4713 avant
JC, midi a Greenwich.

e) Epoques :
Datation des catalogues, date de validité des positions et des ¢léments d'orbites.
L'époque standard recommandée aujourd'’hui est J2000.0, équivalente en date

julienne a JD2451545.0. Le préfixe J correspond au systéme actuellement en usage
du temps mesuré en siecles juliens de 36525 jours.

La relation entre 1’époque et la date julienne est donnée par:

JD - 2451545.0

E] = ][2000.0 +————

(2.6)
ou EJ est I’époque julienne.

II-2-4 Parametres d’orientation de la terre dans I'espace

L’orientation de la terre dans 1’espace est le passage du repére céleste au repere
terrestre, ce passage s’effectue a 1’aide de transformations en utilisant un repére
intermédiaire. Cette orientation est décrite par la matrice de rotation entre ces deux
systémes de référence. Si la terre avait une vitesse uniforme autour d’un axe fixe
alors, dans ce cas, I’orientation de la terre serait représentée par un seul paramétre
qui est I’angle horaire ou sidéral.

A cause des perturbations provoquées par 1’attraction gravitationnelle des corps
du systeéme solaire (la lune, le soleil et les autres planétes), le bourrelet équatorial
de la terre et les oscillations dues au déplacement des plaques tectoniques, de

>



11-2 Hodélisation de la rnotation terrestre

I’aplatissement de la terre, des propriétés rhéologiques du noyau, des eaux
souterraines et des fluctuations des océans et I’atmosphére, la rotation de la terre
sur son centre de gravité montre des irrégularités (mouvement de toupie). En effet,
I’axe de rotation de la terre n’est fixe, ni dans I’espace (phénomenes de précession
et de nutation), ni par rapport a la croute terrestre6 (mouvement du pdle) et de plus
la rotation de la terre n’est pas uniforme (voir figure 2.5).

II-2-4-1 Phénomenes de précession et de nutation

Le mouvement orbital des corps du systéme solaire provoque des basculements.
La précession est un mouvement lent mais périodique de 1’axe de rotation terrestre
de grande amplitude. Le phénoméne de précession est décomposé en deux :
précession de 1’équateur et précession de 1’écliptique. Le mouvement conique de
précession de 1’équateur est causé par les forces de marée de la lune et du soleil,
provoquant ainsi un mouvement séculaire le long de 1’écliptique d’une période de
25700 ans. L’axe de rotation décrit un cone dans 1’espace ce qui se traduit par un
déplacement des deux équinoxes vers 1’ouest le long de I’écliptique d’environ 50"
d’arc par an. Ce mouvement fut mis en évidence par Hipparque et Copernic(1532).
La terre subit aussi D’action gravitationnelle des autres planétes, d’ou le
mouvement de précession de 1’écliptique qui a pour conséquence la variation de
I’inclinaison de I’écliptique par rapport au plan équatorial d’environ 47" d’arc par
siecle.

La nutation se superpose a la précession, elle a été observée pour la premicre
fois par Bradley (1748). C’est un mouvement de courte période (variation
périodique des angles d’Euler d’environ 18.6 ans, d’amplitude 17" d’arc)
provoqué par les forces de marée de la lune et des autres planétes.

II-2-4-2 Mouvement du pdle

Le mouvement du pdéle comporte une oscillation libre de période d’environ 435
jours (oscillation de Chandler 1891), le mécanisme d’excitation de ce mouvement
libre est d’origine atmosphérique et océanique. Le déplacement saisonnier des
masses d’eau et d’air produit une oscillation forcée de période d’une année. Les
déformations de la croute terrestre dues a la fonte des calottes glacieres polaires
provoquent une dérive du pdle.
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II-2-4-3 Mouvement de rotation de la terre

La vitesse de rotation de la terre autour de son axe est variable, ce qui signifie
que le jour lui aussi est de durée variable présentant une fluctuation autour d’une
valeur moyenne o. Ces variations sont dues essentiellement au couplage
¢lectromagnétique entre le noyau du manteau, les marées zonales et les
déplacements des masses atmosphériques.

)
% Axe de I’ecliptique
|

la terre dirigé vers

Palaris S

i { i L
7t ﬁi

Nutation

Axe de rotation de \ - * * X
i /?Préce&sion ]

Mouvement Plan équatorial
dupole —»

Plan écliptique

Figure 2.5 : Phénoménes de précession, nutation et mouvement du pole.

IT-2-4-4 Passage du RTG au RIG

Des progrés considérables ont été effectués ces derniéres années dans la
modé¢lisation de ’orientation terrestre. En effet 1’utilisation de la VLBI a révélé
des insuffisances dans le modele de nutation IAU 1980 (Seidelman, 1982)
construit sur la base d’une terre rigide subissant exclusivement le couple
lunisolaire, et dans le modéle de précession IAU1976 de Lieske (Lieske et
al., 1977). Ces deux mod¢les ne tenaient pas compte de certains phénomenes tels
que les effets planétaires, les couches fluides et les mouvements internes au sein

)
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de la terre, difficiles a modéliser. Dans ce but, I’Union Astronomique
Internationale a recommandé I’utilisation d’un nouveau modéle de précession-
nutation (IAU2000A), développé a partir de la théorie de nutation de Souchay
(Souchay et al., 1999) tenant compte des effets planétaires et d’une fonction de
transfert MHB2000 (Mathews et al., 2002) exprimée en fonction d’un certain
nombre de parametres géophysiques exprimant les effets de marées océaniques, le
couplage entre noyau et manteau, les effets atmosphériques, etc...

En vue de séparer le mouvement diurne de la terre (mouvement rapide) au
mouvement de basculement de I’axe de rotation (mouvement lent), "UAI
préconise 1’utilisation d’un nouveau pdle céleste appelé pole céleste intermédiaire
(CIP) définissant 1’axe du repére intermédiaire. Sa position dans le repere céleste
est donnée par le modele de précession-nutation IAU 2000A. La résolution B1.8
recommande aussi 1’utilisation d’une origine non tournante (Guinot, 1979)
permettant de découpler 1’angle de rotation de la terre de la précession-nutation, ce
qui permettra une définition exacte de UT]1.

Le passage du repere terrestre au repere céleste se fait par I’intermédiaire de la
matrice de rotation [Q,] qui est donnée par 1’équation suivante (2.7). Notons que
cette transformation est largement présentée et développée par les articles suivants
(Lieske et al., 1977, Souchay et al., 1999 ; Mathews et al., 2002 ; Capitaine, 1990 ;
Lambert et Bizouard, 2002 ; McCarthy et Petit, 2003) :

[RIG] = [Q,] [RTG] (2.7)

Avec

[Q1] = [PN] [S] [PM] (2.8)

ou [PN] est la matrice de précession-nutation, [S]est la matrice de rotation

terrestre et [PM] est la matrice du mouvement du pole.

Dans la suite de 1’étude, le modéle de précession-nutation TAU2000A adopté
par PUAI en aout 2000, comprenant les séries de nutation MHB2000 et la
précession IAU 1976 corrigée est utilisé.

La matrice du mouvement du pble [PM] est la matrice qui lie le repére terrestre
au repere intermédiaire, et qui est exprimée par (capitaine 1990) :

-
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[PM] = [Ry(=s"] [Rx(x,)] [Ri(3)], (2.9)

sachant que xpet y, sont les coordonnees du CIP dans le repere terrestre. D’apres
Lambert (Lambert et Bizouard 2002) le déplacement du TEO entre 1’époque et la
date, noté par la quantité s’, est donnée par :

s'(t) = —47 ¢t (2.10)

la quantité s’ est exprimée en pas, ou t est le temps terrestre (TT) écoulé depuis
J2000.0, exprimé par :

t = (TT — 1°" Janvier 2000 a 12h TT)en jour julien/36525. (2.11)

La matrice de rotation terrestre [S] défini le passage du repére intermédiaire
d’origine terrestre au repere intermédiaire d’origine céleste par une simple rotation
d’un angle © compté depuis la CEO vers la TEO dans le plan équatorial
instantané.

[S] = [R3(=6)] (2.12)

I’angle de rotation de la terre ® peut étre exprimé linéairement en fonction de UT1
(Capitaine et al., 2000) par :

O(T,) = 2m(0.7790572732640 + 1.00273781135448 T,,) (2.13)
avec
T,, = (date juliene UT1 — 2451545.0) (2.14)
et
UT1 =UTC + (UT1 - UTC). (2.15)
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Alors que la matrice de précession—nutation (Capitaine et al., 2003) est donnée
par :

1—aX® —-alXy X
[PN]=| —aXY 1-aVY? Y Rs(s) (2.16)
_X Y  1-a(X2+7Y?)

les termes XetY sont les coordonnées du CIP dans le RIG, donnés par les
expressions suivantes :

5 3
X() = Z x;th + Z tk Z(akj Sin(ARG) + by; cos(ARG)) (2.17)
' k=0 J

5 3
Y(t) = Z y;tt + Z tk Z(ckj sin(ARG) + dy; cos(ARG)) (2.18)
i=0 k=0 ' j

avee ©

1 1
=-+-(X?+7Y? 2.19
a=Z+5X2+7?) (219)
Le déplacement du CEO entre 1’époque et la date, noté par la quantité s(t), est
donné par :

XY' 5 3
S(t)+7= .
i=0 k=0

st + Z th(ekj Sin(ARG) + fy; cos(ARG)) (2.20)
Jj

ou I’indice k est le nombre de termes utilisés dans la série.

Dans les expressions précédentes, ARG désigne une combinaison des arguments
uni i unay, u Stal u cumu : i
lunisolaires de Delaunay, des arguments planétaires et du cumul de précession
qu’on peut I’exprimer par :

14
ARG = Z NjmFin (2.21)
j=0
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Les cinqg premiers termes de F sont les arguments de Delaunay (1,1',F, D, Q), ils
caractérisent les positions de la lune et du soleil sur la sphére céleste. Les termes
F¢ jusqu’a Fjsreprésentent les longitudes moyennes des planétes de Mercure
jusqu’a Neptunel, le dernier terme F,,représente le cumul de précession.

Les coefficients polynomiaux x;, y;, S; ainsi que ceux des arguments sont donnés
par le tableau A.1 de I’annexe A. Les coefficients ayj, by;, Cyj, dy;, €j, fxjet Nim
sont donnés par les tableaux A.2-4, alors que les coordonnées du pole x,, et y,, sont

données par la figure A.1. Notons que ces parametres sont disponibles sur le site
de I'ERS.

II-3 Attitude du satellite

Le controle d'attitude c'est-a-dire [’orientation angulaire du satellite est
important pour que le systeme de réception (parabole) reste pointé vers la zone au
sol dont on veut obtenir le signal. Or le satellite a tendance a se dépointer sous
l'action des forces de perturbations telles que la pression de radiation solaire et le
frottement atmosphérique, etc. Il faut donc contrdler activement l'orientation
angulaire mais aussi assurer une stabilité de cette orientation. Le contrdle est
assuré en permanence par une boucle d'asservissement : des capteurs mesurent
I'orientation du satellite, le calculateur de bord traite ces mesures et établit les
commandes qui, exécutées par les actuateurs, doivent maintenir un pointage
parfait.

Plusieurs modes de stabilisation sont pratiqués, on peut citer :

e Mode spin : la forme du satellite est généralement cylindrique, la stabilité
du satellite est effectuée grace a la rotation du satellite par rapport a son
axe de révolution. Les panneaux solaires sont en mouvement de rotation
avec le satellite.

e Mode stabilisé trois axes : le satellite est stabilisé suivant les axes de
lacet, de roulis et de tangage, ce qui veut dire qu'il est asservi sur une
orientation donnée pour chacune des trois directions de l'espace. Ce
mode est pratiqué en général dans le cas des satellites de forme
prismatique. Les panneaux solaires dans ce cas, sont soit articulés, soit
fixés sur le satellite.



I1-3 Attitude du catellite

A fin de pouvoir positionner le satellite dans son orbite, il est nécessaire de
définir les repéres suivants :

I1-3-1 Repere orbital local RTN

Comme illustré sur la figure 2.6, le systetme de coordonnées utilisé pour décrire
les forces de perturbations est le systéme de coordonnées radiale, tangentielle et
normale. Les forces de perturbations projetées suivant ces axes sont utilisées dans
les équations de mouvement de Gauss.

Ce systéme d’axes est défini par :

e Origine P : centre de masses du satellite.

e Axe R: de vecteur de base tl, il est suivant la direction géocentrique,
dans le sens opposé du nadir.

e Axe N : de vecteur de base t3, il est normale au plan orbital du satellite
dans la direction du moment cinétique.

e Axe T: de vecteur de base t2, appelé orthoradial, il compléte le repere
direct. Il est orthogonale a R et suivant la direction du mouvement du
satellite mais il ne coincide pas exactement avec le vecteur vitesse a
cause de l'excentricité de 1'orbite.

Noeuads

descendant

Plan 4
equaforial

(o et oy . IT ?

Plan Neuds neeuds

orbital ascendant

Figure 2.6 : Repere orbital local RTN.
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II-3-2 Repere fixé au satellite RFS

Pour assurer un bon fonctionnement des panneaux solaires ainsi que les
différents instruments utilisés, il est nécessaire de définir un repére 1i¢ au satellite
(voir figure 2.7). A partir de ce repere, on peut effectuer par exemple des
manceuvres pour orienter le satellite afin d’assurer la transmission avec la terre. Il
permet aussi au panneau solaire de pointer le soleil durant le mouvement orbital
quand celui ci est orientable.

Ce systéme d’axes est défini par :

e Origine P : centre de masse du satellite.

e Axe ZB : pointe le nadir dans la direction du centre de la terre. Il définit
I’axe de lacet.

e Axe YB : parallele au plan du panneau solaire, Il définit 1’axe de roulis.

e Axe XB : compléte le repere direct. 11 définit I’axe de tangage.

10

Figure 2.7 : Repére fixé au satellite RFS.

II-3-3 Modes de navigation

Pour assurer l'alimentation du satellite et la charge des batteries utilisées pour la
phase d’éclipse, il est nécessaire d’orienter les panneaux solaires vers le soleil.
Plusieurs modes de navigation sont possibles et qui sont fonctions de la position
du soleil ainsi que du plan orbital et de la mission a réaliser (satellite orienté vers
la terre ou vers 1’espace).

>
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Mode airplane: ou mode vol d’avion, qui consiste & aligner au mieux le
repere RFS sur le repére orbital local RTN, voir la figure 2.8. L’axe YB
du panneau solaire est normale au plan orbital. Ce mode de navigation
est prévu pour les satellites de télécommunications, orientés vers la terre.

Y,

i

Trajectoire du
] Zg satellite

' TARRN

Figure 2.8 : Mode de navigation airplane.

Mode sailboat : ou mode bateau a voile, qui consiste a orienter le repere
RFS de sorte que le plan des panneaux solaires se trouve dans le plan du
mouvement orbital, voir la figure 2.9. L’axe YB du panneau solaire est
porté¢ par le plan orbital. Ce mode de navigation est prévu pour les
satellites de télécommunications, orientés vers la terre.

|

B 2® Trajectoire du
satellite

V' YARRN

Figure 2.9 : Mode de navigation sailboat.
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e Mode optimal : les rayons lumineux sont toujours normales a la surface
du panneau solaire en vue d’emmagasiner le maximum d’énergie
¢lectrique. Ce mode de navigation est pratiqué dans les missions
orientées vers I’espace, pour le suivi des étoiles par exemple, c’est le cas
du télescope Hubble. En général les axes XB et YB ne coincident pas
avec T et N, mais par contre, I’axe YB doit étre toujours perpendiculaire
au plan formé par le soleil, la terre et le satellite (voir la figure 2.10).
Enfin, pour que les rayons lumineux soient normales au panneau solaire,
il faut assurer une rotation du panneau solaire par rapport a YB de telle
sorte que la normale au panneau solaire coincide avec le vecteur
satellite-soleil. Notons que ce mode de navigation exige beaucoup
d’énergie ¢€lectrique.

&>
N b

Trajectoire du
satellite

Figure 2.10 : Mode de navigation optimal.

II-3-4 Articulation du panneau solaire

Un mécanisme d'entrainement du panneau solaire, rattaché¢ au systeme de
controle d'attitude et d'orbite, permet de controler la position du panneau solaire de
facon a I'orienter au mieux vers le soleil en fonction du mouvement du satellite sur
son orbite. L’angle { formé par la normale au panneau solaire et I’axe Xg définit
cette orientation, explicité sur la figure 2.11. Afin d’assurer que la face active du

o
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panneau solaire recoit les rayons lumineux, I’angle { peut varier de 0° a 360°.
Dans certains cas le panneau solaire est fixé sur le satellite.

Figure 2.11 : Articulation du panneau solaire.

I1-3-5 Passage du repéere RFS au repéere RTN

Le passage du repere RFS au repére RTN s’effectue grace a la matrice de
transformation [Q3] suivante :

[Q3] = [R1(‘91)][R2 (‘92)][R3 (‘93)] (2-22)

Les matrices [R{], [R,] et [R3] sont les matrices de rotation par rapport aux
axes Xg, Yg et Yg respectivement, ou 9,, 9, et 9, sont les angles d’Euler, choisis
en fonction du mode de navigation considéré.

o
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II-4 Equations de mouvement du satellite

II-4-1 Mouvement képlérien

En général les corps célestes sont capturés par le champ gravitationnel d’un
autre corps plus important appelé corps central. En effet, les planétes et les
satellites artificiels sont soumis & un mouvement orbital dit mouvement képlérien
autour d’un corps central, c’est le cas du mouvement de la terre autour du soleil.

En absence de perturbations, le mouvement orbital est défini par 1’équation
différentielle suivante :

F=—— 7 (2.23)

Cette équation régit le mouvement d’un point P de masse m (supposé le
satellite) attiré & un centre O de masse M (supposé la terre) par 1I’intermédiaire
d’un champ gravitationnel de constante d’attraction p positif, €émis par le centre O.

Ou T est le rayon vecteur terre-satellite, alors que r est la distance qui sépare le
satellite et la terre.

Par définition le mouvement képlérien est la solution générale de
I’équation (2.23). Cette solution dépend de six constantes d’intégration qui sont
les éléments d’orbites ou parametres orbitaux a, e, i, (), w et M,. Le mouvement
képlérien est présenté en détails dans 1I’ouvrage « Orbits » (Xu, 2008).

Les paramétres orbitaux conditionnent le positionnement et le repérage du
satellite (voir figure 2.12) :
a) Eléments caractérisant la géométrie de Dellipse
e a :demi grand axe de ’ellipse.
e ¢ :excentricité.
b) Eléments positionnant le plan orbital dans ’espace

e i :inclinaison orbital par rapport au plan équatorial.

On appelle inclinaison de 1'orbite, 1'angle i mesuré entre 0° et 180° positivement
autour de la ligne vernale, entre le plan équatorial et le plan orbital. Le choix de
I’inclinaison dépend de la mission prévue :

» 1=0°, orbite équatoriale, essentiellement l'orbite géostationnaire,

-



lI-1 Eguations de mouvement du satellite

» 1=63.4°, inclinaison orbitale fréquemment utilisée pour les satellites
soviétiques,

» 1=90°, orbites polaires pratiquées pour les satellites météorologiques en
orbite basse, leur permettant de suivre 15 fois par jour les masses d'air
polaire,

» 1=98.7°, inclinaison choisie pour les satellites de la famille SPOT,
travaillant en imagerie spatiale et utilisant la  propriété
d'héliosynchronisme.

e () :ascension droite du nceud ascendant N

On appelle Q 'angle, mesuré positivement autour de Z, entre ’axe X et la ligne
nodale (ON), intersection du plan orbital avec le plan équatorial.
Conventionnellement, il est exprimé entre 0° et 360°. Cet angle conditionne le
positionnement du plan orbital par rapport au repere inertiel RIG.

P Axe du
.~ perigee
""j:”la'?.rigée
: Plan
%, quatorial
\ i :
X 5% LTy S | e
i

o Ligne des
Plan S noends

Figure 2.12 : Parametres de positionnement et de repérage du satellite.

¢) Repérage du grand axe dans son plan

Pour le repérage du grand axe appelé aussi axe focal il est nécessaire de définir
la base péri-focale (voir figure 2.13) : origine O centre de la terre, PW axe focal

-



lI-1 Eguations de monvement du satellte

dans la direction du périgée, PH axe dans la direction du moment cinétique et PQ
axe ortho-focal compléte la base directe PWPQPH.

e  :argument du périgée

On appelle w argument nodal du périgée, I'angle entre la ligne nodale et 1’axe
focal pointant le périgée, mesuré positivement entre 0° et 360°.

d) Eléments repérant le satellite dans son orbite

Le dernier des paramétres orbitaux, est en fait constitu¢ de deux données, une
position sur l'orbite appelée anomalie et un temps t correspondant a cette position.

e M, : anomalie moyenne

Le satellite peut étre positionné dans son orbite soit par I’angle v, appelé
anomalie vraie, soit par 1’angle E appelé anomalie excentrique (en utilisant le
cercle fictif), ou par 1’anomalie moyenne M,. La figure 2.13 explicite ces
anomalies.

La relation entre I’anomalie vraie et I’anomalie excentrique est donnée par :

v Vl+4e E

tanz =1 5 tanE , (2.24)

la relation qui lie I’anomalie moyenne M, a I’anomalie excentrique E est donnée
par I’équation suivante :

M,=FE —e sinE, (2.25)

I’anomalie moyenne M, décrit le mouvement d’un satellite orbitant avec une
vitesse angulaire moyenne n,

M, = n(t — tyer). (2.26)

La vitesse angulaire moyenne n peut étre calculée a partir de la période de
passage Tp du satellite au périgée.

Tp = 2ma®/?u=1/2, (2.27)

-
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d’ou

T,
n= L q3/2

1/2, 2.28
o U (2.28)

alors que, ty,¢, représente le temps de passage au périgee.

Axe
orthofocale

Axe
focale

Figure 2.13 : Repere péri-focal et anomalies.

II-4-2 Mouvement perturbé

Le mouvement képlérien ne refléte pas le mouvement réel du satellite, en effet,
il est soumis a des forces perturbatrices dues a la non sphéricité de la terre, a
I’action gravitationnelle des autres corps tels que le soleil, la lune et les autres
planétes et aux forces de surface provoquées par la pression de radiation solaire et
le freinage atmosphérique (Xu, 2008).

Les équations de mouvement d’un satellite autour de la terre sont exprimées
dans le repére inertiel par :

= f¢+ fve + 1+, (2.29)
ou f_G) est la somme des forces gravitationnelles et ﬁ est la somme des forces

de surface (non gravitationnelles), alors que f_r) représente les forces empiriques
non modélisables, considérées négligeable dans cette étude.

-



lI-1 Eguations de monvement du satellte

Les différentes forces sont exprimées par :

fo= =55 ¥+ oot + (2.30)
fne = fers + faem- (2.31)
Ou:
ﬁ : force de perturbation due au champ gravitationnel terrestre,
E’ : force de perturbation due au troisiéme corps,
ES’ : force de perturbation due a la pression de radiation solaire,
m : force de perturbation due a la trainée atmosphérique.

Les forces perturbatrices sont généralement calculées dans le repére terrestre en
fonction des coordonnées du satellite exprimées dans ce méme repere, puis
exprimées dans le repere d’intégration. Notons que les différentes forces sont
exprimées en unités de force par unités de masse.

L’ajout d’accélérations complémentaires génere des perturbations de I’orbite
elliptique. Les ¢éléments képlériens deviennent dépendants du temps sous la forme
des équations de Gauss. On les appelle alors éléments osculateurs (Xu, 2008) :

’

da _ - [Fre sinv + Fr(1 + esinv)]

it oo resinv + Fr( esinv)

de—'l_ez[F' + Fr(cosE + esinv)]

T ii— r Sinv + Fr(cos esinv)

di  Fyrcos(v+ w)

dt  na?V1-e?

dQ Fyrsin(v+ w

. Fyrsing ) (2.32)
dt na’v1—e?sini

dw V1 -—e?

1 Fyrcosicos(w +v)
—= [—FRcosv+FTcosv<1+ )—
dt nae 1+ecosv na’v1—e?sini

2e

T )= Frsinv (14 o)
R{COSY 14+ ecosv T SV 14+ ecosv

=n
dt nae

-
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Les composantes radiale Fg, orthoradiale F; et normale Fy sont les
composantes de la résultante des perturbations suivant les directions R, T et N,
respectivement.

La position du satellite peut étre exprimée, soit par les parametres
orbitaux a, e, i, 0, w et M, soit par les coordonnées cartésiennes x, y et z, dans le
repere inertiel. La position et la vitesse du satellite dans le repére RIG sont
exprimées en fonction des parameétres orbitaux par :

7 _ [[Rs(=DIR (—=D][Rs (—w)]] (4
{F}_ [[R3(—Q)][Rl(—i)][R3(—oo)] {5} (2.33)

sachant que la position et la vitesse du satellite dans la base péri-focale sont
données par:

T COSV
{3} = {r sin V}, (2.34)
0
@) =———= _+Sinv (2.35)
q —m e (c)osv . .

II-5 Perturbations du mouvement Képlérien

Dans le modele képlérien la seule force appliquée sur le satellite est 1’attraction
terrestre et la terre étant considérée sphérique et homogéne. Ces deux hypothéses
sont fausses en réalité ; I’expérience montre que les structures spatiales sont
soumises a d’autres forces tels que les forces de frottement avec I’atmosphere, les
forces dues a la pression de radiation solaire, 1’attraction de la lune, le soleil et les
autres planetes. Les études ont montées que les accélérations causées par les forces
autres que l'attraction centrale sont faibles devant l'accélération képlérienne. C'est
pourquoi on considere que les autres forces sont des perturbations du mouvement.
L’intensité de ces perturbations est proportionnelle a I’altitude du satellite. La
figure 2.14 illustre ces perturbations (Fortescue et Starck, 1995).

-
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Figure 2.14 : Comparaison des perturbations pour les basses orbites.

II-5-1 Perturbations dues au champ gravitationnel terrestre

II-5-1-1 Introduction

Un satellite mit en orbite autour de la terre dans le champ de gravité va se
positionner sur une équipotentielle du potentiel de gravité. Sa trajectoire dépondra
en grande partie de la forme de ce potentiel. En effet, le champ gravitationnel
terrestre n’est que I’image du géoide, voir la figure 2.15: forme géométrique
équipotentielle de la terre. Si on suppose que le géoide est parfaitement sphérique,
alors dans ce cas la trajectoire du satellite sera képlérienne. Dans le cas réel, la
terre n’est ni sphérique, ni formée de couches concentriques, mais elle présente
une forme ellipsoidale irréguliére aplatie avec des bosses et des creux, qui révelent
des hétérogénéités de densité du matériau a I’intérieur de la terre. Ces irrégularités
sont la cause principale de déviation des satellites de leurs trajectoires nominales,
d’ou la notion de perturbation. Notons que le potentiel perturbateur est exprimé
dans le repere terrestre géocentrique RTG.

w0
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Figure 2.15 : Géoide terrestre (GRGS).

II-5-1-2 Modélisation du potentiel gravitationnel

Soit (OX'Y'Z") le repére instantané lié a la terre et T le rayon vecteur indiquant la
position du satellite supposé ponctuel (point P) de masse m. Considérons un
systeme matériel de volume V (non ponctuel) et de masse M, caractérisant notre
planéte, et soit un point P’ de ce systéme de cordonnées sphériques (R, ¢',1"),
voir figure 2.16.

Le potentiel créé en un point P de coordonnées (T, ¢,A) par I’ensemble des
points du systeme matériel est donnée par I’expression suivante :

G
U= j? dm (2.36)

M

nous savons que la distance p* entre P’ et P peut étre exprimée par la relation

suivante :

pt = rJ(R—p)Z +1-2 (RTP) cos . (2.37)

r

1 ) . R )
le rapport ; est développable en série entiére de TP’ ce qui nous donne :

2 n

1 R, R, R,
E:P0+(T)P1+(T) P2+"'+(7) Pn (2.38)
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Mouvement
képlérien

7 ¥ Mouvement
perturbé

Figure 2.16 : Configuration d’un satellite P subissant une force
perturbatrice due au champ gravitationnel terrestre.

qu’on peut la mettre sous la forme suivante :
1 1 RN\"
— == Z (—”) P, (cosv) (2.39)
P nz0 r

ou les P, (cos) sont les polyndomes de Legendre de degré n en cosy , donnés

par :

7
—Dk@2n—k
P, (cos ) = Z an!((n )_ l(()?(n _)2 1 <0s" W (2.40)
k=0

ce qui nous permet d’exprimer U en fonction des polynomes de Legendre :

U= % Zri"f Z <%)” B,(cosy)dm, (2.41)
v

n=0 n=0
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ou u(= GM) est la constante gravitationnelle terrestre.

En utilisant la trigonométrie sphérique entre P’(Rp, @’,A") et P(r,@,A), on

obtient la relation suivante :

cosy = sin@sin@’ + cos@ cos @’ cos(A—1"), (2.42)
en décomposant les polynomes de Legendre en harmoniques sphériques (voir
figure A.2 de I’annexe A), on aura I’expression du potentiel terrestre dans le cas

d’une terre non sphérique, qui est donnée par (Kaula, 1966 ; Heiskanen et Moritz,
1967):

N n
am\" - — _
U(r,p, 1) = %(1 + Z Z (TO) P, (sin) [C,,, cosmA+S,,, sin m/1]>,

n=1m=0
(2.43)
qu’on peut mettre sous la forme suivante :
N
U(r,p,A) =U, + Z R, (r, o, 1) (2.44)
n=1

le terme Uy (= L:) représente le potentiel newtonien, alors que R, est le potentiel

perturbateur, exprimé en fonction des harmoniques sphériques par la relation
suivante :

n
ao\" - ~ _
R,(r,p,A) = % (TO) By (sin )[Cpy, cosmA + S, sinmad]  (2.45)
0

m=

les P, (sin @) sont les fonctions de Legendre associées normalisées, de degré n et
d’ordre m, données par :

m—m)!'2n+ 1! (Q2 — 55,)!
(n +m)!

an(Sin QD) = \/ an(Sin 90); (2.46)

=
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sachant que P, (sin ¢) sont les fonctions de Legendre associées, exprimées par :

n-m

2
P, (sin @) = cos™ ¢ Z
t=0

m—m)!'2n+ 1! (@2 — 55,)!
(n + m)!

Sin(n—m—zt) )

(2.47)

les polynomes de Legendre associés de degré n=3 et d’ordre m=3 sont donnés par
le tableau A.5 de I’annexe A.

Les termes Cp,, etS,,sont les coefficients de stokes normalisés des
harmoniques tesséraux. Les termes C,, etS,, sont les coefficients de stokes
normalisés des harmoniques sectoriaux. Les termes C,, et S,,, sont les coefficients
de stokes normalisés des harmoniques zonaux.

ag représente le rayon équatorial moyen.

a) Harmoniques zonaux :

Les harmoniques zonaux caractérisent la variation du potentiel en latitude, ils
divisent la terre en (n+1) zones. Le terme zonal C,, est le terme dominant, il
caractérise 1’aplatissement de la terre au niveau des deux pdles. En général, les
harmoniques zonaux provoquent un mouvement séculaire de courtes et longues
périodes. Les harmoniques pairs causent des perturbations séculaires en longitude
du nceud ascendant (régression nodale), de I1’argument du périgée et du
mouvement moyen.

b) Harmoniques tesséraux et sectoriaux :

Les harmoniques sectoriaux caractérisent la variation en longitude,
orthogonales aux harmoniques zonaux. Les effets des termes sectoriaux et
tesséraux sont visibles a long terme en provoquant des perturbations plus
complexes que celles des harmoniques zonaux et qui se traduisent par des
oscillations périodiques.

