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L'accroissement des performances demandées aux satellites
d'application et, en particulier, de télécommunications, impose de maintenir
la pesition et 1'attitude du satellite & 1l'intérieur de plages trés réduites.
En cutre, le souci de rentabilisation des investissements correspondants
conduit & la recherche d'une durée de vie importante.
Les conséguences qui en découlent pour le systéme de stabilisation
sont
- l'obtentlion d'une masse faible par rapport a la charge utile
du satellite,
~ 1'utilisatiocn de dispositifs permettant de répondre aux
contraintes de précisicn,
- la recherche d'un taux de sécurité de fonctionnement
élevé.
Ces points, trés dépendants les uns des autres, pourront nous
amener d faire des compromis au niveau de la définition du systéme de stabilisation.
L'équipe Techniques Numériques - Propulsion Electrique du
Laboratoire d'Automatique et d'Analyse des Systémes du C. N. R. S, a pris en compte
ces trols points dans le cadre des recherches qu'elle méne depuis plusieurs anrées
sur 1'utilisation de la propulsion électrique pour la stabilisation de satellites de
télécommunications (1 & 8). Le domaine d'application privilégié de ce type de
propulsion est constitué par le systéme de contréle de maintien 3 poste (9.10.11)
En effet, 1'état actuel de la technique permet difficilement d'envisager 1'emploi
des propulseurs électrigues pour la commande d'attitude et, pour 1'instant, l'utilisa-
tion d'actuateurs lindaires tels que les roues & inertie reste encore 1'hypothése
la plus vrailsemblable (12).
Notre étude a précisément pour but 1'examen des systémes de

™~

cormmande d'attitude utilisant des roues & inertie 3 axe fixe, l'accent étant mis



sur le troisiéme point mentionné ci-dessus : la sécurité de fonctionnement.

Ces travaux s'appuient sur les résultats obtenus dans le
cadre d'une étude (13.14.15.) menée en collaboration avec la Société des Engins
MATRA, sous contrat de 1'Organisation Européenne de Recherche Spatiale (CERS-ESRO) ;

il en constituent une formalisation et un approfondissement.

LE SATELLITE
ET LES EQUIPEMENTS DESTINES A
LA COMMANDE D'ATTITUDE

-t
.

L'étude effectuée pour le compte du CERS-ESRO portait sur deux
satellites :

- un satellite en orbite basse,
- un satellite géostaticnnaire.

Pour notre part, nous limiterons notre &tude & un seul type de
satellite afin de pouvoir 1'étendre 2 1'ensemble de la chatne de commande. Nous ne
retiendrons donc ici que le deuxidme type dont la figure 1 donne une représentation
schémtique, ce choix étant motivé par 1'expérience déj3 acquise par 1'équipe
T.N.P.E dans le domaine de la stabilisation de tels satellites.

Le systéme de commande d'attitude est un systéme bouclé
comprenant ;
- des senseurs destinés 3 détecter les écarts angulaires
amenés par les couples perturbateurs entre le triddre 1ié au satellite et le
triédre de référence,

~ des actionneurs qui, comme nous l'avons dit ci-dessus,
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sont des roues 3 inertie,

- un organe de commande déterminant les ordres 3 fournir

aux actionneurs & partir des signaux issus des senseurs.

les actionneurs

Les couples de commande sont fournis par la variation de leur
moment cinétique, c'est-3-dire par la variation de leur vitesse de rotation. Lorsgue
celle-ci atteint sa valeur maximum,il est nécessaire de la ramener 3 zéro en
utilisant des actionneurs secondaires & éjection de masse : il slagit de 1la

désaturation.

les senseurs

Le triédre de référence de 1l'attitude d'un satellite géostationnaire
est 1ié 3 la terre (figure 2) et les écarts entre 1'attitude du satellite et ce
triédre constituent les trois angles de dépointage : roulis, tangage, lacet (figure 3).

Les angles de roulis et de tangage peuvent &tre détectés par des
senseurs d'horizon qui prennent la terre comme référence ; ils permettent d'en
repérer le centre en localisant plusieurs points de 1'horizon ; afin de s'affranchir
des variations d'aspect optique dues au jour et § la nuit ou aux hétérogénéités
atmosphériques, cette détection se fait en infra-rouge ; les informations de sortie
sont des tensions proportionnelles aux angles de roulis et de tangage, et de ce fait
leur traitement est aisé.

En ce qui concerne 1l'angle de lacet, la terre ne pouvant servir de
référence, on a recours d deux types de techniques

- senseurs inertiels, généralement des gyrométres, qui permettent

de connaitre les vitesses angulaires par rapport 3 un triddre inertiel,

- senseurs 3 référence sclaire (utilisation de cellules
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photosensibles) ou stellaire (utilisation de petits téléscopes associés 3 des
photomultiplicateurs) qui permettent d'obtenir des écarts angulaires par rapport
d un triédre inertiel.

La connaissance de l'angle de lacet nécessite dans les deux
cas ces calculs effectués & partir des informations délivrées par ces senseurs,
des angles de roulis ou de tangage et de la position du satellite sur son orbite.
Ces calculs,qui sont relativement simples dans le cas des senseurs inertiels, sont

nettement plus complexes dans le cas des senseurs solairas ou stellaires.

