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INTRODUCTION

Les travaux que nous présentons dans ce mémoire sont le résultat
de trois années passées au sein de l'équipe ''conception et mise en ceuvre
d'algorithmes de commande' animée par Messieurs ROUBELLAT et LIEGEOIS,
du Laboratoire d' Automatique et de ses Applications Spatiales du C.N.R, S,

Dans le domaine spatial, sous 1'impulsion de Monsieur A, LIEGEOIS,
nous nous sommes consacrés au probléme de la commande d'attitude des
satellites contenant des masses en mouvement, et plus préciedmment a
la commande d'attitude au moyen de jets de gaz, a la stabilisation d'attitude par
variation de configuration inertielle, au pointage géocentrique d'un satellite au
moyen de gyroscopes montés sur cardan et enfin a la commande d'attitude de

satellites déformables.

Ce mémoire représente les résuliats obtenus sur la stabilisation
d'attitude d'un satellite gyroscopique ou "'spinné', utilisant le principe de variation
de configuration inertielle, qui consiste & employer lemouvement relatif d'une
piéce mobile dans le corps principal du satellite pour produire la stabilisation
recherchée, Ce principe peut &tre utilisé de deux manidres différentes, dont
les propriétés sont distinctes : la premidre est appelée amortissement passif
de la nutation, car la partie mobile n'est excitée que par le mouvement du corps
principal ; la seconde est l'lamortissement actif de la nutation, celle-ci est alors

mesurée et utilisée pour la commande du mouvement de la partie mobile.

Dans un premier chapiire, nous donncns la méthode de mise en
€quations, qui constitue la trame de la description mathématique de tous les
dispositifs éiudiés dans la suile de notre travail, puis nous explicitons les

méthodes théoriques qui nous ont servi a les analyser.

Le deuxiéme chapitre est consacré a 1'étude de 'amortissement
passif de la nutation,au cours de laquelle nous démonirons la validité du choix
de la constante de temps du systéme comme critére de qualité,et donnons une

meéthode analytique simple conduisant au réglage optimal d'un amortisseur :

kM



nous ¢tudions ensuite le probléme de la sensibilité des performances optimales
aux variations des parametres physiques du systéme, pour aborder une discussion

du principe d'amortissement passif, trés délicat a maitriser,

Ces considérations nous ameénent a étudier en détail la possibilité
d'utiliser l'amortissement actif pour éliminer la nutation d'un satellite gyrosco-
pique. Pour s'assurer de la valeur de notre conception, nous avons décidé de
conceveir et de réaliser un amortisseur actif testable sur la structure d'essai
du satellite D2, montée sur un palier a air et prétée par le Centre National

d'Etudes Spatiales.

Le troisiéme chapiire de notre mémoire est donc consacré a la
conception et a la réalisation d'un amortisseur actif de nutation testable au sol
et a 'emiple: du simulateur dynamigque du C.N.E.S. , désormais opérationnel

au 1, A A S,

Le quatrieme et dernier chapitre retrace la comparaison enire les
¢tudes théoriques et expérimentales menées en paralléle au sein de notre
équipe, ce qui nous permet de mettre en évidence 1'intérét de cette méthode
d'amortissement de la nutation,

Enfin, compte tenu de 1'état actuel de la technologie, nous envisageons
un certain nombre de solutions qui pourraient &tre retenues pour la réalisation

d'un modeéle de vol,



CHAPITR RE I

METHODES GENERALES D'ETUDE DE LA STABILISATION
DES SATELLITES GYROSCOPIQUES






Ce premier chapitre est un tronc commun a 1'étude de la stabilisation
des satellites gyroscopiques ; nous définissons tout d'abord les termes employés
au cours de ce mémoaire et la position du probléme, nous exposons ensuite les

méthodes générales que nous avons utilisées pour l'analyse et la synthese des

amortisseurs de nutation.

Un satellite S se caractérise complétement par son tenseur d'inertie
au centre de masse G que nous notons I (S, G) et dont les composantes par

rapport & Gxyz sont représentées par la matrice d'inertie

[ -F -E] HZL(WL"’&L)A"‘ D:jso}ubdm
I(s6) = |-F B -D B - Lpﬂw)dm E - JS yoedm
g -D (] C:J(mﬂt{)dm F= jxu(\ dm
3 S
A, B, C sont les moments d'inertie du satellite par rapport aux axes x, y, z,

respectivement,

D, E, I' sont les produits d'inertie.

Lorsque la matrice d'inertie est d:i.agonale) les axes G xyz sont dits

rincipaux centraux d'inertie.
p

Le mouvement d'un satellite est caractérisé par son vecteur de
p

rotation ingtantanée g . Exprimé dans le triedre Gxyz, le vecteur de rotation

instantanée a pour compoesantes :

&)X
2 - 1w

-—

Yy

W,

Lorsque l'une des composantes du vecteur de rotation instantanée
est nettement plus importante que les deux autres, le satellite est dit spinné,
En regle générale, nous choisissons Gz comme axe de spin,

Les vitesses &)X et (,oy sont alors appelées vitesses transverses.



La dynamique du satellite autour de son centre de masse est

déterminée & l'aide de son moment cinétique en ce point, qui est défini par :

Mm{v,6) = f 6r o\ V(M) dm
p)

ou dm est 1'élément de masse gitué au point M

et V(M) la vitesse absolue du point M,

Nous appelons repeére absolu ou galiléen un repeére fixe ou en
translation par rapport & des axes passant par des ¢étoiles fixes.

Nous introduisons alors la notion de dérivée absolue d'un vecteur.

Soit SXYZ le repére galiléen ou absolu e‘t
81X1Y121 un repére en mouvement par
rapport a SXYZ. Soit un vecteur W quel-
conque de l'espace.

La dérivée absolue du vecteur W s'écrit ;

dw - -:...fg - M + :&.Zf‘ ™ h/_
dt b iskya A b sz, T

oll Q g est le vecteur de rotation instantanée du repére SIXIYI Zl par rapport
1
au repére SXYZ,

La vitesse absolue du point M est alors par définition -—&%—- SM.

Dans le cas du satellite rigide

V(M) = 436, 9 ou

-

le moment cinétique en G s'écrit alors, grdce a la définition du centre de masse :

M(v,6) :f 611 p (2,61)¢m -_-.)f( e - (er.0) e Jdm
s S

d'ot, avec les notations définies ci-dessus :

Ne) = I(s9.0



Ce premier chapitre est un tronc commun a 1'étude de la stabilisation
des satellites gyroscopiques ; nous définisscns tout d'abord les termes employés
au cours de ce mémoire et la position du probléme, nous exposons ensuite les

méthodes générales que nous avons utilisées pour 1'analyse et la synthése des

amortisseurs de nutation,

Un satellite S se caractérise compléfement par son tenseur d'inertie
au centre de masse G gque nous notons I (S, G) et dont les composantes par

rapport a Gxyz sont représentées par la matrice d'inertie

(6 = LF 8 -D %:L(lﬂln‘})dm E = L?aaadm
-E -D C_ C:L(mﬁ{)dm F:JS:LB dm

A, B, C sont les moments d'inertie du satellite par rapport aux axes x, y, z,
respectivement.

D, E, F sont les produits d'inertie,

Lorsque la matrice d'inertie est diagonale les axes G xyz sont dits

principaux centraux d'ineriie,

Le mouvement d'un satellite est caractérisé par son vecteur de

rotation instantanée & . Exprimé dans le triédre Gxyz, le vecteur de rotation

instantanée a pour composantes :

Lorsque 1'une des composantes du vecteur de rotation instantanée
est nettement plus importante que les deux autres, le satellite est dit spinné.
En regle générale, nous choisissons Gz comme axe de spin,

Les vitesses W _ et wy sont alors appelées vitesses transverses,
X



la dynamique du satellite autour de son centre de masse est

déterminée A 1'aide de son moment cinétique en ce point, qui est défini par :

(5,9 = [ en s viey ar
5
ol dm est 1'élément de masse situé au point M

et V(M) la vitesse absolue du point M.

Nous appelons repére absolu ou galiléen un repere fixe ou en
translation par rapport a des axes passant par des étoiles fixes,

Nous introduisons alors la notion de dérivée absclue d'un vecteur,

Soit SXYZ le repére galiléen ou absolu eI‘E
S1X1Y121 un repére en mouvement par
rapport a SXYZ. Soit un vecteur W quel-
conque de l'espace,

La dérivée absolue du vecteur W s'écrit :

ﬂ = _‘f? e AW + :-_(‘;Z‘gi_.m M
dr d b suvz a5z,

olt Q g est le vecteur de rotation instantanée duy repére SleY1 Z1 par rapport

au repél}e SXYZ,

La vitesse absolue du point M est alors par définition % SM.

Dans le cas du satellite rigide

s

le moment cinétique en G s'écrit alors, grdce a la définition du centre de masse :

{

(v 6) :f M A (£2,61)dm -.:)f' (a2 - (en.2) ent Jam
- S S [

d'olu, avec les notations définies ci-dessus :

M6l I(se).q



Nous définissons 1'éllipsoide central d'inertie comme la quadrique

associ¢e au tenseur central d'inertie et d'équation, dans les axes Gxyz :

2 2 .
Ax +By +C22~2Dyz-2sz=2ny=0
Pour un corps rigide spinné, d'axes G xyz principaux centraux d'inertie
nous définissons la nuiation comme 'angle existant entre le moment cinétique

et l'axe géométrique de spin du satellite, soit 9

AW
g ML) | By
C’“’z
5 R
9 !
: § 90 =\[(2 27 (22

L'amortissement de la nutation, ou l'annulation de 1'angle de nutation,
a pour effet de rendre colinéaires 1'axe de spin et le moment cinétique du
satellite, ou encore d'éliminer ses vitesses iransverses ; nous définissons cette
action comme la stabilisation du satellite.

Le pointage d'un satellite gyroscopique par contre consiste, non
seulement & rendre 'axe de spin colinéaire avec le moment cinétique du satellite,
mais encore a les maintenir tous deux colinéaires avec une direction de référence R.

Nous appelons amortigseur passil de nuiation itout mécanisme assurant
1'éliminaticn de I'angle de nutaticn sans apport d'énergie.

Si pour opérer normalement le mécanisme doit &ire alimenté de fagon
constante en €nergie, I'amoriissement de la nuiation est dit semi-passif. C'est
le cas d'un volanl d'inertie monié sur un cardan.

Nous appelons amortisseur actif de nutation un mécanisme ayant
méme effet mais dont le mouvement est commandé,

Un satellite non rigide peut comporter deux ou plusieurs parties



connectées et mobiles les unes par rapport aux autres.
La stabilisation des satellites spinnés sera assurée grice aux
couplages entre l'amortisseur et le corps principal du satellite, phénomeénes qui

sont exactement décrits par les équations de la mécanique d'un corps non rigide.

I-1- DYNAMIQUE DU SATELLITE NON RIGIDE

Nous exposons dans ce paragraphe la méthode de mise en équations
du mouvement d'un cerps déformable, mobile autour de son centre de masse

considéré comme fixe dans l'espace inertiel. Deux approches sont possibles :

. l'application directe du principe général de la mécanique 5 1; a l'aide du
théoréme du moment cinétique
. Y'application du principe variationnel de Hamilton a 1'aide des équations de

Lagrange ' 2"

Ces deux approches sont équivalentes quant au résultat, mais la
premiére impose 1'élimination des forces et des couples de réaction entre les
parties constitutives du satellite, la seconde exige le calcul des déplacements
jusqu'au second ordre en les coordonnées généralisées ' 3 ' , ’4 ; lorsque
le satellite est composé de deux corps rigides interconnectés, nous avons jugé
préférable 1'utilisation directe du principe de la mécanique tel qu'il est énoncé
par P. Germain ;1 “ suivant le formalisme donné par P.W. Liking = 5 '
qui considere le satellite composé d'un corps principal connecté a plusieurs

parties mobiles par rapport a lui.

III-1-1- Principe de la mécanique

Le torseur d'un ensemble de forces en un point est défini par la
résultante de ces forces et par leur moment résultant ence point,
Le principe de la mécanique, tel qu'il est énoncé par P. Germain ’ 1 '
s'écrit :
"Il existe un repére dit absolu ou Galiléen et une fagon de mesurer
le temps, tels que, a chaque instant et pour tout systéme matériel, le torseur
des quantités d'accélération soit équivalent au systéme des forces extérieures

s'exercant sur le systéme considéré',



De ce principe nous tirons quelques remarques qui sont importantes

pour la suite de notre travail :

. notre repére Galiléen sera 1ié au cenire de masse du véhicule que nous
consideérerons donc en translation dans l'espace de référence, ce qui est une
approximation légitime compte tenu des rayons de courbure importants de la
trajectoire

. le principe de la mécanique s'applique quelque soit le systédme matériel,
quelle qu'en soit la décomposition et done pour n'importe quelle partie du

systeme,

Ceci nous permetira de décomposer un satellite en plusieurs parties
indépendantes et d'écrire, gréce & ce principe, les équations du mouvement de

chaque partie.

Deux torseurs sont équivalents lorsqu'ils ont méme résultante et
méme moment résultant en un point.
I.e principe de la mécanique s'écrit donc, en désignant par Fe les

forces extérieures au systéme :

J'Sysrimr. E(_‘j) dm - Z Eg

Sysfeme

f ' Q_P:\,\m)dm - m‘ﬁ;,@)
Systeme

Par définition le moment cinétique en O d'un systéme s'écrit

m (U’,O) = oM . V(M) am ou M est un élément de masse dm du satellite.

\5n\"e_m¢_,

La dérivée absolue de ce vecteur s'éerit ;

4 [ M, =J.§z[°—”“m i = J[m)-mﬁm)am[@hr@m

d \’ Sjb"&’m *

Syateme yoleme

:J oM, T dm \@)RJ V{mydm
S

Syoteme. ,u\'e/mL
donc '—‘J oM, CM)ydm - ™ \/[0),\\/(62
Sysleme
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D'ou I'expression du théoréme du moment cinétique lorsque nous

exprimons le principe de la mécanique au centre de masse G

4 [Yﬂku)s)] - M, 6)

I-1-2- Moment cinétique du satellite

Soit G le centre de masse du systéme et O le point du corps principal
qui, a 1'équilibre, coincide aveec G.
Désignons par le vecteur R la position de M par rapport au centre de

masse du systéme déformé G.

E:GM:&)*'E avec &_:G__O r = OM

par définition

m(U,G) = f GM , V(M)dm = E,\Edm
s

atellife Sakellife

En explicitant :

My, 6) :J [(@r)f\(&é*{lnﬂ_«) e r' &ﬁ:)]dm
S

ol ('} désigne la dérivation temporelle dans le systéme d'axes mobile de vecteur

de rotation instantanée (2

comme Jo_""‘dmzjﬁdm - MO - _ ™M Ry
5 5

donc JL dm - - ™MRo et f‘("dm - MR,
. r
S
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il vient :

Le terme jf_,\ (.¢) dm  est l'expression du moment cinétique

5 .
d'un seul solide en mouvement, que nous écrivons :

J YA ('(_lr\f) dm - m{g,o - kSJO),_(_-L

if=t

o I(S, O)ainsi défini est le tenseur d'inertie du satellite déformé.

D'ou I'expression générale, en fonction des hypothéses faites :

M, 6) = I(s.0. 0 4+ (&

Q

*Qh&")/x”ﬁe + IIAQ’dm
s

Les équations de rotation du satellite se déduisent par dérivation
absolue :

4 mlve) - M, o)

ak

Le moment des forces exiérieures dues au gradient de gravité, ala
pression de radiation solaire, au frottement aérodynamique, a 1'interaction du
dipble magnétique résiduel du satellite avec le champ magnétique terrestre dépend
des parametres orbitaux et de la configuration du satellite et ne peut &tre calculé

que dans chaque cas particulier,

I-1-3- Equations du mouvement des parties mobiles

Elle sont oktenues & partir du principe de la mécanique appliqué au
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systéme défini en isolant chaque partie mobile du reste du véhicule et en tenant

compte dans Fe des forces de liaison :

a - G
It

Dans ces équations, G est alors le centre de masse de la partie

ir' MOT(6) = ) Fe
i
|

i, G)

mobile et Fe représente | les forces extérieures s'exergant sur le systéme ainsi
isolé.

