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Le Principe d’Equivalence enjeux et statut
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Le contexte en quelques mots

v La Relativité Générale (RG) est la théorie consacrée pour la 
gravitation
Ø Toutes ses prédictions ont été vérifiées…
Ø Le Principe d’Equivalence (PE) est l’un des piliers de la RG

v Des théories tentent d’unifier la gravitation avec les autres 
interactions
Ø Elles permettent en général une violation du PE
Ø Le niveau de violation n’est pas explicitement prédit mais des arguments 

dimensionnels permettent de l’envisager à un niveau accessible aux 
tests actuels 

v Améliorer le test du PE est donc important pour guider 
l’élaboration de théories unificatrices
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Le Principe d’Equivalence : 
un fait expérimental, pilier de la RG

v Forme dite faible : équivalence entre 
masse grave et masse inertertielle

v Paramètre d’Eötvös :

v Conséquence : universalité de la 
chute libre 

v Violations possibles
Ø Dépendance de la composition
Ø Dépendance de la quantité de l’énergie 

d’auto-gravitation
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Le test du PE : une longue histoire
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Balance de torsion : expérience Eotwash

Credit University of	Washington
𝜂 𝐵𝑒, 𝑇𝑖 = 0.3	 ± 1.8 	×	10012
𝜂 𝐵𝑒, 𝐴𝑙 = −0.7	 ± 1.3 	×	10012
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Chute de la Terre et de la Lune

La Terre et la Lune 
ont-elles la même 
chute libre dans le 

champ de gravitation 
du Soleil ?
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Télémétrie laser

MeO: télémétrie laser sur 
satellites et sur la Lune 
(plateau de Calern)

𝜂 𝑇𝑒𝑟𝑟𝑒, 𝐿𝑢𝑛𝑒 = −0.8	 ± 1.3 	×	10012 (Williams	et	al,	2013)	
𝜂 𝑇𝑒𝑟𝑟𝑒, 𝐿𝑢𝑛𝑒 = −3.8	 ± 7.1 	×	1001; (Viswanathan et	al,	2018

Paramètre	de	Nordvedt 𝛿= qui	quantifie	
l’impact	de	l’énergie	interne	de	self-gravité	

𝜂 = 𝛿=	 𝐸? − 𝐸@ ;	𝛿= = 	4𝛽 − 𝛾 − 3
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MICROSCOPE : une nouvelle étape vers 10-15
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Cela veut dire quoi 10-15 ?

v En terme de rapport de forces :

v En terme d’accélération :

∆
𝑚G

𝑚H
= 1001I ⇒ ∆𝛾 = 1001I𝑔	~	8	1001I	ms0M

è 4	millions	d’années	pour	passer	de	0	à	1	m/s	(marche	lente)

è rapport	entre	le	poids	d’un	moustique	et	celui	d’un	supertanker
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La mission Microscope



14

MICROSCOPE

MICROSatellite à	traînée	Compensée	pour	
l’Observation	

du	Principe	d’Equivalence
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De Galilée à MICROSCOPE

l Source gravitationnelle : la Terre
l Accélération inertielle: Mouvement orbital 
l Contrôle des 2 masses de compositions différentes( < 10-11m) 
.

Galileo Galilei      « Free fall » in space Microscope
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Les détecteurs : des accéléromètres différentiels (ONERA)

Le mouvement des masses (jaunes) 
est mesuré par détection capacitive 
et compensé par une force électrostatique

Cages liées au satellite

Masses d’épreuve en lévitation

Document ONERA
Document ONERA
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T-SAGE : une ensemble de 2 accéléromètres différentiels

Métrologie : précision ~  1à 5  µm

Masses d’épreuve fabriquées
par le PTB (Allemagne)

• 1	senseur	avec	2	masses	identiques	(Pt)	:	SUREF
• 1	senseur	avec	2	masses	différentes	(Pt,	Ti)	:	SUEP

PtRh

PtRh ou Ti

115	mm
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Tests dans la tour de chute libre BREMEN

(c)	ZARM

(c)	ZARM

H	=	120	m
è 5	s	de	chute	libre
è 10	s	avec	catapulte
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Le satellite MICROSCOPE

v Un laboratoire spatial de 300kg

v Dimensions : 1,4 m x 1 m x 1,5 m

v Orbite :
Ø H = 710 km
Ø Quasi-circulaire
Ø Heliosynchrone
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Le Système de Contrôle d’Attitude et d’Accélération