L'ocrgane de commande

En ce qui concerne ce dernier scus-systéme, 1'équipe Techniques
Numériques - Propulsion Electrique méne depuis plusieurs années des &tudes sur
1'architecture des systémes de commande de processus en temps réel et plus
particuliérement sur les organes numériques de commande, études qui se sont concré-
tisées dans le projet ASMODEE (16 3 19). Son application au secteur spatial, menée
en collaboration avec la Société des Engins MATRA, a dorné lieu au développement
d' ASMOCAS, Automate Spécialisable Modulaire Optimisé pour la Commande d'Attitude
de Satellites (20).‘Ncus étudierons la mise en oeuvre du systéme de commande
retenu au moyen de cet automate, de préférence aux systémes plus conventionnels
comportant un organe de commande analogique, afin de mettre en évidence les

possibilités offertes par les calculateurs numériques embarqués.

SYSTEMES

DE COMMANDE D'ATTTTUDE

La prise en compte des diverses techniques que nous venons de

mentionnor vermet dr déduire las diffirents cystdénes de compands <'attitude

( ) "toratns “ncialisalles Modulaires 3 Opérateurs Dhterminés par 1'lmploi



envisageables, la classification étant faite sulvant le nombre des axes de

pilotage : deux ou trois.

Dans le cas du "pilotage deux axes", un moment cinétique embargué

dirigé suivant 1l'axe de tangage introduit un couplage gyroscopique entre les angles
de roulis et de lacet. Ceci permet de ne piloter que les angles de roulis et de
tangage , 1'éeart angulaire de lacet &tant 1limité par le couplage gyroscopique,

ce qui est compatible avec la précision requise pour l'angle de lacet qui est
généralement moins élevée que celles requises pour les angles de roulis et de
tangage. Le moment cinétique est fourni par une roue située sur l'axe de tangage,
dont la vitesse moyenne est &levée, les variations autour de la valeuwr nominale
permettant de fournir les couples nécessaires au pilotage de l'axe de tangage ;

le pilotage suivant l'axe de roulis peut &tre alors assuré par une roue d vitesse
non polarisée (rcue 3 réaction) située dans le plan roulis-lacet.

En fonction des actionneurs utilisés pour les corrections d'orbite,
une telle configuration peut ne s'avérer satisfaisante qu'en mode normal de com-
mande d'attitude, «'est-d-dire précisément hcrs des périodes de correction d'orbite,
lorsque seuls les couples perturbateurs externes agissent sur le satellite.

En effet, les actionneurs conventionnels 3 fort niveau de poussée générent des
couples perturbateurs importants ; le couplage gyroscopique ne suffit alors plus

d maintenir 1'angle de lacet dans les limites imposées par la mission. Du fait

de la faible durée des corrections d'orbite devant le temps de révolution du
satellite sur son orbite, l'utilisation de senseurs inertiels est alors possible,
ceux-ci étant recalés en dehors des corrections d'orbite afin d'annuler les dérives
auxquelles ils sont sujets de par leur principe de fonctionnement : ceci conduit
donc 3 effectuer la commande d'attitude selon les trois axes durant les correctlons
d'orbite. Par contre, l'utilisation de la propulsion électrique peut permettre

de conserver un pilotage deux axes durant les corrections d'orbite, ceci en raison

des faibles niveaux de poussée mis en jeu. Cependant, si un pilotage trois axes



s'avérait malgré tout nécessaire, le probléme de la dérive des senseurs inertiels
se poserait d nouveau, les faibles niveaux de poussée amenant des temps de
correction importants ; ces points font 3 1'heure actuelle 1'objet d'études.
D'une maniére générale, la solution de pilotage deux axes
est intéressante par le volume réduit de calculs qu'elle impose, ce qui permet
d'envisager des organes de commande analogiques. Elle présente cependant 1'in-
convénient de nécessiter une masse importante pour la roue fournissant le moment
cinétique embarqué ; en effet, compte tenu de la masse des satellites géostation-
naires des générations 3 venir, le moment cinétique doit étre &levé ; ce dernier
s'exprimant comme le produit de 1'inertie de la roue par sa vitesse, on est
amené 3 avoir une masse importante, la vitesse étant limitée technologiquement .
L'utilisation d'un senseur 3 référence solaire ou steilaire

permet une configuration de "pilotage trois axes" dans laquelle aucun moment

cinétique n'est embarqué, mais qui nécessite d'envisager 1'emploi d'un organe
de commande numérique du fait de la complexité des calculs nécessaires 3 la
détermination de la valeur de 1'angle de lacet 3 partir des informations fournies
par le senseur ; remarquons que l'utilisation d'un senseur inertiel est prohibde
par la dérive importante & laquelle conduirait son utilisation continue.
Ce mode de pilotage, encore peu utilisé pour les satellites

de télécommmnications, présente, 3 notre avis, les avantages sulvants par rapport
au mode précédent :

- utilisation de roues 3 réaction pour tous les axes et
donc masse des actuateurs plus faible,

- obtention plus aisée de précisions de pointage élevées
suivant tous les axes du satellite,

- systeéme de commande d'attitude unique, pendant et en

dehors des corrections d'orbite.



Notons qu'un tel type de pilotage est d'autant plus
intéressant que les couples perturbateurs dus aux corrections d'orbite sont
faibles, ces derniers intervenant dans le dimensiomnement des roues. Il y a
donc compatibilité avec l'utilisation des propulseurs électriques qui, par
ailleurs, s'avérent comme &tant les plue aptes 3 pouvelir assurer les précisicns de
maintien 3 potte qui :cront exigles dans les années & venir pour les satellites
de telécommuinications.