La méthode de mise en équations exposée ci-dessus permet d'obtenir
un modele mathématique du processus qui, aprés linéarisation, sert a analyser
les performances des amortisseurs considérés, a les simuler, et aussi a les

optimiser,

I-2. METHODES D'ANALYSE ET DE SYNTHESE DES AMORTISSEURS DE NUTATION

la discrimination que nous avons faite entre les deux principes
d'amortissement passif et actif de la nutation d'un satellite spinné apparait
nettement, dés que nous cherchons a analyser et & optimiser les performances
de ces systémes. En effet, le modele mathématique décrivant 1'évolution de
I'ensemble constitué par le corps principal et 'amortisseur passif de nutation
est de la forme :

x(t) =g Eg{ (t), E_(t)-i,

-

ol x est le vecteur d'état du systéme
p un vecteur de parametres
C'est donc un systéme autonome.

Lorsque 'amortisseur est actif, le modéle mathématique de 1'ensemble

est de la forme :

XM= £ [ x, a0 ]

-

N

ou . estle vecteur de commande du systéme

t  estle temps.
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Dans chaque cas nous choisissons un indice de qualité des performances,
dénommé critere, qui, une fois minimisé assure un fonctionnement correct
du processus, a savoir, un retour asymptotique a la position d'équilibre comme

réponse a un échelon de conditions initiales.

[-2-1. Analyse des performances des amortisseurs passifs

A défaut de méthodes générales d'analyse des systémes dynamiqgues
non linéaires, nous opérons tout d'abord une linéarisation des équations du

modele mathématique, qui est alors de la forme :

x=A (p)x

x (0) = x

Nous choisissons comme critére de performance la constante de
temps du systéme, définie comme 1'inverse de la valeur absolue de la plus

petite partie réelle des podles du systéme, racines da 1'équation caractéristique:

_; i
det [s I—A(p)] =0 = an_is

i=0

ou s est la variable de Laplace et n I'ordre du systéme,
Si nous appelons {Sj} l'ensemble des racines de 1'équation
caractéristique du systéme, la solution du systeéeme d'équations différentielles

est de la forme :

i
ot C i est un coefficient complexe dépendant des conditions initiales de la

composante X relatif au péle s .
J

D'aprés la forme de cette solution nous remarquons que le critére
de performance ne sera valable que si 'amplitude relative au pdle le moins
amorti est du m&me ordre de grandeur que les amplitudes des pbles du systéme

plus amortis, Nous avons alors développé une méthode nous permettant un
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calcul simple de ces amplitudes, dans le cas particuler ou les pdles du systéme
sont complexes conjugués deux a deux, ce qui sera toujours le cas pour les

systémes passifs.

La solution temporelle du systéme est alors de la forme :

nj2

L BRE - & byt
I_LU') :S— [Ckeh.;. Chq’h]

k=l

Le calcul des amplitudes est fait 4 partir de la fonction de transfert

liant une composanie X, aux conditions initiales. En effet, d'apres le théoréme

de Cayley-Hamilton, touie matrice est solution de son équation caractéristique.
Donc : n

a .AJ =0
; n-j

j.‘:o
En dérivant n fois 1'équation x = A x, il vient, puisque A est une
matrice constante : | x = A x = A2 X
(§)= A" x

d'ou la relation :

n
(i
a x. (t) =0
; - n-j i
=0

(n) e

x, () [T s"X(s)- x.(0) s PTHK

k=0

nous obtenons :

\.-D "):'l ;—:“O’
n-1 n-k
T ik) T $~\
= x; (0) a N

-
"
<

-4
"
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d'ol la fonction de transfert :

n-i

a-
LD
X, (o O‘n-h-'h b

=V N(b)

5 any o o)

'a-_o

t

que nous décomposons en éléments simples

all

Xi(y) = L [sz ) fsi ]

(-4

olt CJi est le résidu de Xi (s) relatif au pdle sj qui est, par définition de la

décomposition en éléments simples d'une fraction rationnelle :

Cl = oy vk by o= bim [wm NG | NGy)
Dby D) D'(5})
-4
Posons Con \P\ Q. (O“il+b31) :
-4
= by oyt
By = N v A My
en groupant les termes conjugués :
cio, € zai(mN)-Teb 2 (a ) (se hJon G- pinn
NSNS o By P+ M)L _ {Ax MY’ o

soit en prenant la transformée inverse de cette fonction

nja

. Ala N
P U—) = 2 Z [0.%?’# b;’) e (oo Klﬂ\' + ‘f’\)
y=1

qui représente la réponse temporelle du systéme dans ce cas. Cette expressionqui

permet une analyse compléte du processus sera introduite dans la méthode numé-



18

rique d'optimisation exposée au §]I_ t-2. ., pour valider 1'optimisation de

la constante de temps.

1-2-2- Méthode de synthése des amortisseurs actifs de nutation

Nous utilisone les méthodes classiques de la théorie de la commande,
conduigsant & la détermination d'une loi de commande minimisant un critére de

performance, assurant un fonctionnement correct du systeme [ 6,7,8,9 ]

Soit a résoudre le probléeme de la commande optimale d'un systéme

dynamique, qui s'écrit, sous forme d'état :

R

ce qui, mathématiquement, correspond & déterminer la commande J+ {t) qui

minimise un critére qui s'écrit de facon générale :

N R
&3 B r ’ [ - .
) w4y e B . T R S S T
= O L’A/‘w*} Vgl . ﬁ ¢ : s -.?_; ’ AN )«_V} s W ﬁ ch
o L B

sy

Lie probléme revient donc & celui de la minimisation d'une fonction-

nelle . en présence d'une contrainte égalité :

x v fix,m , 1)

lorsque le temps final 1, est {ixé, sans que soit spécifié 1'état x (tf).

f
Nous utilisons la méthode des multiplicateurs de Lagrange pour tenir

compte de cette contrainte. Le critére s'écrit alors :

- 1) F f
3 = ?:‘a}v}'.‘v-“_";’;h

5 . :
4»' l'
’o‘/j" %\

Le)

i

G,
iy
o
a
e
.
\{ .
(4
-+
:ﬁ"
.
X

4 -1
ZLI?}-}(‘“I:’:"‘:}"’EJ g der
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Nous définissons le Hamiltonien comme la fonction scolaire :
H e, a0, a0 ) = Glemuee] + NCRAEICNGEY

Lie critére s'écrit

kp -
f [ 9120, 00,6 009) - Ny & far
)

en intégrant par parties le dernier terme sous l'intégrale, nous obtenons :

\-@ \.e

4.}’
‘o k

Prenons maintenant la 1ére variation de 3 pour des variations de

{8 [ xu-),t] - Mi) x(l-)}

{ W L9, w0, 09, E] + M) far

la commande et par conséquent du vecteur d'état :

W[ e e

Yo

{%T % }

Une condition nécessaire pour que j soit minimum est que sa
lére variation s'annulle pour des variations arbitraires S« et $x : ce qui

se traduit par :

\ M oM Ak = M
I x e x (H)

1)

La premiére expression définit les multiplicateurs de Lagrange, la
seconde montre que la commande optimale est celle qui rend extrémal le Hamil-

tonien du systéme, la derniére est la condition de transversalité.
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et considérons le probleme de la minimisation d'un critére quadratique en fonction
de 1'état et la commande

e

1= 4 j [ Qu + w' R db

—_ —

ce qui revient, pour un probléme de régulation, & minimiser l'intégrale de la
somme pondérece des déviations des variables d'état et de 1'énergie nécesgsaire
& la commande, par une loi de commande dite alors optimale,

Le Hamiltonien du systéme s'écrit :

o2 A Qe s %M‘ﬂm + A

B v A B

Les conditions nécessaires d'optimalité s'écrivent alors :

}'~ S - P(.)ig = - (Q-ﬁ- - "-'5‘ :}\
P
“H 8] = R».L + i‘.’)lfx
.
rMi- o
D'oll nous tirons :
woo= o= Vel N

Cherchons a réaliser une commande en boucle fermée du type :
A (t) = K (t) x (t)
L'expression donnant la commande optimale s'écrit :

A =-R_1BTKX

Le systéme commandé a pour équation :
EREEE Br™! BTk

i

x (0) = x

X

0

La lére condition d'optimalité devient alors :

. r _ T
Kx-l-Ki_A—BR 1BTKJ x=-Qx-ATKx

Ouencore:. T 1 T
[K+KA+A K-KBR B’ K+0Q ] x=0
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Cette relation doit &tre vérifiée quel que soit 1'état x donc:

K:-KA_ATK+KBR’1 BTK—Q

La condition de transversalité s'écrit, puisque x (tf) n'est pas fixé :

Ki(t,) =0

f
Cette équation différentielle matricielle est appelée 1'équation de
Riccati du probléme de commande optimale.
Cherchons maintenant une condition suffisante d'optimalité, en

calculant la seconde variation de )
)4 -
$1 = J [S$x'Qx + Sul Ruldr
N ‘r? - _
3 = | LS QSx+ SuTRSe]dr

Pour que l'optimum ainsi calculé soit un minimum il suffit que
§? ‘3,. soit positif ou nul, 1
Q et R doivent donc &tre semi-définies positives. Comme R~ doit

exister, R doit &tre définie positive,

Calculons la valeur minimale du critére R
¥e _ ~
3= /LJ [_x‘Q:L4M‘Ru]dl—
T
0

. T -1
avec U»TRUL =x KBR Kx

De la lére condition d'optimalité nous obtenons :

Qx =~ A -AT)\

donc ,
T T T T
X Qx=-x A -x A A
comme x = A x - BR 1BTK X
XTAT = x4+ TKBR_lBl

et x ATA =x" A +XTKBR B" Kx
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2 .
d'oft nous tirong 3= J E_ P S ,‘«] dF
Q

et enfin 7 % EDCT“) MVJ%

La condition de transversalité impose A (tf) = 0 et comme A (1) = K(t) x(t)

la valeur minimum du critéere s'écrit :

i) =% x. K {0)x

0 0

Cette valeur étant par définition positive, son expression montre que
K (0) existe, que K(0) est définie positive et de plus unique puisque la valeur
minimale du critére est unique, d'aprés les conditions d'optimalité.

La matrice K(0) est obtenue par intégration rétrograde de 1'équation

de Riccati, a partir de K ( tg) = ; w

-1
~K: KA+A'K-kBR'BTK +Q

ce qui revient, A partir de la condition K (3) = 0, a intégrer 1'équation : '’

-—%—% kA + ATk - kBRTIBTK + Q
en: fonction de T= - t. Kalman IS} a montré que pour un systéme commandable :
A T , =1 T
ImK{E =0~K{®w)A+A K(eo)-K (0w )BR " B X (@) +Q
T=
: . . . fo T o= 1 T T
La commande optimale en fonction du critére .) = 5 lx Qx+u Ru <

est alors lin¢aire et invariante et conduit au systéeme :

Y= -Br 8Tk «

x (0) =X,

dont nous ¢étudions la stabilité par la méthode de Lyapunov.

Choisissons comme fonction de Lyapunov, la fonction définie positive

, T
V (x) = x” Kx ouK estla solution définie positive et symétrique de 1'équation

algébrique et matricielle, définie ci-dessus.
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Alors, en dérivant cette fonction par rapport au temps :
: LT T , -
Vix=x Kx+x Kx
-1 T <
en posant F = A - BR = B K ncus obtenons : x = Fx

Vix) = XTFTK X + XTK F x

- XT (FTK + KF) x

. q _1 ¥
Comme a4 ATk ckBRT'BT K+ Q -0
- -1.T -1 _T
A -BrRBTK)TK + K (A - BR™'B'K) - -(@ +xBR™ BT K)
et que R_l, matrice définie positive, peut s'écrire : R‘l = DDT
T T
il vient : FIOK+KF =~ - (Q+HH) avecll =KBD

= - I
Q est une matrice semi-définie positive, HHT est une matrice définie positive
dgne _E est une matrice définie posiiive,
{/'(Is)nest donc définie négative; comme K est définie positive,d'aprés le
théoréme de Lyapunov, le systéme

°

x = B x
est stable asymptotiquement,

La conclusion de ce rappel théorique est que si le modéle mathématique
de notre processus est un systéme linéaire commandable, le choix d'un critéere
quadratique a horizon infini conduit & une loi de commande linéaire et invariante,

facilement implantable. Le probléme est done de résoudre 1'équation algébrique
matricielle de Riccati ; nous explicitons ci-dessous les méthodes connues de

résolution.

[-2-2-3- Mise en oeuvre de la commande optimale

Soit donec a résoudre 1'équaiion matricielle

KA + ATK - KBR_]'BFK +Q =0

correspondant au systéme linéaire :

}.§=AX+BU.
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La convergence des algorithmes de résolution de cette équation dépend

de la commandabilité du systéme qui est caractérisé par le rang de la matrice
I ! ! -
B ! AB | A’B - A" 13}

ot n estl'ordre du systéme, le critere étant que cette matrice est de rang n.
Pour un systéme dont la commande est scalaire, le critére s'écrit :
{ i ' 2 ! -1 i
deti_"R;AB}AB...'AnBj#O

Plusieurs méthodes sont connues pour résoudre 1'équation algébrique

matricielle de Ricceati.

. 1a méthode d'iniégration directe de 1'équation différentielle de Riccati du
paragraphe I-2-2-2-, en temps inversé,
Soit donc a résoudre :

1

' K=KA+A K - KBR™

!

. K(0) =0

BTK +Q

INous cherchons la limite de K lorsque t augmente indéfiniment. Un algorith-
me de Runge-Kutfa du 4éme ordre a été utilisé et la solution de notre probléme
a €té obtenue par ce procédé grace a un programme Fortran, Le temps de calcul

est de 1' sur IBM 370, pour un syst®me d'ordre 4.

. 1la méthode itérative de D.L.. Kleinmann [10-; consiste A transformer
1'équation algébrique matricielle en une suite récurrente d'équations de Lyapunov.

C'est-a-dire que 1'équation :

KA +ATK - kBR'BTK + @ = 0
qui s'écrit : (A_BR'lBTK)TK + K (A=BR"1BTK) = - (Q + KBR"lBTK)
peut encore s'écrire i nous posons G = - r1gTx
A'= A- BG
ATk + KA =2 (Q+cTRG)

La méthode consiste, a partir de GO telle que (A=—BGO) soit stable,

a calculer une nouvelle valeur de K par les formules récurrentes :



K
n n
A" = A_ BG
n n
T T
¥ + i oL +
A n Kr1+1 Kn+1 A n (@ Gn R Gn)

D.L. Kleinmann a montré que la limite de Kn lorsque n augmente est
constante, A chaque itération cependant nous devons résoudre 1'équation de
Lyapunov ci-dessus, ce qui s'opére en la transformant en un systéme de

%— n (n+l) équations, si n est i'ordre du systéeme considéré, de la forme :

n Vn-H : Hn

ol Wn est une matrice carrée n (n+l) /2 élaborée a partir de A'n et A'nT gréce
a 1'algorithme de Bingulac [ 15] s Vn+1 est le vecteur de dimension n(n+1)/2
représentant les inconnues Kn+1 et Hn le vecteur représentant la matrice

symétrique (@ + GnT R Gn).

Alors V.~ Wn"l H donne K .5 le processus s’arréte lorsque
les éléments de Kn restent constants.

Cette méthode est trés performante, quelques secondes d'IBM 370
sont suffisantes pour calculer le résultat avec une bonne approximation., Le
probléeme des gains initiaux GO se sont trouvés résolus par le fait que les pbles

du systeme libre sont soit nuls, soit a parties réelles négatives, ce qui assure

la convergence des itérations.

. la méthode de Potter Mac Farlane et O° Donnel [11, 12, 13, 14] n'est
donnée que pour mémoire; © ¢'est une méthode basée sur la factorisation de
la matrice hamiltonienne associée au probléme d'opiimisation : en effet, les

conditions nécessaires d'optimalité conduisent au systéme

%= Ax - BRTTBIA , X A BrIBM
. T soit Z{__|={___ _ Il =HgzZ
A=wQx - A A }\ -Qlj —AT \
A :_BR']‘BT
si H=|---- - — -
o 1 -aT

En calculant les valeurset les vecteurspropres de H, nous pouvons

définir deux matrices S et T, matrices des vecteurs propres de H correspondant

R ]
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aux valeurs propres stables et instables respectivement ; la solution de 1'équation

de Riccati est alors donnée par :

Le traitement numérique exige un programme de calcul de vecteurs
propres assez ¢laboré et cette méthode doit &tre réservée a des systémes d'ordre
plus élevé (20 par exemple).