Credit: CNES

Objectifs : 

• minimiser les accélérations en mode commun : forces non gravitationnelles… è « drag-free »

• Contrôler le mouvement angulaire

Performance meilleure que 10-12 m/s2, 
1 à 2 ordres de grandeur mieux que la spec. 
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La micro-propulsion gaz froid

Résolution	de	quelques	𝛍Newtons
=	poids	d’un	grain	de	sable	sur	Terre

2	x	3	réservoirs	è
16	kg	de	gaz	à	350	bars	en	début	de	vie

(c)	CNES	AIT	Y.	Le	Deuff

(c)	CNES	AIT	Y.	Le	Deuff
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Lancement et premières étapes clef

v 25 avril 2016 : lancement depuis Kourou par 
Soyuz

v 2 mai : libération des masses d’épreuve et 
activation du contrôle électrostatique

v 7 juin : 1er contrôle d’attitude par hybridation 
des senseurs stellaires et des mesures  
d’accélération angulaire par T-SAGE

v 9 juin : 1er drag-free 6 axes (36 boucles 
d’asservissement)

v 16 décembre : début des opérations 
scientifiques



23

Que mesure-t-on ?
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Mesure théorique
L’accélération électrosatique (mesurée) équilibre les accélérations “naturelles”

èSatellite	attitude

ècontrol law of
inertial sensors

èSatellite position
+ Earth’s gravity model
+ Non gravit. model
+ Satellite attitude

ècontrol law of
the drag-free system

Accélération « mesurée »
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Réponse des senseurs

Biais Scale factors
+ axis coupling
(symmetric matrix)

Test	mass	rotation

Quadratic	terms

Angular	to	linear
acceleration	coupling

Noise
(not	white!)
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Accélération différentielle 

senseur r 1

senseur 2

accéléromètre
différentiel

1 accélérométre différentiel =  2 senseurs (masses)  

Nous nous intéressons à :
• l’accélération différentielle (pour observer la différence de chute libre),
• projetée sur l’axe sensible X (axial)

axe X (plus sensible)
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Accélération différentielle mesurée sur l’axe sensible X
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Gradient	de	gravité
avec	des	décentrages	∆	inconnus
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Spiner le satellite pour contrôler Fep

v Le spin permet d’adapter la fréquence 
fondamentale du signal PE (Fep)

v Permet de minimiser le niveau de bruit
v Mais…

Ø La micro-propulsion impose une limite de la 
vitesse de spin

Ø Tourner plus vite consomme plus de gaz
v 4 configurations implémentées :

Ø Pas de spin (pointage quasi-inertiel) 
è Fep = Forb = 1.7 10-4 Hz 

Ø Spin V1, f = 5.9 10-4 Hz è Fep = 7.6 10-4 Hz 
Ø Spin V2, f = 7.6 10-4 Hz è Fep = 9.3 10-4 Hz
Ø Spin V3, f = 2.94 10-3 Hz è Fep = 3.11 10-3 Hz

Fréquence	fondamentale
Fep =	Fspin +	Forb

g

g

∆𝑎 = +	𝛿	𝑔

∆𝑎 = 0

∆𝑎 = −	𝛿	𝑔

∆𝑎 = 0

g
g

Axe	sensible	X
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Premiers résultats
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Les premières sessions de test du PE
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La mesure sur la session 218 (SUEP)

±𝟐, 𝟒×𝟏𝟎0𝟏𝟎𝛿 = ∆𝑎/g

• Beaucoup	de	bruit… mais	réparti	sur	toutes	les	fréquences
• Le	traitement	s’apparente	à	de	la	détection	synchrone	à	𝑓WX

120	orbites	=	8,25	jours	è 2	Giga	octets	de	données	
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Analyse fréquentielle du signal

𝒇𝑬𝑷
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Gradient de gravité : estimation des “décentrages”

Les	composantes ∆X	and	∆Z	(dans le	plan	orbital)	peuvent être estimées
grâce	à ce signal	à 2	Fep (amplitude	+	phase	è 2	paramètres)

Dx =	(-35.57	+/- 0.02)	µm	
Dz=(5.54	+/- 0.02)	µm
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Premières sessions de mesures : du gradient de 
gravité mais pas de signal de violation…

EP accelerometer REF accelerometer

fEP fEP

Gravity gradient	effect:	
due	to	an	offcentring	of	the	
test-mass	as	thin	as	the	tenth	of	a	hair!
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En chiffres :
EP accelerometer