Si on considére que la terre est un ellipsoide avec une répartition uniforme,
alors dans ce cas les harmoniques sectoriaux et tesséraux seront nuls. Si on
suppose que le plan équatorial est un plan de symétrie pour la terre, alors dans ce
cas les termes impairs des harmoniques zonaux seront nuls.

>
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II-5-1-3 Modeéles de champ gravitationnel terrestre

Grace au développement des techniques spatiales la géodésie a permis de
grandes avancées dans le domaine de la gravimétrie. En effet le champ
gravitationnel est construit a partir de mesures de perturbations d’orbites de
satellites, dits satellites gravimétriques, en utilisant des techniques de poursuite
tels que la SLR, systéme Doppler Doris et le GPS, voir (Nerem et al. 93).

Dés le début de I’eére spatiale plusieurs missions satellitaires ont vu le jour,
objectifs : ¢laboration de mod¢les gravitationnels. La qualité¢ des modeles réalisés
dépend de la précision des coefficients de stockes et du degré et de l’ordre
obtenus. Des progres importants ont été réalisés dans la connaissance des grandes
et moyennes longueurs d’ondes, notamment avec la mission TOPEX/Poseidon de
la NASA et PONERA (1992-1995), qui a permit I’élaboration du modéle JGM-3
(70x70) (Nerem et al. 93 ; Tapley et al. 96). Afin d’atteindre les plus hauts degrés
dans les coefficients du champ de gravité (faible longueurs d’ondes), trois
missions satellitaires ont été programmeées apres 1’an 2000. Le satellite CHAMP a
¢été lancé le 15 juillet 2000, une mission réalisée par le GFZ-Potsdem, le CNES et
I’ONERA qui a aboutit aux modeles EIGEN1-S, EIGEN2 et EIGEN-CHAMPO03S
(Reigber et al. 2004a). Deux ans apres le satellite GRACE a été lancé, c’est une
mission programmeée par la NASA visant a déterminer avec une trés grande
précision le champ gravitationnel.

Dans la suite de I’étude, le modele JGM-3 (70x70) est utilisé dans le calcul du
potentiel gravitationnel (voir tableau A.6. de I’annexe A).

II-5-1-4 Modélisations des forces de perturbations

gravitationnelles

La force de perturbation due au champ gravitationnel exercée par la terre sur le
satellite exprimée dans le repére instantané (OX'Y'Z") est donnée par :

(ORY
dx
OR

Unothers =135 ( (2.48)
OR

o2/
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A partir des relations qui lient les coordonnées cartésiennes aux coordonnées
sphériques on peut écrire :

X T cos @ cos A
<y> = (r cos @ sini ), (2.49)
Z T Sin @
on peut exprimer (2.48) sous la forme suivante :
T cos @ sinA cos@ sind  sin@) (ORn)
sing cosA sing sinA cos¢ aa};
oot e = 7 7 r nl o (250)
RTG sin A cos A ¢
Crcosg 7 COS @ 0 Ry
“Uon/

Les dérivées partielles du potentiel en fonction des coordonnées sphériques sont
données par :

[
N n —
oR  u ao\" dPum(sing) =
= _r_ZZ Z(n +1) (T) T[Cnm cosmA + S, sinmAi]
n=2m=0
IR px N " d Py (sin @)
U ag sing) _ _ _
< e ;Z Z (T) an[Cnm cosmi + S, sinmi]
n=2m=0
oR N n n
u Ao\ 5 : ~ : g
Y ;Z Z m (T) P, (sin @) [—C,,, sinmA +S,,, cosmAi]
\ n=2m=0

(2.51)

En utilisant 1’équation (2.7), on peut exprimer le vecteur force dans le repére
inertiel géocentrique RIG, d’ou:

{fpot}RlG = [Ql]_l{fpot}RTGr (2.52)
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mais 1’utilisation des équations de mouvement de Gauss exige [’utilisation des
composantes radiale Fy, orthoradiale Fr et normale Fy. Ainsi, le passage du repére
RIG au repere RTN s’effectue de la fagon suivante :

{fPOt}RTN = [QZ]_l{fpot}Rm: (2.53)

la matrice [Q,] est la matrice de passage du repére RTN au repére RIG, qui est
peut étre exprimée par :

[Q2] = [Rs(=D)][R (=D][R3(—w)][Rs(—V)] (2.54)

II-5-2 Perturbations dues a la lune, le soleil et les autres

planetes

L’effet des perturbations lunisolaires et planétaires est négligeable a basse
orbite, mais pour les missions interplanétaires, orbites fortement elliptiques et
orbites géostationnaires, la force du troisiéme corps est importante. Les études
montrent que les perturbations lunisolaires provoquent des oscillations de
I’inclinaison orbitale i qui peuvent atteindre +15° et des variations séculaires a
long termes de 1’ascension droite () et de ’argument du périgée w.

Considérons maintenant 1’effet du soleil, la lune et les autres planctes.
Supposons que ces corps sont modélisés par des points matériels de masse m; et
de coordonnées sphériques (rj, @;, A;) par rapport au repere RTG, explicités sur la
figure 2.17.

Soleil
lune
planétes
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La force de perturbation du troisiéme corps peut étre exprimée via 1’expression
suivante. Pour plus de détails voir (Tapley et al. 2004) :

N, (BT
fur =) W 3 .3 (2.55)
: Tsi™ T
J
ou :
7 rayon vecteur géocentrique lune, soleil ou planétes,
J
Uj = (ij ) constante gravitationnelle du corps considére,
7— rayon vecteur satellite-3°™ corps, qu’on peut le mettre sous la forme :
sJ
T, =1—7, (2.56)
ce qui permet d’écrire :
= /I
fm=—Zﬂ,~ —3t 3 (2.57)
G

J
Exprimons maintenons 1’expression précédente en fonction des vecteurs

. . —_— P
unitaires p; et n; :

fin = _Z,Uj bt N (2.58)
j |7 =] "
avec :
rsi T —T;
== ] (2.59)

=0 (2.60)

Le calcul de ?11) exige la détermination de la position géocentrique du satellite
ainsi que la position relative du 3iéme corps, en utilisant le calcul d’éphémérides.

>
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On peut écrire le vecteur force E) dans le repere RTN en utilisant 1’équation
(2.54):

{fudrrny = Q2] {fudric (2.61)

I1-5-3 Perturbations dues a la trainée atmosphérique

Les satellites en contact avec [’atmosphére sont soumis aux forces
aérodynamiques, ils subissent une perte de leur énergie mécanique qui se traduit a
long terme par une perte d’altitude, qui mettra fin a leur mission. Les forces
aérodynamiques se décomposent en trois types : force aérodynamique de trainée
ou frottement, force aérodynamique de portance et moment aérodynamique. Pour
les altitudes supérieures a 2000 km les effets de 1’atmosphére sont négligeable,
mais au dessus de cette altitude les satellites subissent des perturbations séculaires
qui peuvent atteindre 2km/jour pour I’inclinaison orbitale et jusqu’a 100 km/jour
pour I’excentricité et des perturbations périodiques de I’ordre de 2 km/jour pour
I’ascension droite (King-Hel, 1987).

Dans la suite de I’étude seule la force de trainée est prise en compte. En général
la force aérodynamique de portance et le moment aérodynamique sont
négligeables.

IT-5-3-1 Formulation de la perturbation

La force aérodynamique de trainée dépend principalement de la densité de
I’atmosphere, de la vitesse du satellite et de 1’interaction entre les constituants de
I’atmosphere et les parois du satellite, qu’on peut exprimer par (Montenbruck et
Gill, 2000 ; Abd El-Salam et Sehnal, 2004) :

fatm = _E p Z CDi E (Vr-ny). 1, (2.62)
ou :
p  :densité de l'atmosphere a I’altitude du satellite, voir figure A.5 de I’annexe
Cp; : coefficient aérodynamique de trainée de la face 1,
S;  :section de la surface considérée,
n, :vecteur unitaire normale a la face i,

v, :vecteur vitesse relative du satellite par rapport a I’atmosphere en rotation.

=
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Sachant que :
v,.1, = v, cos 0;. (2.63)

Comme illustré sur la figure 2.18, 1’angle 6; est ’angle d’incidence, mesuré
entre la normale a la surface considérée et le vecteur vitesse V..

B,

Figure 2.18 : Vitesse relative du satellite et force de frottement.

ce qui permet d’écrire :

, 1 S; cos 6; .
fatm = — 5P Z (Cni T) Uy V. (2.64)
l
Si cos 6

le terme };; (CDi ) est appelé coefficient balistique du satellite.

Le vecteur vitesse relative v, par rapport a I’atmosphére en mouvement de
rotation est donné par 1’expression suivante :

—

U, =7 —GNAF, (2.65)

ou T est le vecteur vitesse du satellite de module V, alors que © représente le
vecteur vitesse de rotation de I’atmosphere. Nous supposons dans cette étude que

>
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o est égale a la vitesse de rotation de la terre. Sachant que I’atmosphére n’est pas
fixe dans I’espace mais tourne avec une vitesse de rotation légérement différente
de celle de la terre.

A partir de 1’équation (2.65), on peut écrire :
1,2 =V2 = 27.(GAF) + (@ AP)2 (2.66)

Ce qui nous permet d’exprimer les modules des vitesses v.et V en fonction du
moment cinétique réduit 4, de I’inclinaison 7 et de la latitude ¢ par :

1.2 =V?—=20h cosi+ a?ricos’p, (2.67)
mettant V? en facteur dans le terme a gauche de 1’équation précédente, on aura :
v2=V2k,, (2.68)
avec

20h cosi  o?ricos?g
ke = 1=t — (2.69)

La force aérodynamique de trainée est dirigée dans le sens opposé du vecteur
vitesse relative, elle admet trois composantes dans le repére RTN et qui sont
données par (Abd El-Salam et Sehnal, 2004) :

( e _r sinv \
a(l—e?)
1
{fatmdrry = _EKDPV 9 a(l —e?) u o g (2.70)
r a(l —e?)

\ or cos(v + w)sini J

Avec

Ky = Z (cDi m) NI (2.71)

I



-5 Perturbations du mouvement béplenien

Notons que le moment cinétique réduit h est donné par :

h=|FAT| (2.72)

II-5-3-2 Modélisation de la densité de 1’atmosphere

Le modele atmosphérique utilisé dans cette étude est le modele MSISE-90
(Hedin, 1991) recommondé¢ par ESA. Ce modéle est semi-empirique complété par
une fonction empirique introduite par Hedin (Hedin, 1974) qui tient compte de
différents paramétres comme les indices de flux solaire et d’activité
géomagnétique, la latitude, I’heure locale, la saison,...

II-5-3-3 Coefficient aérodynamique

Le coefficient aérodynamique de trainée Cj, caractérise I’interaction des
constituants de I’atmosphére a une hauteur donnée avec les matériaux des surfaces
qui composent le satellite. Les modéles mathématiques développés pour le calcul
des coefficients Cj, sont basés sur la nature de la collision et le mode de réflexion
des molécules de I’atmosphére une fois en contact avec les parois du satellite
(Schamberg, 1959b ; Sentman, 1961a ; Saltsburg et al., 1967 ; Zuppardi, 2005). En
effet pour les altitudes supérieures a 125 km, les satellites sont soumis a un
¢coulement moléculaire libre. A basse altitude I’atmosphere est dense, elle est
constituée principalement de 1’oxygéne atomique, qui a pour effet la
contamination des surfaces. Les molécules en mouvement, une fois en contact
avec les parois du satellite cédent une partie de leur énergie cinétique,
emprisonnées pendent un laps de temps, elles sont ensuite réfléchie dans I’espace,
la réflexion dans ce cas est complétement diffuse. Mais plus on prend de 1’altitude
plus la concentration de I’oxygeéne atomique diminue d’ou diminution du degré de
contamination des surfaces, alors dans ce cas la réflexion est quasi-spéculaire et
I’énergie cédée aux parois est moins importante (Moe et Moe, 2005 ; Bowman et
Moe, 2005).

De la nature de la collision et du mode de réflexion, on déduit que le coefficient
aérodynamique Cp dépend de plusieurs facteurs : la forme du satellite, son altitude,
I’excentricité de son orbite, la température et la masse moyenne moléculaire de
I’atmosphere, de 1’activité solaire et du degré de contamination des surfaces.

=



-5 Perturbations du mouvement béplenien

Plusieurs modeles mathématiques ont été¢ développés pour le calcul du Cp. On
peut citer les travaux de Cook (Cook,1965; 1966) concernant les satellites de
forme compacte (cylindrique, sphérique, cubique,...), la valeur préconisée du
coefficient aérodynamique est de 2.2. Cette valeur est indépendante de la forme et
de l’altitude. Dans son modele mathématique la réflexion des molécules est
considérée complétement diffuse. Dans ces travaux concernant un satellite
sphérique, Zerouati 1987 a montré que le coefficient aérodynamique est fonction
de Dlaltitude et de 1’état de I’atmosphere : calme, moyenne ou excitée. Moe (Moe
et Bowman, 2005), Bowman (Bowman et al. 2007) et Pardini (Pardini et al., 2008)
ont étudié I’effet de I’atmosphere, de 1’activité solaire, degré de contamination et
la composition des surfaces du satellite en utilisant les mesures effectuées in situ
du coefficient d’accommodation d’énergie.

Les coefficients aérodynamiques sont la somme de coefficients d’absorption
(des molécules de gaz) et de réémission supposée diffuse. Ils s’explicitent
différemment selon la forme et la température de la paroi dans une hypothese de
distribution Maxwellienne (modéle d’interaction gaz-surface) des vitesses
moléculaires et dans le cas dun régime d’écoulement moléculaire libre
(Cook,1965 ; Harrison et Swinerd, 1995 ; Koppenwallner, 2008) :

Cp = Cpg + Cpy (2.73)

Notons que Cp, est le coefficient d’absorption, alors que Cp, est le coefficient
de réémission.

Dans le cas d’une surface plane les coefficients aérodynamiques sont donnés
par (Graziano, 2007):

-

Cp = (1 + erf(ssin®)) (1+ ! )+ ! g~ (ssin6)”
¢ 25%)  \[mssin@
4 1
Cp, = FRT(\/ES sin 6 (1 + erf (s sin 0)) + e~¢sn %) (2.74)
.

Sachant que la fonction d’erreur erf(x) vaut :

i
erf(x) = if e du (2.75)

vm 0

=
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ou s représente le ratio de vitesse moléculaire exprimé par :

Wmm
S = Ve m, (276)

R est la constante des gaz parfaits, alors que, V, est la vitesse d’écoulement des
molécules, €gale a la vitesse du satellite V dans le cas d’un régime d’écoulement

libre. Sachant que R est le ratio de température exprimé selon le signe de sin 0 :

/T- T
sin@ >0; Ry = ?l+\/1—a s— ?‘ (2.77)
. T; T;
sind <0; Ry = ?+\/1—a 1- T (2.78)

Dans cette étude T représente la température de 1’atmosphére donnée par le
modele d’atmosphére MSISE-90 (voir figure A.4 de ’annexe A) et exprimée en
degré kelvin, alors que T; est la température de la face i prise égale a 300 K
(Graziano, 2007).

Le parametre a est le coefficient d’accommodation de Cook, exprimé par :

_ 3.6u 279
“Tarw? (2.79)
avec :
Wmm)
=min (1,—/——]), 2.80
u = min ( 16 ( )

ou Wy, est le poids moléculaire moyen, exprimé en kg/kmol. Par définition W,
d’un mélange de gaz composé de c¢ constituants est équivalent au poids moyen de
la masse molaire de chaque constituant

Wom = (2.81)

=
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Les termes n; et m; sont respectivement le nombre de molécules par unité de
volume (densité) et la masse molaire du i*®™€ constituant. Sachant que les
constituants de 1’atmospheére sont principalement H, He, N, N,, O, O, et Ar dont la
densité de ces gaz est donnée par la figure A.5 de ’annexe A. Au voisinage de
200 km les principaux constituants sont O et le N, et a 600 km la densité de He est
comparable a celle de O. Pour les altitudes élevées He reste le gaz le plus

dominant.

II-5-4 Perturbations dues a la pression de radiation solaire

Le Soleil émet de fagon continue autour de lui une énergie sous forme d'ondes
¢lectromagnétiques. Quand une surface est exposée a une source de rayonnement
elle subit une pression de radiation due au choc des photons avec cette surface. Ce
phénomene physique fut déduit théoriquement par James Maxwell en 1871 et
prouvé expérimentalement par Pyotr Lebedev en 1900, puis par Ernest Nichols et
Gordon Hull en 1901.

Lancé en 1958 le satellite VANGUARD I a fait I’objet de plusieurs études. En
particulier, 1’étude faite par Musen (Musen et al., 1960) en 1960 a révélée une
nette différence entre 1’orbite calculée et 1’orbite réelle et cela malgré
I’introduction du terme J3 et du champ gravitationnel lunisolaire dans 1’équation
du mouvement du satellite, ce qui a suscité ’attention des auteurs et les a poussé a
confirmer I’existence d’une perturbation due a la pression de radiation solaire. En
1960 un autre satellite appelé Echo I a été lancé a une altitude de 1852 km. Les
conséquences de la PRS ont été rapidement mit en évidence par une perte
d’altitude du satellite au périgée d’environ 3,5 km/jour (Parkinson et al., 1960). A
partir de la, les chercheurs ont développés les premiers modeles de la PRS en se
basant sur des hypotheses simplificatrices trés simples en supposant que la
réflexion des rayons lumineux est spéculaire et que la surface éclairée du satellite
projetée au soleil est constante (forme sphérique), voir (Musen et al., 1960 ;
Kozai, 1961 ; Koskela, 1962) . Apres, d’autres chercheurs ont présentés des
modeles plus raffinés et plus précis en tenant compte de la forme du satellite et de
la nature de I’interaction des photons avec les parois du satellite et du mode
d’absorption et de réflexion spéculaire ou diffuse des surfaces éclairées. On peut
citer les modeles ROCK 4 et ROCK 42 développés par Fliegel (Fliegel et al.,
1985) et (Fliegel et Gallini, 1989) pour les satellites GPS. Dans ces mode¢les le
satellite est divisé en surfaces planes et cylindriques. Le méme auteur a développé

-
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deux autres modeles T10 et T20 en tenant compte des phénomenes d’absorption et
de réflexion des ondes électromagnétiques (Fliegel 1992). Par la suite, Marshal
(Marshal et al., 1995) a développé un modele plus complexe appelé BWSM pour
la mission Topex/Poseidon et qui consiste a modéliser le satellite par six faces et le
panneau solaire par deux faces. Les résultats obtenus sont tres satisfaisantes du
moment que I’erreur radiale entre 1’orbite calculée et I’orbite réelle ne dépasse pas
13 cm sur une période de dix jours, ce qui peut étre considéré comme un exploit.
D’autres modeles par la suite ont été développés. On peut citer les travaux de
Ziebart (Ziebart et Darc, 2001 ; Ziebart, 2004) et de Bar-Sever (Bar-Sever et
Kuang, 2004).

Dans la suite de I’étude le rayonnement terrestre ainsi que le flux albédo ne sont
pas pris en compte.

II-5-4-1 Réflexion spéculaire

Lorsque le rayon incident est réfléchi dans une direction privilégiée alors la
réflexion est dite spéculaire, voir la figure 2.19.

A
n
. 7
Rayon / .\ Rayon
incident réfléchi
= —

Figure 2.19 : Réflexion spéculaire.

La réflexion spéculaire dans ce cas provoque deux forces, une suivant la
direction du rayon incident et I’autre suivant le rayon réfléchi.

La force élémentaire due au rayon incident est donnée par (Mclnnes, 1999 ;
Webb, 2007) :

— Dy 1)\? —
dF, = T<_> dA cos@ u,, (2.82)

Tss

=
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ou :

®, : constante solaire,

c :vitesse de la lumiére,

ry :distance de référence égale a 1UA,
: distance soleil-satellite.

Nous savons que le flux photonique une fois en contact avec les parois du
satellite va céder une partie de son énergie aux molécules du corps du satellite a
cause du phénoméene d’absorption, et le reste étant réfléchi. Ce qui nous permet
d’écrire I’équation (2.82) sous la forme suivante :

— Dy 1\
dF, = T‘)(T—S) (kdA cos® U, + (1 — k) dA cos6 w), (2.83)
SS

Le premier terme a droite représente la force due a la réflexion, alors que le
deuxiéme terme représente la force due a I’absorption d’une partie du rayon

—_—
incident. Ainsi nous pouvons exprimer la force dF.s due a la réflexion spéculaire
par :

— Do (752 —
dF., = K—(—) dA cos 6 u,, (2.84)
C \Tss

la résultante de ces deux forces est donnée par :

dF = dE, + dF.., (2.85)

la résultante exprimées dans la base (Uj, U,,) appliquée a un élément de surface dA
du satellite est donnée par :

— Dy [T\ _ .
dF = T(r_) [(1 — k) dA cos O u, + 2Kk dA cos? 0 u,), (2.86)
SS

D’apres la figure 2.20, on peut écrire les relations suivantes :

U; = cos 0 U, +sin0u,, (2.87)

U, = cosO U, —sin0 u,, (2.88)
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qu’on peut I’exprimer dans la base (pg, n) de la fagon suivante :

- (‘DO Ts 2 — 2 —
dF = _T<r_> [(1 —Kx)dA cos ps + 2K dA cos* 0 1], (2.89)
SS
du moment que :
U = —p, etu, = —n (2.90)
Ravon
incident
7 b Ds
Rayvon
réflechi
dA-Cost \_
/ dF,,
da

Figure 2.20 : Forces de PRS dans le cas d’une réflexion spéculaire.

II-5-4-2 Réflexion diffuse

Lorsque la réflexion du rayon incident se fait dans différentes directions de
I’espace, alors la réflexion est dite diffuse (voir figure 2.21). Chaque rayon réfléchi
provoque une force appliquée sur 1’élément de surface dA de direction opposée a
ce rayon (Mclnnes, 1999 ; Webb, 2007).

Dans ce cas, la force due a la réflexion spéculaire est exprimée par :

—_— Dy 75\ —
dF.; = wc—(—) dA cosf u,, (2.91)
€ \Iss

I
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et la force due a la réflexion diffuse s’écrit de la fagon suivante :

dF,q = 3 (1- V)KT(—) dA cosfO u,, (2.92)

SS

sachant que dfl) peut s’exprimer ainsi :
— Dy (1) -
dF, = T(r_) [(wc dAcos8) + ((1 —v)k dA cos 9) + ((1 — k) dA cos 9)] u,
SS
(2.93)
(1) 2) 3)
Le premier terme a droite représente la réflexion spéculaire, le deuxiéme terme

est li¢ a la réflexion diffuse alors que le troisiéme terme est celui de 1’absorption.

La force résultante dF dans ce cas est donnée par:

dF = dF, + dF,, + dF,4, (2.94)

exprimée dans la base (p; ,n) par :

. D, /152 2
sz_T()(r_S) dA COSB[(ZVKCOS@-l-(1—V)K§)H+(1_VK)p_s)
SS

(2.95)

on voit bien que si v =1, on retrouve le cas de la réflexion spéculaire et si
v = 0, c’est le cas ou la réflexion est complétement diffuse.

Rappelons que la résultante dF est la force élémentaire appliquée a
I’¢lément dA. Pour calculer la force totale de pression de radiation solaire
appliquée au satellite il faut intégrer sur toute la face éclairée.

II-5-4-3 Modélisation de la force de pression de

radiation solaire

La force exercée par le flux photonique sur les parois du satellite est la
résultante des forces dues a la réflexion spéculaire, réflexion diffuse et

=
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I’absorption. Ces forces dépendent de la forme du satellite et des propriétés
optiques. En général les formes prismatiques, cylindriques et sphériques sont les
plus utilisées dans la conception des satellites.

Figure 2.21 : Réflexion diffuse.

Considérons le cas d’un satellite de forme prismatique muni de panneaux
solaires composé de NP surfaces planes de normales ni , positionné par rapport a
la terre par le rayon vecteur T et par rapport au soleil par T, explicités sur la
figure 2.22. La relation entre ces deux vecteurs est déterminée a partir de la
figure 2.23 :

—

T =To— 1T, (2.96)

ou T, est le rayon vecteur géocentrique du soleil. Notons que la position du soleil
par rapport au repere RTG est obtenue a partir d’un calcul d’éphémérides.

Figure 2.22 : Surfaces éclairées du satellite.
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Figure 2.23 : Position relative du satellite par rapport au soleil.

Le vecteur de base p, du rayon vecteur T, est exprimé par:

Do = :— (2.97)

La force exercée par le flux photonique sur une face éclairée du satellite peut
étre obtenue par intégration de I’équation (2.95). La force de pression de radiation
solaire n’est que la résultante de toutes les forces exercées sur les faces éclairées
et qui peut étre exprimée par (Webb, 2007) :

N
. Dy (1\2 1 o 2 N\
fPRS = _Y_(_> _Z [(2 Vi Ki Ai(nl-ps) + (1 - Vi) Ki 3 Ai (nl'ps)> n,
€ \Iss/ ML 3
+ 11— v, 1P| (2.98)

Notons que la force fprg est exprimée dans la base RFS du satellite, pour cela,
Pps doit étre projeté dans cette méme base.

La force de pression de radiation solaire est ensuite exprimée dans le repére
RTN:

{fPRS}RTN = [Q3]{fPRS}RFS ’ (2.99)

X3
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ou :
v;  coefficient de réflectivité spéculaire de la face considérée,
k;  coefficient de réflectivité diffuse de la face considérée,
A; surface de la face considérée,
Y  facteur d’éclipse,
n, vecteur unitaire normale la face considérée.
[Q;] matrice de passage du repére RFS au repére RTN.

Sachant que si 11 - pg > 0 c’est la face avant de normale 1 qui est éclairée et
dans le cas ou le produit scalaire est négatif c’est la face arriére de normale —1 qui
est éclairée.

II-6 Calcul des périodes d’éclipse

Le mouvement orbital entraine des périodes d’éclipses solaires durant lesquelles
les rayons lumineux du soleil sont interceptés par la terre ou la lune, le satellite se
trouve donc dans ’ombre. C’est une phase critique pour le satellite du moment
que 1’énergie solaire est absente ce qui peut provoquer un déséquilibre thermique
ou méme un manque en électricité qui peut €tre fatale pour la mission prévue. Sans
oublier la phase de transition entre le soleil et ’'ombre appelée la pénombre qui
constitue une source de perturbation non négligeable. Les rayons lumineux
provenant du soleil sont interceptés par la terre, la forme sphérique de cette
dernicre favorise la formation de deux régions de forme conique appelées ombre et
pénombre, voir la figure 2.24. La pénombre est une région partiellement éclairée,
si la pression de radiation est nulle dans I’ombre, elle ne I’est pas dans la
pénombre du fait qu’une partie du soleil est visible au satellite.

II-6-1 Phase d’éclipse
Si la pression de radiation est nulle dans 1I’ombre, elle ne 1’est pas dans la
pénombre, du fait qu’une partie du soleil est visible au satellite. Géométriquement

on peut définir ces trois régions par l’angle 1, I’angle formé par les rayons
- — r . .
vecteurs —r et rg,, donné par la relation suivante :

n = cos™t () (2.100)

rTss

)



1-6 Cateat dee périodes d'éclitoes

Figure 2.24 : Eclipse du satellite : phases de pénombre, d’ombre et d’ensoleillement.

II-6-1-1 Ensoleillement

Vus depuis le satellite, les deux disques apparents du soleil et de la terre sont
¢loignés et ne se coupent pas. C’est la phase dans laquelle le satellite est éclairé,
voir la figure 2.25. La relation géométrique modélisant la phase ensoleillement est
donnée par :

Nz ps+pe (2.101)
Ou p, et p, sont les angles apparents de la terre et du soleil.

Ps Pe

r‘jr—*—n

Figure 2.25 : Phase ensoleillement.
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II-6-1-2 Ombre

C’est la phase dans laquelle le soleil est complétement invisible. Le disque
apparent du soleil est caché par celui de la terre, voir la figue 2.26. Cette
configuration est définie mathématiquement par :

n< (pe—ps) (2.102)

Figure 2.26 : Phase ombre.

II-6-1-3 Pénombre

Comme illustré sur la figure 2.27, la pénombre est la phase dans laquelle le
soleil est partiellement visible depuis le satellite. Les deux disques se coupent, une
partie du disque apparent du soleil éclaire le satellite. C’est une phase
intermédiaire entre 1’ensoleillement et I’ombre, qu’on peut exprimer par la relation

suivante :

Pe— Ps <N < Pe+ps (2.103)

Les angles apparents pg et p. sont les angles formés par les tangentes aux
disques depuis le satellite et les rayons vecteurs, explicités sur la figure 2.28.

53
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Figure 2.27 : Phase pénombre.

et qui sont donnés par :
. a
Pe = sin™1 (TG) (2.104)

ps = sin™! (£2) (2.105)

ou ag est le rayon moyen du soleil.

ag
=
— [

TS 5

Figure 2.28 : Angles apparents du soleil et de la terre.

II-6-2 Facteur d‘éclipse

Le facteur d’éclipse est une fonction régularisante, valant 1 au soleil et 0 a
I’ombre. La pénombre est définie par une fonction proportionnelle a la surface
visible du soleil, définie par :

-
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1 Si N ps+pPe
0 Si < -
v = n< (pe—ps) 2.107)
ANAs
1- 2 St Pe = Ps <M < Pe+Ps
e

Les quantités A, et A sont les surfaces apparentes de la terre et du soleil.
A, =mp,? et A, =1 pg? (2.107)
Pendant la phase pénombre, la partie A, N Ag du disque solaire n’est pas visible

au satellite, voir la figure 2.29. A partir des relations géométriques on peut
déterminer la surface non visible (Webb, 2007) :

A,NA; = ps? cos™?! (pi) + p.? cos™! (77 ¢

S e

)-n(Voi=8D), @108)

Avec :

(2.109)

Figure 2.29 : Eclipse partielle du soleil par la terre.



II-7 Ephémérides de ta tune et le soledd

II-7 Ephémérides de la lune et du soleil

Le calcul d’éphémérides du soleil et de la lune est nécessaire pour le calcul des
forces de perturbations ainsi que pour le calcul du flux solaire, du flux terrestre et
des phases d’éclipses. Les positions géométriques des planctes sont calculées a
partir des théories planétaires sans perturbations (mouvement képlérien). Dans
cette ¢étude le modéle de Montenbruck (Montenbruck, 1989) est utilis¢é pour
déterminer D’ascension droite et la déclinaison du soleil et de la Ilune
respectivement.