Dans le cadre de ce travail, les deux premieres méthodes ont éié

mises en oeuvre, les résultats obtenus sont donnés au chapitre IV.



C HAPITRE IT

ANALYSE ET SYNTHESE DES AMORTISSEURS PASSIFS
DE NUTATION
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Le satellite se compose d'un corps principal rigide et de parties
mobiles. En position de repos, le satellite est en rotation simple autour de son
moment cinétique. Dé€gagé de sa position d'équilibre, le satellite décrit un
mouvement autour de son centre de masse, qui excite les parties mobiles,
Dans leur mouvement reiatif, par frottement visqueux, ces parties mobiles
occasionnent une dissipatlion d'énergie, qui a pour effet d'amener le systéme
vers un état d'équilibre stable,

Un amortisseur passif de nutalion se compose toujours :

- d'un équipage mobile par rapport au corps principal
- d'un systéme de dissipation d'énergie, occasionnée par le mouvement
- d'un dispositif de rappel a la position d'équilibre qui assure une oscillation

stable de l'équipage mobiie,

L.es dimensions de ces systémes amortisseurs passifs devant toujours
étre faibles par rapport a celles du corps principal, il est trés important de
faire une analyse suffisamment précise du processus et d'en optimiser les
performances,

Dans ce chapitre nous étudions divers systémes passifs de stabilisa-
tion en illusirant tout d'abord notre méthode d'analyse et de synthése sur le sys-
teme ''bille-tube” classique. Nous généralisons alors notre méthode et en donnons
quelques exemples d'application.

Nous nous attarhons ensuite a spécifier les ca ractéristiques essen-
tielles de ce principe d'amortissement afin d'aborder une étude critique de ce

procédé,

I1-1- ETUDE DE L'AMORTISSEUR “BILLE-TUBE"

Le schéma de principe de cet amortisseur est représenté sur la
planche 1. L'équipage mobile est composé de deux billes, qui, sous 1'effet du
mouvement de nutation laminent le {luide conienu dans les tubes, occasionnant

ainsi la dissipation d'énergie nécessaire a I'amortissement de la nuiation.,

I7-1-1- Modé]_eﬂ_mathﬁt}lnatj que du sysieme

D'aprés la méthode générale établie au chapitre I nous calculons les
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Planche 1

Schéma dé principe de l'amortisseur ''bille -tube".
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termes intervenant dans ['expression du memeni cinérique, le moment cinétique
du systéme, les équations de la stricture, et enfin Hequation du mouvement de

chaque masse,

. Calcul du tenseur d'ineri‘e du systéme détormé

Considérmns 1a maese 1. Ses «sordonnées dans les systémes d'axes

Oxyz sont :

_Q_Ql “ Hz - (R-Tdw 4 R Yy soit en linéarizant
oA &i - i
R | §in B R d 5 Sin ‘@
001 - T de méme ()02 <=1
H*Ro{}i cos B H+R42005\3

Le fenscur d'inerrie de <hague masse s'€crit en lindarisant

2 -
m {1 -*HZ*ZHR of 1 mc%\y -mR1i ; zin \3 -mRHd 1 sin
- {2 I e
'[1 & -mR1 4  Sin ® m { H +2RH 4 1L03M -ml{H+R o 1cos§)
-mRHd ; sin § -ml {H+R o MLCE M mlz
de méme
22 : , .
mi{l1"+H +2RHJ zr_usﬂ -mR7 o 58T ?: mRH « 5Sin ?
. e 2
Iy = ~mR1 o , Sind m{(H +2RH o 9008 13) m].(H+Ro(2czos 8)
. 2
mRH | oSN P m] (H%—Rdzcos &) m1l

En ajoutant ces fenseur= au tensenr d'inertie diagonal du Corps
principal, il vient en posani :

¢

A= A+ 2m Hzfﬂ Y
BB +2mH°

[ 2
C=C_+2ml
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A+2mRH cos  (d 1+o(2) -mR1 sin (d 1+0(2) -mRH sin (d 1" 0{2)
I(S,0)= | -mR1sin (o 1+042) B+2mRH cos  (d 1+ﬂ<2) -mlRcos (0(1-0{2)
-mRH sin (d .- 942) -mIR cos (4, - .;{2) C

Ce tenseur est donc variable.

. Calcul des termes fonction de Ro

Ro = GO G est le barycentre du systéme, donc

M 0G = m (0, 0 +0, 0,)

i R sin (oc'2 —0(1)
GO =710
-R cos (d 1+<=f2)
o 2)
! m2 2
(Ro +2 A Ro) A MRo = =i O(d ™) termes non linéaires négligés
2
O(4 )
Calcul du terme_ f r o Tl dm
S
lei Rd_ sin R4, sin @ -Rd_sind -Rd_sind
1 1 2 2
m 1 A O +m -1 A O
H+R-=(1cosf_» Ro(lcos?: H+Rd cos R dz cos B
mlR cos i (Dfl— ﬂfz)
ror'dm = mRH sin " (4 1—42)
S -mRl sin% (d 1+0{2)

. Calcul du moment cinétique linéarisé du systéme

PR W L R s B dea) iy xR (dym )

'YT\(U,G) - B wy - mRE wo&(uﬂ-«ﬁ)ms r mRY B (dy - o)
Cw%_ mRe bm%tal_l—;(l)



. FEquations du

mouvemernt libre du satellile

%

I + Wy e ‘3)} UJ,S’ Ul“t o ? o @ l { o(j ;‘Zl) . w%- ( o, -‘d.':,)] Lo hm?;iucju ua}‘_)m}{— iﬂ‘.“aft *:Jé] =0
} ) ‘ N
oS Wy e LA Wt . R ws [W:--ﬂ) lb}] + mRH dim P ‘_'\%-JL) + w,;“(d,.w{;j = W

H : -

c

Wiyooeoom QY Ly 3 iu{i.rd;) P

Ces €quations représentent le mouvement du satellite lorsque les
couples exiérieurs sont négliges,

Nous voyons dque peur éviler de perturber la vitesse de spin par des
R - ;s . P CoL ¢
termes linéaires :l est préiirable de choisir % 0

'3

Nous pouvons ausyg. poser d - d 1" 0(? pour obtenir :

-

Al +I{CoBL W - mRi(d « 2 o )

- 0
. X Z oy z

I BW_ - (CeAyEl w50

= 2 X

Equations des massew mobiles

En appliquant le principe de la mécanigque & une masse, isolée du corps
principal, exprimé en son centre de masse

E,: _E‘g < m F_i(_oi)

A\ - T4
a7 | | Mire, @ - 2 Miv,o)
4-4// ﬂi ‘ —— oy
b B
-m\n‘n\ \/{
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Comme nous l'avons vu précédemment, avec E) =90

VO = £ 00 w200, e TO0= VY e R, VIO
r o My, + M Wy Wy

® L

’,“,‘,Li= ‘dﬂ. DO|) - —H.t::‘lr + H W») UJI— Qw‘a

I 4 LRy Qw%‘”‘) ;gl:)L

En posant T = Tu u,+ TV Y, nous obtenons, en notant ¢ le coefficient de

frottement visqueux :

r

l( - , 2
T, -CRw, = [”‘*)z o

+ Rd , +1(W +W W) [
1 1 X z ¥

La deuxiéme équation s'éerit :

2 25 ‘
Fmr X, = Tu' r ou \l{,‘ est 1'angle de rotation de la bille de rayon

IL'hypothése de roulement sans glissement s'écrit :

e

= - \.( i = - »
Rw(1 r Y, soit Ro(1 rf,

d'on T = -2 mRd
<

D'on I'équation du mouvement de la masse 1

imRzo( +CR2~>( + mlR W 2ol + mlR (W _+« W 3y =0
5 1 1 z 1 X z y

Nous aurions de méme :

7 2 2" 2 .

~—mR" o S+ w </ - 4 w il =
5 m 2+CR 5 mlR ; 5 m]R(JX+ 2 y) 0
D'olu 1'équation de 1'équipage mobile :

2 "7 y : ;
——Z mR™ d + Csz + mR1 uJZZ « + 2mR1 (urx+ @y =0
Z

L.e modéle mathématique linéarisé s'écrit alors :
FADL +(C-B)w W + le((;f'l"'*\' 2';:)=0
X zZ y z
Bw - (C-A)w W =0
N Z X

7 mR%d +CR%A +mR1 W 24 +2mR1 (0 +0 W )=
5 z X z y
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L.e modele mathomanique do processus esi done un systéme du de
ordre d'équations Jd:{{érenvielleg lin¢aires, dont nous cherchons a analyser la

réponse & un échelorn de cond fions intisles,

=

Zajac et Saryches l 18,1 ont proposé comme oritére de qualité
“le taux d'amortigsement A avarr da partie reelle du pdle te moins amorti du
systéme considerd,

Ce vritdre n'est pas consderé ¢ amme valable pour 17étude générale
des systémes linésires ou Uon prétére efudicr les péles complexes par la
méthode du lieu d'Evons per exemple,

Dans I+ ca< des garortisseyr de nutation, i"équipage mobile étant
de dimensions réduses por rapport A celies du curps principal, la fréquence de
nutaticn du sateilite oat pratiguemen' mvar@anie, o gu. permel de ne s'intéresser
qua s parlie réelte fddu pd e & mMoims 8maor .,

Poursnivon te- acgs de 03 aniceul s, nous «herchons une precédure
numerique de MaximLsat. on e 4 valenr dbhsslue de ja partie réelle du pdle le
moins amaotti, et e en tetction des paraméires (1,R, 7, m, ¢, du systéme "'bille-
*ube' . En prafiue les poles de ce cystdme gon' tou)ours complexes, conjugués
deux & deux et a paities reécges negatives, De puus, nous verifions que leur
somme ne dépend que du iroirement Tisqueux ¢ &1 de 1a masse de la bille. Nous

avons done

ho
X -
B 1 -t 5 { LO, m
. 4 b r i - - o
ol p“-h] er. A 9 sont le- potties reeiles des pities,
D'ou une mérthoede doprimisst.on @ en fonction de la distance 1

PN et

1 2
- f en valeur abenine »

g

. La weleur max oun deta plog petlre partie réetle est donc

wof —

{ , A | PRETN
max [N SIS BRI B ] A

Nous varactérizons dane te mun:mur de ia constante de temps par
I"égalisation des parties reeiles des piles du sy <tome,
A cetie analyse des pojes , hous associons le calcul des

amplitudes exposd prealfablement auv chapitre @00 2.1
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des billes correspondant aux courbes de 1a planche 2.



Nous considérons comme desg données les parameéires du corps
principal, soit pour "exemple traité :

C 33 mzkg C/A=1,2 W =2T rad/s

Z

Nous considérons par contre comme des variables, la masse m d'une
bille, sa distance 1 & l'axe de gpin, le rayon de courbure R du tube et le coefficient
de frottement visqueux ¢, Nous avons developpé un programme Fortran qui,

a partir d'un jeu de parametres donné, calcule les coefficients du modale
mathématique, les coefficients de I'équation caractéristique, les pbdles du systeme
par la procédure de Bairstow, régle la distance [ de fagon 4 égaler toutes les
parties réelles des poies, calcule les amplitudes relatives a chaque péle, l'am-
plitude maximum atieinte par le débattement du systéme amortisseur et le temps
de retour de l'angle de nutation 4 1 % de sa valeur initiale.

Les résuliats de ceite étude numérique sont rassemblés sur les
courbes des planches 2 4 5.

La planche 2 :liustre la procédure de recherche des minima, obtenus
en fixant le parameéire R, pour des valeurs discrétes de la masse. Pour chaque
valeur de masse, pour chaque valeur du frottement visqueux, la distance 1
calculée est indiquée, l'oplimum sur cette courbe est obtenue lorsque 1'égalisation
des parties réelles n'est plus possible, La courbe des minima remonte alors
lorsqu'augmente le frottement visqueux, la portion pointillée correspond
a des valeurs de | minimisant la constante de temps, sans égaliser les
parties réelles. Les minima de chaque courbe sont en fait répartis sur une
enveloppe don! 'allure 1raduit fa diminution de la ronstante de temps pour une
augmentation de la masse des billes, Nous tenons compte alors de la contrainte
technologique sur le débattement maximum des masses. A titre d'exemple un
tube de longueur 1,05m correspond, avec un rayon de courbure de 3m a un angle
de debattement de 10°. Sur la planche 3, nous représentons 1"évoluiion du coeffi-
cient d'amplification défin1 comme le rapport enire la longueur de tube nécessaire
et I’angle de nutation initial. Pour une valeur donnée de la longueur du tube,
'amplitude de la condition initiale compatible avec un fonctionnement linéaire de

l'amortisseur se irouve réduite, ainsi gu'il est indiqué dans le tableau de la
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planche 3. Ainsi par exemple, pour une nutation initiale de 4°, deux masses de
150 g assureront une décroissance exponentielle de l'angle de nutation avec une
constante de temps de 8 secondes.

Sur la planche 4 sont tracées les familles de courbes obtenues en
fixant la masse a 150g et en prenant le rayon de courbure comme variable.
Pour chaque valeur du rayon de courbure, le réglage de la distance égalisant
les parties réelles a donné la m@me constante de temps, ce qui prouve que le
minimum de cette constante de temps ne dépend pas du rayon de courbure,

La valeur optimale de la distance en dépend, elle est notée sur les courbes en
face de chaque point. L'enveloppe des minima tend asymptotiquement vers Z€ro,
la limitation est due a l'amplitude du débattement des billes.

Justifions maintenant cette approche numérique.

I1-2- METHODE ANALYTIQUE DE DIMENSIONNEMENT DES AMORTISSEURS

Dans ce paragraphe nous montrons analytiquement le bien-fondé des
conclusions de 1l'étude précédente et développons une méthode générale de dimen-

sionnement des amortisseurs passifs de nutation de satellites spinnés [20J

De nombreux exemples nous ont montré que le modéle mathématique

décrivant un satellite spinné stabilisé par un amortisseur passif est de la forme

générale :
DT - W W
W, y+P(a11wX+a12&)y+a13°( +a14o()
Wy = Www +f@ W +ta ta,_ d +a
, x F(21 X ZZwy 13 240()
d = qd -rd + +
q r o a31tox a32&.)
ol P est un coefficient de couplage entre le satellite et 1'amortisseur et

les aij sont fonction des parameétres du systéme, q et r étant proportionnels au
frottement visqueux et a la raideur de 1'amortisseur.

L'équation caractéristique du systéeme s'écrit :

2
f(g) = (s2+ (102) (s +gs+r) + [) (a54+ qb53+ cs2+ qds + e)

ou b, ¢, d, e sont fonctions des a;..
]
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L'étude numérique précédente nous indique que I'optimum recherché
sur la constante de temps est obtenue lorsque les pdles sont voisins, ce qui
conduit habituellement a accorder la fréquence propre de l'amortisseur sur celle
du satellite; posons donc r o= 2 ¢t cherchons les variations du podle double
+ 1w,
caracine exacte de 1'équation caractéristique est calculée par un développement
de Taylor autour de la solution approchée i . Soit :

)2 3

fiw) + "1 w) ds + "' (1 @) (ds)” + 0 (ds)” = 0

En effet, le systéme étant en résonance, le pdle complexe est double,
ce qui impose un développement au 2éme ordre,
Tous calculs effectués, nous obtenons 1'équation approchée :

2

4@2((15) - 29 wzds+f(au_)4-—c(ug+e)=0

La somme des racines de 1'équation caractéristique esgt

4
3 AL o, Cl
i=1
i o k\ = [Py )\ = i
Lorsque les parties réelles sont égales 4 - g dott | -2
Sinous portons ds = - 4 dans 'équation ci-dessus, alors nous

4
obtenons la valeur optimale du frottement q soit q * qui g'écrit ;

1/2
qk = 2 [P (_a i) 4+Cw 2-— e) ] 1;" W

Nous voyons qu'a la condition de résonance s'ajoute une relation mon-
trant l'existence d'un coefficient de frottement optimal fonction des parametres
du systéme,

Donnons maintenant quelques exemples d'application de ces résuliats

généraux.

II -3 - EXEMPLES D'APPLICATION DE LA METHODE ANALYTIQUE

Par cette méthode, étudions trois amortisseurs passifs de nutation

désormais classiques.