Parameter Unit Estimation Precision Accuracy

10-15 1.0 9 9

20.1 0.04 0.1

-8.4 0.2 0.2

-5.6 0.04 0.1

REF accelerometer

Parameter Unit Estimation Precision Accuracy

10-15 +4 4 TBD

-3.5 0.02 0.1

5.9 0.06 0.2

+5.5 0.02 0.1
Pierre	Touboul	et	al.
Phys.	Rev.	Lett.	119,	231101

Compatible	avec	0	
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Le consortium MICROSCOPE
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La suite
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De nombreuses sessions scientifiques

v Réduction des erreurs statistiques par accumulation de données :
Ø 1674 orbites (≈106 secondes) de test PE sur SUEP  
Ø 766 orbites de test PE sur SUREF

v Réduire et mieux caractériser les erreurs systématiques :
Ø Des dizaines d’étalonnages
Ø De nombreuses sessions de caractérisation (thermiques…)
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Specification
=	+/-1,5×10-4

Etalonnage : évolution des facteurs d’échelle sur SUEP

1er semestre	2017 2ème semestre	2017

SUEP	et	SUREF	ON

Corrélation	avec	la	Température

Hors	points	chauds,	Kd stable	et	les	variations	
toujours	dans	l’enveloppe	de	spec sur	1	an.

Estimée	en	vol	toujours	dans	la	spec.

Pour	ces	points,	une	correction	de	la	
dérive	de	biais	(ordre	1)	préalable.	

Essais	thermiques

1er semestre	2018
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Etalonnage : évolution mes-alignement des masses 
d’épreuve sur SUEP

Les	mes-alignements	sont	stables	sur	toute	la	mission	:	écart	max	<	30	µrad	pour	une	spec à	+/- 50µrad

Pas	de	lien	évident	avec	la	température
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Bilan satellite au bout de 2 ans en orbites
v Charge utile T-SAGE

Ø Malgré 3 anomalies sur des condensateurs (SUREF), les 2 doubles 
accéléromètres électrostatiques (SUEP et SUREF) ont bien fonctionné

Ø Beaucoup de données scientifiques et techniques à analyser finement pour 
améliorer le modèle instrumental (en particulier modèle thermique)

Ø Instrument très sensible (micro-débris ou craquement MLI-revêtement du satellite 
+ des vibrations autour de 25-50Hz)

v Satellite
Ø Orbite parfaite
Ø Très grande stabilité thermique
Ø SCAA excellent…
Ø …Mais tout a une fin, le gaz aussi
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Statut de la mission

v Tir le 25 avril 2016

v 7 mois de recette en vol, compliquée

v Exploitation scientifique depuis décembre 2016

v Fin d’exploitation scientifique : été 2018

v Mesures d’aéronomie jusqu’en septembre 2018

v Retrait de service : semaine 42 (15-19 octobre) 2018

v Publication résultats complets en 2019
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Les principaux organismes impliqués

v CNES: satellite, lancement, opérations sol, performances 
mission. 

v ESA: propulseurs à gaz froid.
v DLR: masses d’épreuve (PTB), chutes libres et analyses 

(ZARM).
v ONERA: développement et tests de la charge, analyse 

mission and et performances, centre de mission 
scientifique. 

v Géoazur (OCA-CNRS-UCA): analyses mission et 
spécifications, simulations et analyses des données.
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Organisation

SWG :
v Noyau historique : P. Touboul, M. Rodrigues, 

G. Métris, C. Lämmerzahl, H. Dittus
v Représentants de thématiques scientifiques :

Ø Gravitation : T. Damour
Ø Fundamental Interactions : P. Fayet
Ø Interdisciplinary Physics : S. Reynaud
Ø Earth gravity field: I. Panet
Ø Aeronomy : P. Visser

v Interaction autres missions ”similaires” : T. 
Sumner 

v CNES : I. Petitbon, P.Y. Guidotti, A. Robert

Mission performance and scenario supervision
Scientific exploitation

Monthly + when required

Implementation, processing and 1st analysis
Daily

Operational coordination
1h / week

CECT Ops
Mission & 

Drag-free monitoring

CMS Ops
Mission & 

Payload monitoring

CCC Ops
Platform & Ground Segment

CECT CMSCCC

SWG

Processing and analysis, expertise
Weekly + on requestGEX

Payload environment 
expertise

SPG
Payload, 

Performance & Science

330
GCO

330
GPOM
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Merci