La longitude géocentrique A, Ialtitude 7° et la latitude ¢ du soleil par rapport
au repere lié a 1’écliptique sont données par :

2X=0+w+M+6892"sin M + 72" sin 2M, (2.110)
rf = (149.619 — 2.499 cos M — 0.021 cos 2M)10%km,  (2.111)
s =0, (2.112)

Du moment que ’orbite du soleil coincide avec ’écliptique, la latitude @$du
soleil est nulle.

Sachant que 1’ascension droite du nceud ascendant (), I’argument du périgée w
et I’anomalie moyenne M sont exprimées par

N+ w = 282°9400 (2.113)
M = 357°5256 + 35999°049 t (2.114)

Dans le cas de la lune la longitude géocentrique A5, I’altitude rg, et la latitude
@5, de la lune par rapport au repére lié a 1’écliptique sont données par :

A8, = Lo+ 22640" sinl + 769" sin 21l — 4586 sin(l — 2D)
+2370" sin 2D — 668" sinl’ — 412" sin 2F
—212"sin(2l — 2D) — 206" sin(l + I' — 2D)
+192" sin(l + 2D) — 165" sin(l' — 2D)
—110" sin(l + I') — 55" sin(2F — 2D) (2.115)

=
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o5, = 18520" sin(F + 1 — Ly + 412" sin 2F 4+ 541" sin ")
—526" sin(F — 2D) + 44" sin(l + F — 2D)
—31"sin(—=l+ F —2D) — 25" sin(—2l + F)
—23"sin(l' + F —2D) + 21" sin(—l + F)
+11" sin(~l' + F — 2D) (2.116)

r¢ = 385000 — 20905 cos(l) — 3699 cos(2D — 1) — 2956 cos(2D)
—570cos(20) + 246 cos(2l — 2D) — 205 cos(l' — 2D)
—171cos(l + 2D) — 152 cos(l + 1" — 2D). (2.117)

Ou Ly, L lI')FetD sont les coefficients de Delaunay, dont les coefficients

polynomiaux sont donnés par le tableau A.1 de I’annexe A et explicités par la
figure 2.30 suivante :

Périgée de la

Ecliptique —

Péricée du
] soleil

Equinoxe
de la date

Nead
ascendant de
I’orbite lunaire

Figure 2.30 : Les angles de Delaunay.

Les coordonnées cartésiennes sont exprimées en fonction des coordonnées
sphériques dans le repére écliptique par :

Ts(m) €OS Ag(m) COS Pg(m)
{rsem} 1y, = 3 Ts0m) S0 As(m) €OS Psamy (2.118)

rs(m) sin q)s(m) ECL

X3
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Le passage aux coordonnées cartésiennes relatives au plan équatorial s’effectue
par une simple rotation par rapport a la ligne vernale du plan écliptique d’une
valeur de g, (inclinaison).

{rsom gy = [Q1(e){rsem )y, (2.119)

L’ascension droite ag et la déclinaison 65 du soleil sont liées a la longitude
géocentrique AS et la latitude @ par les relations de la trigonométrie sphérique
suivantes :

a; = atan(tan AS cos &) (2.120)
§; = asin(sin g, sin A%) (2.121)

et dans le cas de la lune par :

. Sing .
a, = atan | —tan @, cos Ae. + tan A3, cos g, |, (2.122)
O = asin(sin @&, cos € + cos @&, sin A%, sin €), (2.123)

avee ©

(JD — 2451545.0)
b= 365250 (2124)

ou t est le nombre de siecles julien depuis J2000.0 et JD est la date juliene.

II-8 Flux thermiques

Le flux thermique est composé du flux solaire émis par le soleil, du flux albédo
et du flux terrestre.

II-8-1 Flux solaire

Le flux solaire recu par le panneau solaire dépend principalement de
I’orientation du panneau solaire vis-a-vis des rayons lumineux émit par le soleil.
En phase d’éclipse la terre intercepte les rayons lumineux. De ce fait, le flux

-
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solaire est nul. L’expression qui permet de calculer ce flux est la suivante (Yang et
al.,2004) :

ro\2
q,(t) = ®, (r—s) Y a A cos6(t). (2.125)
SS
ou :
A : surface du panneau solaire
a : coefficient d’absorption solaire de la surface du panneau
0(t) : angle formé entre la normale a la surface considérée et le rayon vecteur

soleil-satellite T, il varie avec le mode de navigation du satellite, les
paramétres orbitaux de ce dernier et la position relative du soleil.

II-8-2 Flux albédo

La terre réfléchie environ 30% du rayonnement électromagnétique recu du
soleil. Le flux recu dépend principalement de I’orientation du panneau solaire vis-
a-vis des rayons lumineux réfléchis par la terre, c’est a dire de la position relative
du satellite par rapport au soleil et la terre. Le flux albédo intercepté par le
panneau solaire est donné par (Yang et al., 2004) :

72
Qui(®) = B () YF @ Fyqr-rer 4 c0SB(D). (2.126)
SS
ou :
f : facteur albédo,
B (t) : I’angle formé entre le plan orbital et T5. Il dépend de la position

relative du soleil et des paramétres orbitaux. L’angle [ varie
continuellement et atteint des valeurs minimales et maximales, ce qui
explique la variation du flux albédo,

Foui—ter - facteur de vue satellite-terre.

Le facteur de vue dépend essentiellement de 1’orientation du panneau solaire
par rapport au rayon vecteur terre-satellite et de son altitude.

>
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Le facteur de vue est exprimé par (Chung et Naraghi, 1981) :

( cos ¢
2

1= (H, cot¢h)?

V1= (Hy coth)?
H,

si 0<o¢p<V¥

H, sin ¢
mH?

F. . =< 1
sat—ter =\ — (atan(sin ¢)

> si Y<p<m—-V¥

cos ¢
+ gz acos (—H, cot @)
\ 0 si t—-¥Y<¢p<2rm
(2.127)
avec :

r
H=—, (2.128)

2o
H, =VvH? -1 (2.129)
¢ = atan H;. (2.130)

La figure 2.31 explicite les angles ¢ et [ ainsi que les différents vecteurs.

Figure 2.31 : Rayonnement terrestre.
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II-8-3 Flux terrestre

La terre est équivalente a une sphere (corps noir) de 250 K environ, elle émet en
permanence un rayonnement électromagnétique. Le flux terrestre regu par le
panneau solaire est donné par (Yang et al., 2004) :

qt(t) = Qir Fsat—ter A € (2.132)

Le terme q;,. est le flux radiatif terrestre donné par 1’équation suivante :

qir =0Ty (2.133)
ou :
o : constante de Boltzmann,
T, température de la terre,
g . coefficient d’émissivité de la surface du panneau solaire.



Chapitre III

Formulation du probleme
thermo-élastique du panneau

solaire

Dans ce chapitre nous avons pour but de formuler les équations régissant le
comportement d 'un milieu continu. Le formalisme développé aura la capacité de prendre
en compte le couplage entre les champs mécanique et thermique.

III-1 Equations générales du probleme thermique

Le transfert de chaleur dans un milieu  obéit aux principes fondamentaux de la
thermodynamique. Le premier principe dit de conservation gouverne le transfert
de chaleur a travers le milieu Q de frontiére (I'). En générale le milieu Q peut étre
composé¢ de plusieurs milieux de propriétés différentes, et qui peuvent étre solides
ou fluides, voir figure 3.1. Le transfert de chaleur entre ces milieux peut se faire de
la fagon suivante (Jiji 2006):

e Conduction au sein de ces milieux qui se fait par le mouvement
d’¢électrons libres a travers le réseau cristallin.

e Echange de chaleur par convection, limité aux fluides, il s’effectue par le
mouvement de groupes de molécules.

e Echange de chaleur par rayonnement, et qui est un transfert d’énergie a
distance entre deux milieux par rayonnement électromagnétique.

En appliquant le principe de la conservation d’énergie, 1’équation de la chaleur
dans un milieu Q s’écrit sous la forme suivante :

ch,t = _qi,j+Q (31)

-
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Le terme q; est le flux de chaleur obtenu a partir de la loi de Fourier classique

q; = _kijT,j (32)
Ou:
T : température du milieu a déterminer,
kjj : composantes du tenseur de conductivit¢ thermique,
p : densité du milieu considére,
C capacité thermique du milieu considéré,

Q : source de chaleur interne.

En générale, p, ¢ etk;; sont fonctions de I’espace (X4, X3, X3), de la température
T et du temps t.

Il reste a définir pour la résolution de 1’équation de la chaleur, les conditions
aux limites, c'est-a-dire le flux et la température impose sur les frontieres (Iqet I'r)
du milieu (), la distribution de la température au début de la sollicitation appelé
aussi condition initiale.

Quatre types de conditions aux limites peuvent étre appliqués : température
imposée ou condition du premier type, flux imposé ou condition du deuxiéme
type, échange par convection avec un fluide a une température T, ou condition
mixte et échange par rayonnement avec un milieu a la température T, ou condition
mixte.

Dans le cas général, toutes ces conditions aux limites peuvent varier le long des
frontiéres en fonction du temps, on peut les interpréter ainsi :

{ T = fT(5;,t) sur Iy (33)

_(kij T.j) n = q.+q, + f906;,1t) sur r,

ou fTet f4: sont les valeurs de la température et du flux thermique imposés sur les
frontiére (I'retly) respectivement. n; est la normale a la frontiere Iy, et

; représente les coordonnées du point considéré sur la frontiere I

I
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Lm Milicu II

Milieu I

Figure 3.1 : Milieu Q et ses frontieres.

Notons que q, et q. sont les flux thermiques échangés par rayonnement et par
convection, et qui sont données par les expressions suivantes :

qc = hc (51'1 T, t) (T - Tc)» (34)
qr =0 & (6irTr t) (T4 - Tr4)- (35)

En supposant que le contact thermique entre les milieux est parfait, c'est-a-dire
sans résistance thermique, les conditions d’interface exprimant la continuité des
fonctions température et flux thermique peuvent étre écrites de la fagon suivante :

T|r;1 = T|r;n' (3.6)

(kij T;) ni|1~;rn = (K T) ni|1~1—n- (3.7)

III-2 Mécanique des solides déformables

Pour obtenir les lois constitutives qui gouvernent le comportement du matériau.
Il faut ajouter aux deux principes de la thermodynamique, les équations de la
conservation de la masse et de la quantité de mouvement. L'équation fondamentale

-
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est déduite du principe de conservation de la quantité de mouvement, et qui se
traduit par I'équation de Navier suivante :

pii= oy =pf, i,j=123 (3.8)

ou p est la densit¢ du matériau, u le champ de déplacements, oj; le tenseur des

contraintes d'ordre 2, et f; les forces volumiques.

L'expression de oj; en terme des autres paramétres et variables se fait au travers

des lois de comportement. Celles-ci feront en particulier intervenir, dans
I'hypothese des petites déformations, le tenseur des déformations de Cauchy, qui
est donné par :

ey =5 (u, + ). (3:9)

La relation contraintes-déformations, aussi appelée loi de comportement, est
dépendante de nombreux facteurs : nature du matériau, nature et amplitude des
déformations, paramétres physiques, etc... . Afin de rendre compte des effets
mécaniques et thermiques, la loi de comportement présentée ci-dessus doit tenir
compte de ces phénomenes. Dans cette situation, les déformations sont d’origines :
¢lastiques et thermiques, et l'on décompose le tenseur total des déformations
suivant ces origines :

Eitht = Eij + El‘jth. (310)

le tenseur de déformations ¢lastiques vérifie la loi de Hooke généralisée suivante :
O—ij = Cijkl gij (311)

ou Cjji est le tenseur des constantes €lastiques d’ordre 4.

L’influence des effets thermiques se traduit par une variation du champ de
déplacements. Dans ce cas, le tenseur des déformations thermiques si]-th est donné

par :

gijth = —Cijr A T° (3.12)

I
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ou oy est le tenseur de dilatation thermique, alors que T*(=T —T,) est la
différence de température entre la température T du solide (milieu Q) et la
température de référence T.

III-3 Problemes couplés

Une grande partie des applications mécaniques rencontrées dans le domaine
spatial est soumise a des températures extrémes. Le comportement des matériaux
utilisés est fortement dépendant de ces températures, et cette dépendance induit un
couplage entre 1'évolution thermique et mécanique des ¢léments de I’ossature du
satellite. Les variations de température induisent des déformations thermiques,
réciproquement, l'influence de la mécanique sur le probléme de diffusion se fait
principalement au travers de I'évolution du domaine. Il existe toutefois des
modeles dans lesquelles les déformations plastiques du solide sont génératrices de
chaleur (source interne).

En pratique, ce couplage est souvent asymétrique : l'influence des variations
thermiques sur la mécanique est beaucoup plus importante que l'influence des
déformations sur le probléme de diffusion. Le probléme de thermomécanique est
modélisé par les équations de la mécanique des milieux continus (Eq. 3.6) et celle
de la diffusion thermique (Eq 3.1) :

pcT, = —qi; t Q dans (Q(ty), (3.13)
pil— gij ;= fi dans (Q(1)). (3.14)

ou Q(ty) désigne le domaine dans sa configuration initiale, et Q(t) ce domaine
déformé au cours du temps.

III-4 Analyse thermique du panneau solaire

I11-4-1 Hypothéses générales

En orbite le transfert de chaleur dans le panneau solaire est conditionné par les
échanges radiatifs avec le soleil et la terre, et aussi par le flux thermique
aérodynamique provoqué par le frottement des molécules de 1I’atmosphére avec les

=
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parois du satellite. Les surfaces intérieures de 1’ame du panneau solaire sont
exposées a un rayonnement interne. Du point de vue thermique, la terre vue de
I’espace est équivalente a une sphere de 18°C environ. Le fond du ciel a -270°C
constitue la principale source froide pour les satellites. Cet environnement radiatif
entraine des variations extrémes de températures dans les panneaux solaires des
satellites. Les flux thermiques dans ce cas varient le long de 1’orbite, le flux solaire
et le flux albédo sont nul quand le satellite est dans I’ombre.

Dans la suite de I’étude on suppose que :

e Le contact est parfait entre les ¢léments du panneau solaire.

e Le transfert de chaleur par convection est nul dans les nids d’abeilles de
I’ame.

e Le rayonnement interne entre les surfaces de I’dme et la peau est
négligeable.

e Aucune condition aux limites n’est appliquée sur les faces frontales du
panneau solaire.

e Source de chaleur interne négligeable.

e Propriétés thermo-physiques indépendantes de la température.

Le panneau solaire est modélis¢ par une plaque hybride composée de couches
de propriétés différentes.

I1I-4-2 Tenseurs de conductivité et capacité thermiques

Apres avoir décrit les équations générales de la chaleur dans un milieu (Q),
nous allons nous intéresser a 1’analyse thermique des plaques composites hybrides,
composées de plusieurs couches de propriétés thermo-physiques différentes dont
le modele thermique est donné par la figure 3.2. Soit le systeme d’axes de
référence (x,y,z) lié a la premicere couche. Considérons le cas général d’un
stratifi¢ muni d’un systéme d’axes principaux (1,2,3) liés a ’orientation des
fibres 0, voir figure 3.2.

Le tenseur de conductivité thermique Eij d’une couche (k) li¢ a la base (1,2,3)

est donné par :

_ 7 (k) C
ki(,'-c)={k” St (3.15)
0 St 1 #]
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Figure 3.2 : Plaque hybride constituée de plusieurs couches.

ou, les f(%} sont les conductivités thermiques de la couche (k) suivant les directions
1,2 et 3. Les l_<ij peuvent varier suivant z dans le cas d’un matériau a gradient de
propriétés (FGM).

La projection du tenseur de conductivité thermique dans la base (x,y,z) devient
nécessaire du moment que les couches possédent des orientations différentes,
d’ou :

[klgo = [Ralw [E](k) [Rs]{k) , (3.16)
[R3]() est la matrice de rotation, définissant la rotation par rapport a I’axe

z (=3) du systéme d’axes (1,2,3) vers le systéme d’axes (X,y, z).

La matrice de conductivité¢ thermique dans le cas d’un matériau orthotrope se
réduit donc a :

by kyy O
Koy = |kxy kyy O (3.17)
0 0 k,
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Notons que les termes kil]? sont les composantes du tenseur de conductivité
. . \ k
thermique de la couche (k) exprimées dans le repére (x,y,z). Les termes kj; en
fonction de Eij sont exprimés dans I’annexe B.

Dans le cas d’un matériau a gradient de propriétés (FGM) le tenseur de
conductivité thermique se réduit a :

keff(z) 0 0
[kl = 0 kepr(2) 0 (3.18)
0 0 keff(Z)

ou ks est la conductivité effective du FGM.

La loi de mélange de Wakashima-Tsukamoto (Wakashima et Tsukamoto 1991 ;
1992) est utilisée pour exprimer la capacité effective coe et la conductivité
effective kqgt.

2z+h, "
Cerr(z) = (cq — Ccp) oh + Cp (3.19)
P

et

k(1= () )t - k)

1/2z + h,\"
ko + (o = o) 3 (")

ou hy, est I’épaisseur de la plaque en FGM et n est un exposant positif, alors que z

) h h . o\
est la variable (— 7‘) <z< 7"). Les termes c,, k,, ¢, et k;, représentent la capacité

thermique ainsi que la conductivité thermique des deux constituants du matériau
composite.

I11-4-3 Champs de température dans le panneau

Pour les problémes transitoires, la variation de la température suivant
I’épaisseur d’une couche (k) de la plaque est parabolique, voir figure 3.3. Dans ce

>
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cas l’approche quadratique peut représenter correctement cette variation. La
température T® (x,y,z) d’un point quelconque de la couche (k) peut étre

exprimée en fonction de la température Ték) de la surface moyenne, du gradient de
température suivant I’épaisseur de la plaque de la surface moyenne, noté agk) (=
Té};)) et de la courbure de la température suivant 1’épaisseur B(()k) (= TS;)Z) au

niveau de la surface moyenne, qu’on peut écrire sous la forme suivante (Noack et
al. 2003) :

1
TWO(x,y,2) = To(k) (x,y) + zka((,k) (x,y) + Ezkzﬁék) (x,y), (3.21)
avec :
tk tk
—S<z <o (3.22)

En utilisant les conditions de continuité au niveau des interfaces de deux
couches voisines (k) et (k+1), voir figure 3.4, dont les dimensions géométriques et
les coordonnées des couches sont données par la figure 3.5, la température
T(x,y,z) d’un point quelconque de la plaque peut étre déterminée. Supposons qu’a
I’interface le contact est parfait, c'est-a-dire sans résistance thermique, la
continuité de la température au niveau de cette interface permet d’écrire :

T (%k) _ T l+D) (_ _tkzﬂ) (3.23)

T*(x,y.2)

Figure 3.3 : Variation quadratique de la température dans une couche k.

=

| 4



-4 Aualyse thermigue du panncan solaine

Contact
parfait

=11
ak = akrt
pE = et

Figure 3.4 : Conditions de continuité aux interfaces.

La continuité du flux thermique q, suivant la direction z dans le cas ou la
source de chaleur interne est nulle permet d’établir la relation suivante :

t t
0% (%) = g, (- 22 = const (3:24)

sachant que d’apres la loi de Fourier, le flux de chaleur suivant I’épaisseur de la
couche est donnée par :

7,% = kT, ® (x,y) (3.25)

Une troisieme condition est nécessaire, c’est celle qui suppose que la variation
de la dérivée du flux thermique suivant I’axe z est constante (Noack et al. 2003)

4, = ¢, = const (3.26)

En appliquent ces trois conditions, on aura les relations qui lient les trois
fonctionnelles de la couche (k+1) aux celles de la couche (k)

wy Ky o
ZZ
0 = k(k+1) .80 (3.27)

ZZ
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1 k%

(k+1) _ _Tzz (k) zz (k)
% =% ko (t + tirr) (3.28)
zZ

zZZ

Ce qui nous permet d’écrire :

ket _ 0 1 ki
zz
T, =T, + E a, | tx + W trit

Y4

®) ;. (k) 1 ki 1t tied”
ZZ
B kay |tk +EW(tk + tiesn) +§<w—w>

zZZ zZZ zZZ

(3.29)

D’aprés ces trois relations, on peut conclure que si les trois fonctionnelles
To, apet By de la premicre couche sont connues alors on peut facilement déduire la
distribution de la température de n’importe quel point de la plaque.

Figure 3.5 : Dimensions géométriques et coordonnées des couches.

Considérons ainsi la premicre couche comme étant la couche de référence. La
variable locale zy est liée a la variable globale z par la relation suivante :

Z, =z +dy (3.30)
avec .
1 k-1
d, = _Ez(t" +tiy) ; k>1 (3.31)
i=1

=
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En se servant des équations précédentes, la distribution de la température

T(x,y,z) d’un point quelconque de la plaque peut étre trouvée (Noack et al.
2003) :

T(x,y,2) = To(x,y) + Z,(2)ao(x,y) + Zo(2)Bo(x,y) (3.32)

Avec :

Z,.(z) = k& ( k(k) (z + dk)> (3.33)

Y4

1k
ZQ(Z) = (gk + hk) + = fk(tkvk + de + ZZ) + = ) k(k) (Z + dk)Z (334)

ou :
1 k—
i+1
= —Z ; k>1 (3.35)
® (l+1)>
2 & (k k
hy, = Z(ti fi) ; k>1 (3.36)
i=1
1 (1) k-1
fre = EW . (¢ + tir1) ; k>1 (3.37)
zz =1
1)
1 k
9k = §<t12 — t,2 kf,;) ; k>1 (3.38)
ZZ
vy =1 ;o k>1 (3.39)

Notons que dy, hy, fi, vk et sy sont nuls pour les autres valeurs de k.
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III-5 Théorie des plaques sandwich

On peut recommander 1I’emploi d’une structure sandwich pour la réalisation des
panneaux solaires a cause de sa rigidité élevée en flexion et de sa faible densité.
Cette rigidité importante provient de I’augmentation de I’épaisseur du composite
comparé a un stratifié sans structure alvéolaire. L’utilisation d’une structure
sandwich permet de réduire le besoin de mettre des renforts a I’intérieur de la
structure en augmentant la rigidité de la plaque. Il en résulte un gain de poids.

Dans la suite de 1’étude nous présenterons en détails la théorie des plaques
sandwich, dans le cas thermo-élastique.

III-5-1 Définition

Une plaque sandwich est un milieu tridimensionnel dont le volume V est
engendré par une surface plane moyenne S et une épaisseur h. Un sandwich est
constitué¢ de deux feuilles ou peaux possédant de bonnes propriétés mécaniques en
traction, collée a une ame légeére par I’intermédiaire d’adhésif (modélisé par une
plaque mince isotrope), voir figure 3.6.

On distingue deux types de sandwich: les sandwich a ame pleine et les
sandwich a ame creuse.

Peau supérieure

Peau inférieure/
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Les sandwich a ame métallique creuse sous forme de nids d’abeilles
"honeycomb" sont les plus utilisées dans les structures de satellite en particulier
dans les panneaux solaires, voir figure 3.6. Les peaux sont soit en aluminium soit
en matériaux composites, stratifiées ou en FGM (Xia et Shen 2008 ; Shen et
Li 2008).

Ll ]

= =
5“&}’}15

o erfesf o
o

A

Figure 3.7 : Dimensions géométriques de la plaque sandwich.

I1I-5-2 Constantes élastiques

Dans I’hypothése de petites déformations et de variations de température trés
faibles comparées a une température de référence et lorsqu’un matériau orthotrope
est dans un état plan de contraintes, la matrice des constantes élastiques [Q] reliant
les contraintes aux déformations est donnée par la relation de Duhamel-Neuman

(Schifer 20006) :

{0-1 \ -Qll le O O 0
(o)) le QZZ 0 0 0
T12 0 @i 00

0

0
T23 0 o 0 Q, V23
T 14 0
e Lo 0 0 0 Qgl NV K

(1(2 \L _J{Z;\ \

Y12 0 L T*(z,t) | (3.40)
0

Le vecteur a gauche de 1’équation (3.40) avec cing composantes
indépendantes : o,et o0, contraintes normales et T;,, T3 etT3; contraintes

I
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tangentielles, caractérise le tenseur des contraintes. Alors que le premier vecteur a
droite de 1’équation avec cinq composantes indépendantes : €, et €, déformations
et Y12, Y23 €t Y3, déformations angulaires, caractérise le tenseur de déformations,
le deuxieme vecteur a droite représente la déformation linéaire due a la variation
de température T*(z,t), ou a; et o, sont les coefficients thermo-¢élastiques du
matériau considéré, suivant les directions 1 et 2, voir figure 3.7.

III-5-2-1 Stratifiées

Dans le repére principal ou repére du pli, les constantes €lastiques Qj; d’une

couche orthotrope d’un stratifi¢ sont liées directement aux propriétés mécaniques
suivantes (Miracle et Donaldson 2001) :

» Module de Young longitudinal E
Ey = E; Vs + En(1-Vf) (3.41)

» Module de Young transversal E,

E
E, = = (3.42)

E
1—Vf(1—E—’;l)

» Modules de cisaillement G,

G
Gy = UL (3.43)

» Coefficient de poisson v,

Vi = VeV + v (1-V)) (3.44)
ou :
Ef etE, : modules d’élasticité longitudinal de la fibre et de la matrice,
Gf et G, : modules de cisaillement de la fibre et de la matrice,
V; etV, : fractions volumiques de la fibre et de la matrice.
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Les relations entre les constantes ¢élastiques et les propriétés mécaniques dans ce
cas sont données par :

( E,

@i = 1—=viva
E;
Qo2 = 7———
21— V12V21
< Q12 = V21011 (3.45)
Q33 = Gy
Qaq = Go3
\ Qss = G13
en plus, nous avons la relation suivante :
E,
Va1 = V12 E (3.46)

1

La relation (3.40) est écrite dans le repere du pli, sa projection dans le repere du
stratifié¢ est exprimée par :

= () ()

Oyy _ vy
{rxy} - [ {m} —{axy} T (3.47)
Tyz Vyz 0

) W) Lo ),

avee |

[Q] = [[63”4] [50V]] , (3.48)



lI-5 Théonce dee plagues canduict

et
_ 811 glz ?13
[QNM]= 812 gzz 823 ) (3.49)
Q13 Q23 Q33
et
— 0, ©Q
[Q]=[—44 _45], (3.50)
N

sachant que la matrice des constantes ¢lastiques m] dans le repére du stratifié
s’exprime en fonction de la matrice de transformation [T] et la matrice [Q] par:

[Q], = [T15* [Ql [Tk (3.51)

les composantes Q; jen fonction des Q;; sont données sous forme explicite par :

[ 511 = Qm* + 2(Q12 + 2Q33)m*n® + Qpn*
512 = (Qq1 *+ Q22 — 4Q33)m?n® + Q;,(m* + n*)
513 = (Q11 — Q12 — 2Q33)m>n + (Q12 — Q2 + 2Q33)mn’

622 = Q11n* + 2(Q4; + 2Q33)m*n? + Qy,m* (3.52)

< 523 = (Q11 — Q12 — 2Q33)mn® + (Q12 — Q22 + 2Q33)m*n
633 = (Q11 + Q22 — 2Q2)m*n® + Q33(m* — n?)?
64,4 = Q4—4—m2 + QSSnZ

645 = (Us5 — Qqg)mn

\ 555 = Q44_Tl2 + QSSTn2
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De la méme fagon on peut exprimer le vecteur thermo-¢élastique dans le repére

du stratifié en fonction de la matrice de transformation [T;] (Miracle et
Donaldson 2001) par:

{a}, = [Ty ]i{lady (3.53)

les composantes oy, o, et ay, du vecteur thermo-élastique {a}y peuvent étre

écrites en fonction de o et de a, dans le repere du pli.

faxz oy m? +oc2n2
< oy =0y n® + a, m? (3.54)
L 20y, = 2(0(1 -y )mn

les termes m(= cos B) et n(= sin 0) sont les cosinus directeurs.

La densité du stratifié p est exprimée en fonction des densités de la fibre pset de
la matrice p,,, (Miracle et Donaldson 2001) :

p =pfvf+pm(1—vf) (3.55)
III-5-2-2 FGM

Dans le cas d’un matériau a gradient de propriétés (voir figure 3.8), les
propriétés mécaniques sont considérés non homogenes et varient suivant

I’épaisseur de la plaque. Les constantes élastiques Q;; sont exprimées en fonction

du module de Young et du coefficient de Poisson effectifs de la plaque (Reddy et
Chin 1998).

‘
- = Eerr(2)
Q1 =0 = #@ﬁ(z)
- veffEEff(Z)

< 127 7 Vesz(z) (3.56)
— = = Eeff(z)

\ Q44- - QSS - Q33 - 2(1 + Veff(z))
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Sachant que dans le cas des FGM les modules effectifs sont proportionnelles
aux fractions volumiques de chaque constituants (Reddy et Chin 1998), notées par

Va et Vb'
PM,s(z) = PMyV,(2) + PM,V,,(2), (3.57)

les termes PM, et PM,, représentent les propriétés mécaniques du matériau a et du
matériau b, respectivement.

La relation suivante entre les deux fractions volumiques est évidente :
n+V,=1 (3.58)

la fraction volumique V, est obtenue selon la loi de puissance suivante (Bhangale
et Ganesan 2006) :

oo 22+hpn 3 EQ
a — th ) (' )

ou h, est I’épaisseur de la plaque et n est un exposant positif, alors que z est la
. h h
variable (— ?p <z< 7").

Ce qui permet d’écrire :

2z + h, "
Eerr(z) = (Eq — Ep) R + Ep (3.59)
P
2z+h, "
Verr(2) = (Vg — vp) o tVp (3.60)
P

A partir de la méme formule on peut déterminer la densité effective pose et le
coefficient de dilatation thermique effectif o :

2z+h, "
Perr(z) = (pa — Pp) oh + 0y (3.61)
2
2z+ h, "
aerr(2) = (ag — ap) oh + ap (3.62)
P
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PMcsr

Figure 3.8 : Peau de la plaque sandwich en FGM.

IT1I-5-3 Champ de déplacement

Le champ de déplacement utilis¢ dans cette étude est le suivant
(Shiau et Kuo 2006) :

e
3 owg (x, y)
u(x,y,z) - uo(x»)’) - ZT
b
< v(x,y,2) = vy(x,y) + z%;y) (3.63)

w(x,y,2) = wi(x,y) + wi(x,y)

N

ol ugetv, sont les déplacements membranaires de la plaque sandwich, w{ est
le déplacement transversal dii a la flexion de la plaque, alors que w{ est le
déplacement transversal di a 1’effet de cisaillement de 1’ame.
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IT1I-5-4 Relations déformations-déplacements

Les cinq composantes du tenseur de déformation en fonction des déplacements

(u, v, w) sont données par la relation Suivante :

[ ou
0x
ov
fgxx\l a
4 )S/W ¥ Ju N ov
yxy =) oy Ox f
XZ
LV J Ju OJdw
yz —_—
0z Ox
v N ow
\dz 0y

En injectant le champ de déplacement dans (3.64) on aura :

Exx
[Eyy] = {°} + z{x}
Vxy

avec :

(o
0x

o av,
{1 =< 3y >
o, , 0
\dy  Jx )

et

f_azw(l)’ )
0x?

a%wp

U =9 3y

a%w?