II-3-1- Amortisseur bille—tﬁbe [16, 17]

Le systéme d'équations du § II-i peut s'écrire, en prenant
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les notations ci-dessus :
. . N ~
wx4wu)3+ %?(O(-?LU%D{)/% =~ QO
(U\j - W Ul)gc o
:j_fq;(*,czw‘;o("' ‘Z_%[l;)x{.l.d%wﬂ):o

2
o Tm & IR i T A Sl -Dw,
L'¢équartion caractéristique g'écrit alors -
2 2 2 2 2 2 2
fls) = (s74 W) (s tastg W) - (s +-coz)(s W W)

ce qui nous permet de calculer a, b, ¢, d, e par identification, pour obtenir

X o w?
Z

X 1/2 %

q <2 I!JO W {(’(w+wz)/w} / T = 4/q

Grdce a cette expression nous avons pu retrouver tous les minima
des courbes des planches 2 et 4, avec une excellente précision, mais la valeur

optimale de la distance 1 n'est qu'approchée par la relation assurant la résonance

[1-3-2- Amortisseur pendulaire a 1 degré de liberté .[21]

Constitué d'une masse baignant dans un liquide, rappelée dans un
plan par une lame élastique, cet amortisseur trés simple doit &tre placé dans
une plateforme déspinnée par rapport au corps principal de C/A inférieur & 1

Son schéma de principe est représenté sur la planche 7.

Le modéle mathématique linéaire du systéme s'écrit
A® +Cw_ © .mldp =0
X z Y
Aw_ -~-Cw W =90
Y 2 X

2.: a o
bml"® + ¢B + kP . mld w0

en posant B
w =& @ P.md ,._¢
A z A 2

.2
f(s) ~ (s +u}2) (s+ as +r) - f =

d'oli par identification b=c =d < e = a = -1
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Nous trouvons donc les relations :

PX = (&) 2
qx = 2 W ?m‘
4
et donc la constante de temps du systéme T = —x
q

Numériquement dans le cas du satellite spinné correspondant & 1'exem-

L] o
ple du systéme bille-tube, les performances du systéme pour :

C/A =0.8 avec A =412 mzkg d=0.5m 1=0.2m fdz=2'l'ﬁ-' rad/s

sont : +
q

TX

0.4825

8.3 s

Il est & remarquer que cet amortisseur, placé dans une plateforme

despinnée, stabilise un satellite de rapport d'inerties principales inférieur a 1.

II-3-3- Amortisseur du satellite SAS-A

Cel amortisseur dont la conception a été réalisée au MIT par Messieurs
Fischel et Tossmann 22, 23? a été testé début 1971 sur le "'Small Astronomy
Satellite". Le schéma ée princ%_pe de cet amortisseur est représenté sur la
planche 5.

Le satellite est du type dual spin, 1'amortisseur de nutation est du
type pendulaire et oscille dans un plan transverse.

D'aprées les équations générales définies chapitre I le modele mathé-

matique linéarisé du systéme s'écrit :

N .
! (4 Uiy & ',"«‘Ft) Yooy TR iy . meh e @y --,.’} =0
! P

o YW Wy - NJ Wy - cnfthweid = o
| wy ¥ kl‘\ L) y W Vil -t 3

N

y o oA . kl-\ £ n’leclu.)g"] o« wlh (wlb;ahj_ t..\)L) =2

ot 4 estle moment cinétique du volant, les autres parameétres étant définis

planche 8.

2
En posant W =(—g—-1)&)2+%fl q:._i.z r = (k+mld wzz)/m12 ZHX’I
ml

f(s) = (s2+ wz) (sz+ gs+r) + (-s4+ 3wz(u+wz) Sz_ W ow S )
Z
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D'oll les conditions avec a= -1 b=d=0 c*3 W (Ww+w )

z Z
e - U.)3
X ew? soit  k+ mld wzz - w2 mi?
: 1/2
* 2 4 2 3
S + W )+ W W
E ] {F (w 3(")2{“J (w z) z )}
soit encore en posant & vy lfJZ
* i/2 7 2 2
q =2 W f—u) /2 1(v+1) (v +l)] Y/
zZ v L

Soit en prenant les conditions du satellite SAS-A données par B. E.

Tossmann {13]

C = 28,5m2kg A =27 mzkg C/A =1.055 (UZ =1/12 rpm
m = 0,234 kg d=1.9cm h=0.45m 3/ =24 kgmz/s
La constante de temps vaut alors T = wé; = 505 s soit 8.4 mn
q

Ces résultats sont extrémemeni voising de 1"optimum des courbes

tracées par B.E. Tossmann et reproduites sur la planche 6.

[1-4- AMORTISSEUR PENDULAIRE A DEUX DEGRES DE LIBERTE [ 21]

S =

Le schéma de ce dispositif est donné sur la planche 7.

Placé dans une plateforme despinnée, cet amortisseur est constitué
d'une masse baignant dans un fluide, fixée & une corde & piano lui permettant un
mouvemeni a deux degrés de liberté. Cet amortisseur a fa it l'objet de nombreuses
études el a €té tesié en vol. Nous avons cherché a optimiser ce systéme par notre
méthode.

Le modele mathématique de cet amortisseur pendulaire a 2 degrés de

liberté placé dans le satellite s'écrit -
[Aw_ +Cw w -mid§ -0
X z y -
!A!u ~Cw w +mldod =90
PoaY . 2 X .
| mlod +cd ko +m1d'uy:0
| mi%f +cp +k$ - mld ‘;fux=0

Ce systéme est du sixiéme ordre, la détermination analytique des



Planche 7

Schéma de principe de 1'amortisseur & deux degrés de

liberté placé dans une plateforme despinnée.
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parametres optimaux présente de grandes difficultés de calcul, Nous avons alors
cherché¢ a optimiser numériquement la constante de temps du systéme, de la
méme fac¢on que précédemment.

Pour chaque valeur du coefficient visqueux ¢, nous pouvons trouver
une valeur de raideur conduisant & un minimum local de la constante de temps, sans
que l'on puisse caractériser ce minimum local par une propriété des pdles. En
effet, loin de l'optimum trouvé sur les deux variables ¢ et k, le minimum trouvé

pour ¢ = 0.1 correspond aux pdles du systéme suivant :

- 0.0254 4.851
- 0.0254 -4.851
- 0.0501 5.003
- 0,0501 -5.003
- 0.0247 5.189
- 0,0247 -5.189

A 1'optimum par contre, la configuration des p8les est la suivante :

-0.16916 5.0005
- 0.169186 -~ 5.0005
- 0.16916 5.0439
- 0.169186 - 5.0439
- 0.33800 5.0077
- 0.33800 - 5.0077

ce qui conduit & une constante de temps de 5. 9 secondes dans la configuration
donnée par 1'exemple de l'amortisseur pendulaire 4 un degré de liberté.

Cet exemple nous monire que notre approche peut &tre utilisée quelque
soit l'amortisseur considéré moyennant certaines précautions pour le systéme
du 6éme ordre ; V.A. Sarychev fait état du succés de cette approche pour un
systéme du 8 éme ordre constitué par un satellite comportant un mat de gradient

r -
de gravité articulé avec dissipation d'énergie 19!



7

Conslanta a2 femos

C.ﬁc candpj)
05 . - - _ot ) 5 0
~ 05 q'b o:a ﬁ,z o' 0 o:f o'z g 04 05 H
2, &
i 27 zt 2 3 3! 5z 2.3 X -— R
I /7 12 , } I , ,/ i’ 2o
1'0 ’ Z 'I? 1L 25 '16 ,‘/f " ] ’ . m
0%2 07F 078 ,082 » o8 cf
L1éa LIt 8 MNe i Wrls L138 s e
|
; {,f ,::5 ,,3 £ b2a J',:a 13 [ & ;l 7‘2 ﬂ-’z
218 i 31> Erd .Y ——C
, ] , i, 195 12 21 v n2 (24
J‘IJ [ (AL L2 0 2eS [} ! /.3 /A
C/A m
—R Y
AW \ o
W, \\ . 20
\ ;
H
cf
\ w
c R R . <
/o
Planche 8

Sansibilile dzs parformanczs o un crmortssgor

aux _variations s parametezs outour o un optimur.




48

IT-5 - SENSIBILITE DES PERFORMANCES OPTIMALES AUX VARIATIONS
DES PARAMETRES

Nous abordons ici le probléme de la sensibilité des performances de
I'amortisseur passif autour de 1'optimum obtenu pour une masse de 150 g,
planche 2. Le réglage du jeu de parametres étant connu, chaque parameétre subit
successivement une variation autour de sa valeur nominale. Le résultats des
dégradations de la constante de temps sont donnés planche 8 en fonction des

parameétres 5 ¢ ,1,H, metenfinR,.

C

*
Pour chiffrer cette sensibilité des performances optimales, nous
donnons ci-dessous un tableau des variations relatives des parametres ayant

pour conséquence de doubler la constante de temps du systeme :

A (c/ay/c/A 0.73 %
JA) wz/u)z 14,35 9%
Ac/c 21, %
A1/1 6.9 %
A H/H 100 %
A m/m 0.89 %
A R/R 7.3 %

Le doublement de la constante de temps du systéme est donc obtenu
pour des variations inférieures au 1 % du rapport d'inertie du satellite et de la
masse des billes. Cette dégradation de performances n'est obtenue que pour des
variations de l'ordre de 10 % des valeurs de la distance du dispositif & 1'axe de
spin et du rayon de courbure, de 20 % pour le frottement visqueux et la vitesse
de spin. Par contre, les performances sont trés peu sensibles 4 la cote de
T'amortisseur par rapport au plan transverse.

Etant donnée la sensibilité de la constante de temps en fonction du
rapport des inerties, il nous semble pratiquement impossible d'obtenir avec un
systeme réel un réglage optimal.

Ces considérations nous aménent 4 un examen critique de ce type

d'amortissement et des performances qu'il est possible d'en attendre -
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NUTATIONAL MOTION OF THE SAS-A SATELLITE
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I1-( - DISCUSSION

Lfamortissement passif de la nutation est un principe qui a connu une
grande faveur, comme le montreni les expériences spatiales OSO, SAS, FRI1,
Météosat, Helios pour ne citer qu'elles.

Llavantage principal des amortisseurs passifs est de ne pas consommer
d'énergie. De plus ils sont de conception simple et peuvent présenter une grande
fiabilité pour une réalisaticn relativement aisée.

Un examen des résuliats disponibles acquis lors des essais en vol
de ces systémes montre qu'en fait le fonctionnement obtenu peut &ire tres
différent de celul gui €tail initialement prévu,

Dans le cas de 1a mission du satellite TACSAT ; 24- , un phénomeéne
de cycle limite d’amplitude importante sur la nutation a été observé, L'explication
proposée dans cel article est basée sur le caractére non linéaire du coefficient
de frottement visqueux, ce qui monire une incertitude du modele mathématique
de l'amortisseur de nutation considére.

Dans le cas du sateilite SAS-A, dont nous représentons le mouvement
en vol sur la planche 9, la linéarité du modele ne semble pas & metire en cause,
pcurtant la constante de temps obtenue est dix fois supérieure & celle qui était
prévue ‘L 13 .

| Aucune explicaiion de ce phénomeéne ne nous est parvenue, et nous
pensons qu'elle pouvalt peut &re,8tre trouvée en étudiant les courbes de sensi-
bilité du réglage effectué en fonciion des parametres incertains du systéme.

L'amortisseur du satellite SAS-A comporta it pourtant un dispositif
de réglage des parametres de frottement et de raideur par télécommande, pour
peuvoir opérer un réglage différent pour trois modes de fonctionnement distincts,
ce qui constitue une tendance vers un sysieme plus compiet et plus sfr, mais
plus élaboré,

Nous nous sommes alors proposés de concevoir ef de tester au sol
un amortisseur actif de nutation et den étudier les caractéristiques, qui se sont

révélées prometteuses,
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Un amortisseur actif de nutation est un dispositif qui utilise une
mesure de la nutation pour créer un couple sur le corps principal d'un satellite,
a partir de l'énergie disponible & bord du véhicule.

Ces systémes sont classés en trois groupes :

- les systémes de stabilisation au moyen de jets de gaz [25] , les couples
créés sont alors extérieurs au safellite et 1'énergie est embarquée sous forme
de gaz sous pression,

- les systemes de stabilisation par gyroscopes et volants de réaction. Les
couples sont intérieurs au satellite, et sont créés par variation du moment

cinétique de la partie mobile, a partir de 1'énergie électrique de bord [ 261

- les systemes de stabilisation par variation de configuration inertielle. Les
couples sont encore intérieurs au satellite et sont créés par la force centrifuge

de spin s'exercant sur 1'équipage mobile E 275

Ces irois types d'amortisseur ont été étudiés dans le cadre du
laboratoire au sein de notre équipe de recherche, et nous présentons dans ce
mémoire les résultats de 1'étude des systémes de sfabilisation par variation de
configuration inertielle d'un satellite spinné.

Le mouvement d'une partie mobile dans un satellite introduit dans
son tenseur d'inertie un produit d'inertie variable qui, par couplage avec la
vitesse de spin, agit sur les vitesses transverses donc sur la nutation 281 .

Une mesure de cetie vitesse transverse sert a élaborer la tension
de commande d'un moteur entrainant la partie mobile, de facon a ce que
I'ensemble en boucle fermée représenté sur le schéma bloc de la planche 10
soit stable.

Pour démonirer 'efficzcité de ce principe, nous nous sommes proposés
de concevoir et de réaliser un amortisseur actif de nuiation testable au sol sur
la structure d'essai du saielliie D2 préi€e au laboratoire par le Centre National
d'Etudes Spatiales,

Nous explicitons dans ce chapitre les raisons du choix de 1l'actionneur
de l'amortisseur actif et e celui des éléments de la chaine d'entraine nent, nous
décrivons ensuite l'organe de commande du moteur el sa réalisation,

Nous présenions alors l'installation d'essai, actuellement opération-
nelle au service M.C.I. du laboratoire et nous explicifons les méthodes

d'équilibrage de la siructure,
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[I-1- CONCEPTION D'UN AMORTISSEUR ACTIF EN VUE D'UN TEST EN
LABORATOIRE SUR UNE STRUCTURE MONTEE SUR UN PALIER A AZOTE

Dang ce paragraphe nous exposons comment nous avons effectué les
choix des éléments de 1'amoriisseur pour pouvoir tester son principe sur 1l'ing-
tallation d'essai prétée par le C. N, E.S. et mise en opération par le service
M.C.I, du LLA.A.S,

L'installation d'essal se compose d'une structure rigide supportant
les sous-systémes, montée sur un palier gphérique 3 azote et dont le fonctionne-
ment est décrit au paragraphe II1-2-1,

Le prebleme principal posé par 1futilisation de cette installation est
di & la graviié, dont on ne peut s'affranchir,

II-1-1- Choix de 'actionneur

Nous appelons actionneur la partie mobile elle-méme, l'amortisseur
actif étanf le systéme complet actionneur, moteur, bloc de commande , capteurs.

Parmi les systemes possibles, deux considérations nous guident,
D'une part, la simplicité de réalisation, d'autr e part, ia contrainte imposée par
la presence de 1a gravité, En effet, pour que le mouvement de la structure montée
sur le palier &4 azote représente le mouvement d'un satellite, il faut que les
couples dfis & 1a grawviié scient négligeables. En conséquence, il est nécessaire
qu'a tout instant, le centre de masse de la structure coincide avec le centre de
poussé€e du palier. Ceci impose au centre de masse de 1'équipage mobile une
position fixe. Sur la planche l1ncus avons représenté les divers types d'action-
neurs que nous avons considérés : d'abord un actionneur constitué par deux
pendules symeétrigues, puis constilué par deux masses en translation vers le
centre de masse, puis deux masses en {ranslation parailélement a l'axe de spin,
et enfin un actionneur pendulaire équilibré par un contrepoids.