Dans un souci de comparaison, nous étudiercns néanmoins les

deux types de pilotage-

STRUCTURE DE LA COMMANDE

e

D'une maniére générale les équations linéarisées du mouvement
du satellite autour de son centre de gravité peuvent s'écrire
S{p) . X =6, Cv(p) + C(p) + Cp(p)
ol : - 8(p) est une matrice carrée (3,3) qui représente la
dynamique du satellite,
- X est le vecteur des angles de dépointage (de dimensicn 3),
- G est la matrice de projection des axes des roues sur
les axes satrellite ; elle comporte 3 lignes et n colonnes, n €tant le nombre
de roues,
- C.(p), Ct(p) et Cp(p) sont regpectivement les vecteurs
des couples . fournis par les roues
. fournis par les tuyéres de désaturation des rcues
(rnuis en dehors des périodes de désaturation)

. perturbateurs.



Indépendamment de la forme de S(p), nous sommes en présence
d'un systéme multidimentionnel du fait de la présence d'un nombre redondant
de roues & inertie. La recherche d'une commande non interactive en 1'absence
de parne de roue nous conduit & adopter une commande en cascade comportant deux
étapes principales :

‘ - détermination des couples devant &tre fournis suivant
les axes de pilotage, indépendamment du nombre et de la disposition des action-
neurss ceci conduit aux couples calculés :

Ccal(p) =D(p) . ¥
ou . Y est le vecteur des angles de pilotage (dans le cas du
pilotage trols axes : Y = X)
. D(p) est ia matrice relative aux lois de commande
dynamiques,
- répartition des couples calculds suivant les roues
disponibles ; on obtient les couples désirés :

C )

di :Qi(ccal x? Ccal y? Ccal z

i = 1,n j; n étant le nombre de roues.

Les relationsﬁii expriment la loi de répartition ; les couples
de commande sont obtenus en tenant compte de la matrice de transfert R(p) des
roues et de la matrice de projection G :

Cc(p) =G Cr(p) = @ R{(p) Cd(p)

Nous voyons apparaitre ici deux axes de notre étude :

- étude des lois de répartition,
- étude des lois de commande.

Un point fondamental scus l'angle systéme est par ailleurs

le niveau de redondance choisi j; nous 1l'avons pris &gal 3 1'unité c'est-3-dire

que le systéme de commande d'attitude peut tolérer la panne d'une quelconque
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des roues. Notre choix est motivé par les raisons suivantes

- il n'y a eu 3 notre connaissance que fort peu d'études
comparables effectuées & ce jour (21.22) si 1'on écarte le cas trivial consistant
d doubler chaque actuateur sur son axe,

- notre but est de présenter un systéme complet: nous
n'étudierons donc pas les niveaux de redondance supérieurs qui cuvrent un champ
d'étude plus large.

Le niveau de redondance étant ainsi choisi, le nombre des actuateurs
est fonction de leur disposition. Nous reviendrons sur ce point ultérieurement
mais nous pouvons d'ores et déjd illustrer ceci en citant les deux possibilités
extrémes qui sont, m €tant le nombre d'axes de pilotage :

~ 2m roues dans le cas ol celles-ci sont disposées selon
les axes de pilotage et doublées (cas trivial),

-m + 1 roues dans le cas ol elles sont disposées obli-

quement par rapport aux axes de pilotage.

En conclusion, les différents points que nous venons d'analyser
briévement nousont conduit 3 diviser notre mémoire en trois parties
- le chapitre I sera consacré d'une part a 1'étude
des lois de répartition, d'autre part 3 celle de la disposition de roues, ce
qui nous conduira au choix d'une configuration de roues,
- le chapitre II traitera du probléme des lois de commande,
- le troisiéme et dernier chapitre sera consacré 3 la mise

en ceuvre de ces lois sur 1l'automate ASMQCAS.



CHAPTTRE I

CHOIX DE CONFIGURATIONS DE ROUES A INERTIE

.+ Etude des lois de répartiticn des couples

. Etude des configurations de roues






INTRODUCTION

Le choix d'une configuration de roues 3 inertie comporte deux
aspects

- définition d'une loi de répartition, entre les roues,
des couples i fournir,

- étude des configurations possibles en fonction de
1'enveioppe de couple résultant destiné 3 contrer 1'influence des couples
perturbateurs.

Ces deux aspects sont tide 1iés puisqu'il peut &tre i-téressant
de connaftre la configuration pour choisir la loi de répartition, mais réciproque-
ment une optimisation réaliste de 1la configuration ne peut se faire qu'en
connaissant la loi de répartition. En effet, dans le cas contraire, on risquerait
de déterminer une configuration optimale par rapport 3 un critdre de masse mais
conduisant 3 une commande telle qu'une des roues arrive 3 saturation t1es
rapidement : on perdrait alors par l'intermédiaire d'une désaturation trop
fréquente le gain de masse apporté par 1'optimisation de la configuration.