\_2 0x0y

~—

Les déformations de cisaillement sont données par :

(3.64)

(3.65)

(3.66)

(3.67)

(3.68)
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III-5-5 Efforts internes

Nous savons que I’ame supporte les efforts de cisaillement, tandis que les peaux
sont soumises aux contraintes de compression et de traction. Il est raisonnable de
supposer que les efforts internes de membrane et de flexion soient appliqués aux
peaux, alors que les efforts de cisaillement soient plutot supportés par le noyau ou
I’ame.

III-5-5-1 Efforts de membrane et moments de flexion

Les efforts de membrane et de flexion appliqués au sandwich sont:

a) Les efforts de membrane

Nx Uxx
Ny ¢ = f {Uw} dz (3.68)
ny Z Oxy

injectons les relations (3-47) dans (3-68 on obtient :
Ny
Ny ¢ = [A]{e°} — (N4} (3.69)
Ny

b) Les moments de flexion

Mx Uxx
M, b = J [Uyy}zdz (3.70)
Mxy Z Oxy

injectons les relations (3-47) dans (3.70) on obtient :

M,
My ¢ = [D]{x} — {M*T} (3.71)

M,
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D’apres les équations (3.69) et (3.71), on voit bien que les efforts internes
dépendent principalement des rigidités de membrane et de flexion et des
coefficients thermo-¢élastiques. Dans le cas d’un:

> Stratifié

Les rigidités de membrane et de flexion d’un stratifié¢ sont donnés par :

Ny
Ay=2) Qb —h)  0j=123 3.72)
k=1
Ny
2 3 ..
Dy = §Z — hj—1) ,j =123 (3.73)
k=1

ou hy et h,_; représentent les coordonnées de chaque couche par rapport a la
surface moyenne de la plaque. Alors que, Ny représente le nombre de couches du
stratifié.

Les forces de membrane et les moments de flexion induits par la variation de
température dépendent des coefficients thermo-¢€lastiques et des rigidités
¢lastiques du matériau, ce qui nous permet d’écrire :

Ax
{NAT} = f [6NM]k{ay] T*dz (3.74)
z Aoy k
ax
{MAT} = J [ENM][%] zT*dz (3.75)
z Aoy k

> FGM

Dans le cas d’un FGM, les rigidités de membrane, de flexion et de cisaillement,
les forces de membrane et les moments de flexion sont exprimés par :

A =2 f[ENM]dz (3.76)
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et
_ha
2
Dij =2 f [Qun|zdz
_%_hp
Qerr
{NAT} = JWNM] Aerre T dz
) 0
_ Qefr
{M4T} = f[QNM] Aefri 2T dz
J 0

III-5-5-2 Efforts de cisaillement

Les efforts de cisaillement dans I’ame sont exprimés par :

N/

(= [ (£)es

N|&

injectons les relations (3.47) dans (3.80) on obtient :

(v} =510
avee ©

Sij = Q;ha i,j =45

(3.77)

(3.78)

(3.79)

(3.80)

(3.81)

(3.82)
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I1I-5-6 Energies cinétique et de déformation

L’¢énergie de déformation est la somme des énergies de membrane, de flexion,
de cisaillement et de I’effet thermique :

v =3 [y + 3 [ (rolodas

+o [0IsHnaa + 3 [ oy venyaa+3 [ pormenias. 383)

L’¢énergie cinétique de la plaque est calculée en fonction des composantes du
vecteur vitesse :

1
E, = Ef pps (1% + V% + Ww?)dV, (3.84)
74

ou pps est la densite de la plaque sandwich. Sachant que I’¢lément de

volume est donné par:

dV = dzdA (3.85)

Si on néglige 1’énergie cinétique du mouvement membranaire on obtient :

2 2 ox ay

2 2

1 1 owd”  owd

EC=_fpps(w52+wgz+zw{;wg)dv+—fppsz2< 0 4= )dV
14 |4

(3.86)

En intégrant sur I’épaisseur de la plaque on obtient :

1 1 owb?  awk?
E, :—p*f (5™ +ws? + 20divs) dA +—1,,f o 2% Vga, (3.87)
2 J 2 J dx dy
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les termes p* et [, caractérisent la densité et le moment d’inertie équivalents de la
plaque sandwich. Dans le cas d’un stratifi€ ils s’expriment par :

pr= (prhp + pamha)r (3.88)
1 2
Iy =2l + 1o+ pphy(hy + ha)", (3.89)

ou, I,, est le moment d’inertie du stratifi€, alors que I, est le moment d’inertie de

I’ame, donnés par :

3

_ 14
Ip = pp E, (390)
a3
la = Pam 77 (3.91)

Alors que dans le cas d’'un FGM, p* et I, sont exprimés en fonction de la

densite effective p,rr(z) :

_ha
2
=2 | by + pamhe (3.92)
ey
_ha
2
I,=1,+2 f Perr(2)z%dz. (3.93)
e,
2 14

III-5-7 Etude dynamique du panneau solaire

En pratique, des solutions approchées du probléme continu sont obtenues en le
réduisant a un probléme discret avec un nombre fini de degrés de liberté.
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IITI-5-7-1 Equations de mouvement

Les équations de Lagrange permettent d’obtenir les équations du mouvement du
panneau a partir des expressions des énergies cinétique et potentielle. Soit le
lagrangien L tel que :

L(q,' »4; >, =Ec(q,,4;,0)-U(q, 1), (3.94)

ou E. et U sont respectivement 1’énergie cinétique et potentielle qui sont fonctions
des coordonnées, de leurs dérivées (g,g)et du temps (t), pour les systemes

conservatifs, le principe d’Hamilton s’énonce :
5[L(q,,q,,Hdt=0 (3.95)

Les conditions d’extremum de cette fonctionnelle sont les équations d’Euler :

0 OF 0E. OFE
(Y- = 2L = F (D), _
at(aq[) o0 oq (1) (3.96)

l 1

du moment que 1’énergie potentielle étant la somme de 1’énergie de déformation
Ed et du potentiel des forces de surface et de volume (W).

U=Eyg+ W (3.97)

Pour les petits mouvements des corps ¢€lastiques, les énergies cinétique et de
déformation s’expriment respectivement comme forme quadratique des vitesses et
des déplacements.

1 . 1 (e 1ps
Ee=222 4. M, q,=-14) [M]ig) (3.98)
1 n n 1 r
E = a.K,q,=5 ) [k g} (3.99)
i=1 j=1

a) Equations de mouvement forcé

Les équations de mouvement forcé en absence d’amortissement s’écrivent
alors :
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[MHG(®)} + [KI{q(©)} = {F ()}, (3.100)
avec :
[M] . matrice masse du panneau solaire,
[K] : matrice de rigidité du panneau solaire,
{F(t)} : vecteur forces extérieures dues a I’effet thermique,
{q(t)} : vecteur accélération généralisée.

b) Equations de mouvement libre

L’¢étude des vibrations libres n’est que la détermination des solutions propres du
systeme d’équations précédent sans le second membre.

[MI{G(®)} + [K]{q()} =0, (3.101)

les solutions de ce systeme sont appelées modes propres, le mouvement étant
harmonique, les solutions sont du type gq; = x;€/° ce qui permet d’écrire :

([K] = w?*[MD){x} = 0, (3.102)

ou w étant la fréquence propre du systéme.
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Chapitre IV

Discrétisation par la méthode des
éléments finis hiérarchiques
du probleme thermique

et thermo-élastique

Le passage d’un systeme différentiel a un systeme algébrique nécessite une discrétisation
par la méthode des éléments finis. Les performances et la flexibilité de la version p de la
MEF  (Bardell 1989,1992; Houmat 1997,2001; Hamza-Cherif 2005, 2006,
Hamza-Cherif et al. 2007) nous amene a [ 'utiliser pour discrétiser notre probleme. Nous
présenterons dans ce chapitre en détails les étapes de discrétisation et du développement
de deux éléments finis hiérarchiques pour I’analyse thermique et mécanique.

IV-1 Développement d'un élément fini de type p pour

le probléme thermique

IV-1-1 Forme discrétisée des équations de la chaleur

En se basant sur le principe de pondération, et en utilisant la méthode des
¢léments finis de Galerkin, I’équation de la chaleur peut €tre écrite sous la forme
faible suivante (Hutton 2004) :

fﬂ |(kyy 7)), +pCT|wda =0, (4.1)
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Aprés intégration par parties du premier terme de 1’intégrale et en appliquant
I’intégrale de Green-Gauss a 1’équation précédente, nous aurons 1’expression
finale de cette forme faible :

[ )Gy aas [ petw = Gyr)mwar @2
Q A QO Fq
ou w est une fonction de pondération.

D’apres 1’équation (3.21), la température T(X,y,z) peut étre écrite en fonction
de Ty, apet By :

T(x,y,2) = [RI{6} (4.3)
avee ©
[R1=1[1 2. Z,] (4.4)
To
0} = [ao} (4.5)
Bo

De la méme facon on peut exprimer le gradient de température

T(x,y,2z); = [S][L]{6} (4.6)
i |
010 0 Z 0 Z, 0
[S]=]0 01 0 o0 Z 0 Z, (4.7)
K
000 -7 0 0 Z, 0 0 |

ou [L] est I’opérateur de différentiation

laiOOOOOO

aay
r o 0
[Lf=lo0 0 0 1 =— — 0 0 0 (4.8)
Ox Oy

o 0

o 0 0 0 0 0 1 — —
ox Oy |
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La fonction w est traitée de la méme facon que T, soit donc :

To
W(x:y;Z) = [R]{Q} = [1 ZL ZQ] [‘XO} (49)
Bo

on peut aussi écrire :

w(x,y,2); = [S][LI{9} (4.10)
En injectant (4.10), (4.9), (4.6) et (4.3) dans I’équation (4.2) nous aurons la

forme suivante :

f {8}" f [RI"p,, cz)[R] {6}dz dA + f {®}" [L]” f {SYT[K] [S] [L]{6}dz dA
A Z A Z

4 f (0} h [RI"[R] {8}dr + f o(@)T[RIT[[R](6}]" [RI{O}dT

Ty Trd

= [ hT @ RITAr + f Fo.THOY'[RI™Ar — | Fo{@)"[RITdr (4.11)
Tra Fra

FCU

Qu’ont peut mettre sous la forme suivante :

f {#}T[C]{6} dA + f {B}T[LIT[K,][LI{6} dA + + f h A0} [K,]{6}dr
A A

FC‘U

+[ @RJ@Mr = [ T, (03T RITAr + j ceTH@)[RTdr

Ird T'ew I'ra

= f fH@}T[R]Tdr (4.12)
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Avec :

[K,] = f [S]7 ] o [S]dz (4.13)

[K,] = [RI[R] (4.14)

[Ks] = [RIT[[RIO}][R] (4.15)

€= b R RIdz= | g, cplRal d (416)

Sachant que 1’¢lément de volume dans le cas d’une plaque s’exprime par :

dV = dA dz (4.17)

En utilisant les fonctions de forme on peut exprimer les trois fonctionnelles
Ty, apet By de la facon suivante :

{0} = [N1{6} (4.18)
ou :

[N] : matrice des fonctions de forme,
{6} : vecteur des coordonnées généralisées.

En traitant de la méme fagon la fonction de pondération w, nous aurons :

{p} = [N]{0} (4.19)

Injectons ces deux équations dans (4.12) nous obtenons la forme discrétisée de
I’équation de la chaleur en régime transitoire :

[Ccp] {9_} + [[ch] + [Kcv] + [Krd (5)]] {5} = {Q} (4'20)
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Le systeme d’équations obtenu est un systéme d’équations différentielles
nonlinéaires du premier ordre.

ou :

[K.q]l : matrice de conduction,

[Kev] matrice de convection,

[K.q] : matrice de rayonnement,

[C Cp] . matrice de capacitance,

{Q} : vecteur charge thermique, exprimé par :

{Q} = {ch} + {Qrd} - {Qq} - {QB} (4'21)

avec :

{Q.} : vecteur charge thermique convectif,

{Q.q} : vecteur charge thermique radiatif,

{Q q} : vecteur charge thermique relatif a la source de chaleur,

{Qg} : vecteur charge thermique relatif a la température imposée.

IV-1-2 Choix de l'élément et sélection des fonctions de forme

La méthode des éléments finis consiste a discrétiser le modele physique en
¢lément finis dont la forme (rectangulaire, triangulaire,...) est adaptée selon la
géométrie du modele physique. Ces éléments sont connectés entre eux aux
niveaux des nceuds et des bords a fin d’assurer la continuité d’une variable
quelconque qui peut €tre une température ou un déplacement par exemple. La
précision de la solution obtenue dépend essentiellement du nombre de degrés de
liberté utilisé.

L’¢lément développé dans cette étude est un €lément fini de type p rectangulaire
a quatre nceuds (voir figure 4.1), les degrés de liberté aux nceuds sont
respectivement T, a, et 3.

Dans la version p, en plus des degrés de liberté aux nceuds, I’élément admet des
degrés de liberté aux bords et a I’intérieur de 1’¢lément.

Dans la méthode des ¢1éments finis, la solution est approximée dans le domaine
discrétis¢ par des fonctions appelées fonctions de forme ou fonctions
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d’interpolation, ces fonctions permettent de trouver la valeur d’une variable a
I’intérieur de 1’élément par interpolation des valeurs du vecteur généralisé.

A
Y (0,1 (1,1)
4 a 3
T,
b Qo
A BO
77 2
1 2 X
0,00 ¢ (1,0)

Figure 4.1 : Elément hiérarchique rectangulaire de type p pour 1’analyse thermique.

Le choix de ces fonctions dépend essentiellement de 1’élément considéré
c’est-a-dire de sa géométrie et du nombre de nceuds considérés. Lorsque les degrés
de libert¢ sont indépendant, seul la continuit¢ de la variable est suffisante
(continuité C°). Lorsque le probléme traité est bidimensionnel, les fonctions de
forme dépendent explicitement de x et y. Les fonctions considérées dans notre cas
seront construite sur la base d’un élément linéaire unidimensionnel a deux nceuds.

Les fonctions de forme considérées dans notre cas sont les suivantes
(Houmat 2001 et Hamza-Cherif et al. 2007) :

-

fi=1-¢
=% (4.22)
fr42 = sinrné, ou r=1,..

Les deux premicres fonctions de forme sont celles de la méthode des éléments
finis version h (polyndmes de Legendre), alors que les autres fonctions sont les
fonctions de forme hiérarchiques trigonométriques. Ces fonctions permettent
d’enrichir le champ de température a I’intérieure et aux bords de I’élément.
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Le champ de température dans ce cas peut étre exprimé ainsi :

( Px Py

> Z LA

i=1 j=
To($,m, ) Ax qy

w@Eno bt =1 a s @AM
Bo(&,1, 1) ZJZ ’

Tx

> Z FufiOAC)

\11]

-~

(4.23)

ce qui permet d’exprimer (4.19)de la facon suivante :

[Nz] 0 0
{6y=| 0 [N, O [{6} (4.24)
0 0 [N

avece .
{6} = [T11 Tz .. Tip, o TPxPy @11 X2 e Qg - Qg g o B11 By ""31r1 ---ﬂrxry
(4.25)
IV-1-3 Détermination des différentes matrices élémentaires

Les différentes matrices de 1’équation (4.24) sont déterminées a partir de la
forme intégrale donnée par 1’équation (4.12).

IV-1-3-1 Matrices de conduction, de convection et

de rayonnement

La matrice de conduction est obtenue directement de (4.12) :

[Koq] = j [B] [l [Bdaxdy (4.26)
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avee

de la méme fagon, la matrice de convection est obtenue:

[key] = fr he[NT" [T ] [NTd T

cv

La matrice de rayonnement est donnée par :

[Ka(8)] = | el [la®)] (Wiar

IV-1-3-2 Vecteurs charges thermiques

(4.27)

(4.28)

(4.29)

De la méme fagon les différents vecteurs charges thermiques sont obtenus. Le

vecteur charge thermique relatif a la convection est donné par :

{Qu} = f h.T. [N]T[R]Tdl

l—‘CV

le vecteur charge de rayonnement s’exprime ainsi :

{Qra} = f oe TF[N]T[R]TdI

Ley

alors que le vecteur charge relatif a la source de chaleur

(Q,} = f £ [N]T[R]"dT

Ley

Le vecteur charge relatif dii a une température imposée vaut :

{Qs} = [KI{f"}

(4.30)

(4.31)

(4.32)

(4.33)
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IV-1-3-3 Matrice de capacitance

La matrice de capacitance est obtenue directement de (4.11) :

[C.,] = f [N]T[C][N]dxdy (4.34)
A

IV-2 Développement d'un élément fini de type p pour

I'analyse thermo-élastique

IV-2-1 Choix de lI'élément

L’¢lément développé dans cette étude est un élément fini de type p rectangulaire
a quatre nceuds (voir figure 4.2), les degrés de libert¢é aux nceuds sont

respectivement les déplacements transversaux (W},’ et WS) et les rotations ng ,
b b

wo . etwg .
0y 0 xy

1) (wg
y 0
4 a 3 0x
i} +4 awg |
b Oy
A aZW(I)’
n \dx0y
1 2 Y
0,00 ¢ (1,0)

Figure 4.2 : Elément hiérarchique rectangulaire de type p pour I’analyse thermo-élastique.

IV-2-2 Sélection des fonctions de forme

Un systtme de coordonnées adimensionnelles est utilisé pour décrire la
géométrie de 1’élément :
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0<é&;n<1 (4.34)

Les fonctions de forme utilisées pour décrire le champ de déplacement de la
plaque sandwich sont les fonctions trigonométriques. Les deux groupes de
fonctions de forme utilisés sont (Houmat 1997,2001):

> Pour la continuité C°

f= [f1»f2»fr+2] (4.35)

> Pour la continuité C!

9 = 191,92, 93, 9a» Gr+4] (4.36)
Avec:
.
g1 =1-3¢%+2¢
g, =8 =28 +8
{ g5 =3¢ -2¢8° (4.37)

gs=—8*+8

Grea =6 [=§ + 2+ (=D& = (1 + (=D& + sin(5,¢)]

\

Le champ de déplacement dans la plaque peut étre exprimé par les fonctions de
forme hiérarchiques:

P

r Szzyzijfi(z)fj(n) w

{wi(m,t)}:< =1 , (4.38)
Wo (Err’r t) ¥ <

Z z Wi;9:(®g;(m)

\i=1 j=1 J

la relation (4.38) peut étre écrite sous la forme :

{q} = [Nl{q}, (4.39)
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ou :
[Nwg] 0

M= 0 vy

(4.40)

_ T
(@ ={Z11,Z12) . Zassy w2y o Wi Wi Wonspyiveay » -} (441)

IV-2-3 Détermination des matrices de rigidité

A partir de I’énergie de déformation, la matrice de rigidité [Kps] est déterminée.

Elle est égale a :

[Kps] = [Kr] + [K:] (4.42)
ou :
[Kps] . matrice de rigidité de la plaque sandwich,
[K¢] : matrice de rigidité de flexion,
[Ks] : matrice de rigidité de cisaillement.

IV-2-3-1 Matrice de rigidité de flexion

Le terme de I’énergie de déformation relatif a la flexion est donné a partir de
I’expression (Eq. 3-83) de 1’énergie de déformation de la plaque sandwich:

Ur = %J{X}T[D]{X}dx‘l (4.43)

Sachant qu’on peut exprimer {}} en fonction de la matrice des fonctions de
forme et le vecteur des déplacements généralisés :

= [BJ@ (4.44)

avee ©

[B,] = [4,]IN] (4.45)
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ou [Ax] est la matrice de différentiation, donnée par :

1 ¢
a? 9&*
1 8°
[4,] =0 o (4.46)
1 8
ab d&on]
En remplagant {x} donné par la relation (4.44) dans (4.43) , il résulte :
1 _ T _
Uy = 5ab [ @[5, 01[B,J@dsan, (+47)
A
or,
1 . _
Ur = E{q} [Kf]{q}; (4.48)
la matrice de rigidité [K¢] est donnée par :
T
[K:] = ab f [B,] [D1[B,]dédn. (4.49)
A

IV-2-3-2 Matrice de rigidité de cisaillement

Le terme de 1’énergie de déformation relatif au cisaillement est donné a partir
de I’expression (Eq. 3-83) de 1’énergie de déformation de la plaque sandwich:

1
U, =3 [ 07Isrlda. (450)
A

Sachant qu’on peut exprimer {y} par la matrice des fonctions de forme et le
vecteur des déplacements généralisés :

v} =[B,]@, (4.51)

avee ©

[B,] = [4,]IN], (4.52)
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ou [Ay] est la matrice de différentiation, donnée par :

[A]J%‘% O] (4.53)
"5 e

En remplagant {y} donné par la relation (4.51) dans (4.50) , il résulte :

1 _ T _
U, =5 b [ @"[5,]"1s1(8,)@dsan, (454
A
or, on peut écrire Ug sous la forme suivante :
1 .7 _
Us = -{q} [K:]{g}, (4.55)
la matrice de rigidité [K;] est donnée par :
T
[K] = ab f [B,] [S1]B,]d&dn. (4.56)
A

IV-2-4 Détermination de la matrice masse

A partir de I’énergie cinétique, la matrice masse [Mps] est donnée sous la forme
suivante :

[Mps] = [My] + [M,] (4.57)
ou :
[M,] matrice masse de la plaque sandwich,
[M,] matrice masse relative au mouvement transversal,

[M,] matrice masse relative au mouvement de rotation.
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Le terme de 1’énergie cinétique relatif au mouvement transversal est donné a
partir de I’expression (Eq. 3.87) de 1’énergie cinétique de la plaque sandwich:

1
mn=§pif@%2+w¥+zwﬁﬁ)m4 (4.58)
A

on peut exprimer Eq; en fonction du vecteur vitesse {q}, ce qui nous permet
d’écrire :

1 1
_ = x| T .
Fo =50 [ @ {JJ0 D@aa, (4:59)
A
En introduisant la matrice des fonctions de forme, il résulte :
1 . (=T 11 -
B =50 [@ W[} 1] IN{@)as (4.60)
A
or Ec; estde la forme :

1 71 —
Ec, = E{Q} [M1]{Q}; (4.61)

ce qui permet de déterminer la matrice masse[M, ] :

(M) = abp* [ V17 [} 1] N)dgan (4:62)

Le terme de I’énergie cinétique relatif au mouvement de rotation est donné a
partir de ’expression (Eq. 3.87) de I’énergie cinétique de la plaque sandwich:

1 awt”  awh’

Sachant qu’on peut I’exprimer ainsi :

Fex = 5 bty [ (@) 18,1713, (@) s (4:6)
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Avec :
[B.] = [4;][N], (4.65)
ou [A,] est la matrice de différentiation, donnée par :

10
adg
10|
bonl

o

[42] = (4.66)

o

[r————

or E, est de la forme :

1 —.1 _
Ec, = 5 {4} [M.}{d}, (4.67)

ce qui permet de déterminer la matrice masse[M,] :

[My] = > abl, [ [B,]7 B 1agan (+69)
A

IV-2-5 Détermination du vecteur force d( a l'effet thermique

A partir de 1’énergie de déformation le vecteur force di a I’effet thermique
{F(t)} est déterminé:

1
Usr =35 f " {MAT}dA, (4.69)
A

en utilisant les équations (4.44), (4.45) et (4.46), on aura :

1 _ T
Upp = Eab f {@7[B,] {M*T}dédn, (4.70)
A
ce qui permet de déterminer {F(t)}

(F(t)} = ab f [B,] (MAT}dédn. (4.71)
A
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Chapitre V

Méthodologies de résolution
numeérique et d’'élaboration

d’un programme de calcul

L’objectif de ce chapitre est de décrire les méthodes numériques utilisées pour résoudre
les problemes formulés auparavant. Un schéma de résolution est développé pour
[’élaboration d’un programme de calcul.

V-1 Démarche d'un schéma de résolution

L’analyse statique et dynamique du panneau solaire sous I’effet de charges
thermiques nécessite préalablement la détermination des différents flux solaire,
terrestre et albédo. Ces flux dépondent principalement de la position relative du
satellite par rapport au soleil et la terre. Dans ce sens, la détermination des
parameétres orbitaux s’averent indispensable. La résolution des équations de
mouvement du satellite devient donc la premiére étape a résoudre, le schéma de
résolution est donné ultérieurement dans la suite de ce chapitre. Une fois ces flux
déterminés, ils constituent les conditions aux limites du probléme thermique dont
la résolution de I’équation de la chaleur constitue la clé pour 1’analyse du
probléme thermomécanique. Le panneau solaire modélisé par une plaque hybride
composée d’un empilement de couches de propriétés différentes est soumis a ces
flux de chaleur son comportement thermique en est dépendant. Une fois la
variation de température dans la plaque hybride déterminée il est possible
maintenant d’analyser le comportement mécanique du panneau solaire, bien siir en
résolvant les équations d’équilibre d’une plaque sandwich considérée comme
modé¢le mathématique pour le panneau solaire. Dans la suite, le schéma de calcul
nécessaire a 1’¢laboration d’un programme de calcul est explicité, voir figure 5.1.
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V-1 Démarnchie d un sctéma de nésolution

Lecture des données :
U Paramétres orbitaux initiaux
U Données astrophysiques,...

Calcul des éphémérides
aS' 881 amr 8m

” Calcul des perturbations :

Modélisation de la . B > .
e Résolution des équations de Gauss :

T el —

PR T

Calcul des paramétres :

Calcul des flux :
qs (t)' Gal (t)' Qter (t) _'

Figure 5.1 : Schéma de calcul global.



V-1 Démarcte d ‘wn schéma de résolution

Lecture des données :

— U Physiques et géométriques
e a flux,...

Discrétisation par la version p-MEF :

Résolution des équations de la chaleur :

A
Lecture des données :
U Physiques et géométriques
U température,...

Détermination de la distribution de
température :

T(x.v.z.t)

=

Discrétisation par la version p-MEF :

Résolution des équations de Mvt :

Analyse modale: Q Analyses statique :

Analyse transitoire : w(x,y, z,t) w(x,y,z)

Figure 5.1 : suite.
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V-2 Intégrations numériques en orbitographie

On ne peut dissocier les efforts qui ont été faits pour décrire 1’évolution du
satellite artificiel, du travail visant & mieux déterminer les forces qui perturbent
son mouvement. Historiquement 1’utilisation de mod¢les de forces de plus en plus
complets se retrouve dans les projets visant a calculer les coefficients du potentiel
terrestre. Cela n’empéche pas qu’une modélisation précise du mouvement ait
d’autres applications (positionnement terrestre et analyse de missions, par
exemple). On peut regrouper les méthodes d’intégration en trois grandes
catégories : les méthodes analytiques, les méthodes numériques et les méthodes
mixtes analytiques-numériques.

Pour résoudre le probléme analytiquement il faut simplifier le modéle de forces
de perturbations de telle sorte a pouvoir intégrer les équations de mouvement.
Cette procédure est connue sous le nom de perturbations générales. Les méthodes
numériques sont utilisées plutot dans le cas ou il n’y a pas de simplifications dans
le modele de forces. Cette procédure est connue sous le nom de perturbations
spéciales.

a) Méthodes analytiques

Ce sont les premicéres méthodes qui ont été utilisées et qui ont produit les
meilleurs modéles de potentiel terrestre jusqu’en 1973 [Kozai 1961, 1969,
Lundquist et Veis 1966, Gaposchkin et Lambeck 1969, Gaposchkin 1973]. Elles
reposent essentiellement sur les travaux de Brouwer et de Kozai pour le traitement
des perturbations dues aux harmoniques zonaux (Brouwer 1959, Kozai 1962a),
des perturbations lunisolaires (Kozai 1966) et de la pression de radiation solaire
directe (Kozai 1961). Le développement de Kaula permet d’intégrer I’effet des
harmoniques tesseraux non résonnants au premier ordre (Kaula 1966).

> Avantages :
- on obtient une information trés riche sur [’influence des différentes

perturbations et sur les effets des différents paramétres sur le
comportement du mouvement,

- une fois la théorie établie, les calculs pour obtenir une position a une date
donnée a partir de conditions initiales sont trés rapides,

- une théorie analytique peut étre valable sur une trés longue durée.
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V-2 Jutégrations nameéniques en orbitographice

» Inconvénients :
- la construction d’une théorie analytique est trés lourde,

- beaucoup de perturbations sont treés difficiles ou méme impossibles a
prendre en compte avec une bonne précision : résonances, perturbations
luni-solaires (effets a longues périodes), pression de radiation solaire (dans
le cas ou le satellite passe a I’ombre de la Terre), freinage atmosphérique...

- aucune théorie n’est valable pour toutes les configurations : faibles et
fortes excentricité, faibles et fortes inclinaisons, inclinaison critique...

b) Méthodes numériques

L’intégration purement numérique a été utilisée depuis le milieu des années
1960, mais ne s’est imposée complétement qu’environ 10 ans plus tard. Depuis,
tous les modéles géodynamiques (détermination globale des coefficients du
potentiel et des coordonnées de stations) ont utilisé exclusivement cette méthode :
mode¢les GRIM (GRGS/France et DGFI/Allemagne), GEM (Goddard Space Flight
Center/USA) et TEG (Université du Texas/USA).

> Avantages :
- la mise en ceuvre est moins lourde que pour les méthodes analytiques,

- on peut traiter toutes les perturbations avec une grande précision presque
indépendamment de leur complexité mathématique,

- il existe des formulations efficaces pour toutes les configurations,
(coordonnées rectangulaires ou éléments orbitaux non singuliers).

» Inconvénients :
- ces méthodes ne permettent pas d’obtenir directement des informations

qualitatives sur le comportement du systéme,

- elles sont trés couteuses en temps de calcul, ce colt dépendant de la
longueur de I’intervalle d’intégration,

- la précision obtenue dépend fortement de la longueur de I’intervalle
d’intégration et se dégrade rapidement lorsque cette longueur croit.
L’utilisation de I’intégration numérique est donc délicate sur de longues
durées.

c) Méthodes mixtes analytiques-numériques

Dans ces méthodes, on intégre numériquement un systéme différentiel ne
générant plus aucune variation a courtes périodes. Ce systeme différentiel est
construit a partir du systéme différentiel initial & 1’aide d’une théorie analytique
éventuellement complétée par des quadratures numériques pour certaines
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perturbations. Historiquement, les méthodes mixtes ont été introduites pour
combler la déficience des méthodes analytiques dans le cas des résonances
profondes [Gedeon, Douglas et Palmiter 1967]. Aujourd’hui, on les considére
plutét comme des remedes a certaines faiblesses de I’intégration numérique dans
le cas des études sur de grands intervalles de temps. En effet, I’¢limination des
courtes périodes permet d’utiliser un long pas de calcul lors de I’intégration
numérique. Cela réduit a la fois le colit en temps de calcul et les effets des erreurs
d’arrondis et de troncatures. Suivant le soin que 1’on apporte a leur mise en ceuvre
et le contexte dans lequel on les utilise, ces méthodes peuvent combiner les
avantages des méthodes analytiques et numériques. Nous avons dit qu’elle peuvent
remédier a une grande partie des inconvénients du numérique pur. Elles
conservent cependant une partie de la lourdeur de construction liée aux méthodes
analytiques. Quant au probléme de la précision, il faut remarquer que les méthodes
analytiques échouent essentiellement pour I’intégration des effets a longues
périodes (résonances, perturbations luni-solaires). Or il s’agit justement ici
d’intégrer numériquement ces effets. Apres quelques succes au début des années
1970 [Wagner 1973], cette méthode n’a pas suivi les progreés accomplis dans la
précision des observations. Cependant elle n’a pas été vraiment remplacée pour les
analyses a longues périodes qui deviennent pourtant de plus en plus prometteuses.
Les travaux de Balmino, Borderies, Exertier et Barlier [Borderies 1976, Exertier
1988, 1990] ont permis de faire nettement progresser cette méthode et ont prouvé
son fort potentiel.