Chacun de ces actionneurs est entrafné par un moteur. Sur les trois
premiers, la pesanteur exerce au niveau du moteur un couple constant, qu'il faut
¢liminer. C'est la raison qui nous a poussé a choisir 1'actionneur pendulaire a

contrepoids qui est, de plus,simple et d'implantation facile.
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Longueur 62 mm
Diameétre 23,8 mm
Masse 120 g
Alimentation détecteur 26 V
Alimentation toupie 26 V
Fréquence 400 Hz
Domaine de mesure +60°/s
Fréquence propre 28 Hz
Coefficient d'amortissement a 20°C 0,8
Sensibilité a 20°C 90 mV /°/s
Erreur de zéro a 20°C 0,05
Linéarité entre + 30°/s 0,2
Gyrometre GSM 24 R SAGEM
Fréquence 400 Hz
Tension primaire rotor 26 V
Etendue de mesure pour linéarité + 60 °
Impédance 150 + j 750 Ohm
Résgistance en courant continu 100 Ohm
Sensibilité 19,5 mV/V/degré
Résgiduel global 1,5 mV /v
Déphasage secondaire / primaire 7°
Inertie 2g.em
Couple de frottement 3 20° C 4 cm.cN

Potentiomeétre a induction standard SAGEM 11PI03

Planche 12
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du capteur de vitesse trancsverse de la structure
UuU Capleur de vi _nEiizyelnl de fa SIIUCLUre

Pour mesurer la vitesse transverse d'un saiellite gyroscopique nous
avons considéré deux types rlassiques de capteurs : le gyrometre et 1'acceléro-
meétre linéaire,

La présence de 1a pesanteur nous impese pratiquement le choix du

i
i

gyrometre., En effer, si Vaxe sensible de 'aceeléromeire est parallele 4 1'axe
de spin, son indicaiion ne sera pas faussée patr le spin, mais par la pesanteur.
31 llaxe sensible est perpendiculaire A 1'axe de spin, [a pesanteur est sans effet
mais 1 faut un moniage différeniiel de deux accélérometres identiques syméiriques
rax rapport a l'axe de spin, ¢e qui est cofiteux en matériel et en réglages.

Le gyrométre par conire, lorsgue son axe sensible et rigoureusement
perpendiculaire a [*axe de apin mesure une vilezse irangverse, sans &tre sensible
a la pesanteur. l.es cara.i¢rizriques des gyremetres SAGEM sont donnés sur la

panche 12,

Tir=-1-2« Choix du capteur de posifion de i’equipage mobile

Une information sur la position de I"équipage mobile est nécessaire
a la fois pour le bon fonciionnement de 1a boucle de commande et pour 1l'expéri-

mentateur,
Si, pour des raisons de simplicité, nous excluons le codage optique

de la position du penduie, nous avong Je choix entre les potentiomeétres continus
& balais el les potentiomeétres 3 inducticn a courant alternatif. Pour des raisons
de fiabilit¢ nous avons éliminé les potentiométres a balais, trop fragiles et avons
donc choisi un potentiométre a induciion fonciicnnant sous 26 volts & courant
porieur de fréquence 400 hertz (pianche 12} «i avussi décidé de réaliser une

chaine de commande a courani porteur,

[T-1-4~ Choix du moteur et du capteur de vites:

Nous avons alors cherché des moteurs a induction du type 26 volts
400 hertz et en méme temps les génerairices tachyméiriques, délivrant un
signal proportionnel a la vitesse de l'actionneur. Nous avone éiudié deux types

de moteurs : le moteur-coupie sliernatif et le moteur-génerateur-réducteur biphasé.
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Caractéristiques du moteur-générateur et du réducteur SAGEM
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La faible vitesse de l'actionneur nous a conduit a éliminer le moteur-couple
alternatif, En effet, le moteur-couple et la génératrice sont montés en Duplex
sur 'actionneur, qui oscille & la fréquence des vitesses transverses de la
structure. L.a sensibilité de la génératrice tachymétrique A ces vitesses est
trop faible, nous avons alors choisi un moteur diphasé associé a une génératrice

tachymétrique et un réducteur.

III-1-5- Caractéristiques des éléments de la chaine

Sur les planches 12 et 13 nous donnons les caractéristiques des
éléments choisis pour réaliser 1'entrainement de 1l'actionneur pendulaire a contre-
poids. Nous avons choisi la valeur du rapport de réduction de fagon a accorder le
moteur sur la charge {29]

Cette valeur du rapport de réduction est donné par :

- 1
- Ic
N = e £ 300

ou Ic est l'inertie de la charge = 1,04 10“2 mzkg
Im l'inertie du moteur = 1.2 1077 mzkg
Ces éléments ont été¢ montés au .., A, A. S, sur une platine représentée
sur la planche 14 ol nous remarquons le moteur générateur, le réducteur, un
embrayage de sécurité en cas de chocs, un renvoi conique de rapport 1, le

potentiomeétre a induction et l'actionneur.

IT1I-1-6- Réalisation de l'organe de commande

Nous avons rappelé au chapitre I une méthode permettant de
déterminer, pour un systéme linéaire, une commande réalisée par une combinai-
son linéaire des mesures des variables d'état, minimisant un critére associant
la somme du carré de l'erreur et 1'énergie dépensée.

C'est ce régulateur linéaire Qque nous nous sommes proposé de réali-
ser, dans un premier temps.

Les gains constants d'amplification des mesures des variables d'état
du systéme (.Jx, W v’ d et o sont réalisés par des amplificateurs opérationnels

intégrés du type 709.
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L'axe sensible du gyrometre étant placé dans le plan transverse
de la structure, sa tension de sortie est proportionnelle a (Q)X cos & + W y sin ® )
o ® est l'angle entre l'axe sensible du gyrometre et l'axe Ox.

La commande du moteur est alors de la forme :

A T g, (@ (cos(@®) +w , sin (@) + g, o + g, o

Le schéma-bloc du régulateur linéaire est représenté sur la planche 14,

L.es trois gains de commande sont ceux des amplificateur Al, A_, A , l'ampli-

ficateur Az est l'organe de puissance, multiplicateur de la tensizn d'4er’reur du
systeme boucle,

Ce régulateur cablé sur un circuit imprimé réalisé au laboratoire,
et associé au convertisseur de tension continu-alternatif (26 volts, 400 hz), est

montré sur la photographie de la planche 14 .

ITI-2- UTILISATION DE L'INSTALI.ATION D'ESSAT

Dans ce paragraphe nous décrivons l'installation d'essai, remise en
opération par le service 'Mesures-Capteurs-Insirumentation' du L. A A.S. [30]
Puis nous €tudions le probleme de 1'équilibrage de la maquette,

étape essentielle pour le test de notre systéme.

I11-2-1- Présentation de 1l'installation - Planche 15 -

Une structure rigide est supportée par un palier hémisphérique a azote
a la pression de 4 bars. Le gaz crée entre une cavité hémisphérique et l1a bille
solidaire de la structure un film suffisant pour assurer un mouvement 4 trois
degreés de liberté de la structure, avec des frottements minimaux.
La struciure contient plusieurs sous-systémes :
- une batterie d'accumulateurs au cadmium-nickel rechargeables
- un magnétomeéire trois axes C.D,C. délivrant un signal de pulsation égale
a la vitesse du gpin, et 1'électronique associée.
- un circuit pneumatique complet de commande d'attitude de la structure par
jets d'azote = réservoirs, régulateur, électrovannes, tuyeres. Deux électrovannes

et quatre tuyéres, une ¢lectronique associée au magnétometre assurent la commande
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de la vitesse de spin.

- un senseur solaire développ€ au L. A A, S., constitué par quatre cellules
solaires moniées en pont et d'une fenétre éclairée par une lampe MAZDA &
réflecteur, délivrant deux signaux analogigues proportionnels au cosinus direc-
teurs de la direction du so’eil dans 1'espace satellite.

- une €lectronique de commande d'attitude, qui, a partir des informations
du senseur solaire, commande l'ouverture des électrovannes placées sur les
axes transverses,

- 81X codeurs dinformation en modulation de iréquence, recueillies sur un
cable unique a traver s la capacité formeée par le palier et la bille,

- un jeu de masses de réglage moniées sur des vis sang fin,

Enfin, au =ol, outre 1'alimentation en gaz sous pression, le soleil
artificiel, un banc de discriminaieurs de fréquences permet de restituer les
six informations analogiques transmises par modulation de fréquence. De plus,
une installation de télécommande permet le contréle de tous les sous-systémes
portés par la structure.

Sur cetie structure nous avons placé llamortisseur de nutation et

precédé a l'équilibrage statique et dynamique de 1'ensemble.

IM-2-2- Méthodes d'€quilibrage de ia maquette

Nous avons utilisé deux méthodes différentes. L'une est empirique,
expérimeniale, simple mais trés longue 4 mettre en ceuvre. L'autre a un
intéret scientifique plus grand, pourraii 8tre utilisée au cours d'un programme

de vol, esi rapide mais demande des meyens immpoertants.

TMl-2-2-1- Méthode d'équilibrage par identification des composantes

du tenseur d'inertie de la maquetie

L’équilibrage dynamique de la maquete consigte a diagonaliser son
tenseur d'inertie exprimé par rappert a ses axes géométriques,ceci par adjonction
de masses correciement calculées et placées. Nous proposons pour résoudre
ce probléeme d'utiliser les méthodes d'identificalion des processus .|

développées ces derniéres années et ¢tudiées dans 1'équipe de recherche
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duL.A.A.S. g'intéressant aux "Aspects stochasiiques de l'automatique', et
plus spécialement aux méthodes de filtrage non linéaire mises en oeuvre par
M. Alengrin. L'idée consiste a traiter numériquement les signaux délivrés par
le senseur solaire, représeniatifs du mouvement du satellite, pour en déduire
les valeurs des composantes du tenseur d'irertie, dont dépend le mouvement,
Nous décrivens icl la procédure d'obtention du modéie mathématique
reliant les signaux du senseur d'attitude aux composantes du tenseur dfinertie,
la saisie des donn€esg, leur échantilionnage, le traitement numérique, le calcul

des masses d'équilibrage e les résultats obtenus,

Hi-2=2-1-1- Modele mathématigue

Neous cons dérons par hypotheése gue :
- la maguette cst un corps rigide, suspendu en son centre de masse, sans
frotfements,
- 8a viiesse de retation autour de 'axe z est constante.

Nous appelons :

. 1L le vecteur rotation instantané du repere Gxyz 1ié 4 la maqueite par
. . . . o ox
rapport au repére inertiel, de composantes w dans Gxyz
Y
W oz
rod
. R la direction de référence, de cosinus direcieurs [ ¢ dans Gxyz
¥

. I1(S, G) le tenseur d'inertie de la maquetie, dans les axes Gxyz.

Dfaprés les éguations genérales du g {-1-2, appliquées & un corps

rigide

M (v, G) - 1S, G). 3 501t
" A-F - E W 1
X
Mz, Gy e | -F B-D fwyj
L-E-D C . | W)

Z

Les équations du mouvement, en 1'absence de couples extérieurs,

s'écrivent d'apres le théoreéme du moment cinétigue :
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My, o= (M o) + 4 M (v, G) = 0

relatif

ou encore

: ) , 0
AW ~FQ -Ew +(CBW ® +D(W “w )+t Fo w
y z z y z ¥y z

-Ew w =0
X X Xy
‘ . . 2
Fw +Bw -Dw +(AC)0 W +E(W 2cw 24D & -Fuy w =0
X v z z X X z Xy
-E w »Dc:) +Cw +(B-A)w w - F(w 2Qu2)+Dw W -Bw W =9
X y Z X v X y X z y =z

Les équations de mesure s'écrivent, puisque R est fixe dans 1l'espace

absolu : -
C L JRT R
absolu relatif

ou encore :

| U( = ) 'i:'fd - X

Sy L

|2 (I S S B

i X “

L8 w0 o W

e e

|

A

et B sont les coordonnées d'attitude mesurées par le senseur solaire,

Un systéme de commande de la vitesse de Spin impose C«) = constante =

@W 0 Cherchons alors un modele linéaire en considérant des petits mouvements

autour de la référence.

Alors Y est voisin de 1 et nous obtenons :

. _ 2 .
A(.oX+(C-B) w W +Dw T W ) - )

0%y 0 VoYt Wy T 0
. . 2 3
w o+ - (A W - R - (0 W + W =
B . (A - C) i oYy F‘wo F (! Ouuy X) 0
O{ _A) \2} - .{}
0o N
P =w _w d
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D'ol le modéle mathématique en o et B du systéme :
(Ae-F?) A= wo F(AB-C)d + wol (Aed-c)B - LACA)-F2wo o
(A - Z
- F(A+®-C)wo B - (RE-OF) wo

(AB-F*) B =-woB(ArB-C)dd - woF (Ar8-C)p - [B(C-8)-F lwo' 8

SF (A3 -Clwo of - (BD-EF) Wy

II1-2-2-1-2- Saisie des données et traitement numérique

Les signaux analogiques « et § , aprés une réduction des + 100 volts
de sortie des discriminateurs de fréquence 2 + 1 volt, sont mis en mémoire sur
la bande d'un enregristreur magnétique TOLANA, A une vitesse de 9.5 cm/s,
aingi que le signal du magnétometre, dont la pulsation est égale a OJO.. Nous
utilisons ensuite le calculateur CII 9010 de 1I'I.N.S. A, & Toulouse pour échantil-
lonner ces deux signaux o , ‘5 , 2 une cadence de 5 échantillons par seconde ;
les résultats numériques sont alors perforés sur un ruban de papier, pour &tre
finalement lus par le lecteur associé a I'IBM 1130 du L.A,A.S. pour en
constituer un fichier.

Les données du fichier sont traitées numériquement par un programine
de filtrage non linéaire dont nous rappelons le principe . [31 ) 32] .

Les coefficients constants des équations du modéele mathématique sont
considérés comme des composantes i dynamique nulle du vecteur d'état du systéme
qui prend alors la forme suivante, si nous appelons aij le terme général de la

matr-ice(2 X 5)des coefficients, et si nous posons :

dq ds d - i}

a1 a2 = X ¥ = Xy

%11 7 %5 f127 % P13 % a7 g 15 g
291 " %10 Paa” *11 %o T %y
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dx1

—_—= + ; + +x
di . F5 ¥y T Eg X T Xg Xg FXg X, t Xy

lyll (00 1...0 T";J]
. T2
v, 1 Lo o o L0
i .I

1*12

Les variables d'état sont estimées par l'intégration des équations du

filire de Kalman entre deux échantillons

Fag
1
—z R R+ +8 R_+ +% R+ +R R + +2 + U
dat Ko X TP g T Rg Xyt Pyt R R 4 P Rg %y T Pygt 2y
i
L dt

o

ol j’ii sont les estimations des composantes du vecteur d'état
Pij est la covariance des erreurs d'estimation sur Xi et x,
J

P,
1]

i
I
e
»
-
]
b
H\-’
2
[ -
[
)
Fomd.

et v egt un bruit de mesure.
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Planche 16

Signaux échantillonnés d'attitude de la structure

Estimation séquentielle des parametres #.-12 et aq
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Nous partons d'une condition initiale nulle sur le vecteur d'état et
a chague échantillon, nous calculons les nouvelles estimations d'apreés la

formule :
+ - o
Sii —ii +K1 (y1—23)+K2 (yz-x

"

olt Kl et K2 sont des coefficients de pondération .

Les données sont traitées séquentiellement, les nouvelles informa -
tions améliorent 1'estimation. Lorsque les corrections sont inférieures a une
précision donnée, 1'identification est terminée,

Sur la planche 16, nous représentons la forme des signaux échantil-
lonnés puis 1'identification des paramétres a9 aiq et remarquons la rapidité

de convergence de l'algorithme utilisé.

[I-2-2-1-3- Interprétation des résultats et calcul des masses

de correction

Entre les coefficients aij ainsi déterminés et les composantes du

tenseur d'inertie nous avons les relationg :

a
F= 21 4
%2
%21
BZ_T A
12
a
AE - FD = 152 (AB - F%)
W
0
a
2
FE-BD=:—-—2—S—(AB=F)
&JQ
a
2
c=aA+B- 2 (AB.TF?

(1)

Connaissant A et (uo nous pouvons calculer B, C, D, E, F, puis
calculer les masses de correction.
Nous voulons rendre les axes géométriques Gxyz de la structure

principaux d'inertie, Le probléme est rendu plus difficile par la forme tronconique
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Planche 17

Implantation des masses d'e'quilibra.ge.
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de la table et 1'obligation de ne pas détruire l'équilibrage statique. Sur le
schéma de la planche 17 sont indiqués les emplacements choisis pour les masses,
Pour ¢liminer les produits d'inertie D, E nous utilisons deux

séries de deux masses placées dans les plans G xz et Gyz de telle facon que :

. le produit d'inertie ainsi créé soit de signe opposé a celui qui a été calculé

- le barycentre de ces deux masses soit sur Gz.

Le produit d'inertie F est éliminé par une série de 4 masses placées
soit dans le plan x'Gz ou y'Gz suivant le signe de F', de telle facon que le
barycentre de 1'ensemble des deux séries de deux masses et de cette gérie de
quatre magses reste en G.