Ce chapitre sera donc divisé en deux parties :

- une &tude des lois de répartition permettant
d'arriver au choix d'une loi,

- une optimisation des configurations en pilotages
deux et trois axes basée sur des critdres de masse et de fiabilité, et prenant

en compte la loi de répartition précédemment définie.
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I.1 - ETUDE DES LOIS DE REPARTITION DES COUPLES

I.1.1.1 - Introduction
Soient Co Cy et Cz les composantes du couple fourni par
1'ensemble des roues suivant les axes satellite ’Ci le couple instantané fourni

par la roue 1 suivant son axe ; on a alors :

X Ci

C = 8 . : I. 1
Yy : ¢

CZ Cn

n étant le nombre de roues et G la matrice des cosinus directeurs des axes des

roues QOs oricos pl.........cos o(ncos Pn
G = sinoti................sinn( (I.2)
n
coso(151n;31 ......... cosotns:mpn

ol les angles « i et p; sont définis par la figure I.1.

- Figure I.1. -

En pilotage trois axes, les axes satellite et les axes de

pilotage sont les mémes : le vecteur des couples correspondant & la commande

e
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est CX + 51 la configuration n'est pas redondante et est composée de n = 3

roues alignées suivant chacun des axes Gx, Gy et Gz le probléme de la répartition
ne se pose pas ; en effet, G est inversible et la loi de répartition s 'exprime
par ia matrice P = ct.

11 en est de méme en pilotage deux axes ol le vecteur des couples

correspondant 4 la commande est Cx ; onoa :
C
Yy
C C
Cx = g (Cl (I.3)
v n
COS of . cos e veve.. COS B _ COS
avec g :( 1 P1 n e (I.w)
| sin o e e vveas Sin &
1 n

Si la configuration n'est pas redondante, la loi de répartition s'exprime par
P=g

Par contre, dans le cas d'une configuration redondante, les
matrices G et g ne sont pas inversibles, le nombre n de roues &tant supérieur au
nombre d'axes de pilotage. Il existe alors une infinité de fagons d'exprimer les
couples fournis par les roues en fonction des composantes du couple désiré suivant
les axes satellite lors de la commande. Parmi ces possibilités, =n choisir une
revient 3 choisir une loi de répartition qui, de fagon générale, s'exprimera par
autant de relations ﬂ‘i qu'il y a de roues

¢; = R, «c,, 0, (i=1,.......0)

Nous ferons 1'étude des lois de répartition dans le cas du

pilotage trois axes, la méthode suivie et les résultats obtenus &tant identiques
C Cx
C

en pilotage deux axes en remplagant G par g et c
Y y

[ar
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I1.1.1.2 - Caractéristiques d'une loi de répartition

Une loi de répartition pourra &tre linéaire ou non, statique ou
non.

Elle sera lingaire si toutes les relaticns S%i sont linéaires,
dans ce cas il sera possible d'exprimer 1l'ensemble des relations Gfi par une
matrice de dimensions (n,3).

La répartition sera statique si elle est indépendante du temps,
c'est-a-dire si elle peut &tre fixée en exigeant seulement la cornmaissance
de la position des rouesj dans le cas contraire on devra connaftre 3 tout instant
de la commande une grandeur caractéristique de 1'état des roues, la vitesse par

exemple : on parlera de loi dynamique.

I.1.1.3 - Contraintes imposées par une loli de répartition

Les lois de répartition vont imposer des contraintes lors de la
mise en oeuvre des algorithmes correspondants.

Une premidre contrainte sera la détection de panre d'une roue ;
on peut en effet envisager de répartir les couples sur les n roues, puis, aprés
panne d'une roue, soit sur n - 1 roues, soit sur 3 roues (la matrice G est alors

inversible), on parle alors de commutation de lois de répartition, ces dernidres
pouvant &tre linéaires ou non, statiques ou non.

Une deuxieme contrainte, relative aux lois dynamiques, est la
mesure de la vitesse des roues. Celle-ci est déj3 effectue pour le passage en mode
de désaturation mais, dans ce cas, la précision de la mesure n'est indispensable
qu'au niveau des seuils de désaturation, 3 vitesse élevée. Il n'en est pas de méme
icl ou la vitesse doit &tre connue avec une précision suffisante sur toute sa plage

de wvariation.
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Ces contraintes seront a prendre en compte lors du choix
de la loi de répartition car elles rendent plus complexe la mise en ceuvre de la

commande.

T.1.1.4 - Critéres de choix d'une loi de répartition

La commarde principale, lors de la détermination du systéme de
stabilisation est, comme nous 1'avons déjd signalé, la minimisation de la masse
enbarquée.

C'est donc le critére de masse minimum que nous adopterons 3 nou-
vaau 1cl, mais sous deux aspects différents

- minimisation du poids de propulsif (gaz ou hydrazine)
nécessaire aux tuyéres de désaturation, ceci étant cbtenu par une réduction de la
fréquence de désaturation,

- minimisation de la masse des parneaux solaires et des
batteries par réduction de la puissance nécessitée par la commande des roues.

La minimisation de la fréquence de désaturation pourra &tre
obtenue soit non linéairement en ne commandant que les roues dont la vitesse

est faible, soit linéairement en minimisant le vecteur des couples & fournir,

ceux-ci étant proporticnnels aux accélérations des roues.

La puissance fournie par les roues s'exprime comme le
produit couple-vitesse, ces deux variables étant liées par 1'équation de
fonctionnement des roues. La puissance instantannée s'exprime comme une
fonction croissante du couple et pourra &tre minimisée en minimisant cette

grandeur.

cl\ o
. ) = P C (116)
: y

c ¢,
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Le choix pourra se faire suivant les différents critéres

définis précédemment.