V-2-1 Méthodes d’intégration numériques multi-pas

Pour résoudre numériquement le probleme d’intégration d’orbite d’un satellite
artificiel, on utilise soit les équations du mouvement Eq. (2.23), soit les équations
de Gauss Eq. (2.32). En pratique, on utilise le deuxiéme cas, du moment que la
résolution du systeme d’équations (2.23) nous donne la position et la vitesse du
satellite sans nous informer directement sur 1’évolution de 1’orbite ou du plan
orbital, [Vallado et McClain 1997]. Alors que le systéme d’équations de Gauss,
nous permet d’étudier la variation des éléments orbitaux dans le temps.

Le systeme d’équations de Gauss s’écrit alors sous la forme suivante:
i =)}
@} =l (5.1)
®} =k
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ou y(t) correspond alors au vecteur des parameétres orbitaux du satellite dans le
repere inertiel,

by} ={a, e i,2,w,M,}T (5.2)

et le second membre f(y;,t) dépend des forces perturbatrices agissant sur le
satellite (potentiel gravitationnel terrestre, forces surfaciques, etc.).

On intégre de maniere numérique le systeme d’équations donné par (5.2). Pour
cela, on dispose de deux types de méthodes discrétes différentes (voir Zarrouati
1997, Barriot 1989, et Balmino 1974) : (i) Méthodes a un pas, ou (i1) Méthodes
multi-pas).

En orbitographie les méthodes multi-pas sont plus utilisées que les méthodes a
un pas. L’idée des méthodes a pas multiple est d’utiliser non seulement
I’évaluation f; mais aussi un certain nombre de valeurs passées f;_;, ... Il existe
deux catégories de méthodes multipas : (i) une méthode consistant a remplacer la
fonction f(y;, t) de 1’équation (5.1) par un polyndéme d’interpolation, suivie d’une
intégration, ou bien (ii) une méthode consistant a approcher la dérivée de f(y;, t)
en un point par I’intermédiaire de développements de Taylor. Les méthodes
numériques multi-pas nécessitent 1’utilisation d’une autre méthode d’intégration a
un pas « starter » pour amorcer le calcul, la plus utilisée est la méthode de
Runge-Kutta.

V-2-1-1 Méthode d’intégration de Tchebychev

Dans cette étude les fonctions trigonométriques de Tchebychev sont utilisées a
la place des fonctions polynomiales, vue le caractere périodique des perturbations.
Ces fonctions sont introduites pour la premicre fois par Richardson (Richardson et
al. 1998) dans la résolution des équations différentielles du premier ordre dans le
calcul de propagation d’orbite.

Pour déterminer les €léments osculateurs, on discrétise I’intervalle de temps
[to, tg] sur lequel on veut étudier la position du satellite. On pose donc : ti;; =
ti+h pourtouti =0,..,N—1,0u N — 1 correspond au nombre d’intervalles de
temps discrétisant I’arc d’orbite étudié et h est appelé le pas de discrétisation.
Nous avons alors : h = (tf — ty)/Netty = Tt
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La solution dans le cas du systéme d’équations (5.1) a I’instant t;,; est donnée
par :

Y(tin) = y(E) + f f(2)dz (53)

ti

Le principe des méthodes numériques utilis€ées dans ce type de probléme est
d’approximer f(z) par une série de fonctions, dans notre cas c’est les fonctions
trigonométriques de Tchebychev. Le but est alors de chercher une solution
approchée y; de la solution de 1’équation a résoudre, en chaque point t;, de telle
sorte que : y; = y(t;) pourtouti =1,2,...,N.

Introduisons la variable § (0 < € < 1) pour discrétiser le pas de temps h (voir
figure 5.2) de tel sorte que :

tiv1 =t + $h, (5.4)

ce qui nous permet d’écrire :

ti+ éh

Yt + £h) = y(t) + f F(2)dz, 5.5)

d’apres (5.4), on voit bien que la solution est achevée lorsque § est égale a 1.

Faisant le changement de variable suivant :

h
z=t+ E(a + 1), (5.6)
ceci nous permet d’écrire :
286—1
Y+ ) =y + | f@da, (57)
-1

ou a est une variable comprise entre -1 et 1. La fonction f(a) peut étre
approximée par une série convergente, les fonctions trigonométriques de
Tchebychev sont utilisées dans ce cas :

F@ =) Gge(@), (5:8)
k=1
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les fonctions de Tchebychev sont définies par :

gr(cos §) = cos(ke), (5.9)

alors que les coefficients Cy sont donnés par :

C, = z Mda, (5.10)

T V1 — a?

et qui peuvent étre approximés par :

n

Ce~ ) agi(@), (5.11)

k=0

avee |

2 n
a4 = EZ (%) gx(cos 6)). (5.12)
k=0

injectons (5.9) dans (5.12), on aura :

2 n
a4 = EZ £(x,) cos(k8)), (5.13)
k=0

ou le terme 6; est le pas de temps exprimé sous forme angulaire par :

_(n—pm
ah—

O

) (5.14)

Le point x; est appelé point nodal de ’intervalle de temps [t;, tiy;], exprimé en
fonction du pas de temps 6; par :

h
Xj =1+ > (1 + cos Hj) (5.15)
exprim¢ en fonction de &, X; s’exprime par :
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A partir de I’équation (5.3) on peut obtenir la solution au point x; :
ij—l

h n
k1) =y +3 ) 0 | a@da (517)

Utilisant la forme récursive des polyndmes de Tchebychev, 1'intégrale dans
I’équation (5.17) s’écrit ainsi :

f gr(@)da = %[gl"i(i‘) - g,k{_i(f) . k=2 (5.18)

injectons cette derniére équation dans (5.17), on obtient :

n
h
y(x) = y(t: + &h) = y(t) + Ez Rixar, j=12,..,n (5.19)
k=0

avee

( Rj, = cos 6,

R'1 =

< ]

[cos(Gj) — 1] (5.20)

e

1 [cos((k+ 1)8;) + (=1)*  cos((k— 1)8;) + (=1)¥
k=2 k+1 B k—1

, k=2

\

L’¢équation (5.19) prend la forme simplifiée en 1’écrivant au point nodal
& = 1, en exprimant 8; par I’équation (5.14), ce qui nous donne :

— _ N Ak
y(t; +h) = y(t) hk=;4 GFDE-1 (5.21)
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Point nodal

Pas de
discrétisation
h

Figure 5.2 : Discrétisation du temps et point nodal.

V-2-2 Méthode d’intégration de Runge-Kutta

La méthode de Runge-Kutta ( Tannehill et al. 1997) est une méthode a un pas,
utilisée pour amorcer la méthode d’intégration de Tchebychev. Cette méthode est
de la forme :

y(t +h) =y(&) + hd(x, ¢, h), (5.22)

avec
( q
®(x, t,h) = Z a;k,Cx, t, h)

i=1

{0 kot h) = f(x,t) (5.23)

-1
ki(x,t,h) = f(x + Z Bk (x,t,h) , t + a;h)
\ =1

L’idée est d’intégrer en utilisant des valeurs en des points particuliers, avec des
poids d’intégration particuliers k;. Les termes a;, a; et Bj(i) sont des constantes

ajustées pour obtenir 1’ordre souhaité.
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La méthode de Runge-Kutta d’ordre 4 est utilisée dans la suite de ’étude. Le
schéma de calcul se présente alors comme suit :

1
d)(x, t, h) = g(kl + 2k2 + 2k3 + k4)

kl = f(xr t)

< ky = f(x +§k1,t +§) (5.24)

ki = ( +hk t+h)
3 =[x o 2 >
k4=f(x+hk3,t+h)

\

V-3 Intégration numérique en analyse dynamique

transitoire

Dans le chapitre précédent les équations de mouvement du panneau solaire ont
été déterminées en utilisant les équations de Lagrange. Les matrices de rigidité et
masse ainsi que le vecteur forces extérieures sont formés en utilisant la méthode
des ¢léments finis hiérarchiques.

[MI{g} + [K]{q} = {F(t)} (5.25)

Le systétme obtenu est un systéme d’équations différentielles linéaires du
deuxiéme ordre, sa résolution nécessite 1’utilisation d’'une méthode numérique. Il
existe un grand nombre de méthodes d’intégration plus ou moins adaptées a un
type de probléme, par exemple les méthodes d’intégration explicite conviennent
mieux aux problémes de propagation d’ondes (cas des fluides). Pour les problémes
de dynamique de structures les plus utilisées sont: les méthodes d’intégration
directe et la méthode de superposition modale.

En pratique le choix de telle ou telle méthode d’intégration dépend de sa
convergence et de sa stabilit¢, en plus de 1’élément fini utilisé¢, donc
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indirectement, du probléme traité. Dans le cas de la méthode des €léments finis
hiérarchiques se basant sur ’enrichissement de 1’¢lément, les méthodes implicites
sont plus adaptées dans ce cas (Bathe 1996).

La plus part des méthodes d’intégration directe sont des méthodes pas a pas
dont I’équilibre est réalisé a chaque pas de temps At, 2At, 3At,..., c'est-a-dire que
la solution a I’instant t + At est déterminée implicitement a partir de la solution
précédente. Parmi ces méthodes on peut citer : Méthode de Newmark (Newmark
1959), méthode de 6 — wilson (Bate et Wilson 1968) et la méthode de a — HHT
développée par Hilber (Hilber et al. 1977),...

Dans la suite de I’étude, la méthode de Newmark est explicitée, et utilisée pour
la résolution du probléme traité.

V-3-1 Méthode d’intégration de Newmark

Cette méthode est utilisée par beaucoup de chercheurs, on peut citer les travaux
de Parhi (Parhi et al. 2001) dans I’analyse dynamiques des plaques composites
sous I’effet hygrothermique, de Lee et Han (Lee et Han 2006) dans 1’analyse des
vibrations libres et forcées des plaques et coques composites. Elle est utilisée aussi
par Li (Li et al. 2006) dans I’analyse dynamique des structures spatiales. Notons
que la plus part des logiciels de calcul de structures (ANSYS, ABAQUS,..)
utilisent I’intégration de Newmark.

C’est une méthode implicite a un pas, stable et converge rapidement dans la
plus part des cas.

Elle se présente sous la forme suivante :

(@) = (@) + ha) + 5221 - 200(G) + 2a)]  (5:26)

{di+1} = {q;} + R[(A = 8){G;} + 6{Gi41]] (5.27)

ou :
a, 6 : parametres d’intégration de Newmark,
{q;} : vecteur des déplacements généralisés a I’instant t;,
{q;} : vecteur des vitesses généralisées a I’instant t;,

{G;} : vecteur des accélérations généralisées a I’instant ¢;,

137



V-3 Tutégration numérigque en analyce dynamique transctocre

{qi+13{Gi41} {Gi+1} : vecteurs cités précédemment a I’instant ¢, ;,
h : pas de temps.

L’objectif est la détermination du vecteur des déplacements généralisés {qi;}
en utilisant les équations d’équilibre a I’instant t;, 4, d’ou:

[MI{Gis1} + [K1{qi+1} = {Fi+1} (5.28)

pour cela réarrangeant (5.26) et (5.27) en vue de déterminer {q;;4}

{di+1} = ap({qiz1} — {a;}) — a1 {ai} — a.{Gs} (5.29)

injectons (5.29) dans (5.28) on obtient {q;,1} :

(@o[M] + [KD{qi+1} = {Fiz1} + [Ml(@p{q;} + a;{q;} + a{d;}), (5.30)

avece
a = % (5.31)
a, = % (5.32)
a, = % ~1 (5.33)

une fois {g;,} calculé on peut déterminer {§;,,} en utilisant I’équation (5.29).

D’apres Zienkiewicz (Zienkiewicz et Taylor 2005), la solution du systéme
(5.28) est inconditionnellement stable si les paramétres d’intégration vérifient les
conditions suivantes :

a> %(— + 6) (5.34)

1
52 (5.35)

1
Sta+s>0 (5.36)
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V-4 Intégration numérique en analyse thermique

transitoire

Les équations de la chaleur en régime transitoire (Eq. 4.20) se réduisent a un
systeme d’équations différentielles nonlin€aires du premier ordre de la forme :

[Ccp] {6} + [[Krd (6)] + [ch]] {6} = {Qrd} - {Qq} (5-37)

En général les méthodes utilisées dans ce type de probléme sont les méthodes
des différences finis explicites, implicites et la méthode—6 ainsi que les cas
particuliers de cette méthode : méthode de Crank—Nicolson, les méthodes d’Euler
explicite et implicite. Dans le cas nonlinéaire la méthode de Newton-Raphson, ou
la méthode de prédiction-correction peuvent étre utilisées en conjonction avec les
méthodes citées auparavant (Schifer 2006).

Dans cette ¢tude la méthode PTI développée par Zhong (Zhong et Williams
1994) est utilisée pour résoudre le systeme d’équations donné par I’expression
(5.37). D'un co6té, c’est une méthode explicite et inconditionnellement stable; et
d’un autre coté, elle permet de réduire considérablement le temps de calcul avec
un gain sur la précision des résultats obtenus (Gu YX ; Chen B S ; Zhang H W and
Grandhi RV 2002). La méthode prédicteur —correcteur est utilisée en conjonction
avec la méthode PTI.

V-4-1 Méthode PTI

Le principe de la méthode consiste a transformer le systéme d’équations (5.37)
sous la forme suivante :

{6} = [H]{0} + {r} (5.38)

[H] est une matrice constante définie par :

[H] = —[C.p] " [Kea] (5.39)
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alors que le vecteur {r} est exprimé par :

r}=0h+0}h+{r) (5.40)
avece
rh = [Cop] (@) (5.41)
{T}Z = _[Ccp]_l{Qq} (542)
i} = —[C] {0ra((8])) (543)
{04} = [K-4(9)](6) (5.44)

ou {r}; et {r}, sont les termes linéaires alors que {r}; représente le terme non
linéaire ou terme radiatif.

Pour cela exprimons les termes linéaires de la fagcon suivante :

{Qrd} = {Qrd}o + {Qrd}l(t - ti) (545)
{Q} = {Qq}o + {Qq}l(t —t;) (5.46)
avec
{04}, = {0t} (5.47)
{Qrd}o = {Qrd(ti)} (5.48)
{Qq}1 _ {Q, (ti+1)}h_ {Q,(t)} (5.49)
(Qua}; = {Qra(ti+1)} —{Qra(t)} (5.50)

h

La solution générale de (5.38) est composée de la solution sans second membre

{61} et avec second membre {62} :
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{6} ={6,}+1{8,} (5.51)

avece
(6.} = (8)° exp([H10) (5.52)
{52} = f exp[[H](t — s)]{r(s)} ds (5.53)

—.0
le vecteur {0} caractérise les conditions initiales a I’instant t, = 0.
A Dl'instant t; = ih, et d’aprés les équations précédentes, la solution est alors :

(@) = (@) exp([Hlt) + f exp[[H](t; — $)|{r(s)} ds (5.54)

0

de méme a I'instant t;, 1, la solution peut étre exprimée par :

tit1
i+1

@) = @) el + | ewllH]Gn - 9)oeNds  (555)

0

Décomposons I’intégrale entre (0 — t;) et (t; — t;,;) on aura :

{5}”1 = {5}0 exp([H]tiy1) + f exp[[H](ti11 — $)]{r(s)} ds
+ [ enlHIt, - )6 ds (5.56)

Introduisons le pas de temps h(= t;,; — t;) , on aura :
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{§}i+1 = exp([H]h) {6}0 exp([H]t;) + J exp[[H](ti - s)]{r(ti)} ds
h
+ f exp[[H](h — $)|{r(t; + s)}ds (5.57)

0

Par identification a (5.54), on voit bien que ’expression précédente peut étre
écrite sous la forme suivante :

®" = a1 +fexp[ HI(h — )] (t; + 5)} ds (5.58)

avec
[A] = exp([H]h) (5.59)

Injectons 1’équation (5.40) dans (5.58), on obtient la solution générale a
I’instant t;,; :

h

@ = 141]@) + By] - By - ) + f exp|[H](h — $)|{r (¢, + 5)}s ds

(5.60)

(BY = [H][Cop] ™ {(@rado +{Qq}, } + [HI [H] {{Qrads + {00}, }
(5.61)
{c} = —hlHI{Q,}, (5.62)
La solution obtenue reste difficile a résoudre a cause du terme non linéaire et de
la matrice [A] (forme exponentielle). Pour cela utilisant la méthode de

prédiction-correction pour évaluer le terme non linéaire dans I’intervalle de temps
[t;, ti41], dont le principe est donné ci-dessous (figure 5.3) :
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> Prédiction

> Correction

E J

oui

hon — i+1,n — i+1,n-1 — i+1,
@ - e —— @

{

Figure 5.3 : Schéma de calcul utilisé dans la méthode de prédiction-correction.
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(BY = [ [Cep] ™ {{Quado + Q) + {Qua ()} }

+[H] 7 [H] {{Qua}s + {Qq}, } (5.63)
@ (@)}, =[x (@] (@} (564)

(BY = [ [Cop] " {{Quado +{Qa}, + {2 (@) )} }
) {(Quah + {Qa), + {2 (B} )} ) (5.65)

{Qrd ({§}i+1,n)}0 _ [Krd ({6}i+1,n)] {{§}i+1,n} (566)

(@) @) e (@)

(5.67)

Finalement pour pouvoir déterminer la solution {61} il faut déterminer la
matrice [A], donc du point de vue numérique la difficulté réside dans le calcul de
I’exponentiel de la matrice [H] , pour contrer cette difficulté utilisant 1’algorithme
2™ (Moler et al. 1978) basé sur le développement en série de Taylor de [A].

Pour cela introduisant un nouveau pas de discrétisation T et faisant le
changement suivant :

exp([H]R) = [exp([H]T)]*" (5.68)
avece
h
T= o (5.69)

ou m est un entier pris €¢gale a 20 (Moler et al. 1978).
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Vu que l’intervalle de temps t(= h/1048576) est tres petit, cela nous permet
de développer en séries de Taylor le terme [exp([H]t)] avec une trés grande
précision, d’ ou :

exp([H]t) ~ [I] + [H,] (5.70)
avec
[H,] = [Hlz + ([Hz]f ), (5.71)

Ou [/] est la matrice identité.

Notons que [H,] est trés petit devant [I] ce qui ne nous permet pas de les
additionner directement pour calculer la matrice [A].

Nous savons quce :

m-—1

[0+ HA = [[1] + 2[H,] + [H[H]] (5.72)

Posons ensuite :
[Ha] = Z[Ha] + [Ha] [Ha] (573)

Et répétons le principe m fois, on pourra calculer la matrice [H,] qui va étre
additionnée par la suite a la matrice identité [I].

L’algorithme (figure 5.4) suivant schématise le calcul de [A] :

([H]7)?

[Hq] = [H]z +

|
[Ha] = Z[Ha] + [Ha] [Ha]
non oul }

\m=y:> calculer [A] = [I] + [H,]

Figure 5.4 : Schéma de calcul utilisé dans le calcul de la matrice[A].

ALNNESEEE SRR
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V-5 Calcul des parametres de fréquence

Une fois les matrices masse et de rigidité formées, les paramétres de fréquence
seront déterminés en résolvant le probléme aux valeurs propres suivant :

[~w?[M] + [K]]{x} =0 (5.74)

Une transformation du probléme généralis¢é en un probléme standard est
effectuce.

[—w?1] + [B]]&x} = 0 (5.75)

avec
[B] = [M]~*[K] (5.76)

La matrice [M] est une matrice symétrique ce qui permet de la décomposer en
utilisant la méthode de Choleski.

[M] = [L][L]" (5.77)

[L] est une matrice triangulaire inférieure, en injectant (5.77) dans (5.74) il
résulte :

[[L]7T[L] K] — w?[1]]{x} = 0 (5.78)
La matrice [B] est ainsi donnée par :
[B] = [L]7T[L] (K] (5.79)

La matrice [B] est obtenue en deux étapes :

1 Résoudre le systéme [L][D] = [K] (pour [D] = [L]7Y[K])
2 Résoudre le systéme [L]T[D] = [B] (pour [B] = [L]"T[L][K])

Le systéme d’équations (5.78) a les mémes valeurs propres que le systéme
d’équations (5.74). Le probléme est maintenant standard, du fait que la matrice [B]
est symétrique, les méthodes de Householder et QR peuvent étre appliquées.
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Chapitre VI

Validations, comparaisons et

analyse de cas

Nous présenterons dans ce chapitre une analyse thermo-élastique détaillée d’un panneau
solaire soumis a un gradient thermique provoqué par les conditions de [’environnement
en orbite. La premiere partie de ce chapitre met en évidence la validité du programme
developpé, ainsi une étude comparative est faite avec des travaux de différents auteurs.
La deuxieme partie fait [’objet d’une étude thermo-élastique d’un panneau solaire dans
les conditions de [’environnement en orbite. Les cas étudiés sont relatifs a des cas
concrets de satellites : NOAA-14, GOES-12, NAVSTAR-44 et KOMPSAT en vue de tester
et de valider le code de calcul réalisé et de proposer des solutions a fin d’atteindre les
objectifs fixés au chapitre 1.

VI-1 Validations et comparaisons des résultats

VI.1.1 Thermique :

Pour la wvalidation du programme, une plaque stratifiée a 3 couches
d’épaisseurs t; = 0.013m ; ¢, = 0.05m et t; = 0.1m est considérée, voir figure
6.1. La distribution de température dans chaque couche du composite est
déterminée en considérant le régime stationnaire. Ainsi, les résultats trouvés sont
comparés aux résultats du logiciel ANSYS. La figure 6.1 indique les points
considérés dans la comparaison.

T1 : température sur la partie supérieure

v

T2 : température entre les couches 1 et 2

v

T3 : température entre les couches 2 et 3

v

» T4 : température sur la partie inférieure

Figure 6.1 : Stratifi¢ a trois couches
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Les conditions aux limites appliquées et les propriétés thermomécaniques du
composite sont données par le tableau 6.1:

Tableau 6.1 : Conditions aux limites et les propriétés thermomécaniques.

Couche
Face supérieure Face inferieure
Cas 1 2 3
hC TC fq hC TC fq 1(ZZ 1(ZZ 1(ZZ
Wm™2K™?! c Wm™2 Wm™2K™?! c Wm™?2 WmK™!  WmK™! WmK™?
1 40 20 — 20 -20 — 28.6 28.6 0.96
2 40 20 — 20 -20 — 0.063 0.063  0.014
3 — — 40 20 -20 — 28.6 28.6 0.96
4 — — 40 20 -20 — 0.063 0.063  0.014

Le tableau 6.2 montre que les résultats obtenus sont identiques aux résultats du
logiciel ANSYS, notons que le nombre de fonctions de forme utilisées dans cette
comparaison est de 8.

Tableau 6.2 : Température aux interfaces dans un stratifi¢ a 3 couches et comparaison

avec ANSYS.
Source de chaleur sur la face
Convection sur les deux faces supérieure/ convection sur la face
inferieure
Température Cas1 Cas2 Cas3 Cas4

MEF P ANSYS MEF P ANSYS MEF P ANSYS MEF P ANSYS
T1 15.915 15915 19.914 19.915 -11.208 -11.208 447.714  447.714
T2 13.702 13.702 16.474 16.745 -11.750 -11.750 410.571  410.571
T3 5.191 5.191 4.553 4.533 -13.833 -13.833 267.714  267.714

T4 -11.829 -11.830 -19.829  -19.829 -17.999 -18 -18 -18
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VI.1.2 Vibrations libres d’un stratifié

L’analyse suivante concerne 1’analyse des vibrations libres d’une plaque mince
en matériaux composites soumise a différentes conditions aux limites. Deux types
de matériaux sont utilisés dans cette comparaison : Verre/époxy et Graphite/époxy
dont les propriétés mécaniques sont données par le tableau 6.3 (Qatu 1991) :

Tableau 6.3: Propriétés mécaniques des matériaux considérés.

Matériau E; (GPa) E, (GPa) G2 (GPa) Vi2
Verre/Epoxy 60.7 24.8 12.0 0.23
Graphite/Epoxy 138 8.96 7.1 0.3

Les cas traités concernent une plaque composite en stratifiées, la plaque
considérée est une plaque mince, carrée et d’épaisseur (h = 0.05 a), encastrée
d’un coté et libre sur les autres cotés, voir figure 6.2. Le premier cas est une plaque
formée de trois couches de méme épaisseur dont les angles d’orientation des fibres
sont respectivement (0°/90°/0°). Le deuxiéme cas est une plaque a cinq couches de
méme épaisseurs et avec I’empilement suivant (0°/90°/0°/90°/0°).

En vue d’analyser la convergence de la solution, un élément fini de type p
rectangulaire est utilisé et cela en augmentant le nombre de fonctions de forme.
Les tableaux 6.4 et 6.5 montrent bien que la convergence de la solution des six
premiers modes est atteinte pour un nombre de fonctions de forme égale a 16. On
constate aussi que les résultats obtenus sont identiques aux résultats de la solution
analytique donnée par Narita (Narita et Leissa 1992) en se basant sur la théorie
classique des plaques, et de I’analyse tridimensionnelle par la méthode des
¢léments finis hiérarchiques (version p) réalisée par Zhu (Zhu et al. 2006).

149



VI-1 Yalidations et comparaisons des nésaltats

Notons que le paramétre de fréquence utilisé dans ces deux cas est donné par :

h
0= '10)—0 a’w (6.1)
D, = U (6.2)
O 12(1 = vivy) '
b
a hI

Figure 6.2 : Stratifi¢ a trois couches encastré d’un coté.

Tableau 6.4: Comparaison et convergence des six premiers parametres de fréquence
d’une plaque composite (0°/90°/0°) avec les conditions aux limites : E-L-L-L.

Nbr de fonctions de mode

forme 1 2 3 4 5 6
6 3.47035 6.88035 18.81105 21.90158 27.26402 35.94798
7 3.46955 6.87741 18.68144 21.85042 27.21726 35.92954
8 3.46922 6.87602 18.68045 21.84681 27.20026 35.87242
9 3.46900 6.87565 18.67284 21.84430 27.19830 35.86520
10 3.46889 6.87527 18.67265 21.84366 27.19548 35.84264
11 3.46680 6.87514 18.67128 21.84311 27.19499 35.83916
12 3.46875 6.87498 18.67121 21.84288 27.19408 35.82817
13 3.46870 6.87491 18.67078 21.84265 27.19383 35.82624
14 3.46868 6.87482 18.67074 21.84254 27.19340 35.82012
15 3.46865 6.87478 18.67054 21.84239 27.19325 35.81894
16 3.46862 6.87472 18.67052 21.84229 27.19299 35.81520

solution 3.46862 6.87472 18.67052 21.84229 27.19299 35.81520

Narita et Leissa 1992 3.468 6.874 18.67 21.84 27.19 42.15
Zhu et al. 2006 3.473 6.771 18.33 21.40 26.40 35.93
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Tableau 6.5: Comparaison et convergence des six premiers parametres de fréquence d’une
plaque composite (0°/90°/0°/90°/0°) avec les conditions aux limites : E-L-L-L.

Nbr de fonctions de mode
forme 1 2 3 4 5 6
6 3.28618 6.77004 19.76346  21.03336  26.38472 35.57385
7 3.28546 6.76674 19.66290 20.95333  26.34017 35.55591
8 3.28516 6.76557 19.66152 20.95015  26.32340 35.50069
9 3.28496 6.76516 19.65552 20.94617  26.32159 35.49366
10 3.28485 6.76485 19.65525 20.94562  26.31891 35.47192
11 3.28477 6.76472 19.65412  20.94491 26.31847 35.46852
12 3.28472 6.76458 19.65400 20.94473  26.31763 35.45796
13 3.28469 6.75452 19.65362 20.94451 26.31741 35.45607
14 3.28466 6.76444 19.65355 20.94442  26.31703 35.45019
15 3.28465  6.76440  19.65337 20.94430  26.31688  35.44904
16 3.28464 6.76435 19.65332 20.94429  26.31667 35.44544
solution 3.28464 6.76435 19.65332 20.94429  26.31667 35.44544
Narita et Leissa 1992 3.284 6.764 19.65 20.94 26.32 42.17
Zhu et al. 2006 3.293 6.667 19.34 20.59 25.62 35.59

Le troisieme exemple est une plaque composite trois couches (30°/-30°/30°)
avec les conditions aux limites L-L-L-L. Une plaque carré de longueur a et

d’épaisseur (h = Ea) est considérée. Le parametre de fréquence utilisé est le

suivant :

p a?
1

Le tableau 6.6 montre que la convergence est assurée en faisant augmenter le
nombre de fonctions de forme, 16 fonctions de forme sont suffisantes pour assurer
la convergence des six premiers modes. Les résultats obtenus sont comparés aux
résultats des travaux de Qatu (Qatu et Leissa 1991) et Messina (Messina et
Soldatos 1999). La premicre référence utilise la théorie classique des plaques,
alors que dans la deuxieme référence une théorie d’ordre élevé est développée.

Les résultats présentés dans le tableau 6.7 concerne une plaque avec trois
couches (0/-06/0) avec les orientations suivantes (0°, 15°, 30° et 45°). Les résultats
obtenus sont identiques aux résultats de Qatu et de Messina.
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Tableau 6.6: Comparaison et convergence des six premiers parameétres de fréquence
d’une plaque composite (30°/-30°/30°) avec les conditions aux limites : L-L-L-L.