Le tenseur d'inertie est alors diagonal,

Nous pouvons - égaler les inerties transverses sans perturber
I'équilibrage statique par une série de quatre masses situées dans le plan
perpendiculaire & l'axe de plus faible inertie.

Les valeurs de ces masses sont données par les relations suivanteg

avec les notations de la planche 17

[ XZ Xz X7 Xz
(m R L e m R, | E |
| Xz _ Xz
’L m1 Rl = 1’n2 R2
A yz yz yz yz ' ‘
+
de méme [ml R1 11 m,, R2 12 D
yz - yz
| myT Ry =mpR,
Xy 2 Xy 2 _
et encore ] my R1 + m, R2 = 'F ‘
L Xz . Xz vz, ¥Z Xy , Xy_ Xz, X% VZ. VZ Xy, Xy
1 + + = + +
de plus ! m1 11 m1 11 2m1 11 m2 12 m2 12 21’n2 12

Pour égaliser les moments d'inertie A et B

- Xz vz 2 Xz yz 2
[|B=-A| j(m1 -yt 2m R T (e my Yl ) R



Nous avons calculé 12 masses, dont 2 seront placées au méme
endroit ce qui nous donne 10 masses d'équilibrage, qui peut ainsi s'opérer en

une seule fois.

NI-2-2-2- Méthode expérimentale d'équilibrage

Cette méthode est basée sur des mesures de périodes d'oscillations

de la structure et sur quelques remarques tirées des équations du mouvement.

. Mesure des inerties iransverses de la structure

Gréce a une pectence spécialement concue & cet effet, nous avons la
possibilité de faire osciller la structure autour des axes rectangulaires x et y
ainsi qu'autour de l'axe médian x'. La structure étant équilibrée statiquement
- son centre de masse coincide avec le centre de poussée du palier-
I'adjonction de masses supplémentaires rend le systéme oscillant - le balourd
statique residuel étant toujours important,deux séries de mesures soni nécessaires.
En effet, un pendule composé a pour équation de mouvement autour

d'un axe w , avec les notations définies sur la planche 17 :

[LIM, + Lmy (Rl@ ?.Q,;L*“_:_L)J 6 4 o {M%e v hm;‘@i.]@ =0

z T L 1
si nous posons Li = Ry + 280 ”LG‘_
"
&
Wi =
QT

Vi = 1lo; I__c) 0i-«e L;.l]

avec Wy L= 2D

2 ) 03 Lﬂ']‘)s&- er&']

et i,

~ z
Ay 2mi L

en utilisant deux séries de quatre masses il vient :

My, - .52};;; ;ﬂfz_
2 1

N
2 1
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ce qui nous donne une indication sur le balourd statique et une mesure assez

précise de 1'inertie autour d'un axe transverse.

. Calcul du produit d'inertie F

Le tenseur d'inertie de la stiructure g'éerit dans les axes G xvz
N

!’A -F -E]
I(s,0)= |.F B ~D§
[.r.D c

Le moment d'inertie par rapport & un axe i de cosinus directeurs

/ ] .
~ ¢, ¥ s'écrit -

L, ® & 1(5,00% =4 o 248 B 2vc¥? . 2D B -2 EY¥YA -2F/a
LV
. 1
golt si nous choisissons x' [4/{7 Ix! = —5" (A+B)-.F
o
d'oli nous tirons F o= __;__ (A+ B) - Ix

Connaissant F il suffit d'ajouter des masses dans le plan adéquat pour l'annuler,

. Elimination des produits d'inertie D et E

Dans les équations du paragraphe précédent si F est nul la position

d'équilibre du systéme d'équations différentielles est donnée par :

LAC-MO A = - AT, } o . o
soit :

B (C-B)W 2o - BDW 2 S ®

- o Yo " 0 . b 0 T C-B

les produits d'inertie D, et E sont donc

D -(CeB)§

E= - (CA)d

En observant sur une table x-y les variations du centre des figures
décrites par le palier en fonction des masses de réglage que nous ajoutons dans

le plan xGz ou yGz nous pouvons éliminer assez facilement D et E.
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. Réglage définitif, mesure de C

51 les balairds sont trés importants, il faut reprendre le réglage au

départ.
La mesure de C se fait grdce aux indications simultanées du gyro-

metre et du magnétometre. En effet, la pulsation du gyrometre est donnée par

les p6les du systéme

Awt (C-B)w Wy =0

B W+ (A-Cw  wz= 0
qui sont donnés par

As (C-B)wg

2 2
det =0 = ABs +(C-A)(C-B) Wy =0
-(C-A)w, Bs
i —

dont la solution est s =+ 1 q LC.;%,:&)_(HBQ___'E Wo

Connaissant A, B, We et la période du signal du gyrometre T telle que

“1/2
-2 [@ﬁﬂ&@]

Wa AB

nous pouvons calculer C,

II1-2-2-3- Résultats

L'équilibrage de la structure étant essentiel pour le test de 1'amor-
tisseur actif de nutation, nous avons opéré en deux temps. Tout d'abord, nous
avons enregistreé le mouvement libre de la structure comme nous l'avons exposé
au §5 I[1-2-2-1.2 et mis au point la méthode d'identification . Sans en attendre
le résultat nous avons équilibré la gtructure par la méthode du § I11-2-2-2

pour obtenir :

2
A=6.19 m kg
2 -
B =6.20 m kg D, E, F < 5.10 3m2kg
2
C=9.07Tm kg



Les méthodes de [ilirage non linéaire des signaux o , 6 repré-

sen'cs sur 1a planche 16 ont donné pour résuliats

3 - ~ TR R N2 = o W) s
a4 0. 009 a12 0.676 a]3 0,538 814 Oall 315 + 0,045
a.g,!: - 0D .n36 3.22 S a] i 823 - a‘14 a24 . (0,521 a25 =+ 0,053

quir (crrespondent &

1 1 2

© A" 5.6 mPxp D 5. 0.04 m kg
1 . 2 1 .2

B - 5. R m kg E - 0.05m kg
1 2 | 2

S C - 8.3 m kg ‘ F] = 0.09 m kg

Nous a-.ons déjadréalisé I'éguilibrage, ainsi ces résultats ne sont
quiindicatifs. [ls sont encsurageants et nous avons décidé d'utiliser cette meéthode
du cours d'un deuxieme essa), réalisé avec une mertie double du systéme

amertisseur ef dont les résuitats soni

W

T 0.023 a'FZ 1. 248 a.]3 © - 2,076 814 - 0,05386 8.15" 0.0576

' 821 - 1,315 822 0.023 a = 0.05386 a - 2.35

95 94 = 0,0507

%95

pour ane vitesse de spm de 2. 342 rad/s,

Les parameétres d'inertie sont alors -

2 2

A 75,89 m kg D= - 0,053 m kg
2

B -6.20 m2kg E = -0.064 m kg
. 2 2

C 824 m kg E 0,109 m kg

Pour des raisons maitérielles, le test n'a pu encore étre réalisé sur

la structure d'essas, mais fera I"objet d'une communication ultérieure {32]

A ce s'ade de netre travasl, nous avons done décrii la conception
et la realisation de l'amoriieseur actif de nutation, decrit 1'installation d'essai
amsl que les méihodes nous permetiant son utilisation. nous pouvonsg alors
€tudier la commande du systéme ei ¢ omparer les résuliais théovriques et

exXpérimentaux,



CHAPITRE I v

ETUDE NUMERIQUE ET EXPERIMENTALE DE LL'AMORTISSEUR
ACTIF DE NUTATION
GENERALISATION DES RESULTATS
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Dans un premier temps nous comparons les résultats numérigues de
I'étude théorique de l'amortisseur actif de nutation avec les résultats expérimen-
taux. Nous étudions donc successivement le modéle mathématique du sysiéme,
la synthése de la commande de 1'amortisseur et les résultats obtenus sur
l'installation d'essai. Ceile partie de notre travail nous servant a étayer nos
conclusions, nous déterminons dans un deuxiéme temps les caractéristiques
essentielles des amortisseurs actifs de nutation & masses mobiles, qui sont,
par opposition aux systémes passifs,dure relative insensibilité au modele pour
des performances égales et d'unegrande souplesse d'adaptation aux exigences
de la migsion.

Enfin el pour ceonclure nous proposons d'utiliser ce principe pour
stabiliser un satellite spinné ou dual spin en décrivant un systdme embarquable

qul resterait a étudier dans le détail.

IV-1- MODELE MATHEMATIQUE DU PROCESSUS

L'obtention  du modele mathématique du systéme composé d'une
structure de satellite contenant un amortisseur actif du type proposé s'opere
a partir du principe général de la mécanique tel que nous l'avons exposé au
chapitre T .

Apres avoir énoncé les hypothéses de calcul, nous écrivons les
équations du mouvement de la structure, puis 1'équation du mouvement de la

partie mobile.

IV-1-1- Hypothéses

Supposons que :
. les axes géométriques de la structure sont principaux d'inertie : le tenseur
d'inertie du systéme au repos est diagonal
. le systéme tourne a vitesse constante autour de son axe de plus grande
lnertie
. l'action des forces extérieures est négligeable
. la linéarisation des équations est valable: ceci sera vérifié par la suite

par validation du modele mathématique.
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Planche 18
Implantation de l'actionrieur sur la structure d essai
Schéma de l'amortisseur actif de nutation
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IV-1-2- Bguations du mouvement de la structure

Le satellite se compose de quatre parties : le corps principal,
l'actionneur pendulaire, et chacune des piéces tournantes figurées sur le
schéma planche 18, D'aprés la formule générale exposée au chapitre I, il
suffit de calculer le tenseur d'inertie du systéme déformé, et d'ajouter chacun

des termes, pour chaque partie mobile,

. Le tenseur d'inertie de 1'actionneur pendulaire s'écrit dans les axes x 4 v

Ipl )

I (pendule, P) = .

O T
p3

‘4

Dans les axes x y z , il s'écrit, si T est la matrice de passage telle

we i) 5

1 0 0
ol _ . . _ T
T = 0 cosd -sind I (pendule, Pxyz) = T I (Pend, Pxuv)T
0 sind cos«
Ipl 0 0 j
!
I (Pend, Pxyz) = 0 I c:oszo4 + 1 sinzo{ (I -1, )sind cosd |
: p2 P3 p2 P3 ‘ 1
1
L 0 (I I.)sind cosdd I sinzo( + I cosz-" !
p2 p3 p2 p3 ©

En linéarisant, nous remarquons que les termes diagonaux de ce
tenseur sont constants et s'ajoutent aux termes diagonaux de la structure conte-

nant déja les rotors au repos.

D'oh le tenseur d'inertie du systéme déformé :

A ) o
1(S,0) = 0 B (Ipz"Ips)’"
(T -1 ) c
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En supposant 1'actionneur pendulaire parfaitement équilibré, son

centre de masse se trouvant en P est fixe et le terme B‘O des équations est nul,

Calculons le terme 5 r A I'dm pour chaque partie mobile :

. partie » actionneur pendulaire .

1
- ¢ 2.! .!
Joraman [ e
1

. partie 2: potentiomeétre a induction, embrayage, réducteur -

J E/\BTdmz:igd N
2

. partie 3 : ¢éducteur, moteur générateur :

f r,r' dm = . 13 N v ou N est le rapport de récuction
3

d'oli le moment cinétique global en O, linéarisé :

AW +1. 4
x pl
_ { . R y
M w o= B W Uyl W &+ (i, Nig)d

Cw

z

D'ot le systéme d'équationg différentielles linéaires déerivant le
mouvement de la structure

LM, 0= LM, g 2., 0= T (re, 0) = 0
i ——r——— [ I S, i —_—

XYVZ
d'olt nous tirons W ” = ¢cte et

ﬂ(:\)x +(C -\5)‘030&).,3 + IPJ.;‘; a—ki\fﬁ;s-f.z)wsu‘( +(I?5‘If'|,) w;x -0

S LL)‘j - (L-R)u},a Wy -~ (NL}-M);{-V (IP¢fI?L-IP5) Wbo} < 9

IV-1-3- Equations de 1'équipage mobile

Les trois partiesmobiles ayant leur centre de masse fixe, il suffit
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d'appliquer le théoréme du moment cinétique & chacune en calculant les couples

extérieurs. .
Wy + A
. partie 1 dans les axes x y z , le vecteur rotation est J1, = | wy
. Wwa
i ‘L\')i LO( qu
Miw,4) - To, Wy + U:Pz*fps) Wi o
19, U

d = = i 1
E—W (v, 4 )= TN (Fe,4) C, x st C21 est le couple transmis

par la partie 2

done Toy (Jtép)4-(I%~:hjw493+w5d): Coy

partie 2 : de mé&me

. + . ~ . ‘ .
i, (d &)y) N C32 CZ] ol N est le rapport de réduction

partie 3 : de la méme facon, cette partie tournant a la vitesse N o

iy ((0_FNL ) =C - Cy

- £ = = o £ - . -
d'olu en éliminant C3 entre les deux dernieres équations, puis C2 nous obtenons :

2 1

(1?1 +Ll+ NLAB)'; + (};,Li- M&?))‘;)\_‘) * (Ipanfh w'}(wﬁ%wbd) = N Cm

Nous utilisons la forme simplifiée du couple d'un moteur biphasé[zg]

qui g'écrit ;

ou . CO est le couple au démarrage du moteur
. i une variable de contrdle comprise entre 0 et 1
. fm est le frottement interne du moteur

. N estle rapport de réduction

et obtenons ainsi le systéme d'équations différentielles linéaires représentant le

phénomeéne sous une forme directement utilisable pour résoudre le probleme de
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Analyse fréquentielle de l'amortisseur actif

en boucle fermée
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la commande

[ A wx +(C-B)wy Wy« Top o (Whgmda)wy 4 (To, - To)wyo =0

E) \;)\3 — LC-H) W;) Wy - LN*'}"‘-'L) A ¥ (Ie_l_t—:pl-Ipﬁ)w A = Q

P

(191+ ’(‘2. . NLLB) A + NLQHOZ ¥ \195139L>wb(wy+ wbot) *%'L H\Ha)&.).j = NG w

Gréace a un simple calcul algébrique ce systéme peut se metire sousla
forme matricielle
X=AX +Bu

X (0) :XO

ou X est le vecteur d'état du systéme tel que

XT::PU , W ,d,d]
X y

et ou A, B sont des matrices constantes.

IV-2- VALIDATION DU MODELE MATHEMATIQUE

Pour valider le modéle mathématique du processus, il est nécessaire
de s'assurer que le modéle en simulation et le processus réel, placés dans les
mémes conditions, ont des réponses identiques. Dans notre cas, nous opérons
en deux temps : tout d'abord nous étudions l'amortisseur seul, c'est-a-dire
l'actionneur pendulaire et ses boucles de régulation et opérons un choix de ses

parametres ; nous déterminons les gains du régulateur et comparons la réponse

de notre modele et celle du processus.

IV-.2-1- Btude de 1'amortisseur

Nous reproduisons sur la planche 19 la réponse fréquentielle du systéme

en boucle fermée, pour différentes valeurs des gains du régulateur.
K
Par définition G = N _eL___, est sans dimension

g

L'équation du IV-1-3- g'écrit dans ce cas :
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(I +i +N i) =NC
P1

Posons maintenant C =K V -NT
m m M

ol . V est la tension aux bornes de 1'enroulement de commande du moteur

. K__ le gain du moteur en N m/Volt.

La tension aux bornes du moteur s'écrit :

Rr! 1 R! R! R! R!
1 2 3 2 y 4 2
V=o— =>e,-3—~ =~ NKgd --=—— —= Kpd
Rl R21 K R3 R23 R4 R24

D'ou 1'équation du systéme bouclé :

. . 1 [ y Loal \ !
Togt e Nt Y+ N (Rue P2 Rl o N R B2 ) o = B Re y, @
(Toyr daentiy) (0w T - ) T @, m e =2 9

En identifiant avec le systeéme du 2éme ordre classique :

.

| 2
d +2 w_d + w_“d =K
} N N °q
nous pouvons €écrire :

-K:&R"Ku‘i

Ry Ry ET NK?

b Ry ., «
CON?-: N%‘ﬁ“\( °

— : 7,
Yog v Ay ¢ N Ay

R RY
\5 Nt B T Km Koy

T W Ty iy + Ny
Les valeurs numériques de ces coefficients sont :

Km = 0,835 1074 W m [valF Ko = 1,62 volk|rad Xo = 0.24¢ lo'LonFIradlb

L'examen des courbes de réponse de 1'amortisseur en boucle fermée
a une excitation sinusoidale de fréquence variable confirme le choix d'un modéle
du 2¢me ordre linéaire. Nous remarquons cependant que les parametres de ce
systéme varient en fonction de la tension de commande, un modeéle plus réaliste

serait de la forme non linéaire. :
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Planche 20

Test d'une loi de commande assurant le retour asymptotique 24 la

position d'équilibre
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C_=CoW) M - Nt (u)d

Nous conservons alors un modele linéaire, dont les parametres sont
donnés par les caractéristiques du moteur en boucle ouverte, données par le
constructeur, nous vérifierons ensuite la faible sensibilité des performances du
systéme A ces variations de paraméatres.