I1.1.2.1 - Minimisation de la norme des couples fournis

Cherchant & minimiser la fréquence de désaturation, nous pouvens
minimiser la rorme du vecteur C des couples fournis par 1'ensemble des roues

pulsque le couple fourni par une roue est proportionnel 3 son accélération.

C_\ C
En notant C = } et Mc = jcx , la relation
!c. Y
\"n .CZ
(I.1) s'écrit MC = G C (L.7)
la fonction 3 minimiser &tant f = CTC.

En appliquant la méthode des multiplicateurs de Lagrange on a :

c=a’ @aH ™M

La matrice de répartition P définie par la formule (I.6) s'dcrit
donc :

P = 6 Geht (1.8
P est 1'inverse 3 droite de & ; on a :

GP = -3 mis PG =

n étant la matrice unité de dimensions n.

Cette lol de répartition est une loi statique qui n'impose par
elle-méme ni mesure de vitesse ni détecticn de parmes. Cependant, comme nous
i'indiquons su paragraphe I.1.1.3, pour améliorer les performances du systéme

aprés parme, il est possible de faire une détection de panne et d'envisager une

commitation de la loi de répartition
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I1.1.2.2 - Minimisation du couple et de la vitesse

Afin de minimiser 3 la fois la frégquence de désaturation et la
puissance, on peut rendre minimum la fonction :
f = —%w CT C+k CTw
w étant le vecteur vitesse correspondant 3 1'ensenble des roues.
En appliquant la méthode des multiplicateurs de Lagrange on a :
c =6 @eh ™y vk [GF'(G ch™g- 113]w (1.9)
ce qui d'aprés 1'expression (I.8) peut s'dcrire :
c = PM +k[PC- 1, (I1.10)
Nous sommes ici en présence d'une loi de répartition dynamique

imposant la connaissance & tout instant de commande du vecteur w des vitesses.

On peut remarquer que l'on peut rendre la matrice G inversible

en lui adjoignant n - 3 lignesy on a alors :

NO
]
¥

RS

Biqrrert 8y .

(I.11)

e OO OO
@
1]
"
0}

.
- . .
.

Qesee

é g(n“3)1"'g(n*3) Cn n

Les (n-3)1lignes sont autant de relations lindaires entre les Ci .
relations qui définissent la loi de répartition.

La relation (I.11) permet d'écrire

91 Cx

. C

. . vy

. = P! C (I.12)
. z

. 0

C 0
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avec P' = @Y

Cette matrice P' peut s'écrire svus la forme :

oi P satisfait la relation (I.8).

En conséquence, choisir une lol de répartition sous forme de
(n - 3) relations linéaires est équivalent 3 un choix sous forme matricielle et
nous sommes ramené au méme probléme gqu'au paragraphe précédent.

Cependant, il convient de noter que,s'il est possible, comme nous
venons de le voir, d'obtenir la matrice P d partir des (n - 3) relations linéaires,
la réciproque est également vraie.

Pour cela, il suffit d'écrire :

o, ie

@]

.1 x 21
: =P Sl = 2¢| 1 |daa
: c :
Cn “ / Cn
C
1)
PGl / = 0 (1.13)
c
n

Cette relation matricielle donne les (n-3) relations linéaires

cherchées.



Afin de réduire la fréquence de désaturation, on peut
envisager deux lois non linéaires :

- commande avec les trois roues ayant les vitesses
les plus faibles,

- ccmmande de toutes les roues, excepté celle
qui a la vitesse la plus &levée.

Remarquons que ces deux locis sont équivalentes avec une
configuration d 4 roues.

Dans chacun des cas, les roues d commander étant choisies, la
répartition des couples entre ces roues pourra se faire par une des lois de
répartition linéaires précédemment décrites.

Outre la détection de vitesse des roues on sera donc amend

& faire une commutation des matrices correspondant aux lois linéaires.

I.1.5 - Conclusic

SRS

L'étude que nous venons de faire nous a permis de mettre

en évidence les diverses lois de répartition qu'il est possible d'adopter.
Cependant, nous ne pouvons justifier un choix 3 ce niveau, les points suivants
restant d étudier :

~ comparaison du point de vue masse entre le probléme
de l'érnergie & fournir (panneaux solaires, batteries) et celui de la désaturation
(masse de gaz ou d'hydrazine) ce qui impose des choix technologiques que nous
ne pouvons faire ieci,

- évaluation de l'augmentation du matériel, au niveau
du caleulateur, entrainée par la mesure précise de la vitessze des roues, la

mise en mémoire de plusieurs matrices et une éventuelle logique de commutation,
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- estimation de la fiabilité suivant la loi de
répartition adoptée et les moyens technologiques mis en oeuvre (détection
de vitesse de roues par exemple).
Cependant, afin de pouvoir continuer cette étude de faisabilité
et aborder le probléme des lois de commande, nous devons effectuer un choix.
Nous opterons pour la loi qui minimise la norme du vecteur
couple pour les raisong sulvantes :
- en cas de panne d'une roue cette loi n'améne pas de
modifications de la fonction de transfert contrairement 3 la loi minimisant
la vitesse des roues, ceci ayant &té mis en évidence au cours de 1'étude contrac-
tuelle précédemment citée (13),
- cette loi est la plus simple & mettre en oeuvre.
On prendra donc par la sulte comme loi de répartition
P=¢ (gahH™? (I.14)
en pilotage trois axes,et