Nbr de fonctions de forme mode
1 2 3 4 5 6

6 3.15729 4.21840 5.96581 7.47300 9.05900 12.49620

7 3.15605 4.20084 5.93025 7.39631 8.96133 12.48204

8 3.15495 4.20081 5.92995 7.39510 8.95146 12.37449

9 3.15483 4.19996 5.92833 7.39082 8.94768 12.37351

10 3.15471 4.19995 592829 7.39068 8.94632 12.36596

11 3.15469 4.19983 5.92807 7.39005 8.94578 12.36580

12 3.15466 4.19983 592806 7.39002 8.94548 12.36446

13 3.15466 4.19980 5.92801 7.38987 8.94535 12.36442

14 3.15465 4.19980 5.92801 7.38986 8.94526 12.36406

15 3.15464 4.19979 592799 7.38981 8.94522 12.36405

16 3.15464 4.19979 592798 7.38981 8.94518 12.36393

solution 3.1547 41998 59280 7.3898  8.9452 12.3639

Qatu et Leissa1991 3.1547 41999 59282  7.3898  8.9459  12.3680

Messina et Soldatos 1999  3.1547  4.1998  5.9281 7.3898  8.9854  12.3680

Tableau 6.7: Comparaison et convergence des six premiers parameétres de fréquence
d’une plaque composite (30°/-30°/30°) avec les conditions aux limites : L-L-L-L.

mode
1 2 3 4 5 6

Résultats obtenus 29261 41227 6.5313 7.2217 8.7318 11.5009

0° Qatu et Leissa1991 29262 41227 6.5314 7.2219 8.7320 11.5040
Messina et Soldatos 1999 2.9261 4.1227 6.5314 7.2218 8.7320 11.5040
Résultats obtenus 3.0016 4.1371 6.3437 7.2704 8.8317 11.6653

15° Qatu et Leissa1991 3.0017 4.1372 6.3438 7.2706 8.8321 11.6680
Messina et Soldatos 1999 3.0016 4.1372 6.3438 7.2705 8.8320 11.6680
Résultats obtenus 3.1547 4.1998 5.9280 7.3898 8.9452 12.3639

30° Qatu et Leissa1991 3.1547 41999 5.9282 7.3898 8.9459 12.3680
Messina et Soldatos 1999 3.1547 4.1998 5.9281 7.3898 8.9854 12.3680
Résultats obtenus 3.2313 4.2631 5.6853 7.4613 8.9572 13.4863

45° Qatu et Leissa1991 3.2313 4.2632 5.6855 7.4614 8.9581 13.4920
Messina et Soldatos 1999 3.2314 4.2631 5.6855 7.4614 8.9580 13.4920
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VI.1.3 Vibrations libres d’une plaque sandwich

Les exemples traités concernent deux plaques sandwich sur appuis simples. La
premic¢re en aluminium de dimensions (1.83mx1.22m) et dont les propriétés
mécaniques et les épaisseurs de I’ame et des deux peaux sont données par le
tableau 6.8.

Tableau 6.8: Proprié¢tés mécaniques de la plaque sandwich avec
les deux peaux en aluminium.

couche E G iz p , Epaisseur
(GPa) (GPa) (kg/m’) (mm)
Peau 68.984 25.924 0.3 2768 0.4064
Gxy=0
Ame 0.1379  Gxz=0.13445 0 121.8 6.35
Gyz=0.05171

Les résultats obtenus des cinq premiers modes sont comparés aux résultats de la
méthode des éléments finis (Bardell et al 1997), de la méthode des bandes finies
(Yuan et Daw 2002) et de la méthode des ¢éléments finis en utilisant la théorie
d’ordre élevée en tenant compte de D’effet de cisaillement transversal (Kumar
Khare et al. 2005). On constate que les résultats sont identiques, voir tableau 6.9.

Tableau 6.9: Fréquences propres (en Hz) d’une plaque sandwich avec les deux
peaux en aluminium.

Modes Présente Bardell et al. Yuan et Dawe Kumar Khare Kumar Khare

analyse 1997 2002 et al. (2005)° et al. (2005)"
1 23.532 23.05 23.41 23.599 23.487
2 45.255 43.91 4464 45.464 44.960
3 72.407 71.06 71.50 73.755 72.550
4 81.458 78.37 79.26 82.657 80.564
5 94.130 90.85 92.19 95.223 93.437

*, r . . ok r . r r
Théorie de premier ordre, Théorie d’ordre €levé
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L’exemple suivant traite le cas d’une plaque sandwich composite formée de
cinq couches sur des appuis simples. La plaque considérée est une plaque mince
de dimensions (Im x 1m) et d’épaisseur h=10mm. Les stratifiés sont faits en
graphite époxy T300/934 dont les propriétés mécaniques sont données par le
tableau 6.10.

Le parametre de fréquence utilisé dans ce cas est donné par :

p b?
0= E_z 7(1) (64—)

Différentes orientations des couches sont considérées en faisant varier en
méme temps le rapport h, /h,. Les tableaux 6.11 et 6.12 montrent que les résultats
obtenus sont semblables aux résultats de Withney (Withney et Pagano 1970),
Reddy (Reddy 1984) et Swaminathan (Swaminathan et Patil 2008). La théorie du
premier ordre est utilisée dans la premicre référence alors que la théorie d’ordre
¢levée est utilisée dans les deux autres.

Tableau 6.10: Propriétés mécaniques de la plaque sandwich avec les deux peaux en

aluminium
E; Gz Gy Gi3 p Epaisseur
couche GpPay 2P opy (GPa) (GPa) Y2 (ke/m?) (mm)
Peau 131 10.34 6.895 6.895 6.205 0.23 1627 1
Ame 6.8910°  6.8910° 3.4510°  3.4510°  3.4510° 0 97 10

Tableau 6.11: Comparaison des cinq premiers modes
d’une plaque sandwich sur appuis simples.

Mode Présente analyse Whitney et Pagano

(1970)
1 16.309 16.217
2 45.16 44.707
3 65.204 64.504
4 96.598 94.909
5 110.767 108.904
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Tableau 6.12: Comparaison du premier mode d’une plaque sandwich sur appuis

simples.

DG e e Rl Sumibe

P (1970)
(0°/90°/ame/0°/90°) 1 10 16.309 16.217 15.952 16.309°
(30°/-30°/ame/30°/-30°) 1 10 19.790 19.722 19.160 18.400
(30°/-30°/ame/30°/-30°) 2 10 9.892 9.834 9.346 8.73
(45°/-45°/ame/45°/-45°) 1 4 20.467 20.357 20.216 20.08
(30°/-30°/ame/30°/-30°) 1 4 19.462 19.368 19.248 19.11
(15°/-15°/ame/15°/-15°) 1 4 17.252 17.196 17.119 16.974

"Kumar Khare et al. (2005),  Théorie d’ordre élevée

VI-2 Analyse dynamique d’un panneau solaire en

phase de pénombre

La phase de transition ombre-ensoleillement est une phase critique pour la
majorité des satellites. L’analyse thermo-¢€lastique permet de quantifier la
déformation du panneau solaire en cette phase. Dans ce but, ’analyse est divisée
en deux parties. La premicre partie est consacrée a 1’étude du panneau solaire d’un
mod¢le de satellite proposé par Johnston (Johnston et Thornton 2000). L’orbite est
considérée circulaire avec une altitude de 600 km dont le plan orbital est confondu
avec I’écliptique. Le satellite est en mode de navigation optimal, le panneau
solaire est toujours orienté¢ vers le soleil. Une comparaison des résultats trouvés
avec les résultats de la littérature est faite. Dans la deuxiéme partie, 1I’aluminium
6061 est remplacé par un matériau composite. Deux types de matériaux sont
proposés, un stratifié¢ et un FGM. L’objectif de cette deuxieme partie est d’étudier
I’influence de ces derniers sur le comportement dynamique de toute la structure.
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VI-2-1 Comparaison avec les résultats de Johnston

Pour valider le programme réalis€ nous avons comparé les résultats trouvés
avec les résultats des travaux de Johnston (Johnston et Thornton 2000) concernant
le comportement dynamique d’un panneau solaire en phase de transition de la
phase ombre a la phase soleil. Le mouvement orbital du satellite est supposé
képlérien. Les paramétres orbitaux (voir figure 6.3) nécessaires a la suite de
I’étude sont donnés par :

(a = 6978 km
e=0
i = 23.27°
< e
Q=0°
\v=0°

La date considérée est le J2000.0.

Plan orbital

Figure 6.3 : Paramétres orbitaux.

Le panneau solaire du satellite est modélis€¢ par une plaque sandwich de
longueur 9m et de largeur 3m, composée d’une dme en nids d’abeilles, fabriquée
en aluminium 5056 et de deux peaux minces fabriquées en aluminium 6061, voir
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figure 6.4. Les cellules photovoltaiques sont fixées sur la surface orientée vers le
soleil, alors que la partie inferieure est protégée par une couche de protection. Le
tableau 6.13 donne les caractéristiques géométriques et physiques des matériaux
composant le panneau solaire.

Dans cette étude comparative on suppose que le flux radiatif terrestre et le flux
albédo sont nuls, seul le flux solaire est considéré. Initialement et a I’instant /=0 le
satellite est supposé se trouver dans I’ombre en phase d’éclipse, aucun rayon
lumineux n’est intercepté par le panneau solaire (qs = 0) et a I’instantt = 10 s le
satellite entre dans la phase pénombre pour passer a la phase ensoleillement (ou
phase chaude).

L’analyse consiste en trois étapes :

1. détermination du flux solaire,
2. détermination du gradient thermique dans le panneau solaire,
3. détermination de la réponse dynamique du panneau solaire.

La figure 6.5 donne la variation de I’angles 1 en fonction du temps, pendant une
orbite compléte d’une période de 96.68 mn. Les deux points d’intersection A et B
montrent que le satellite traverse les trois phases : ensoleillement, pénombre et
ombre. La phase d’éclipse est d’environ 35.75 mn, alors que la phase de
pénombre est d’une durée de 8.5 s, voir figure 6.6. Le résultat trouvé concernant la
phase pénombre est identique au résultat donné par Johnston.

Coverglass—+ Cellule photovoltaique +Adhesif

1 | Peausupérieure

3 | Ame en nid d’abeilles Adhésifs

5 | Peauinferieure

6
Protection /

Figure 6.4 : Coupe transversale du panneau solaire.
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Tableau 6.13: Propriétés mécaniques et thermomécaniques du panneau solaire.

Couche 0 1 2 3 4 5 6
Peinture
, . Alum. Alum. Alum.
Matériau 6061 Epoxy 5056 Epoxy 6061 blanche
793
Densité (kg/m’) 2700 1150 30 1150 2700
Capacitance (J /kg K) 896 750 920 750 896
Conductivité (Wm/K) 167 04 1.2 04 167
Epaisseur (mm) 0.254 0127 254 0.127 0.254
Emissivité g 0.81 0.86
Coef. d’absorption a 0.79
Mod. d’élasticité E (GPa) 68.9 6 0.31 6 68.9
Coefficient de Poisson v 0.33 0.3 0.3 0.3 0.33
Mod. Cisaillement G (GPa) 26.0 2.31 0.11 2.31 26.0
Coef. Dilat. Thermique (10°m/mK) 23.6 54 2376 54 23.6
200
Pet Ps
________ Pe — Ps
160
n
E 120
=]
5 Phase d’éclipse
80 - ”
A B
40
%0 96 192 288 284 48 576 672 768 864 96
Temps orbital (mn)
Figure 6.5 : Variation de I’angle 1 en fonction du temps orbital.
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66.5
Pe +Ps
66.3
-~ 66.1 n
o
=
-
=
=
< 659
Pe — Ps
65.7

655
3960 3961 3962 3963 3964 3965 3966 3967 3968 3969 3970

Temps orbital (5)

Figure 6.6 : Variation de 1’angle # en fonction du temps orbital dans la phase pénombre.

La figure 6.7 donne la variation du facteur d’éclipse pendant une orbite
complete. La figure 6.8 montre aussi la transition douce entre le soleil et I’ombre
du satellite et le passage rapide de quelques secondes dans la pénombre.

La figure 6.9 donne la variation du flux solaire g5 en fonction du temps orbital.
On voit que le flux atteint une valeur maximale de 1350 Wm™2 en un temps trés
court qui est le temps de la traversée de la pénombre. L’intensité de ce flux est
proportionnelle a la surface visible du soleil.

Yect

0 96 102 288 384 8 576 672 768 B8R4 96

Temps orbital (mn)

Figure 6.7 : Variation du facteur d’éclipse y,.; durant une orbite.
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qs (w/ntz)

aux paroi

Yect

2055 3057 2050 3061 3063 3065 3067 3060 3071 3073 3075

Temps orbital (s)

Figure 6.8 : Variation du facteur d’éclipse y,.; en phase de pénombre.

1500

1350
1200 _ Analyse

wsof ¢+ — 1 Johnston

900
750

500 i

450

300

150

0
3942 3957 3972 3987 4002 4017 4032 4047 4062 4077 4092

Temps orbital (s)

Figure 6.9 : Variation du flux solaire g, en phase de transition.

Une fois le flux solaire déterminé, il est possible de calculer la variation de la
température dans le panneau solaire. La figure 6.10 illustre cette variation en
fonction du temps orbital en phase de pénombre. On voit bien que la température

s croit trés rapidement, d’une température initiale égale a -123 °C a une

température de -60.31 °C pour la face supérieure et -71.82 °C pour la face
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inférieure et cela en un temps trés court d’environ 2.5 mn. La figure 6.11 donne la
variation du gradient de température dans le panneau solaire en fonction du temps.
Cette différence de température entre la face supérieure et la face inférieure croit

exponentiellement jusqu’a atteindre une valeur constante de 11.5 °C a partir de
I’instant =75s.

20

— Analyse

14 — Johnston

- 48

Face supérieure

-82

Température (°C)

- 116
Face inférieure

- 150

0 0249 0498 0747 00996 1245 1494 1743 1992 2241 2.49

Temps orbital (mn)

Figure 6.10 : Variation de la température des deux faces du panneau solaire en phase de
pénombre.

Les figures 6.9, 6.10 et 6.11 montrent aussi que les résultats de 1’analyse sont
identiques aux résultats de Johnston.

Une fois le gradient thermique déterminé le probléme peut étre résolue en
utilisant la méthode des ¢léments finis hiérarchiques. La plaque sandwich est
modélisée par un élément rectangulaire en utilisant 16 fonctions de forme
hiérarchiques. Le panneau solaire est considéré encastré sur sa largeur au corps
principal du satellite, voir figure 6.12.
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—| Analyse
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Gradient de température AT (°C)

1.5 y

0 1875 375 5625 75 9375 1125 13125 150

Temps orbital (s)

Figure 6.11 : Variation du gradient de température dans le panneau solaire en phase de
pénombre.

La figure 6.13 donne la variation du déplacement transversal du point A du
panneau solaire en fonction du temps orbital en phase de pénombre. Dans
I’analyse présentée par Johnston le panneau solaire est modélisé par une poutre de
rigidit¢ équivalente égale a la rigidité des deux peaux, (dme et colle adhésif
négligés). Le déplacement transversal de la poutre est donné sous forme d’une
expression analytique. En ce qui nous concerne, nous avons considéré deux cas
d’analyse : le premier concerne un modele de plaque en considérant les mémes
hypothéses formulés par Johnston (noyau et adhésif négligés). La figure 6.13
montre que les résultats trouvés (analyse 1) sont identiques aux résultats de la
littérature. Dans le deuxiéme cas trait¢ (analyse 2), nous avons pris en
considération 1’ame et 1’adhésif. Nous constatons que le déplacement transversal
est légérement supérieur au premier cas et cela est dii au fait que le couple
thermique provoqué par le gradient thermique est sensiblement influencé par le
coefficient de dilatation thermique de I’ame et 1’adhésif, malgré que ces deux
derniers ont des rigidités trés faible devant la rigidité des deux peaux.
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La figure (analyse 2) montre que le déplacement est nul pour les dix premieres
secondes du moment que le gradient est nul pendant cette période. On voit bien
I‘influence du gradient thermique sur le déplacement transversal lorsqu’on dépasse
les dix premiéres secondes, ainsi, le déplacement croit exponentiellement jusqu’a
atteindre une valeur maximale de -0.46 m en 75 seconde et qui est due au moment
de flexion provoqué par le gradient thermique. Apres, le déplacement se stabilise a
cette valeur maximale. Notons que la réponse du systéme est quasi statique, elle
s’effectue avec de trés faibles oscillations, d’amplitude 3.2 mm. La figure 6.14
donne la déformée du panneau solaire aprés 150 seconde. La figure montre une
flexion dans les deux plans, mais plus prononcée suivant la longueur du panneau.

VI-2-2 Peaux en matériaux composites

Dans cette partie de 1’étude, nous proposons de remplacer 1’aluminium 6061 par
un matériau composite. Deux propositions sont faites : un stratifié en graphite-
époxy (T300-934) et un FGM composé d’aluminium (2024) et de carbure de
silicium (SiC). Le tableau 6.14 suivant donne les propriétés des deux matériaux
composites (Silverman 1995).

Les stratifiés utilisés sont constitués d’une superposition de quatre couches,
deux empilements sont considérés :

1. [0/90]s
2. [45/-45]s.
Face supérieure Panneau solaire
Satellite \ A
im

I '\ Face inferieure

Om 26.162 mm

Figure 6.12 : Modélisation du panneau solaire
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Figure 6.13 : Déplacement transversal du point A du panneau solaire.

Satellite

Figure 6.14 : Déformée du panneau solaire

Dans le cas du FGM (Al/SiC), les propriétés des peaux varient entre les
propriétés de I’aluminium a I’interface (z = —h/2) et les propriétés du carbure de
silicium a D’interface (z = h/2) selon la loi de mélange donnée par I’équation
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(3-57). La figure 6.15 suivante donne a titre d’exemple, la variation de la
conductivité thermique effective du FGM pour différentes valeurs du coefficient
n. Les trois valeurs de n(0.35,1 et 5) considérés dans cette étude sont choisis de
telle sorte a mettre en relief I’homogénéité des propriétés du FGM. Pour n = 0, les
propriétés des deux constituants sont proportionnelles. En vue d’obtenir la méme
légereté qu’un stratifié, 1’épaisseur du FGM est réduite de moitié€. Le tableau 6.15
suivant donne une comparaison des masses surfaciques des différents matériaux
utilisés dans cette analyse.

Tableau 6.14: Propriétés mécaniques des matériaux considérés

Coef. Dil.
Matéri Densité Capacitance Conductivité E/E/Gra/vis thermique
atériau 3 -6
(kg/m”) J /kg K) (Wm/K) (GPa) (10°m/mK)
a/a;
T300/934 1460 1300 5.73 141.6/10.7/3.88/0.268  0.006/30.04
SiC 3210 750 132 430/430/188/0.14 3.4/3.4

1.34-

132

125 \
35
\"‘m.

Conductivité thermigue effective (107 Wm/K)

n=1
n= \\
124- . \\\ .
122 \"‘ﬁ-u_____h\. |
-.\\‘\
12- |
h 0 h
T2 2
z

Figure 6.15 : Variation de la conductivité thermique effective du FGM pour
différentes valeurs du coefficient n.
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Tableau 6.15: Masse surfacique des différents matériaux.

. Masse
Epaisseur )
Matériaux N surfacique
(mm)

(Kg/m?)
Al 6061 _ 0.254 0.701
T300-934 _ 0.254 0.371
0.35 0.127 0.366

Al/SiC 1 0.127 0.380
5 0.127 0.398

En appliquant le flux solaire comme condition aux limites sur les faces du
panneau, nous pouvons déterminer la distribution de la température dans le
sandwich. La figure suivante donne la variation de la température des deux faces
du sandwich pour les différents matériaux utilisés. On remarque que la variation
est presque identique pour les peaux en aluminium et les peaux en FGM, ceci est
da au fait que la conductivité thermique du SiC est proche de celle du Al 6061, en
plus, de la faible épaisseur des peaux du sandwich. Par contre, on voit que la
variation de la température dans le T300/934 est différente par rapport aux deux
autres matériaux a cause de sa faible conductivité.

Néanmoins, la variation du gradient de température dans les différents modeles
étudiés ne présente qu’une légére différence au début de la phase de transition.
Apres, le gradient se stabilise a une valeur de 11.5 °C. Ceci s’explique par le fait
que 1’échange thermique dans le panneau solaire est fortement conditionné par le
transfert de chaleur dans I’ame (épaisseur de I’ame égale a dix fois I’épaisseur de
la peau), voir figure 6.17.

Une fois le gradient de température déterminé, il est possible de calculer par la
suite la réaction mécanique du panneau solaire. La figure 6.18 donne la variation
du déplacement transversal du point A du panneau en fonction du temps orbital en
phase de pénombre. On voit bien I’intérét d’utiliser les matériaux composites au
lieu de I’aluminium, du moment que les résultats trouvés montrent une nette
diminution de la fléche, qui est égale 4 —0.46 m dans le cas de ’aluminium. Les
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résultats obtenus mettent en évidence le choix de 1’orientation des fibres.
L’utilisation du croisé [0/90]s a permis de réduire le déplacement a -0.12m.

—40

49 Al 6061
— T300/934

_58 -
—+—TFGM (n=0.

—-67 FGM (n=1

— FGMI (n=5

Température °C)
|
]

-103

—112

—121

—130

0 1875 375 S56.25 75 937 1125 131.25 150

Temps orbital (s)

Figure 6.16 : Variation de la température des deux faces du sandwich pour les
différents matériaux utilisés.
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Gradient de Température AT (°C)
=
=
&
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0 18.75 375 5625 75 937 1125 131.25 150
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Figure 6.17 : Variation du gradient de température dans le panneau solaire pour

les différents matériaux utilisés
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Figure 6.18 : Déplacement transversal du point A du panneau.

Par contre ’empilement [45/-45]s donne une valeur de -0.29m. La méme chose
concernant les peaux en FGM, les résultats obtenus prouvent que le choix du
coefficient d’homogénéité n est déterminant. Pour n égale a 5 le déplacement est
réduit a -0.13m, alors qu’il vaut -0.35m dans le cas ou n = 0.35 et a -0.25m si n est
pris égale a 1. Cette diminution est due essentiellement & deux facteurs : module
d’¢élasticité et coefficient de dilatation thermique.

VI-3 Influence de la Propagation d’orbite sur la

variation du flux recus par le panneau solaire
Le mouvement du satellite est affecté par plusieurs phénomenes; le vent solaire,
les champs magnétiques, les forces gravitationnelles terrestres et 'atmosphére qui

n'est pas totalement vide de particules. En effet, le mouvement n’est pas
parfaitement elliptique (ou circulaire), de ce fait, il est impératif de déterminer
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I’influence de ces perturbations sur la variation du flux thermique regu par le
panneau solaire. Lorsque toutes les forces qui agissent sur le satellite sont connues
avec une précision acceptable, il est possible de calculer son accélération, et donc
sa position et sa vitesse, a tout instant. Le code de calcul développé (prédiction
d’orbite) a pour objectif I’extrapolation d’orbite en utilisant un fichier de donnée
TLE (voir site NORAD). Le modéle de forces de perturbation développé dans
cette étude est basé¢ sur: un champ gravitationnel de degré 8, de D’attraction
gravitationnelle de la lune et du soleil, de la pression de radiation solaire et des
forces de frottement avec 1’atmosphére.

VI-3-1 Comparaison avec la littérature

Pour valider le programme réalisé, une étude comparative est présentée dans
cette section. La comparaison concerne la variation des parametres orbitaux du
satellite NOAA-14, sur une période d’une journée. Les éléments orbitaux sont
donnés par le tableau 6.16 (Tapley et al. 2004).

Tableau 6.16: Paramétres orbitaux du satellite NOAA-14.

Demi grand axe de Iellipse (a) 6828.973 km

Excentricité (e) 0.00901733

Inclinaison (i) 28.4740°

Argument du périgée (w) —44.5558°

Ascension droite () 35.9118°

Anomalie moyenne (M) 43.8860°

Date du début de prédiction 17/07/1997 a 21h 42mn 49.634s
Date finale de prédiction 19/07/1997 a 00h 4h 46mn 40s

Les figures 6.19, 6.20, 6.21, 6.22 et 6.23 donnent la variation du demi grand
axe, de ’excentricité, de 1’inclinaison, de I’argument du périgée et de 1’ascension
droite sur un intervalle de temps égale a 27.7777h. Les trois premiers parametres
orbitaux varient périodiquement avec de faibles amplitudes, et ne présentent
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aucune variation séculaire. Par contre, 1’ascension droite montre une variation
séculaire proportionnelle au temps, égale a -6.9°/24h. La variation de I’argument
du périgée présente la combinaison d’une variation périodique et séculaire. Les
cinq figures montrent que les résultats trouvés (courbes en rouge) sont identiques
aux résultats de la littérature (courbes en bleu), donnés par Tapley (Tapley et al.
2004).

6830
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:%6828.7 ’4’{* ’k ju f‘
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Figure 6.19 : Variation du demi grand axe (a) du satellite NOAA-14
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Figure 6.20 : Variation de I’excentricité (e) du satellite NOAA-14
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Figure 6.21 : Variation de I’inclinaison (7) du satellite NOAA-14
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Figure 6.22 : Variation de I’ Argument du périgée (w) du satellite NOAA-14
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Figure 6.23 : Variation de I’ascension droite (1) du satellite NOAA-14

VI-3-2 Extrapolation d’orbite

La prédiction d’orbite concerne trois types de satellites avec différents
parametres orbitaux. L’extrapolation de leurs positions s’effectue sur plusieurs
périodes de révolution autour de la terre. Les satellites considérés sont :

1. KOMPSAT (NORAD ID: 26032)
2. GOES-12 (NORAD ID: 26871)
3. NAVSTAR-44 (NORAD ID: 25030).

L’objectif de cette partie d’étude est d’analyser I’influence des variations
périodiques et séculaires des parametres orbitaux sur le flux recu par le panneau
solaire.

VI-3-2-1 KOMPSAT

Le Satellite coréen (KOMPSAT) est mis en orbite en 1999 a partir de la station
Vandenberg. L’Orbite est héliosynchrone avec une altitude de 685 km (basse
altitude) et une période orbitale de 98.46 minute. Apres une lecture de ses données
TLE (ag, eq, g, 0o, 29, My) a une date t, (date du début de la prédiction), selon le
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tableau 6.17, il est possible de prédire sa position a une date donnée (date finale de
prédiction).

Tableau 6.17: Paramétres orbitaux et caractéristiques du satellite KOMPSAT.

Demi grand axe de I’ellipse (a) 7095.9589 km

Excentricité (e) 0.00280211

Inclinaison (i) 98.2744°

Argument du périgée (w) 178.2455°

Ascension droite (QQ) 251.6763°

Anomalie moyenne (M) 2.7681°

Date du début de prédiction 21/12/1999 a 08h 15mn 37.687s
Date finale de prédiction 02/02/2000 4 07h 14mn 9.6s
Poids 798 kg

Coefficient aérodynamique 1.5

Section 3.6045 m?

En général les perturbations orbitales provoquées par les différentes forces
gravitationnelles et non gravitationnelles sont de natures périodiques et/ou
séculaires. Les variations périodiques sont divisées en variations a courte période,
de période inférieure a la période orbitale, et a longue période sur une durée de
I’ordre de quelques dizaines de jours. Les variations séculaires sont
proportionnelles aux temps.

Variation des paramétres orbitaux sur une révolution :

Dans notre cas, les figures 6.24(a), 6.25(a), 6.26(a), 6.27(a) et 6.28(a) donnent
la variation des parameétres orbitaux pour une orbite complete. Les résultats
trouvés montrent une variation périodique de courte période du demi grand axe, de
I’excentricité et de I’inclinaison. La période du demi grand axe est égale a une
demi-révolution, et d’amplitude allant de 7077.7 km a 7095.9 km. La variation de
I’excentricité présente aussi des variations périodiques moyennes, et de courtes
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périodes mais égales a une révolution. Avec une amplitude inferieur a 0.01°, la
variation de I’inclinaison reste treés faible comparée aux deux autres parameétres.

Variation des paramétres orbitaux durant une journée (16 révolution):

Sur une période de 24h, le demi grand axe, I’excentricité¢ et 1’inclinaison
présente des variations périodiques sans variations séculaires. Par contre
’ascension droite ({)) présente une variation séculaire d’environ 1.2°/jour.

Variation des paramétres orbitaux durant 10 jours (159 révolution):

A moyen terme le demi grand axe ne présente aucunes variations (voir figure
6.24(c)). Par contre, I’excentricité et I’inclinaison présentent une légere variation
séculaire (voir figures 6.25(c) et 6.26(c)). Sur une période de 10 jours, ’ascension
droite montre une variation séculaire proportionnelle au temps, égale a
11.5°/264.4h. Cette variation provoque la rotation du plan orbital ce qui entraine le
déplacement du nceud ascendant sur le plan équatorial.

La figure 6.29 donne la trajectoire du satellite KOMPSAT durant une période
de 264.4 heures dans le repére terrestre. La figure montre la dégradation de I’orbite
durant cette période de temps. La variation séculaire de 1’ascension provoque la
rotation du plan orbital ce qui entraine le déplacement du nceud ascendant sur la
plan équatorial. La courbe en rouge indique 1’orbite au début de la prédiction et la
courbe en bleu indique 1’orbite en fin de prédiction.

Concernant le flux total regu par le panneau solaire durant une orbite compléte,
on remarque que la variation périodique des parametres orbitaux sur une
révolution n’induit aucune fluctuation du flux (voir figure 6.30). Par contre, a
moyen terme on distingue une différence trés nette des deux flux correspondant
aux deux époques considérées dans cette €¢tude (début et fin de la prédiction). Cela
est di a la rotation du plan orbital.

VI-3-2-2 GOES-12

Le Satellite GOES 12 est un satellite géostationnaire, de fabrication américaine.
Il est mis en orbite le 23 juillet 2001 a partir de la station Cape Canaveral.
L’altitude du satellite est d’environ 35786 km et dont la période orbitale est égale
a la période de rotation de la terre (soit 23h56minl3.67s. L’ orbite du satellite est
presque confondue avec le plan équatorial. Apres une lecture de ses données TLE
(ag, €g,1p, g, 29, My) a une date t, (date du début de la prédiction), selon le
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tableau 6.18, il est possible de prédire sa position a une date donnée (date finale de
prédiction).

Les figures 6.31, 6.32, 6.33 et 6.35 donnent la variation des parameétres orbitaux
sur un intervalle de temps de 10 jours, ce qui correspond a 16 révolutions. Les
résultats trouvés montrent une variation périodique de période égale a une rotation
du satellite du demi grand axe, de I’excentricité et de I’argument du périgée.
Notons que I’inclinaison ne présente aucune fluctuation. Par contre 1’ascension
droite présente une légére variation séculaire d’environ 0.0286° par jour qui se
traduit par une tres faible dérive du plan de 'orbite.

Tableau 6.18: Parameétres orbitaux et caractéristiques du satellite GOES-12.

Demi grand axe de Iellipse 42167.3 km

Excentricité (e) 0.0001886

Inclinaison (i) 0.3632°

Argument du périgée (w) 72.4543°

Ascension droite () 98.8806°

Anomalie moyenne (M) 233.3423°

Date du début de prédiction 05/12/2002 a 04h 59mn 46.986s
Date finale de prédiction 21/12/2002 a 04h 59mn 46.986s
Poids 2105 kg

Coefficient aérodynamique 1.99

Section 12.96 m?

La position du satellite dans le repere terrestre est illustrée sous forme de
trajectoire d’orbite (voir figure 6.36). On remarque que le plan orbital ne présente
aucune précession. Du moment que le flux total regu par le panneau dépend
essentiellement de 1’inclinaison et de I’argument du périgée, alors dans ce cas, les
perturbations n’induiront aucune variation du flux (voir figure 6.37).
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VI-3-2-3 NAVSTAR-44

Le service de positionnement par satellite GPS est constitué de 24 satellites
NAVSTAR. Les satellites sont placés sur des orbites d'altitude moyenne 20182
km, inclinées a 55°, parcourue en 11 h 58 min. Chaque satellite retrouve la méme
position dans 1’espace au bout d'un jour sidéral. Selon le tableau 6.19, il est
possible de prédire sa position a une date donnée (date finale de prédiction).