Nous pouvons conclure de ce qui précéde que notre modele mathéma-

tique n'est qu'approché par une forme linéaire,

IV-2-2- Etude du mouvement de la structure stabilisée par 1'amortisseur actif

L'installation d'essai éiant opérationnelle, nous avons choisi par
essais successifs une loi de commande qui rend le mouvement de la structure

asymptotiquement stable.

Cette commande prend la forme suivante :

W
e

3ms(wxmme +wfh19)-0J8d -2.64d
-12°

Cet angle @ est l'angle de calage de 1'axe sensible du gyromeatre par
rapport 3 1'axe x de la structure.

Nous mesurons planche 20 la condition initiale sur la vitesse trans-
verse, le débattement maximum du pendule, la vitesse de spin et la constante de
temps. Le modéle numérique est alors placé dans les m&mes conditions et le
résultat est le sufwant :

o s e - -
T e o ————————— e . e e e — — ——— ———-
S ——— o L - —_—— - -

MATRICE A [ .

0400000000E CO '=0492904007E OC  0426504002E=01 =0.3 -
0,92988B01E 00  0,00000000E 00 0,86000000E=04 o.ogggggggg gg
0+00C00000E 00 =0450210011E 0C =~0415720001E 02 =0.19172000F 01
©.00000000E 00  0,C0000000E 00  0,10000002E 01  0.00000000F 00

MATRICE B

=0e54918006E=01
0+0CO000000E 00
0+32574005€ 02
0.00C00C0CE 0O
GAIN GYRO= 30.50000 ANGLEs ~12.03212 DEGRES
POLES
=0e29267177€E=~01 0¢93050348E 00
= 0429267177€=01 ~0493050348F 00
~Ceb6616096E 01 0.00000000E 0O
-0+18501373€ 02 0+ 000C0CO0E 0OC
CONSTANTE DE TEMPSs 34,16797
CONDITION INIT{ALE‘U_ 3,28000 ALPHA MAX= 43415060 dearws
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Sur cet extrait de résultats numériques nous trouvons

les coefficients des matrices A et B du modele

t

les gains de commande, 1a condition initiale

les pbles du systéme commande, donc la constante de temps

I'amplitude calculée de 'amortisseur,

Cet essai nous prouve :
. qu'un modele linézire reprasente correctement le processus méme pour
ui: Ighattermeent de 40° de | équipage mobile.
. que leg Licertiiudes relatives au modéle du moteur générateur et de
l'actionneur ont un effet négligeable.
Nous avons copéré ce test pour plusieurs vitesses de gpin différentes
et les résultats ont toujours été satisfaisants,
Le modéle mathématique décrivant notre processus a donc été validé,
nous pouvons maintenant opérer un test de la loi de commande optimale en

fonction d'un critére guadratique,

IV-3- SYNTHESE DE LA COMMANDE DE L'AMORTISSEUR

Nous utilisons 1la méthode décrite § 1-2-2 qui permet de calculer les
gains congtants du régulateur en fonction d'un critére quadratique.

Nous commencons par vérifier la commandabilité du systéme, bien
que nous ayons défini dans l¢ paragraphe précédent unz loi de ‘
commande qui le stabilise, ce qui prouve qu'il est commandable, puis nous
définissons le critére quadratique & minimiser, et enfin nous donnons les résultats
des programmes de calcul de cette commande et les performances obtenues sur

le processus.

IV-3-1- Commandabilité du systéme

Q

IL.e modéle mathémaiique étant linéaire, de la forme X = AX + Ba
olt & est une fonciion scalaire, Ia condition de commandabilité s'écrit :

det B | AB A™B | A'B

b2 3. |

Un programme de calcul de ce déterminant a été mis en oeuvre et a

donné pour résultat :
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— e e . — e . — —— ————

N= 300.00006 wye 2.0 rad/n

MATRICE A

0+00000E 00 =0492904E 00 0426504E~01 =0+433365E=02
0+92988E 00 0.00000E 00 =0.859458E-04 0,00000E 00
0+00000E 0O ~0450210E 00 ~C«15720€ 02 =0+19172E 01
0.,00000E 00 0+00000E 00 0.10000E 01 0.00000E 00

MATRICE B

=0454918E=01

0+00000E 00

0e32574E 02

0.00000E 00 ’

DETERMINANT= 0,26531822€E 02

ce qui nous prouve que le systéme est commandable.

IV-3-2- Détermination du critére quadratique

Le critére quadratique que nous choisissons de minimiser par une
commande linéaire de retour d'état est de la forme :
[ ]
J =% / xTQx +m?)a
La réponse du ;rocessus 2 un échelon de conditions initiales dépend
des coefficients de la matrice Q ; dans 1'état actuel de nos connaigsances nous

ne pouvons pas déterminer une matrice Q correspondant i une réponse donnée,

De plus, nous n'avons pas parlé jusqu'a présent des contraintes

inhérentes A un systéme physique et qui sont ici :

.o max = 40° par construction

CM ey = 1 par définition

Le choix de 1a matrice Q se fait alors en deux étapes.
Tout d'abord, pour tenir compte de la contrainte sur la variable
d'état » il convient de lui donner un poids par rapport a la véritable variable

4 annuler qui est W xs Ou W y - La matrice Q prend donc tout d'abord la forme :
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La contrainte sur la commande est respectée en choisissant comme
critere Q2 =k Ql’ c'eét-a-dire que nous accordons plus de poids & 1'erreur
qu'a la commande.
Avec 1'aide d'un programme Fortrandont l'objet est :
. de calculer la commande optimale en fonction de la matrice Q
. d'intégrer le systéme commandé pour obtenir les valeurs maximales de

et de A

nous avonsg constaté que

. la valeur maximale de 4 est atteinte au temps initial

. que le rapport fixe I'amplitude de débattement du systéme amortisseur

a4
. que le meilleur fonctionnement correspondant aux contraintes ¢ max= 40°

et =1 est donné par
max
qy - : q, = :
=y =
1 W 4 4 2
max

D'ol le critéere qui s'écrit par extension

o0 . .o .
=4 I E S PRI PR B
v}

Amax

IV-3-3- Résultats numériques

Les résultats ci-dessous ont été obtenus par la méthode itérative

de Klein mann :
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MATRICE @
0421800003€ 03 0,000700¢E 0o¢ CeTCCOTCCCE co0 Ce0CI00002E 50
0.00000000E 00 0.21800203¢ C3 0.000C30CVE CO C+0C0CO002E 0D
Ce0CO0C0COE 00 0+0C0OC000CFE OC C-1500000CE 01 J¢00C0O00C0E GC
0+000C0000E C0 0.COCCCCOOE 0O 0+ GOV0UO0VE G Ued04200C4E U}

NOMBRE D'ITERATIONS= 7

SOLUTICN DE L'EQUATION DE RICATT!

=04816892648E 04  =0411994543E 02  =0,13296468F 02 0e023132556E 02
TO:11994543E 02 -0.79357011F 04  -0.44920283F 00  =0.321assa5e 02
"0:13296468E 02 -0.44920283E 00  -0.5256B264E=01  -0.82277428E—02
| 0:72132586E 02 =0432164527E 07  =0.622774756-02  —0.23009300c 01
GAINS DE RETOUR D'ETAT 4
0215501834 02 -0.13973585E 02  =0.96214221F 00  =0.14732558E 01
SYSTEME
"0:85122968E 00 -C.16163876E CO  0.80441281E~01  0.77571749E~01
0+92988301E 00 0,000Q0L0E OC  G,8600005CE=04  0400020000F o
00504956728 03 ~0,48567755E 03 =0,47712295E 02 =0.49907028E ou
0+00C0C000E 00 0,000CC000E 00  0,10000002E 01  0.00006040E co
POLES
=0427464762E=01  0493G71520€ 00 _
=0.27464762E=C1 =0.93071520F 00 36,ko = conofante de Femps
=Ce97971177E 00  04CCUOCI00F GO
=0.47528976F 02  0.0000C000E 00
DEBATTEMENT MAX=s 39,893820EGRES

DERATTEMENT MAXw Ce38559417F 92 U MAXs 0,10494742E 01

SR P — s —— ——

Remarque :

Nous remarquons ici la rapidité de la convergence de 1'algorithme
de Kleinmann, les m&mes résultats ont été obtenus par intégration directe de
1'équation différentielle de Ricatti en un tempse de calcul 10 fois supérieur,

Les coefficients de 1a matrice solution de 1'équation algébrique de
Ricatti peuvent prendre de trés grandes valeurs suivant le choix de la matrice
Q. Les gains de retour d'état reprééentent la commande du moteur, de la
forme .
=g1®x+g2(0y+g30( +g4o(=

Le systéme commandé est décrit par 1'équation différentielle

e G X

X=(A+«+B Q)X

X (0) =X0
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Planche 21
Commande optimale en fonction d'un critere quadratique
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dont les pbdles sont complexes conjugués pour les deux premiers, les deux
autres étant réels etdistincts.

Les valeurs différentes obtenues pour le débattement angulaire de
I'actionneur sont obtenues d'abord par une formule analytique puis par intégration
numérique du systéme commandé, ce qui a permis aussi de calculer I'amplitude
maximum de la commande,

Ces gains de retour d'é¢tat sont alors réalisés par un choix des

valeurs des résistances de 1'organe de commande représenté sur la planche 14.

IV-3-4- Résultats expérimentaux

L'angle de calage du gyrometre fixé & - 42°, la structure est conve-
nablement équilibrée, nous réglons la vitesse de spin a 2 rad/s et nous donnons
a la structure une condition initiale sur les vitesses transverses. Le résuliat
de cet essal est donn€é planche 21. De haut en bas nous avons représenté :

- la tension de commande du moteur, qui ne dépasse pas 7 volts efficaces
sur les 26 volts admissibles.

~ le cosinus directeur de la direction du soleil sur l'axe y qui devient
sinusofdal pur lorsque la siruciure est stabilisée.

- l'indication du gyrometre indiquant le taux d'amortissement des vitesses
transverses & partir de la condition initiale,

- I'angle de débattement du pendule qui atteint sa butée pendant deux périodes,

et enfin le signal du magnéiometre indiquant la vitesse de spin.

La premiére remarque concerne le bon fonctionnement général de cette
commande qui assure la stabilisation recherchée du processus. La tension aux
bornes du moleur par contre est trés faible et la raison en est la suivante :

en simulation numérique nous avons donné au modéle la condition initiale
%37 [9400.0.0)

en réalité, sur le processus, la condition initiale sur la vitesse n'est pas un
€chelon mais une rampe, que l'amortisseur, qui a un temps de réponse trés
rapide, peut suivre. La condition initiale donnée au processus est donc en fait
de la forme :

g3 r 2
doe = Lw +
0 g 4 1 2 i
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Nous avons simulé le processus dans ces conditions et obtenu :

M = 0.21
max

ce qui correspond 4 5.5, volts efficaces,

La contrainte sur la commande étant trés largement satisfaite

nous avons choisi un critére

Q, =k Q

ce qui a pour conséquence de multiplier les gains de¢ régulateur par

ce qui multiplie la consommation par le m&me rapport.

Pour k = 2 nous avons obtenu :

MATRICE ¢

0443800006F 03
0«0000C00CEF 0O
0,00C00000F ©0
C«00000000E €O

0,COCNNOCOF
0s4360C006F
0« COUNCNNOFE
0e2000CN2NE

NOMRRE DI'ITERATIONS= 8

SOLUTION DE L'EQUATION DE

~0416036806F 05
~0+35706039E 02
-0.26349082E 02
0,44947998E 02
GAINS DE RETOUR D
0s22414268F 02
SYSTEME
=0¢12309467F 01
0+92988801€ 00
0473012231E 03
040000NDGOE 09
POLES
~0427990367E=01
-0427990367E=01
~0,10193378¢ 01
~0,64571640F 02
DEBATTEMENT MAXs

DEBATTEMENT MAXs=

QOO0
D oW o

=-J2e25706039E
=0e¢15573371F
~0e64991533E
=0s61172546F

VETAT

=Csl19209392F

0s12590125€
0eUQ0UTOD0E
~0462622876F
04COCOC00CE

0e93073058F
~0+93073058F
0.00000100E
C.00000C00E

oo
o
03
Qv

(03¢
02
00
00

40464613DEGRES

0.40107086E 02

RICATTI!

02
0%
00
02

c?2

U MAXs 0,29591053F 00

2400CCCLODE 02
0«00000000E ¢OC
0s«37000002€ 021
CeOCC202C0E 0O

=0e¢26349082F 02
=(e64591533E 00
=0+903166468E=C1

0e¢11216739E=-01

=0+14949359E 0]

0+1086C288E 00
QeB6UCCUQUE=QG
=~0s644126031F 02
Cel10CO00UC2E 01

Ca000CN200E
Cs00000000E 0O
Ce0Q00CNOO0E
0.40800008EC

0e11216038E
0«00C000OVQ0E
=0.70422882F
0« 0C0C0OCCOE

Ve

0cC

no
N1

Cets4947998E 02
=0e¢61172546F 02

0ell216739E-01
=0e44147548E 01

=0421033793E 01

09
Q0
02
oo
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Planche 22

Commande optimale en fonction du crictére quadratique
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Planche 23

Moteur en boucle ouverte
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Planche 26

Instabilité due A un calage incorrect du gyrométre
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Nous avons eifectué un essai sur le processus. Pour multiplier tous

J
les gaing du régulateur, il suffit d'augmenter la valeur de la résistance R 5 de

l'amplificateur A_. Les enregistrements de la planche 22 sont obtenus avec une

9
/
résistance R 9 ° 1 Ml , ce qui correspond a la loi de commande :

A 239,56 W - 35,6 f,)y_z_ma( -3.754d

dont la valeur maximale est : M A = 0,535 ce qui correspond a 14 volts

efficaces.

Nous avons obtenu en fait sur le processus une amplitude de commande
de 9,5 volts.

Ceci nous montre un fonctionnement s'écartant du modéle linéaire
élaboré; nous avons malgreé fout choisi ces gains qui assurent au systéme une

plus grande précision en régime permanent.

IV-3-5- Etude de lois de commande simplifiées

La théorie de la commande nous indique que pour commander un
processus de fagon optimale nous devons avoir accés a toutes les variables
d'état du systéme. Pratiguement, pour l'amortisseur actif, ceci nous impose
les éléments de la chafne tels que le potentiometre et la génératrice tachymé-
trique. Nous donnons planche 23 les résultats obtenus sur le processus lorsque
nous supprimons le retour du potentiomeétre. L.e moteur est alors en boucle
ouverte et nous remarquons les mauvaises performances de l'amortisseur pour
les faibles nutations.

Nous donnons planche 24 les résultats obtenus sur le processus lors-
que nous supprimons le retour tachymétrique. La tension du moteur prend alors
une forme bruilée, ce gqui prouve un mauvais fonctionnement électrique du
systéme. De plus, nous remarquons un 'pompage' de l'actionneur.

La réaliration des gainsg optimaux impose un angle de calage de l'axe
sensible du gyrometre par rapport a I'axe x de la siructure. Cet angle est de
- 42 °, Sur la planche 25 nous donnons les résultats obtenus avec un calage a
+ 80°. Nous remarquons la dégradation des performances. De plus, en placant
le gyrometre a + 138°, nous rendons le systéme instable, comme nous pouvons

le voir planche 26.
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Fonctionnement avec chocs
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Sur cet enregistrement nous voyons nettement la divergence des
vitesses transverses.