(gg™)” (I.15)

Les couples et les moments cinétiques fournis par les roues
peuvent &tre représentés par des vecteurs portés par les axes des roues.
En conséquence, la loi de répartition statique que 1'on adopte pour les couples
sera également valable pour les moments cinétiques d'oli, avec des notations

identiques & celles prises pour les couples :

hx bl /ﬁl T T -1 hx
h 1= G{: H . = G (GGE) h (I.16)
Yy . . y
h h h h
z | n n Z

en pilotage trois axes, et



h h h T
% % ! 5 - gT (gg > 1 x (1.17)

\h h h h
y n n ¥

ti
ra

en pilotage deux axes.

I.2 - ETUDE DES CONFIGURATIONS DE ROUES

T.2.1 - Introduction

Au niveau de la loi de répartition des couples, il n'était
pas nécessaire de se préoccuper du type de pilotage, donc du type de roues
adopté, roues & réaction ou roues a moment cinétique polarisé, pulsque seules
nous intéressaient les valeurs instantanées des couples, vitesses et noments
cindtiques. I1 n'en est évidemment plus de méme ici et 1l'on devra étudier sé-
parément les deux types de pilotage pris en compte et faire powr chacun d'eux
le choix d'une configuration de roues.

Ce choix va dépendre des couples, done des variations de
moment cinétique, qui devront étre fournis dans le repére inertiel pour
s'opposer aux couples perturbateurs. Dans un triédre inertiel, les couples
perturbateurs sont de direction fixe en ne temant compte que des couples dus
3 la pression de radiation solaire. Entre deux instants de désaturation séparés
d'un temps t on devra fournir une variation de moment cinétique Hy = Cﬁt s
dans le repére inertiel pour s'opposer d la résultante Cp de ces couples

perturbateurs.

Le passage du repére inertiel au repére 1ié au satellite
s'exprime par la relation :

dH dH "
[H? ] 'E +UJOAH
i s ,

e}
w
e}
0
repére inertielj on peut montrer gque pour s'opposer d Cp on doit fournir

w =

o étant le vecteur rotation du repére satellite par rapport au

- . _ _ e +
dans le repere satellite le vecteur Hx1 cos uk; HZl 51n uo
H ;-Hy = Hyi
H, sinwt+H. cose t
x1 o} Al o)
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En conséquence on devra pouvoir fournir tout moment cinétique

compris dans le cylindre (C) de la figure I.2.

On notera AHXZ = AHy/k le vecteur de composantes 4: otAH
L. z

tournant dans le plan xGz 3 la vitesse W .

p

-

(C)

,’—G T AH

] Q Figure I.2

Le coefficient k étant & déterminer pour chaque mission, nous
le ferons figurer dans les calculs littéraux, mais pour les calculs rmmériques
de cette étude de faisabilité, nous prendrons k = 1.

Les moments cinétiques AI%Y et AH précédemment définis
ne powrront &tre fournis qu'en pilotage trois axes. En pilotage deux axes on
sera amené 3 ne fournir que AHy en tangage et AHX en roulis tel que

taH | = rar&z! s le couplage gyroscopique permettant malgré tout de limiter
la dérive en lacet.
Avant de commencer 1'étude des diverses configurations possibles

nous devons préciser deux points :

- nous ferons l'optimisation en considérant que toutes
les roues sont en é€tat de fonctionnement ; trois possibilités pourront donc

se présenter en cas de panne
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+ la loi de commande dynamique compense cette
défaillance,

. la loi dynamique ne compense pas la défaillance
et on tolére une dégradation des performances,

- la loi dynamique ne compense pas la panne mais
on détecte cette derniére et on effectue une commitation de matrices au niveau
de la lol de répartition ;

- nous négligerons les tolérances de fabrication et

admettrons que toutes les roues d'un méme type sont parfaitement identiques.

Nous avons rappelé dans notre introduction deux points essentiels
relatifs & un systéme de stabilisation :
- recherche d'une masse la plus faible possible par
rapport & la charge utile du satellite,
- recherche d'un taux de sécurité de fonctionnement
éleve.
Nous prendrons donc ces deux points en compte en faisant une
optimisation d deux critéres permettant :
- de minimiser la masse totale des roues,
- de rendre maximun la fiabilité du systéme.

Ceci nous améne donc & définir pour une roue un medéle de masse

et un modéle de fiabilité.

. Modele de masse
Prendre la masse des actuateurs minimale comme critére nous
améne & étudier les caractéristiques de ces derniers et en particulier 3 leur

associer un modéle de masse.
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Suivant que 1'on désire fournir un moment cinétique embarqué
ou non, les roues sont de deux types : roues 3 moment cinétique polarisé et
roues d réaction.

Ces roues (23) ont en commun le fait qu'elles fournissent un
moment cinétique :

h = Jw (I.18)

et un couple autour de leur axe de rotation :

.+ dWw
Ce =J Tt (I.19)
~J est l'inertie de la roue, .

w est la vitesse angulaire de rotation.
la vitesse est technologiquement limitée 3 une valewr w et

en conséquence le moment cinétique ne peut dépasser la valeur :

hmax = J Um (I.20)

Les roues 3 moment cinétique polarisé doivent fournir un
moment cinétique Hp important destiné 3 assurer le couplage gyroscopique dans
le cas du pilotage deux axes ; elles ont donc une vitesse de retation nominale
w P autour de laquelle il sera possible d'cbtenir une variation fournissant
le couple désiré.