Tableau 6.19: Paramétres orbitaux et caractéristiques du satellite NAVSTAR-44.

Demi grand axe de I’ellipse 26559.9 km

Excentricité (e) 0.0076000

Inclinaison (i) 54.9000 °

Argument du périgée (w) 105.1500°

Ascension droite (Q) 174.7700 °

Anomalie moyenne (M) 277.5900°

Date du début de prédiction 27/03/2000 a 00h Omn Os
Date finale de prédiction 03/04/2000 a 23h Omn Os
Poids 1150 kg

Coefficient aérodynamique 2

Section 44 m?

Sur une révolution du satellite, I’inclinaison et le demi grand axe présentent des
variations périodiques de période égale a une demi-révolution (voir figures 6.38 et
6.40). La variation de D’excentricité présente aussi des variations périodiques
moyenne, et de courte période mais égale a une révolution, voir figure 6.39. Sur
une période de 191h, le demi grand axe, I’excentricité et I’inclinaison présente des
variations périodiques, mais sans les variations séculaires. Par contre I’ascension
droite ({2) présente une variation séculaire tres faible de I’ordre -0.04°/ jour. La
figure 6.43 donne la trajectoire du satellite NAVSTAR-44 durant une période de
191 heures dans le repére terrestre. La figure montre que 1’orbite du satellite est
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conservée durant cet intervalle de temps. Concernant le flux total recu par le

panneau solaire durant une orbite compléte, on remarque que la variation
périodique des ¢éléments métriques (a,e,i) et la faible dérive du plan orbital

n’induiront aucune fluctuation du flux.
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VI-3-3 Flux recus par le panneau solaire

Les figures 6.30, 6.37 et 6.44 donnent la variation du flux total q recu par les
deux faces du panneau solaire des différents cas traités. D’apres ces figures on voit
bien que la variation du flux différe d’un satellite a un autre. Cette différence est
due a plusieurs parameétres : inclinaison du plan orbital, altitude du satellite,
époque considérée, etc. Concernant le satellite KOMPSAT, au début de la
prédiction (21 —12 — 1999 a 08h 15mn 37.687s) le satellite se trouve dans
I’ombre (phase d’éclipse). Le seul flux recu est le flux terrestre. Apres 10 minutes
le satellite passe a la zone chaude entrainant ainsi une variation rapide du flux
jusqu’a atteindre sa valeur maximale qui est de I’ordre de 1489 Wm™2. Par la
suite, on remarque une légere chute du flux due principalement a la diminution du
flux radiatif terrestre. Mais, en fin de la phase chaude le flux atteint sa valeur
maximale, suivi d’une variation brusque jusqu’a atteindre sa valeur minimale qui
est de Iordre de 83 Wm™2. D’aprés les résultats trouvés et qui sont illustrés sur la
figure 6.30, on déduit que les variations a courtes périodes (sur une révolution) des
¢léments orbitaux provoquées par les forces de perturbations n’ont pas d’effets sur
le flux. Dans le deuxiéme cas traité, GOES-12 ne traverse aucune phase d’ombre
(voir figure 6.37). Le flux regu par la face supérieure garde une valeur constante
durant le mouvement orbital qui est égale a 983 Wm™2. Alors que le flux regu par
la face inferieure est nul (flux albédo et terrestre négligeables). Les forces de
perturbations n’ont aucun effet sur la variation du flux. Le troisieme cas traité
concerne le satellite NAVSTAR-44. Sur la figure 6.44, on voit que le satellite
passe par une zone d’ombre, le temps de passage est d’environ 35.41mn, un
temps trés court comparé a la période de révolution du satellite qui est de
717.9585mn. Le flux reste constant tout au long de 1’orbite (égale a 1261 Wm™?)
a I’exception de la phase ombre dans laquelle le flux est nul (absence du flux
terrestre et albédo). Dans les trois cas traités, on remarque que les perturbations
périodiques des différents éléments orbitaux n’affectent pas la variation du flux.
Par contre, les effets séculaires qui induiront une dérive du plan orbital peuvent
modifier a long terme le flux regu par le panneau solaire si une correction d’orbite
n’est pas faite.
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VI-4 Comportement thermo-élastique du panneau
solaire du satellite KOMPSAT

Le cas traité concerne le panneau solaire du satellite KOMPSAT. Ce dernier est
lancé en orbite en 1999 pour une mission bien définie qui est I’observation de la
terre. Pour se ressourcer en énergie électrique, le satellite est équipé de deux
panneaux solaires de longueur 2.67m et de largeur 1.35m. Les performances de
ces deux panneaux solaires dépendent principalement de leur comportement
thermo-¢lastique dans les conditions extrémales, caractérisées par un flux solaire
maximal. Notons que ces conditions ne se réunissent que si I’époque coincide avec
le solstice d’hiver (au moment ou la déclinaison du soleil atteint sa valeur
maximale) et le plan orbital est confondu avec 1’écliptique. Dans la suite de cette
étude les perturbations du mouvement orbital ne sont pas prises en compte (orbite
képlérienne).

VI-4-1 Flux recgus par le panneau solaire

Le panneau solaire est modélisé par une plaque sandwich composée d’une ame
en nids d’abeilles fabriquée en aluminium 5052H38 et de deux peaux minces
fabriquées en aluminium 2024T3, voir figure 6.45. Les cellules photovoltaiques
sont fixées sur la surface orientée vers le soleil, alors que la partie inferieure est
protégée par une couche de protection. Le tableau 6.20 donne les caractéristiques

géométriques et physiques des matériaux qui composent le panneau solaire (Shin
et al. 2001).

~N Nk WNo—

8| Ame en nid
d’abeilles

Figure 6.45 : Coupe transversale du panneau solaire du satellite KOMPSAT.
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Tableau 6.20: Propriétés mécaniques et thermo-mécaniques du panneau solaire du satellite KOMPSAT.

o Densité Capac J Conduc Epais. Coef. En/En/Gra/viz Coef. Dil.
= - (kg/m®) /kg K) (Wn/K) (mm) Absorption/Emissivité (GPa) (10°*m/mK)
e = Matériau Solsti Solsti
o olstice olstice
d’été d’hiver

1 Coverglass 2620 737 1.4 0.2 074/0.8 0.72/0.8

2 Adhésifs 1 1100 1030 0.15 0.1

3 Cellule phot. 2820 712 148 0.2

4 Adhésifs 1 1100 1030 0.15 0.1

5 Kapton 1420 1030 0.35 0.05

6 Alum. 2024 2768 921 121 0.25 72.4/72.4/27.22/0.33 23.22

7 Adhésif 2 1800 1105 0.15 0.13 6/6/2.31/0.3 54

8 Alum.5052 48 921 2.10 15.24 0.41/0.24/0.15/0.3 23.76

9 Adhésif 2 1800 1105 0.15 0.13 6/6/2.31/0.3 54
10 Alum. 2024 2768 921 121 0.25 72.4/72.4/27.22/0.33 23.22
11 Peinture Z93 1750 1256 0.20 0.15 0.37/087 0.19/0.87
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La figure 6.46 donne la variation de 1’angles 1 en fonction du temps, pendant
une orbite compléte d’une période de 98.45 mn. Les deux points d’intersection A
et B montrent que le satellite traverse les trois phases : ensoleillement, pénombre
et ombre. La phase d’éclipse est composée de deux éclipses partielles et d’une
éclipse totale. La premiére phase d’éclipse partielle commence a I’instant t=31.55
mn et dure environ 8 seconde, alors que la deuxiéme phase de pénombre
commence a ’instant t=66.83mn et dure environ 8 seconde. Par conséquent la
phase d’éclipse est d’environ 35.41mn.
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Figure 6.46 : Variation de 1’angle n en fonction du temps orbital.

La figure 6.47 donne la variation du flux terrestre radiatif q, en fonction du
temps orbital pendant une orbite compléte pour les deux faces du panneau solaire.
On voit bien que le flux radiatif varie le long de ’orbite. Lorsque le satellite est au
milieu de la phase d’éclipse, la face supérieure du panneau solaire est en face de la
terre (¢ = 0). Dans cette position le flux radiatif regu par cette face du panneau
atteint sa valeur maximale qui est de I’ordre de 180 Wm™2, alors que le flux recu
par la face inférieure est nul du moment que cette face est cachée. L’inverse se
produit lorsque le satellite est au milieu de la phase ensoleillement, la phase
supérieure du panneau est en face du soleil ce qui fait que le flux radiatif regu est
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nul, par contre la face inferieure est en face de la terre donc le flux est maximale et
atteint une valeur de 180 Wm~™2.

La figure 6.48 donne la variation du flux solaire q5 en fonction du temps orbital
pendant une orbite compléte pour les deux faces du panneau solaire. En phase
ensoleillement le flux atteint sa valeur maximale pour la face supérieure du
panneau solaire, cette valeur est constante durant toute la phase ensoleillement du
moment que le panneau est en mode de navigation optimal qui est de 1’ordre de
1393 Wm™2. En phase d’éclipse, les rayons lumineux du soleil sont interceptés
par la terre. Dans ce cas, le flux solaire varie brusquement et atteint une valeur
nulle. La face inferieur du panneau solaire n’intercepte aucun rayon lumineux du
soleil, le flux recu par cette derniére est nul durant le mouvement orbital.

La figure 6.49 donne la variation du flux albédo g, en fonction du temps
orbital pendant une orbite compléte pour les deux faces du panneau solaire. La
figure 6.49 montre que le flux albédo regu par la face supérieure est nul tout au
long de I’orbite a I’exception des deux phases comprises entre 9.5mn et 24mn pour
la premiere phase et 74mn et 90mn pour la deuxiéme phase ou le flux albédo
atteint une valeur de 16 Wm™2. Par contre la face inférieure recoit le maximum
d’énergie albédo lorsque la face inferieure du panneau solaire est en face de la
terre. Le flux albédo recu par la face inferieure atteint la valeur maximale de
341Wm™2,
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Figure 6.47 : Variation du flux radiatif terrestre q; durant une orbite compléte.
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Figure 6.48 : Variation du flux solaire g, durant une orbite compléte.

La figure 6.50 donne la variation du flux total q recu par les deux faces du
panneau en fonction du temps orbital pendant une orbite. On voit bien que le flux
recu par la face supérieure est uniforme et qu’il est égale a 1396 Wm™?2 durant
presque toute la phase ensoleillement. A I'instant t = 9.9 mn, le flux croit jusqu’a

atteindre sa valeur maximale qui est de ’ordre de 1492 Wm™?2

en fin de phase
ensoleillement, puis il est suivi d’un changement brusque jusqu’a la valeur de
90 Wm™2 en un temps trés court qui dure environ 8 secondes et qui correspond a
la phase de transition entre le chaud et le froid. Le méme scénario se répéte mais
dans le sens inverse une fois que le satellite quitte la phase froide vers la phase
chaude. En ce qui concerne le flux regu par la face inferieure du panneau solaire,
on remarque que la variation du flux est continue, le flux est nul en phase d’éclipse
et atteint sa valeur maximale (523 Wm™2) au milieu de la phase ensoleillement.
D’apres la figure 6.50 on voit que les résultats trouvés sont identiques aux résultats
de la littérature (Shin et al. 2001). Dans cette étude, les auteurs ont utilisés le code

TRASYS pour la simulation de I’environnement thermique en orbite.
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Figure 6.49 : Variation du flux albédo q,; durant une orbite compléte.
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Figure 6.50 : Variation du flux total q durant une phase compléte.
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VI-4-2 Analyse thermique

Une fois le flux recu par les deux faces du panneau solaire du satellite
déterminé, il est introduit comme une condition aux limites pour le mode¢le
thermique. En appliquant la méthode des ¢léments finis hiérarchiques (en utilisant
un ¢lément rectangulaire avec 8 fonctions de forme hiérarchiques) il est possible
de calculer la variation de la température dans le panneau solaire. La figure 6.51
illustre cette variation durant une orbite. On voit bien sur les deux graphes que la
température maximale est atteinte au milieu de la phase ensoleillement et cela pour
les deux faces du panneau solaire, elle est de I"ordre de 60.17 °C pour la face
inferieure et de 65.09 °C pour la face supérieure. Ensuite cette température
diminue en se dirigeant vers la phase froide, au début de la phase d’éclipse les
deux températures sont égales a 51.97°C et 58.18°C pour les deux faces du
panneau solaire. Une fois le satellite est dans la phase froide la température du
panneau solaire diminue progressivement et 1’écart de température entre les deux
faces diminue jusqu’a devenir nul en fin de phase froide (les deux courbes en noir
et en rouge sont confondues). Les températures des deux faces sont identiques et
prennent la valeur minimale de -69.61°C. Une fois le satellite entre dans la phase
chaude la température du panneau solaire croit progressivement et 1’écart de
température entre les deux faces croit en méme temps jusqu’a atteindre les valeurs
maximales des températures en milieu de la phase chaude.
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Figure 6.51 : Variation de la température des deux faces du panneau solaire

durant une orbite compléte.
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La détermination de la variation de la température dans les différentes couches
du panneau solaire nous permet de déterminer le gradient thermique dans la plaque
sandwich, nécessaire a 1’analyse thermo-¢lastique. La figure 6.52 illustre la
variation du gradient thermique dans la plaque sandwich. Notons que les quatre
premieres couches du panneau solaire ne sont pas considérées dans 1’analyse
thermo-¢lastique pour leurs faibles rigidités (Johnston et Thornton 2000, Shin et
al. 2001). Le gradient de température entre les deux faces de la plaque sandwich
varie le long de I’orbite, cette variation est marquée par des changements brusques
et des changements progressifs a cause de la nature du flux thermique recu par le
panneau solaire. Au milieu de la phase chaude le gradient est de 3.07°C, une fois
que le satellite se dirige vers la phase froide le gradient thermique croit jusqu’a
atteindre une valeur maximale égale a 3.96°C en fin de la phase chaude. Puis, suivi
d’une variation brusque en un temps treés court de I’ordre de 35 secondes environ
pour atteindre une valeur stable de 0.96°C. En fin de phase froide, ce gradient
diminue jusqu’a atteindre une valeur de 0.32°C. Suivi aprés d’un autre
changement brusque une fois que le satellite sort de la phase froide en un temps

trés court de 56 seconde. Le gradient croit brusquement pour prendre la valeur de
3.29°C.

VI-4-3 Analyse thermo-élastique

Une fois le gradient thermique déterminé le probléme peut étre résolue en
utilisant la méthode des éléments finis hiérarchiques. La plaque sandwich est
modélisée par un ¢€lément rectangulaire en utilisant 16 fonctions de forme
hiérarchiques. Le panneau solaire est considéré encastré au corps principal du
satellite (Johnston et Thornton 2000). La figure 6.54 donne la variation du
déplacement transversal du point A du panneau solaire en fonction du temps
orbital durant une révolution du satellite. La figure montre que le déplacement
maximal (-30.86mm) est obtenu en fin de la phase ensoleillement. Apres, le
déplacement diminue rapidement une fois le satellite en phase froide jusqu’a
atteindre une valeur de -2.5 mm a la fin de cette phase. Suivi d’une augmentation
rapide du déplacement transversal (-25mm) en un temps trés court de I’ordre de
quelques secondes.

203



VI-4 Comportement thermo- élactigue du pannean olaine du satellite KOMPSAT

VI-4-4 Peaux en matériaux composites

Dans cette partie de 1’étude, nous proposons de remplacer 1I’aluminium 202473
par un matériau composite. Les mémes propositions faites au chapitre
précédent sont retenues dans cette partie.

En appliquant le flux solaire comme condition aux limites sur les faces du
panneau, nous pouvons déterminer la distribution de la température dans le
sandwich. La figure 6.52 donne la variation de la température de la face supérieure
du sandwich pour les différents matériaux utilisés.

On remarque que la variation est identique pour les différents matériaux dans
les deux phases d’ensoleillement. Apres, et en phase froide, une légere différence
est observée en fin de phase froide : -74.72 °C pour les FGM, -72.2°C pour le
stratifié¢ et -69.61°C pour I’aluminium. Cette différence s’explique par le fait que
I’aluminium est un bon conducteur thermique relativement aux deux autres
matériaux.

Néanmoins, la variation du gradient de température dans les différents modeéles
étudiés ne présente qu’une légere différence en phases de transition, ne dépassant
pas 0.2°C, voir figure 6.53.

Une fois le gradient de température déterminé, il est possible de calculer par la
suite, la réaction mécanique du panneau solaire. La figure 6.54 donne la variation
du déplacement transversal du point A du panneau en fonction du temps orbital.
On voit bien I’intérét d’utiliser les matériaux composites au lieu de I’aluminium,
du moment que les résultats trouvés montrent une nette diminution de la fleche,
qui est égale a —30.86 mm dans le cas de I’aluminium. Les résultats obtenus
mettent en évidence le choix de I’orientation des fibres. L’utilisation du croisé
[0/90]s a permis de réduire le déplacement a -6.6mm. Par contre I’empilement
[45/-45]s donne une valeur de -18.02mm. La méme chose concernant les peaux en
FGM, les résultats obtenus prouvent que le choix du coefficient d’homogénéité n
est déterminant. Pour n égale a 5 le déplacement est réduit a -8.5mm, alors qu’il
vaut -23.3mm dans le cas ou n = 0.35 et a -15.8mm si n est pris égale a 1. Cette
diminution est due essentiellement & deux facteurs: module d’élasticité et
coefficient de dilatation thermique.
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Chapitre VII

Conclusions et perspectives

Les conditions sévéres de l'environnement spatial sous variation cyclique de
température ont exposé de nombreux satellites au phénomene d'instabilité
provoqué par le gradient thermique au sein des panneaux solaires. Les incidents
des satellites HST et UARS ont montré que les connaissances sur les causes de ce
phénomeéne ne sont pas totalement ficelées, c'est pour cette raison que de
nombreuses €tudes ont été lancées afin de les appréhender. En espérant contribuer
a la résolution du probléme, nous avons décidé de réaliser cette étude dont
I'objectif était de modéliser le comportement thermo-élastique d'un panneau
solaire soumis aux conditions de l'environnement thermique en orbite. Nous avons
apporté au travers de ce travail de thése les grands axes de réponse concernant le
comportement thermo-¢élastique d'un panneau solaire. Il s'agit tout d'abord d'une
synthése des travaux existants, et d'une mise au point d'un code de calcul capable
de prédire dans les conditions réalistes de I'environnement spatial:

e les éphémérides du satellite,

e les différents flux recus par le panneau solaire,
e le gradient thermique au sein du panneau,

e les fréquences propres et modes propres,

e laréponse dynamique du panneau.

Nous avons pu mettre en évidence les particularités et originalités de ce travail
de recherche au cours des différents chapitres constituant cette these.

Nous allons cependant ci-dessous reprendre les conclusions principales relatives
aux différentes facettes de ce travail de recherche, ainsi que les perspectives de
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recherches principales pouvant constituer des extensions intéressantes de ce
travail. L’ensemble des simulations numériques étudiées nous a permis de valider
nos développements par rapport a des résultats présents dans la littérature. En
effet, nous avons pu mettre en évidence les potentialités du code lors de 1'étude des
satellites NAVSTAR, GOES et KOMPSAT.

La premiere partie de ce manuscrit était dédiée a une analyse bibliographique.
L’ étude a été cloturée par un bilan des travaux réalisés par différents auteurs. En
résumant les résultats de différentes études faites, nous avons pu déduire les points
suivants:

e les flux albédo et terrestre ne sont pas pris en compte dans la majorité
des travaux réalisés,

e le mouvement du satellite est considéré képlérien, avec une orbite
circulaire,

La négligence de ces flux ainsi que les différentes perturbations orbitales
constitue une défaillance des modeles développés jusque-la.

Partant de ce constat, nous avons développé un modéle plus réaliste tenant
compte:

e des paramétres d'orientation de la terre,
e du mouvement perturbé du satellite,
e des flux albédo et terrestre.

Nous avons pu mettre en évidence l'importance de ces flux lors de 1'étude du
satellite KOMPSAT. Les résultats obtenus montrent l'influence de ces flux sur la
variation du flux total recu par les deux faces du satellite. En tenant compte de ces
flux, la valeur maximale recue par le panneau solaire est augmentée de 10%, ce
qui peut €tre considéré comme une source d'erreur non négligeable dans les
mod¢les disponibles dans la littérature, surtout que cette valeur est atteinte aux
moments d'entrée et de sortie du satellite de 'ombre.

En tenant compte des perturbations orbitales, le module numérique que nous
avons développé dans cette partie de 1'étude est capable de prédire avec exactitude
l'orientation des deux faces du panneau par rapport au soleil et la terre. Ce qui peut
étre considéré comme un atout pour le code de calcul que nous avons élaboré.
L’analyse des résultats de 1'é¢tude effectuée sur les satellites, NAVSTAR, GOES et
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KOMPSAT montrent que les variations périodiques des paramétres orbitaux
durant une révolution n’influent pas sur le flux recu par le panneau solaire. Par
contre, les variations séculaires du plan orbital peuvent modifier ce dernier.

Pour la formulation thermique et mécanique nous nous somme basé sur la
méthode des éléments finis hiérarchiques. En ce qui concerne le probléme
thermique, l'utilisation de la théorie TLT en conjonction avec la méthode des
¢léments finis hiérarchiques nous a permis de développer une formulation
originale d'un élément surfacique 2D a la place d'un élément volumique 3D
traditionnellement utilisé dans I'analyse d'un probléme thermique tridimensionnel.
Nous avons développé un élément fini de type p, rectangulaire & quatre nceuds.
Trois degrés de libert¢ par nceud sont utilisés pour représenter la variation
quadratique de la température dans une couche du panneau. Les fonctions de
forme utilisées sont composées des fonctions C° de la MEF et d'un ensemble de
fonctions hiérarchiques trigonométriques permettant d'enrichir le champ de
température a l'intérieur et aux bords de I'¢lément. Une étude comparative a été
effectuée dans les cas suivants ; régime stationnaire (plaque multicouches avec
différents conditions aux limites) et régime transitoire avec une forte non-linéarité
due au rayonnement. Les résultats obtenus sont identiques aux résultats du logiciel
ANSYS et de la littérature.

Concernant le probléme mécanique, le panneau solaire est modélisé par une
plaque sandwich en nids d'abeilles, discrétisé par un €lément fini hiérarchique
rectangulaire a quatre nceuds. Les fonctions de forme utilisées dans cette étude
sont composées des fonctions hiérarchiques trigonométriques. Une ¢étude
comparative avec les différents travaux de la littérature nous a permis de mettre en
¢vidence le formalisme développé. De maniere générale nous pouvons dire que les
¢léments développés permettent de limiter I'augmentation du nombre de degrés de
liberté total et donc celui du temps de calcul, sans oublier la convergence rapide de
la solution.

De nombreuses simulations sont venues illustrées ces différents
développements : on retiendra tout d'abord quelques cas simples de validations,
permettant de vérifier indépendamment le bon fonctionnement des trois modules
réalisés.

Mais, les principales simulations ont été concentrées sur deux cas de satellites.
Le premier concerne un mod¢le de satellite avec un panneau, proposé par Johnston
et Thornton, alors que le deuxiéme cas concerne le satellite KOMPSAT.
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Dans l'analyse du premier cas, les résultats que nous avons obtenus concernant
la phase de transition du satellite, montrent que le gradient thermique varie d'une
fagcon exponentielle et atteint une valeur maximale en un temps trés court. Ce
changement brusque du gradient thermique induit une déformation quasi statique,
s’effectuant avec de faibles oscillations du panneau solaire, ce qui peut étre
considéré comme une source de perturbation non négligeable pour le satellite.
Nous avons montré a travers cette analyse que l’intégration des matériaux
composites a la place de I’aluminium peut contribuer a I’amélioration du
comportement thermo-¢lastique du panneau solaire (réduction des déformations du
panneau solaire), notamment les FGM qui présentent certains avantages par
rapport aux composites multicouches. On peut citer les problemes de délaminage
et de dégazage « outgassing » des matériaux composites a matrices polymeres.

L’exemple le plus représentatif de cette étude est celui du satellite KOMPSAT
(situé sur une orbite circulaire héliosynchrone a une altitude de 685 km et en mode
de navigation optimal). Le panneau solaire dune longueur de 2.67m et de largeur
1.35m est modélisé par une plaque sandwich en nids d'abeilles, encastrée d'un coté
au satellite. Nous avons présenté une analyse thermo-élastique détaillée du
panneau en faisant changer a chaque fois le matériau des deux peaux : aluminium,
stratifi¢ et FGM, en vue de voir leurs influences sur le comportement thermique et
mécanique du panneau. Les résultats issus du module environnement thermique
mettent en évidence les flux terrestre et albédo, surtout en phase d'éclipse (flux
solaire nul) et au moment ou le satellite est en pleine phase chaude (milieu de la
phase ensoleillement). Les résultats de 1'analyse thermique nous montrent que le
gradient atteint sa valeur maximale en fin de phase ensoleillement et sa valeur
minimale a la fin de la phase d'éclipse, avec un changement brusque durant les
phases de transition. Nous avons remarqué que la distribution de la température est
pratiquement indépendante du choix du matériau des deux peaux. Ceci s’explique
par le fait que I’échange thermique dans le panneau solaire est fortement
conditionné par le transfert de chaleur dans I’ame. Par contre, le comportement
mécanique dépend du choix du matériau des deux peaux. On voit bien I’intérét
d’utiliser les matériaux composites au lieu de 1’aluminium, du moment que les
résultats trouvés montrent une nette diminution de la fléche durant une révolution
du satellite.

Une des extensions les plus intéressantes que ce travail pourrait connaitre

concerne la prise en compte de l'effet de 1’oxygene atomique dont les
conséquences sont la dégradation des couches de protection, et qui peut affecter
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directement I’équilibre thermique du panneau solaire. L’influence du frottement
atmosphérique a basse altitude est aussi une question intéressante, sachant que ce
frottement peut induire un flux thermique aérodynamique. Il serait important de
prendre en compte les interactions avec I’environnement orbital.

Du point de vue plus applicatif de nombreux points peuvent encore é&tre
amélioré¢ dans le modéle thermique, en effet, le rayonnement interne entre les
surfaces de I’ame et les peaux peut étre considéré.

En fin, une démarche possible serait de tenir compte :

e du couplage réversible thermomécanique,

e du comportement en fatigue di aux contraintes thermiques,
e des forces de perturbation dans le modele mécanique,

e des grands déplacements dans le modele mécanique.
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Annexe A

Annexes relatives au chapitre 11

A-1 Coordonnées X(t) et Y(t) du CIP et déplacement s(t) du CEO

Les différents coefficients polynomiaux x;,y; s; ainsi que les coefficients
ayj, byj, Ckj, dy;, €k, fiijet Njy, sont donnés par les tableaux A.1-4 (Capitaine et al.,
2003).

Tableau A.1 : Coefficients polynomiaux.

t0 t! t2 t3 t* t5

X(t) -16616.99 2004191742.88  -427219.05 -198620.54  -46.05 5.98
Y(t) -6950.78 -25381.99 -22407250.99  1842.28 -1113.06 0.99
s+XY/2 940 3808.35 -119.94 72574.09  27.70 15.61
L, 218°31617 481267°88088 -1°3972
l 134°96340251 171791592.2178  31.8792 0.051635  -0.00024470
U 357°52910918 129596581.0481  -0.5532 0.000136  -0.00001149
F 93°27209062  1739527262.8478 -12.7512 -0.001037  0.00000417

297°85019547 1602961601.2090 -6.3706 0.006593  -0.00003169
0 125°96340251 -6962890.5431 7.4722 0.007702  -0.00005939
Lye 4.402608842  2608.7903141574
lye 3.176146697  1021.3285546211
lg 1.753470314  628.3075849991
lya 6.203480913  334.0612426700
L 0.599546497  52.9690962641
lq 0.874016757  21.3299104969
Ly, 5.481293872  7.4781598567
Iye 5.311886287  3.8133035638

Pa 0.024381750 0.00000538691
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A-1 Coordounées X(2) et Y(2) du CTP et déplacement ¢(z) du CEO

Tableau A.2 : Les 20 premiers termes du développement de (t) en uas .