Un fonctionnement avec chocs du pendule amortisseur a été étudié
sur le processus, Le résultat de cet essai est donné planche 27. Le moteur est
en boucle ouverte, avec un trés grand gain d'enirée. Nous remarquons une
décroissancelinéaire des vitesses transverses et la position finale du pendule
en butée. Cet exemple nous montre qu'un systéme ''batteur'’ pourrait aussi
stabiliser un satellite avec de bonnes performances,

En conséquence nous pouvons dire :

- qu'un dispositif de rappel est essentiel pour la bonne marche du systeme,
ainsi qu'un dispositif d'amortissement,
- que le gyromeétre doit &tre calé dans une certaine plage

- que l'amortisseur actif & une dynamique limitée en régime linéaire.

IV-4- PROPRIETES CARACTERISTIQUES DES AMORTISSEURS ACTIFS

Dang ce paragraphe nous dégageons de 1'étude précédente certaines
conclusions, vérifiées pour l'amortisseur actif que nous avons testé et que nous

estimons générales, et donc valables pour tout type d'amortisseur actif.

IV-4-1- Etude des pdles du systéme commandé

Nous avons vu que la commande du systéme est de la forme

A =+ G x, et quepar conséquent les pdles du syst®me commandé sont ceux du

systéme :

%= (A + BG) x

c'est-a-dire les solutions de 1'équation caractéristique

det (sI-A-BG)=0

Les résultats numériques du §) IV-3-3 nous montrent que les pbles

du systeme sont :

. complexes conjugués pour le satellitejde la forme :

1 ., C
- -

ou T est la constante de temps du systéme.



SATELLITE A= 9.00000C= 6420000WZ e
PENDULE 1= 0.0002313=
MOTFUR INERTIE= 0s12C00001FE~
MATRICE A
D«20CCCNCNE OO 0¢62369098F 012
~0.46222223CF 00 0.0C000200F 20
CeQCCUIOCTRE 0O =Cel2664551F Q1
0.00C0C2000F 20 C«Q0CCCZOOE 0C
MATRICE B
=0437761E=0]

C+00000E 00
Ce32585E 02
0400000E 00

YETERVINANT=2<0,11809154F 02

MATRICE Q
0+218000C03E 03
0,0000000CE CC
0,000000C0E CC  0.CCCI0300F
040CCOCOCCE 00  0.CODGCCCOE

NOMBRE CIITERATIONS= 17
SCLUTION CE L'EQUATION DE

C.C002CC00E
Ce21800003F

0+00C00000E 00
~Ce59111254E-04

0«000G0000E (O
Cel00C0OCO2E 01

03
cC
GC

RICATTI

=0.87849277E 24 Ce90504135E 02
0+490504135E 02 ~04B4879863E Q4
~0+96279983F 01 0e2130237E 00
C0e25527435F 02 0¢19741310E 02
GAINS DE RETCUR D'ETAT
0.12182158E 02 0¢103023G7E 02
SYSTEME :
~C€&8659591E 00 0¢23488500F 00

=0e62222004F CD CeC20CC20C0E 9
045921344CE 03 0¢33422808€ 03
0.00000020E 00 2.C20CC200E 0O

POLES

=04257175567F =01 J+62253078E Q0

=04257175587E=0 ~0462283075€ 00

~Ce10377252F © CalOCOZ202E 0O

“0eti&4P35311F (2 CeJ0UVATICCE €O

DEBATTEMENT vax=

46+870140DEGRES
DEBATTEMENT MAXx=

Ce&3318542FE 02

U MAX=

104

2400000 ClA = 0.69

0.01043 NH 300.0003 .
Q6FROTTEVENT = 0.00C00000E 00COUPLE= 0+«2300C002E~

~0e22962768E~02
0+00CCD000E 00
~Cs19177382€ 01
0+.CCO00CGC0OE 00

Ce30CC0OCOCZE OC Q«00C00CI2E 00
CeQOCOCCOCE Q0 0+CCACOCOCE GO
0+19CCO0COE C1 0.CCOCOC0OCE O
0+00000C00E 00 0¢20400C04E 01

=CQ+9627SG83E Q1

0+42130237E 00
~2453622904E=01
=0.14900736E~01

0425527435E 02
0419741310E 02
=0414900736E=71
-0421372861E 01
=0+13891875E 01  =0.14491593F 01
0¢52455715E=01
=0 e60000CO5E=04
~0+45238884F 02
0+410C00002E 91

0452424244E-01
0+0C0000C0E 00
-0449109553E 02
0.200000COE 00

0+12309997F 01

Planche 28

Stabilisation active d'

un satellite de rapport d'inertie

inférieur a 1
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Nous remarquons que la partiie imaginaire correspond a la pulsation

du mouvement libre du satellite,

. réels négatifs, trés amortis,
Ceci nous montre que le réglage opéré place le systéme trés loin

d'une résonance, et constitue une des proprités principales de l'amortissement

actif,
Ceci nous ameéene & étudier la dynamique de famortisgeur commandé

qui est régie par 1'équation :
d +47,74d +49,94 =505 W - 456 W
qui est linéaire et du second ordre, de pul sation propre @ N = 7,05 rad/s
soit fN =1.12 hz et d'amortissement } = 3.38.
La seconde proprié¢té de la stabilisation active est que l'amortigseur

optimal doit &tre sur-amorti.

IV-4-2- Amortissement actif ou configuration Dual Spin ?

I1 est bien connu [33] qufun amortisseur actif placé dans un satellite
spinné ne le stabilise que si le rapport des inerties principales est supérieur
al, et qu'un satellite dont le rapport d'inerties est inférieur 4 1 ne peut &tre
stabilisé que si l'amortisseur est placé dans une plateforme despinnée,

Cette constatation ajoutée au fait qu'un satellite de rapport d'inertie
inférieur a 1 est plus facilement logeable dans la charge utile d'un lanceur a
motivé 1'utilisation courante du concept ''Dual-Spin'' ou '"double spin''.

Or rien ne s'oppose en fait & ce qu'un amortisseur actif ne stabilise
un satellite dont le rapport d'inerties est inférieur a4 1, puisque le modele
mathématique obienu au § [V-1 reste valable et que le systéme est commandable.
Nous avons trouvé les résultats donnés planche 28 en choisissant une structure
fictive de "‘%"' = 0.69 stabilisée par 1'amortisseur actif testé au laboratoire,
qui nous ont confirmé la capacité d'un amortisseur actif de stabiliser un tel
satellite, sans recourir au concept du dual-spin.

De cette étude nous pouvons donc conclure qu'un amortisseur actif
peut dans tous les cas de configuration inertielle &tre placé dans la partie spinnée

ce qui assure au systéme de tres bonnes performances, puisque l'efficacité d'un



106

amortisseur actif est proportionnelle au carré de la vitesse de spin, ainsi que

nous le vérifions maintenant,

IV-4-3- Sensibilité des performances de I'amortisseur actif aux variations

de parametres

Nous étudions dans ce paragraphe la sensibilité de la constante de
temps du systéme en fonction des paramétres du satellite,de 1'actionneur et de

la commande, et cela analytiquement.

En négligeant les termes Ip s 12 et 13, le modele analytique simpli-
2
fié s'écrit :

A +(C-A)W W 4T (4 + 0 20y =g
£ z ¥y P z

Aw - (C-A)® ® =g
y z X

Nous avons vérifié expérimentalement la loi :

o =g (9 cos® +~'~Jysin@ )

P,

ou g estle gain statique de 1'amortisseur

8 est l'angle de calage du gyrometre.
De plus, nous avons vu que la pulsation des vitesses transverses reste
€gale a la pulsation libre de la structure. Done, en premiére approximation :

. ) . | -
« =-(“g*-1)ﬁ)2g "W _cos & + W gin H
z X y

Les p8les du systéme simplifié sont denc donnés par

2 C C 2 C 2.2
...&.. - . 7)) - ) . i =
s + - = (2 !)lzgcos@ s+ (- 1) u)z 0

d'ou la condition de stabilité -

(2-»*%)g cos & >> 0
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Comme 0 < ~§~ < 2 cette condition de stabilité s'écrit :

gcos@>0

La constante de temps s'écrit :

2 A[I
/p

T =
C C 2
= -y W

(2 ~) chos@

D'oli le calcul des sensibilités aux parametres :

é_—"_- - 8 \“oae AQ

T - (S]

AT 2(4-¢) (%)

T T . < C/A

AT _ AR b g bu
T e 9 W,

Ces résultats nous montrent que :
- les performances de l'amortisseur s'améliorent lorsque la vitesse de spin

augmente

(£)/(%) = o6
(7)) = v

Ces résultats nous montrent la faiblé sensibilité des performances

de l'amortisseur actif en fonction des parametres du systéme.
Le dernier résultat est a souligner. En effet, dans le cas de 1l'amor-
tisseur passif placé dans les conditions optimales,une sensibilité de l'ordre de

130 a été trouvée,
Cette propriété constitue l'avantage le plus significatif des amortis-

seurs actifs fonctionnant selon le principe proposé.
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IV-5- GUIDE POUR LA REALISATIONND“AMORTISSEURS ACTIFS EMBARQUABLES

Dans ce paragraphe nous abordong le probléme de l'utilisation
pratique dans 1'espace du principe de l'amortissement actif de la nutation d'un
satellite spinné,

A ce stade de notre travail nous avons démontré la validité du principe
de l'amortissement actif de la nutation, cependant la conception d'un modele de
vol d'un amortisseur devra différer sensiblement de la maquette que nous avons
réalisée pour un iesi au sol,

Nous pouvong dans cette optique préconiser un certain nombre de
soluiions au niveau du choix de actionneur, du moteur, du capteur de vitesse

transverse, de la Joi de commande, gqui nous semblent pouvoeir 8tre retenues.

IV-5-1- Choix de 1'actionneur

L’actionneur doit &tre choisi de fagon & minimiser les seuils méca-
niques inhérents & sa réalisation. Un excellent exemple de choix judicieux est
celui de 'amortisseur pendulaire SAS.A [22] gui nous semble allier la robus-
tesse 4 la sensibilité.

Pour la m&me raison, un actionneur constitué par une magse de

mercure contenue dans un tube semble trés prometteur,

Bien que présentant des difficultés technologiques plus importantes,
nous envisageons aussi la possibilité d'utilicer un gyroscope monté a la cardan,

systéme qui est 1'objet de nombreuses études en ce moment,

IV-5-2- Choix du moteur

C'est un point trés délicat. Le choix s'oriente définitivement vers
les moteurs sans balais, moteur-couples alternatifs ou continus ou moteur-
générateur-réducteur biphasé. Ce dernjer a l'avaniage de fournir un couple tres
important a la sortie du réducteur, ce qui facilite la commande de l'actionneur,
mais présente une fiabilité moins importante que celle d'un moteur-couple.

Une bonne solution dang le cas de I'amoriisseur SAS-A est d'utiliser
le moteur couple constitué par un aimant permanent, solidaire de 1'actionneur

et d'une bobine & induction extérieure, tel qu'il est réalis€¢, mais non plus pour
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exercer un couple de rappel constant mais pour exercer la commande,

Dans le cas d'un gyroscope monté i la cardan, le moteur couple et
le moteur biphasé sont en concurrence.

Pour un amortisseur 4 mercure, nous envisageons un moteur linéaire
qui serait capable d'imposer au métal un mouvement commandé.

Une étude reste a faire évidemment sur la consommation et la

réaligsation d'un tel systéme.

IV-5-3- Choix de l'amortissement et du dispositif de rappel

Nous avons le choix entre la commande entiérement électrique telle
gu'elle est réalisée sur l'amortigseur du L.A,A.S., ou une commande mixte
associant des €léments passifs au systéme,

Par exemple, nous envisageons dans le cas de l'actionneur SAS-A,
d'utiliser les dispositifs existants, & savoir, un amortissement créé par les
courants de Foucauld induits dans une magse de cuivre solidaire de l'actionneur
par un électro aimant extérieur, et un rappel créé par un ressort sans hystérésis,
associés au moteur couple décrit ci-dessus.

Dans le cas d'un actionneur gyroscopique, il faut utiliser soit la
combinaison moteur-couple, ressort,amortissement passif, ou moteur-couple,
potentiometre,amortissement par la commande, au choix ; soit encore 1'ensemble
moteur-générateur, réducteur, potentiometre.

Pour un amortisseur a mercure, le rappel étant exercé par la force

centrifuge, l'amortissement devra &ire obtenu par frottement sur les parois du

tube.

IV-5-4- Choix du capteur de vitesse transverse

L.es vitesses transverses peuvent &tre soit mesurées directement,
auquel cas un accélérometre non pendulaire dont 1'axe sensible est paralléle a
l'axe de spin semble s'imposer, soit obtenues par traitement des signaux d'atti-
tude du satellite, Dans tous les cas, le probleme i résoudre est celui de la
sensibilité du capteur qui doit &ire trés grande pour obtenir des précisions de

l'ordre de 10" d'arc sur la nutaiion.
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IV-5-5- Réglage des parameétres de l'amortisseur

Le choix de la valeur des parameétres du systéme doit &tre effectué
en utilisant comme base de départ les résultats apportés dans ce mémoire,

Dans un premier temps, une étude linéaire du systeme complet doit
étre effectuée. Dans le cas ou toutes les variables d'état du systéme sont
mesurées, la commande linéaire peut 8tre élaborée par la méthode générale
utilisée dans notre cas particulier.

Sil'amortisseur comporte des éléments passifs tels qu'un ressort,
l'analyse linéaire fournit le systéme du second ordre "optimal" que nous pouvons
alors réaliser aisémment grice aux paramétres des éléments passifs.

Les boucles internes de régulation une fois définies, nous pouvons
étudier des lois de commande non linéaires a partir de l'information sur la nuta-
tion ; par exemple un amplificateur non linéaire du type logarithmique peut amé-
liorer sengiblement les performances du systéme aux faibles nutations et aug-
menter ainsi la dynamique du systéme amortisseur,

Nous proposons pour notre part d'utiliser dans 1l'avenir proche un
amortisseur actif constitué par un amortisseur du type SAS-A, commandé a
partir des informations d'un accélérometre lin€aire, pour la stabilisation d'un

satellite fortement gyroscopique du type Meteosat,
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CONCLUSION GENERALE

Notre objectif a été d'étudier 1tutilisation du principe d'amortisse-
ment de la nutation par variation de configuration d'inertie du satellite, et
d'apporter une contribution sur les propriétés des systémes amortisseurs soit
actuellement utilisés, soif envisageables dans l'avenir,

Nous avons rassemblé dans ce mémoire les éléments nécessaires
a 1'étude de ces systémes, certaines méthodes sont connues mais peu ou pas
utilisées dans ce domaine ; nous avons pour notre part ¢té amené a développer
certains aspects du probléme que nous jugeons les plus significatifs.

En introduction a 1'étude de la stabilisation des satellites gyroscopi-
ques, nous avons rappelé une méthode de mise en équation des corps déformables
qui est la base de la description des mécanismes considérés dans la suite de
notre travail ; nous avons décrit ensuite les méthodes d'analyse connues des
systemes autonomes et commandés qui se sont révélées &ire des outils précieux
dans ce cas particulier.

Une partie importante de notre travail a été ensuite consacrée a 1'étude
de I'amortissement passif de la nutation d'un satellite odl notre contribution s'est
portée sur la caractérisation des performances optimales d'un amortisseur et
1'établissement du critére "'d'égalisation des parties réelles' des pSles du satel-
lite composé d'un corps principal et d'une partie mobile,

Apreés avoir décrit le fonctionnement de plusieurs dispositifs connus
d'amortissement passif de la nutation, nous avons mis en évidence la grande
sensibilité de ce réglage "optimal’ aux variations des paramdtres du
systéme ; ceci a constitué noire argument principal pour la proposition d'un
amortisseur actif de nutaticn, dont 1'éfude théorique et expérimentale ont cons-
titué 1l'essentiel de la deuxiéme partie de notre travail,

Dans un premier temps nous avens concu et réalisé un type particulier
d'amortisseur actif de nutation testable au sol, et mis en oeuvre un programme
de simulation sur l'installation d'essai mise & notre disposition,

Dans un deuxieéme temps, nous avons comparé les résultats théoriques
et expérimentaux et défini les caractéristiques essenticllesde ce principe d'amor-

tissement, beaucoup moins sensible aux variations de parametres qu'un amortisse-
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ment passif, pour des performances égales,
En conclusion, nous avons proposé un guide pour le choix des
composants d'un amortisseur actif de nutation d'un satellite gyroscopique, que

nous esperons voir un jour &tre réalisé et utilisé pour une expérience spatiale.
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