Cette variation de vitesse Aw est en général inférieure ou
égale 3 10 % de la valewr nominale ; nous adopterons ici cette valewr d'ol

W ax =up+Au) z 1,1 W,

Les roues 3 réaction n'ont pas de vitesse nominale, elles n'ont
pour but que de fournir des couples, le moment cinétique alors fourni restant
faible par rapport 3 la valeur Hp

La masse de ces roues peut Etre estimée par le moddle suivant

(24.12.13)

K 1/2
M= Wm (hmax) + Me (I.21)
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ol K est une constante et Mo la masse de 1l'électronique de commande ; M
étant exprimé en kg et h ax en Num.s.
La figure I.3 donne la masse de roues actuellement proposées

par les constructeurs en fonction de leur moment cinétique maximum.

Figure I.3

Moment cindlique
des rpues (Nms}

0"0_1 1 10 100

Roue . Type H (N ms) | M (kg}
Bendix AV. NIMBUS 0,u4 2,3
" NIMBUS 0,54 2,2
" AV. NIMBUS 0,78 3,6
" 1786070 0,95 2,8
" ACS 1,59 3,5
" AV. N/0O6O - 1,95 4,0
" ACS 1,97 4,5
" 0AD 2,8 4,5
GE : 6,75 6,8
SPERRY 5,43 5,7
TELDIX SYMP 20,0 6,0
BENDIX 0G0 3,75 8,2
VELA 11,5 8,3
PHILIPS | sSwP 20 46,0
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Compte tenu de ces valeurs et de résultats énoncés en référence

n® (24), nous avons adopté, pour les calculs numériques,les modéles de mas::

suivants :
- roues 3 moment cinétique polarisé :
M= 2,02 W0 o g (1.22)
max
avec W = 3.300 t/mn.
- roues & réaction :
M= 3 hr?éfi + 0,87 (1.23)
avec W = 1.500 t/mn.

. Modéle de fiabilité

Nous adopterons comme modeéle de fiabilité d'une roue une
fiabilité unitaire ne dépendant pas du temps, la fiabilité totale du
systéme ne dépendant alors que de cette fiabilité unitaire, du nombre de

roues et de leur disposition.

e bt e e . -

1.2.3.1 - Définition des configurations

En pilotage deux axes, dans le cas d'une configuration non
redondante, on aurait comme actuateurs un volant 3 moment cinétique polarisé de
valeur Hy suivant 1'axe de tangage et une roue & réaction suivant un axe Gu
dans le plan X6z comme indiqué sur la figure I.4, l'angle 3 &tant fonction de
la précision désirée suivant 1'axe de lacet.

Dans le cas d'une configuration redondante toutes les roues
se trouvent dans le plan yGu puisqu'il est inutile de fournir une composante

de moment cinétique hors de ce plan.



Figure T.4

En ajoutant la contrainte que 1'on s'est imposée dans le
cadre de cette &tude, 3 savoir un niveau de redondance unité, seules sont
possibles les trois configurations représentées par les figures 1.5, 1.6 et

I.7 ot les roues R sont des roues 3 réaction et les rcues P des roues

4 momen* cinétique larisé,

Y
P
Py
Hy.
G
B
Ry @\U
Ry
Figure 1.5 Figire 1.6 Fioure T.7

Or doit maintenant dimensionner les roues pour fournir :

- un moment cinétique de polarisation Hy suivant Gy
- un moment cinétique AHy selon Gx AHy/ Hy =1
- un moment cinétique AHX selon Gy ; AHy/ A H =k

On notera :

- Hp la valeur de polarisation des roues P

- h_ la variation de moment cinétique maximum autour

p
deH ;h =0,1H
DD D

~ h‘R le moment cinétique maximum des roues R.
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1.2.3.2 - Masse

1.2.3.2.1 - Configuration 3 4 roues

Aucune optimisation n'est 3 faire pour cette configuration re-

présentée sur la figure I.5.

Compte tenu du fait que toutes les roues sont utilisées

avant qu'une panne se produise, on a, pour les roues 3 réaction :
AHX
hp =

2 cosp

De méme les roues 3 moment cinétique polarisé étant telles

que hp = 0,1 Hp si AHVH<O,1 Hy le dimensionnement sera donné par :

Hp=7y—

dans le cas contraire par :
AH

hp=—21

La masse totale de volants est ;

0,471 0,5 81, |7
M, = 4,04 (0,55 sup [Hy, 10 AHy] R + 5,22
(I.24)

1.2.3.2.72 - Configuration d trois_roues_dont une_roue

d_réaction.

Optimiser en masse cette configuration représentée par la
figure I.6 revient 3 chercher, lorsque toutes les roues fonctionnent, quel est
l'anglef « qui donne la masse totale M, la plus faible, les moments cinétiques [-g,,

A Hy et AH étant fournis.

Déterminer M2 revient 3 déterminer Hp (ou hp) et hp 3 ceci se

fera en prenant en compte la loi de répartition des couples et des moments

cinétiques choisie au paragraphe I.1.5.