Qp;j boj Nji1Njz NizNisNjs Njg Nj; Njg Njg Njjg Nji1 Njiz Njiz Njia

-6844318.44 132867 0 0 0 0 1 0 oo 0 0 { 0 0 0

-523908.04 5476000 2 -2 2 0 00 0 0 iy i 0 0
-00552.22 1123 o o 2 0 2 0 00 0 0 iy i 0 0
A2 168.76 2764 0 0 0 0 2 0 0 0 0 () ] 0 0
A8T07.02 470,05 0 1 0 0 0 0 00 0 0 i i 0 0
28288.28 369 1 0 0 0 0 0 00 0 0 () i 0 0
-20557.78 2084 0 1 2 2002 0 00 0 0 i ] 0 0
-15406.85 1512 0 0 2 0 1 0 0 0 0 () i 0 0
-11991.74 246 1 0 2 0 2 0 0 0 0 i ] 0 0
-3584.95 442 0 1 -2 2 -2 0 ( ] 1] 1] () ] ] (
-6245.02 -G 1 0 0 =2 0 ( il ] 1] 1] () ] 1] (
5095.50 .19 0 0 2 -2 1 ( il ] ] 1] () ] ] (
-4910.93 oy 1 0 -2 0 -2 ( il ] ] 1] () ] ] (
2521.07 597 0 0 0 2 0 0 i ] ] ( () ] ] (
2511.85 107 1 0 0 0 1 0 o 0 0 () i 0 {
2372.58 593 1 0 -2 -2 .2 0 o ] 0 () i 0 {
2307.58 702 01 0 0 0 - 0 o ] { () EI 0 {
-2053.16 513 1 0 2 0 1 0 o ] { () n 0 {
1898.27 072 2 0 0 -2 0 ] 0 0 { () i 0 0
alj blj le NjZ Nj3 Nj4 Nj5 Nj6 Nj7 Nj8 Nj9 Nj10 Nj11 Nj12 Nj13 Nj14
332848 20883315 0 0 0O O 1 0 0 n 1] 0 1] 1] 0 u
197.54 1281401 0 0 ¢ -2 2 0 0 0 0 i) 1] 0 f
11.19 218791 0 O 2 0o 2 {0 b n ] ( i ] { ()
-35.85 200436 0 0O 0 02 0 i 1] 0 4] 1] 0 {J
59.15 5ms2 0 1 2 2 2 0 i { 0 ) ] 0 f
-5.82 876 0 0 2 0 1 0 o i { ) ] ] ()
-179.56 16433 0O 1 0 0 0 0 00 1] 0 4] 1] i I
5.67 FWa49 1 0 2 o0 2 0 i n 0 ( () ] { 1
25.85 21450 o0 1 -2 2 -2 0 0o ] 0 () ] ] 1]
2.87 15491 0 0 2 -2 1 1] i 1] { ) 1] 0 i
2.14 11921 1 O -2 0o -2 0 0 i 0 () i { (
1.17 1433 1 O 0O O 1 0 i i 1] { ] ] 0 (
147 31 1 0 O D0 4 0 00 1] u () il { f
-0,42 5804 1 0O 2 0 1 { b 0 () { i) i () i
0,495 v 12 1 0 -2 -2 -2 0 0o ] { i il i 1]
-1.08 5419 2 0 2 0 4 0 0 { 0 () ] 0 ()
(.92 w70 0 2 2 2 0 b u 0 { ) ] { (
(.08 3101 o0 20 -2 2 -2 0 i ] 1] { 1] ] 1] i}
0.74 2060 2 0 2 0 2 0 0 { 0 () 1] { ()
-0.60) 2789 1 0 2 -2 2 ( o 0 { () ] { l

224



A-1 @oordonnées X (2) et Y(t) du CIP et déplacement o(¢) du CEO

Suite du tableau A.2.

asj by; Nj; Nj; Nj3 Njy Njis Njgc Nj; Njg NjgNjjg Njs1 Njiz Njiz Njia

205500 =226 0 0 i i 1 i i i i (0 U i i i
155.75 =470 0 0 2 -1 P 0 0 0 0 L [ 0 0 0
26.92 -0d4a 00 2 i 2 i i i i (0 U i i i
d4.44 46 00 0 0 H 0 0 0 0 L [J 0 0 0

17.36 -0a0 01 oo

—

U i i i

-8.41 o1 10 0 0 0 0 0 0 0 i i 0 0 0
6. -136 01 2 -2 2 i i i i (0 U i i i
l.549 L BT 2 0 1 0 0 0 0 L 0 0 0 0
4.57 00610 2 i 2 i i i i (0 U i i i
2.2 ot o 1 -2 2 -2 0 0 0 0 L L 0 0 0
1.56 oo 10 o -2 i i i i i (0 U i i i

-1.52 00700 2 -2 1 i i i i (0 U i i i
1.46 oo 1 0 -2 0 -2 ( ( i i (0 U i i i

-0.745 002 1 0 i i 1 i i i i (0 U i i i

-0.745 oo oo i 2 i i i i i (0 U i i i

-0.71 g1 0 -2 -2 -2 ( ( i i (0 U i i i

-11. 649 o2 1 0 i -1 i i i i (1 [ i i i
.61 o2 1 0 2 i 1 i i i i (0 U i i i
.54 -2 -2 -1 [ [ [ [ L [ [ [ [

-(). 56 o.og 20 0 -2 ( ( i t t (0 U i i i

azj b3 Njy Nj; Njz Njy Njs Njg Niz Njig Njo Njjo Nji1 Njiz Njiz3 Njia

Lve -20839 0 0 0 0 i i i i (0 U i i i

1
.0 -1.24Y 00 2 -2 2 ( ( ( ( (1 t ( ( (
. 0 -0.22 0 0 2 0 2 0 0 0 0 o 0 0 0 0
)

(. 0o 20 o 0 0 0 i i i i (0 U i i i
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A-1 @oordonnées X (2) et Y(t) du CIP et déplacement o(¢) du CEO

Tableau A.3 : les 20 premiers termes du développement de (t) en uas .

Coj doj Nj1s NjzNjz Njy Njs Njg Nj; Njg Njo Njso Nji1 Njiz Njiz Njiy
154518 9523626 O O O O 1 il i il il il il il il
-dhs.60 Avdladd2 0o 2 -2 2 ( 0 ( (l ( ( ( (
137.41 97=da.69 0 0 2 0 2 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
-29.045 -s961s8.24 0 0 0 0 2 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
-17.40 2243842 0 1 2 -2 2 (l o (l (l (l (l (l (l
31.50) 2006950 00 2 0 1 0 0 0 0 i ( ( ( (
46.70 1290266 1 0 2 0 2 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
-1420 S9a927d o0 10 -2 2 - ( ( ( ( (l ( ( ( (
-192.40 Tamr.Z2 01 0 0 (l b (l (l (l (l (l (l
3.92 691822 0 0 2 -2 1 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
A -a4d01a 1 o -2 0 -2 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
-(1.490 -323R 1 0 0 0 1 (l I (l (l (l (l (l (l
T.all dldd8s 10 0 0 -1 (l T (l fl (l (l (l (l
T80 264608 1 0O 2 0 1 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
G610 2ha51.510 1 0 -2 -2 -2 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
=200 -24235% 2 0 -2 0 -1 (l b (l (l (l (l (l (l
6=l 1645.01 0 0 2 2 2 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
(.0 -lasraon oo 2 -2 2 -4 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
5490 132341 2 o 2 0 2 il i il il il il il il
(130 -123388 1 0 2 -2 ( 0 ( (l ( ( ( (

Cyj dij Nj3 Nj; Nj3 Njy Njs Njg Njz Njg Njo Njjo Nji1 Njiz Njiz Njig
154041 .82 i 0 N S I A | B | (l b (l (l (l (l (l (l
11714.44 28042 0 0 2 -2 2 0 0 0 0 fl ( ( ( (
200241.68 -alka99 00 2 0 2 0 0 0 0 i ( ( ( (
-1837.33 e T | I ) IR (l b (l (l (l (l (l (l
-1414.21 28491 0 1 0 0 1 () 0o () f () () () ()
-642.54 h.vs 1 0 0 0 Il 0 0 0 0 i ( ( ( (
454968 67248 0 1 2 -2 2 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
A44 .50 lag oo 2 0 1 (l b (l (l (l (l (l (l
2068.14 -3 10 2 0 2 0 0 0 0 fl ( ( ( (
19206 29850 0 1 2 2 -4 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
1349.64 0a1s 1 o0 0 2l il i il il il il il il
-114.94 -6 0 o0 2 -2 1 ( 0 ( (l ( ( ( (
114.51 J18 1 0 -2 0 -2 0 0 0 0 fl ( ( ( (
L % T 0 2 Il 0 0 0 0 fl 0 0 0 0
-ab. 17 -0.02 001 (l b (l (l (l (l (l (l

1
-0a.05 -1.23 1 -
-31.60 g1y 1 o0 0o 0 -l i oo i 0 i i i i
15.81 -0.11 1 y
-12.45 o2 2
1082 -Lgs 2




A-1 @oordonnées X (2) et Y(t) du CIP et déplacement o(¢) du CEO

Suite du tableau A.3.
Caj dyj NjyNj;Nj3 Njy Njis Njg Nj Nig Njo Njj9 Nji1z Njiz2 Njiz Njia
12105 -2301.27 0 0 0 0 N0 0 0 0 0 0 00
S008 14327 0 00 2 2 2 0 0 0 0 0 0 0 00
-0.27 -24.46 0 0 2 [l P [l [l [l [l [l [l [l [l [l
0.24 2241 0 0 0O 0 2 0o 0 0 0 0 0 0 0 0
-1.19 561 0 1 2 -2 2 0 0 0 0 0 0 0 00
3.87 -1.83 0O 1 [ [ (l [ [ [ [ [ [ [ [ [
0.24 502 0 0 2 0 0 0 0 0 0 0 0 00
-0 323 1L 0 2 0 2 000 00 0 0 00
) A8 2400 0 1 2 2 -9 N0 0 0 0 0 0 00
0,10 173 0 0 2 -2 1 0 0 0 0 0 0 0 00
-1 1.33 1 o -2 g -2 [ [ [ [ [ 0 0 0 0
-0.04 083 1 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 00
-0.05 079 1 0 00 -l 00 0 0 0 0 0 00
0.0 N66 1T 0 2 0 N0 0 0 0 0 0 00
0.00 064 1 0 2 -2 -2 00 0 0 0 0 0 00
(.04 oer 2 0 -2 g -1 [l [l [l [l [l [l [l [l [l
-0.01 041 0 0 2 2 9 0o 0 0 0 0 0 0 0 0
-0.01 035 0 2 2 2 -2 00 0 0 0 0 0 00
-0 0ar 2 0 2 0 9 N0 0 0 0 0 0 00
0.01 031 1 0 2 a2 0 0 0 0 0 0 0 00
C3j d3j Njy Nj Njz Njs Nis Njsc Nj; Njg Njo Njjg Nj11 Nji2 Njiz Njis
-15.23 162 00 0 0 1 00 0 0 0 0 0 00
-1.16 001 0 0 2 -2 2 [ [ [ [ [ [ [ [ [
-0.20 000 0 0 2 0 2 0o 0 0 0 0 0 0 0 0
0.18 000 0 0 0 0 2 0 0 0 0 0 0 0 00
.13 (Lo 0 1 [ [ (l [ [ [ [ [ 0 0 0 0
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A-1 @oordonnées X (2) et Y(t) du CIP et déplacement o(¢) du CEO

Tableau A.4 : les 20 premiers termes du développement de +XY/2 en uas .

€j foj Nj1 Nj NjzNjy Njs Njs Njz Nijg Njo Njjo Nji1 Njiz Njiz Njia
-2640. 74 (W15 B 0 0 ] 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-64.54 02 o0 0 0 2 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-11.¥5  -0.01 O 0 2 -2 | 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-11.21  -0.01 (] (] 2 -2 1 (] (] (] (] (] (] [ (] (]
.57 (01 T 4 -2 2 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-4.02 (01 T 2 0 K1 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-1.98 (01 T 2 0 ] 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
1.72 (01 T 0 0 K1 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
1.41 001 0 ] 0 0 ] 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
1.26 001 0 ] 0 0 -1 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
.64 oo 1 0 0 -1 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
.64 oo 1 0 0 0 ] 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-i.46 .ok 0 ] 4 -2 | 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-.44 .ock 0 ] 2 -2 ] 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-1.46 (01 T I - | 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
(.24 012 o 0 1 -1 ] 0 - 12 0 0 0 [ 0 0
-i.42 (01 T 2 0 0 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-1)2H (01 T 2 0 2 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-1.27 oo 1 0 2 0 | 0 0 0 0 0 0 [ 0 0
-1.26 oo 1 0 2 0 ] 0 0 0 0 0 0 [ 0 0

e;j  f1j Nj1 Njz Nj3 Njy Njs Njs Nj; Njg Njg Njjo Njix Njiz Njiz Njgs
-0.07 4.7 0 0 ( [ 2 0 0 0 0 0 0 i 0 0
1.71 -0.03 0 0 ( [ 1 0 0 0 0 0 0 i 0 0
(.0 a8 0 0 2 -2 ! 0 0 0 0 0 0 i 0 0
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A-1 @oordonnées X (2) et Y(t) du CIP et déplacement o(¢) du CEO

Suite du tableau A.4.

ey; f2j NjiNj; Nj3 Njy Njs Njc Nj Njg Njg Nji9 Nj11 Njiz Njiz Njia

74553 <07 o0 000 1 i () i i i i i i i
a6.91 o oo 2 -2 2 i i i i i i i i i
4.5 -torooooo0 2 0 A i 0 i i i i i i i
-85 gor o oo o 2 i 0 i i i i i i i
-6ds 0005 0 1 0 0 0 i 0 i i i i i i i
-3.07 oo oo 0o ) () ) i i i i ) i
2.5 R | i N i t t t t i t
1.67 ood oo 20 1 i 0 i i i i i i i
1.30 oog 10 20 2 i 0 i i i i i i i
3 2 2

.95 oo o1 - 2
1.6 oo o100 -2
-(L55 oo oo 2 -2
1}.53 oo 10 -2 0 -2 i i i i i i i i i
-0.27 oo o0 o200 i Y i i i i i i i

-L27 oo 10 [l [ 1 [ [ [ 0 0 0 0 [ 0
-0.26 oog 1o -2 -2 -2 [ [ [ 0 0 ( ( i (
-(1.25 oo 1 { -1 ( ( ( ( ( ( ( ( (
0.22 oo 1 2 ( 1 ( (] ( ( ( ( ( ( (
-(L21 oo 2 0 -2 0 {0 0 {0 0 0 0 0 {0 0
(.20 oo 20 -2 -1 [ [ [ 0 0 0 0 [ 0
es; f3; NjNjz Njz Njy Nis Njg Njiz Njg Njg Njsgo Nj11 Njiz Njiz Njia
.30 -23.51 0 0 0 0 1 0 [l 0 0 0 () ( ( ()
-(LA -89 0 0 2 -4 2 ( { ( ( { ( ( ( (
-0 024 0 0 2 ( 2 ( 0 ( ( 0 (] ( ( {
ChC 022 0 0 ( ( 2 ( 0 ( ( 0 ( ( ( {
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Aunexes 4

A-2 Coordonnées xpety, du CIP dans le repéere terrestre

Les coordonnees xyety, du CIP dans le repére terrestre depuis 1900 jusqu’a

2009 sont données par la figure A.1, selon I'TERS.

I T
o
D i ] —
| .n " * s 20-02
el i e 1900
. e f.::“‘: L 1_.. - )
ke . . :" I‘" -I- 2003 :\"/_ |
e"-' rr . 2005 .. —~1924
- ® ’ s 200‘1. . - % '- [4 '94
.} ..‘ ‘...M_zlaﬁ}lo. - . q,- . | 0
:. s .'-’-' i -, . ‘-., e ‘.%%\
o — N S S 'r

wrl &7 PR T
i i t 20060 (1980, .20
~ u ASR0 ™ o

~ R 3 P

.:' ., :'. \'W f .: - :.- :. -
‘ .. .;‘ a¥ mﬂ5- L]
\; .'-:‘t ,'. - :. L]
oy ‘. l't'.. ..... :...'
o[ J} .*.1.‘-:"'*"" *.-v -== -.. 1 i
&.’.. l:: :‘:.:"’:"...'.' *.'n
1 | |

0.6 0.4 02

Yp

Figure A.1 : Mouvement du pdle dans le repere terrestre (IERS).
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A-1 Farnmoniques plicniques et potentiel gravitationnel tevestre

A-3 Passage du repere RFS au repére RTN

Le passage d’un systeme de coordonnées cartésien a un autre systéme cartésien
s’effectue a travers trois rotations successives.

1 0 0 (A.1)
[Ri]=]0 cosa sina
0 —sina cosa
(A.2)
cos 0 —sina
[R,] = [ 0 1 0 ]
sina —sina cosa
(A.3)

cosa sina O
[R;] = |—sina cosa 0
0 0 1

A-4 Harmoniques sphériques et potentiel gravitationnel terrestre

Les polynomes de Legendre associés de degré n=3 et d’ordre m=3 sont donnés
par le tableau A.5

Tableau A.5 : Fonctions de Legendre B, (sin(¢)) de degré n et d’ordre m.

Degré m=20 m=1 m=2 m=3
n=0 1
n=1 sin(¢) cos (@)
n=2 3sin?(p) -1 3 sin() cos (¢) 3 cos?(¢)
2

n=3 5sin®(¢@) —3sin(¢) c0s () 15sin?(@) — 3 15 cos?(¢) sin (@) 15 cos3(¢)
2 2
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A-1 Farnmoniques oplicniques et potentiel yravitationnel tevestre

Le potentiel gravitationnel terrestre U est modélis€¢ grace aux harmoniques
sphériques (voir figure A.2) par ’expression (2.45) (Lambeck 1988).

Ordre0 Ordrel Ordre2 Ordre3 Ordre4 Ordre5 Ordre6 Ordre7 Ordre8 Ordre9 Ordrel0

Degré2 | |
Bl

Degré 3 f

-
Degré 4 y

Degré5 [y i,;f Rl

Degré 6 i

Degré7 f :{.:.-.I

Degré 8 |

Degré9 |

ki I|
Degré 10
i

Figure A.2 : Fonctions harmoniques sphériques (GRGS).




A-1 Farnmoniques plicniques et potentiel gravitationnel tevestre

Le tableau A-6 suivant donne les coefficients de stokes normalisés selon le
modele JGM-3 (Tapley et al. 1996), pour n= m=20.

Tableau A.6 : Mod¢le gravitationnel JGM-3 (20x20).

n m Cnm

W W W WWWOO0OWOOOOoOoOo W JJJJJJJJOOODOOOOHTOTOO ULUl UU U U i B BB DWWWWDNDDNDDND

GO WNDEFEF O -JdO Uk WNEFOJOOU P WNEFEFOOOUP WNEFEF OO WOWONRP O WNRERPOWNDREODNDE O

.48416538D-03
.18698764D-09
.24392607D-05
.95717059D-06
.20301372D-05
.90470634D-06
.72114494D-06
.53977707D-06
.53624355D-06
.35067016D-06
.99086891D-06
.18848137D-06
.68658988D-07
.62727370D-07
.65245910D-06
.45183705D-06
.29512339D-06
.17483158D-06
.14967156D-06
.76103580D-07
.48327472D-07
.57020966D-07
.86228033D-07
.26711227D-06
.95016518D-08
.90722942D-07
.28028652D-06
.32976023D-06
.25050153D-06
.27554096D-06
.16440038D-08
.35884263D-06
.13795171D-08
.49118003D-07
.23333752D-07
.80070664D-07
.19251764D-07
.24435806D-06
.25498410D-07
.65859354D-07
.67262702D-07
.12397061D-06
.27385061D-07
.14223026D-06
.22620642D-07
.16106428D-06
.82017367D-08
.16325062D-07

Enm

.00000000D+00
.11952801D-08
.14002664D-05
.00000000D+00
.24813080D-06
.61892285D-06
.14142040D-05
.00000000D+00
.47377237D-06
.66257135D-06
.20098735D-06
.30884804D-06
.00000000D+00
.94194632D-07
.32333435D-06
.21495419D-06
.49741427D-07
.66939294D-06
.00000000D+00
.26899819D-07
.37381592D-06
.88894738D-08
.47140511D-06
.53641016D-06
.23726148D-06
.00000000D+00
.94777318D-07
.93193697D-07
.21732011D-06
.12414151D-06
.18075335D-07
.15177808D-06
.24128594D-07
.00000000D+00
.58499275D-07
.65518559D-07
.86285837D-07
.69857075D-07
.89090297D-07
.30892064D-06
.74813197D-07
.12044101D-06
.00000000D+00
.21909618D-07
.32174985D-07
.74545464D-07
.20068093D-07
.54271473D-07

233



A-1 Farnmoniques plicniques et potentiel gravitationnel tevestre

Suite Tableau A.6

h-m Cnm Snm

9 6 .62833187D-07 .22267731D-06
9 7 .11815885D-06 .96899386D-07
9 8 .18798427D-06 .30154441D-08
9 9 .47724822D-07 .96585578D—-07
10 0 .54130446D-07 .00000000D+00
10 1 .83758832D-07 .13155407D-06
10 2 .93557926D-07 —.51415891D-07
10 3 .71967367D-08 .15417988D-06
10 4 .84335352D-07 —.78485346D—-07
10 5 .49519741D-07 -.50292694D—-07
10 6 .37418834D-07 —.79464218D-07
10 7 .82084063D-08 .31491358D-08
10 8 .40467842D-07 -.91916683D—-07
10 9 .12540250D-06 —.37736478D—-07
10 10 .10038233D-06 —.23809404D-07
11 0 .50161315D-07 .00000000D+00
11 1 .16107078D-07 —.27892153D-07
11 2 .18429795D-07 -.98452117D-07
11 3 .30560698D-07 —.14880309D-06
11 4 .40024108D-07 -.63596530D—-07
11 5 .37435875D-07 .49828632D-07
11 6 .14607814D-08 .34173161D-07
11 7 .47061825D-08 —.89777235D-07
11 8 .61406031D-08 .24572255D-07
11 9 .31455516D-07 .42040714D-07
11 10 .52129309D-07 —.18302278D-07
11 11 .46226946D-07 -.69592514D-07
12 0 .36382341D-07 .00000000D+00
12 1 .54191701D-07 —.42011776D-07
12 2 .13985738D-07 .31047770D-07
12 3 .38978521D-07 .24576581D-07
12 4 .68419698D-07 .29543256D-08
12 5 .31107076D-07 .76387883D-08
12 6 .33244195D-08 .39368833D-07
12 7 .18603107D-07 .35570829D-07
12 8 .25702477D-07 .16666794D-07
12 9 .41793078D-07 .25324580D-07
12 10 .61693847D-08 .30986263D-07
12 11 .11320827D-07 —-.63442255D-08
12 12 .23492752D-08 —.10959427D—-07
13 0 .39946429D-07 .00000000D+00
13 1 .52966868D-07 .39876816D-07
13 2 .56039125D-07 -.62699341D—-07
13 3 .21817132D-07 .98208999D-07
13 4 .14709372D-08 —.12613849D-07
13 5 .58253125D-07 .65845649D-07
13 6 .35311989D-07 .60583315D-08
13 7 .27063649D-08 —.77110579D-08
13 8 .98871788D-08 —.97289372D-08
13 9 .24753630D-07 .45359258D-07
13 10 .40892147D-07 .37098943D-07
13 11 .44739075D-07 .48328921D-08
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A-1 Farnmoniques plicniques et potentiel gravitationnel tevestre

Suite Tableau A.6

h-m Cnm Snm

13 12 .31410021D-07 .88106349D-07
13 13 .61211341D-07 .68408786D-07
14 0 .21803862D-07 .00000000D+00
14 1 .19023752D-07 .27471826D-07
14 2 .36978966D-07 .29891075D-08
14 3 .36809436D-07 .20313404D-07
14 4 .17120660D-08 —.20688044D-07
14 5 .29899462D-07 -.16857911D-07
14 o .19400982D-07 .24129594D-08
14 7 .36851133D-07 .42223646D-08
14 8 .34866853D-07 —.14888415D-07
14 9 .32376639D-07 .28698213D-07
14 10 .38838489D-07 —.14646503D-08
14 11 .15356539D-07 .39038503D-07
14 12 .85046646D-08 .30921728D-07
14 13 .32166747D-07 .45200081D-07
14 14 .51783436D-07 —.50135706D-08
15 0 .31659511D-08 .00000000D+00
15 1 .12019048D-07 .81732671D-08
15 2 .21746273D-07 -.31733040D-07
15 3 .52403065D-07 .15159862D-07
15 4 .42162691D-07 .78270997D-08
15 5 .13450896D-07 .89823350D-08
15 6 .33463386D-07 .37752532D-07
15 7 .59912701D-07 .60561923D-08
15 8 .31989552D-07 .22270914D-07
15 9 .13026722D-07 .37876414D-07
15 10 .10311331D-07 .14956329D-07
15 11 .95174492D-09 .18716337D-07
15 12 .32728992D-07 .15719777D-07
15 13 .28288961D-07 —.42943959D-08
15 14 .53044811D-08 —.24442485D-07
15 15 .19227533D-07 —.47043718D-08
16 O .54302321D-08 .00000000D+00
1l 1 .27533499D-07 .33708199D-07
16 2 .22395294D-07 .26206613D-07
16 3 .35100789D-07 —-.23241520D-07
16 4 .41218977D-07 .46056697D-07
16 5 .13495264D-07 .16788507D-08
16 6 .14321055D-07 —.34445359D-07
16 7 .78129662D-08 —.85101433D-08
16 8 .21537842D-07 .52475750D-08
16 9 .22776715D-07 —-.38923887D-07
16 10 .12128710D-07 .12064636D-07
16 11 .19265835D-07 —.29747575D-08
16 12 .19697743D-07 .69145093D-08
16 13 .13837330D-07 .99393105D-09
16 14 .19125929D-07 -.38860161D-07
16 15 .14460511D-07 .32699103D-07
16 16 .37529425D-07 .35911038D-08
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A-1 Farnmoniques plicniques et potentiel gravitationnel tevestre

Suite Tableau A.6

h-m Cnm Snm

17 0 .18108375D-07 .00000000D+00
17 1 .26388862D-07 —-.29852856D-07
17 2 .17378597D-07 .91967493D-08
17 3 .74225615D-08 .81946524D-08
17 4 .75202561D-08 .23381995D-07
17 5 .17058053D-07 .53532066D-08
17 6 .13466610D-07 —.28274837D-07
17 7 .24011120D-07 —.58835544D-08
17 8 .37624562D-07 .37609560D-08
17 9 .32904900D-08 -.28585766D-07
17 10 .43040778D-08 .18038444D-07
17 11 .15725519D-07 .11020868D-07
17 12 .28689129D-07 .20744070D-07
17 13 .16603067D-07 .20304809D-07
17 14 .14060794D-07 .11375705D-07
17 15 .53318558D-08 .53871007D-08
17 16 .30061017D-07 .37240886D-08
17 17 .34064109D-07 -.19733215D-07
18 O .72691846D-08 .00000000D+00
18 1 .42100167D-08 —-.39075893D-07
18 2 .12828249D-07 .13586360D-07
18 3 .37596676D-08 —.31090563D-08
18 4 .53092291D-07 .14596999D-08
18 5 .73144220D-08 .24650351D-07
18 6 .13377840D-07 -.15660996D-07
18 7 .65285877D-08 .62802630D-08
18 8 .31066116D-07 .24701341D-08
18 9 .19183124D-07 .36144387D-07
18 10 .55661560D-08 .45953868D-08
18 11 .76424754D-08 .21171514D-08
18 12 .29603020D-07 -.16192465D-07
18 13 .63799330D-08 -.34979730D-07
18 14 .80028322D-08 .13078375D-07
18 15 .40535567D-07 -.20249427D-07
18 16 .10670914D-07 .69654369D-08
18 17 .36003192D-08 .45103761D-08
18 18 .26206061D-08 —.10810058D-07
19 0 .35185503D-08 .00000000D+00
19 1 .69675014D-08 .15804851D-09
19 2 .31435052D-07 —.43295480D-08
19 3 .98999933D-08 —.98821208D-09
19 4 .15826787D-07 —.56619377D-08
19 5 .12058224D-07 .27204444D-07
19 o .23850062D-08 .17951660D-07
19 7 .73677859D-08 —.86648482D-08
19 8 .31052189D-07 -.10462609D-07
19 9 .30304662D-08 .64515567D-08
19 10 .33377490D-07 .70901793D-08
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A-1 Farnmoniques plicniques et potentiel gravitationnel tevestre

Suite Tableau A.6

h-m Cnm Snm

19 11 .16080720D-07 .11000317D-07
19 12 .29886557D-08 .93096799D-08
19 13 .74465515D-08 .28398304D-07
19 14 .45294321D-08 -.13113453D-07
19 15 .17838459D-07 -.14105916D-07
19 16 .21421212D-07 —.69574509D-08
19 17 .29105753D-07 —.15152537D-07
19 18 .34714340D-07 —.94385775D-08
19 19 .23708582D-08 .47796091D-08
20 0 .18789987D-07 .00000000D+00
20 1 .83477675D-08 .62445294D-08
20 2 .20030448D-07 .14884470D-07
20 3 .59349949D-08 .35571151D-07
20 4 .54571747D-08 —-.22410101D-07
20 5 .11452318D-07 —.69350776D-08
20 6 .11565401D-07 —.42341732D-09
20 7 .20301510D-07 .12995889D-09
20 8 .49222031D-08 .40671618D-08
20 9 .18043913D-07 —.58648714D-08
20 10 .32549035D-07 —.57601832D-08
20 11 .14562763D-07 —-.18929751D-07
20 12 .64092154D-08 .18154221D-07
20 13 .27323491D-07 .70325130D-08
20 14 .11894377D-07 —-.14472234D-07
20 15 .25832738D-07 —.76580241D-09
20 16 .12063705D-07 .33001884D-09
20 17 .44347248D-08 —.13703405D-07
20 18 .14916632D-07 .98369292D-09
20 19 .29626245D-08 .10959650D-07
20 20 .40445841D-08 -.12346618D-07

Lorsque 1’origine du repére coincide avec le centre de masse de la terre, on a :

C_00=1€tC_10=C_11=S_11=O
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Aunexes 4

A-5 Densité, température et composition de I'atmosphére

La densit¢ de l'atmosphére a Daltitude du satellite est donnée par la figure
suivante, selon le modéle MSISE-90.
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Figure A.3 : Variation de la densité de I’atmosphere terrestre en fonction de
’altitude et de I’activité solaire (ESA 2000).

La température atmosphérique est donnée par le modele MSISE-90 présentée par
la figure suivante :
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Figure A.4 : Variation de la température de I’atmospheére terrestre en fonction
de I’altitude et de I’activité solaire (ESA 2000).
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A-0 Denscté, température et composition de (' atmosphine

Les constituants de 1’atmosphére sont principalement H, He, N, N2, O, O2 et Ar
dont la densité de ces gaz est donnée par la figure suivante, selon le modele
MSISE-90.
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Figure A.5 : Variation de la composition de I’atmospheére terrestre en fonction de I’altitude
(ESA 2000).
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Aunexes 4

A-6 Valeurs numériques

Les valeurs numériques utilisées dans ce travail sont données par le tableau

suivant :
Tableau A-7 : Valeurs numériques.
Symbole  Valeur Désignation Référence Unités
c 7.292115107° Vitesse de rotation de la terre IAG1999 rds™!
c 5.670400 1078 Constante de Stefan-Boltzmann CODATA2006 ~ Wm™2K™!
ag 6378136.6 Rayon équatorial de la terre IAG 1999 m
ag 6.958 108 Rayon du soleil ELP2000 m
f 0.3 Facteur albédo
£ 23" 26'217.4119  Obliquité de ’écliptique 2 12000.0  TAU1976
m 3.986004418 10'*  Constante gravitationnelle terrestre ~ TAG1999 m3s2
TR 1.32712442076 1029 Constante gravitationnelle solaire ~ TAG 1999 m3s~2
) 4.902799 1015 Constante gravitationnelle lunaire ~ IERS 1996 m3s~2
I 149597870651 Distance terre-soleil ELP2000 m
G 6.67428 10711 Constante de gravitation CODATA2006 m3s~2kg~1!
c 299792458 Vitesse du son CODATA2006 ms™?!
LON 1366.1 Constante solaire ASTM2000 Wm™2
R 8314.5 Constante des gaz parfaits kmol 1K1
Tp 250 Température de la terre ASTM2000 K
JD2000.0 24515545.0 Date julienne JD
UA 149597870691 Unité astronomique IERS 1996 m
mas 4.8481107° Milli-arc-seconde IERS 1996 rd
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B-1 Hatrices de transformation

Annexe B

Annexe relative au chapitre III

B-1 Matrices de transformation

Les termes kf‘j en fonction de l;l- ; sont exprimes par :
—k —k
k;lgx == k11m2 + k227’l2
—k —k
kjliy = kllnz + kzzmz (B 1)
k —k —k
kxy = (k2 — k11)mn
Le passage du repére de la fibre au repeére du pli s’effectue grace a la matrice de

transformation [T] qui est donnée par :

[m* n 2mn 0 0]
n? m? —-2mn 0 0
[Tl=]0 o m*—n* 0 O (B.2)
0 0 0 m -n
0 0 0 nom

Le vecteur thermo-¢lastique dans le repere du pli, s’exprime en fonction de la matrice de
transformation [T ], et qui est donnée par :

m?  n? 2mn

[Ti]=]| n> m? —2mn (B.3)
—mn mn m?—n?
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Auneves O

Annexe C

Annexe relative au chapitre IV

C-1 Fonctions de forme hiérarchiques trigonométriques

La figure suivante donne la représentation des six premicres fonctions de forme
hiérarchiques trigonométriques.
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Figure C.1 : Les six premicres fonctions de forme hiérarchiques trigonométriques.
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