La matrice de passage des axes des roues aux axes satellite est :

cos f3 sino cos f> -~ sin« cosfy
G = 0 cos COSs & (I.25)
sinp sino sinp - sin & sinp
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Les axes des roues étant coplanaires, la matrice G n'est pas
inversible.

Les axes de pilotage sont les axes de roulis et tangage. La
matrice permettant de passer des axes des roues aux axes de pilotage est donc :

cos(b sin o cos {5 - sinx cos 3
g = (I.26)

0 COS o cos o

La loi de répartition minimisant les couples fournis donne alors
pour la matrice permettant de passer des axes de pllotage aux axes des roues :

1 0
Ccos [5 (1+2 3in2ot)

P - gT (g gT)_l = S1n 5 1 (I1.27)
cos /3 (1+2 sin“of ) 2 cos o
- sin of 1
cos[& (142 sinzm) 2 coso
h h h | h
avec X = g hl et h1 = D '/ X
\ 2 2 i
h h h h
y .3 3 \ y

On peut expliciter la loi de répartition sous forme d'une

relation linéaire comme on 1l'a vu au paragraphe 1.1.3.

L'égalité (1.27) denne: h, = 1 hy

cosF} (1+2 sin20< )

Et 1'égalité (I.25) domne :

hX = h1 CO0S f} + sin 005/3 h2 - sin cosfb h3
dlold 1l'on tire :

-2 hi sinot  + h2 - h3 = { (1.28)

Comme on 1l'a vu au paragraphe I.1.3, 1l'expression scus une
telle forme de la lol de répartition n'est autre que celle d'une ligne supplémentaire

rendant g inversible. On a en effet :

.



- 30 -

hx g h1 cos[.': sin cos - sin« cos{s h1
hy = h2 = 0 cos & COSs % h2
0 2.sira-1 1/ \Ng 2 sina -1 1 h,
d'ou : 1 0 sing’
h h cos f3 (1+2 sin20( ) 1+2 sinza( "
1 x . X
h2 - M 1 h - sin& ~ 1 -1 - h
. UY cos fp (142 sin“« ) 2 cos« 2 (142 sin‘e( ) v
3 0
- sin& 1 1
! cos/b (1+2 sin20( ) 2 cosof 2 (1+2 sinzd );
sin
1+2 sinzo( h )
| X
= P -1/ h
4 —-———-——-————-——‘ 2 y
. 142 sin"ot 0 )
! 1/2
| . 2
1+2 sin &

! i
et on remarquera que la troisiéme colonne rendant P inversible est également
la loi de répartition (I.28).
Considérons maintenant les composantes suivant les axes de

roulis et tangage du moment cinétique résultant de h1= h, et h3 ; on a d'apres

2
(I.26}

sinel - h. sin ) (1.29)

*h 2 3

Yy, = cos o (h2 + ha) (I.30)

cosﬁ (hl + h

Les relations I.28 et I.29 permettent d'écrire :
*h

cos/3 (1+2 sinzac )}

h1=

La valeur maximum X, a fournir étant A Hx s le dimensionnement

de la roue & réaction est donné par :
AH,

hR:

cos [3 (1+2 sin20< )
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La valeur maximum Y, 3 fournir suivant 1l'axe de tangage étant

AH la relation (I1.29) donne :

y
AHy = oS (thax + h3 max) =2 hp COS X
En outre cn a :
Hy = 2 H cos«
P
On a donc A 0,471
0.55 0,471 Hx
M2 = 4,04 |—=—2=— sup [Hy, 10 OH } + 3 +4,35
cos Y cos)‘s (1+2 sine ,
(I.31)
1.2.3.2.3 - Configuration & 3 roues 3 _moment_cin€tigue
polarise.

Cette configuration est représentée par la figure I1.7. la

matrice de passage des axes des roues aux axes satellite est :

/ sin cos[lv 0 - gin« cosp
G = Cos X 1 cos XK (I.32)
\ sin o sin[} 0 - sing sin[b
La matrice de passage des axes des roues aux axes de pilotage est :
sin& cos 0 - sinK cos
( p P (I.33)
g = COs & 1 cos
d'ou :
1 cos &
2 sin ™ cos{b 1+2 COSZ{K
P = 0 1 (I.34)
1+2 cosz:.vi
-1 cos X

2 sindol cos‘?; 142 00520&
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La loi de répartition est alors

h, - 2h2 cos of + h3 = 0 (I.35)

1
Comme au paragraphe précédent on a :

*h

h 2
Lles relations (I.35) et (1.37) permettent d'écrire :

(h1 - ha) sin o cosp (I.36)

1]

(hl + h3) cosi h (I.37)

Yp © h2 1+ 2coszv< )

On doit ;ﬁ;?urnlr AHy, on doit donc avoir :
. 5H

P 1+2 coszoc

L'égalité (1.36) donne :

X max - (h1 - hB)max sin cosl‘?ﬁa

h -~ (-h))sinx + AH
( p) sin cos}"a

H

P x
H
soit : h. 32 X
P 2 sin«& cos (5
Remargue :
Obtenir h, = hP et h3 = - hp est compatible avec la loi de

répartition puisqu'on a alors h, = 0

On a enfin : Hp; —%——

1+2 cos o

La masse de l'ensemble des roues est alors :
[ H 10 AH, 5AH, 0,471
My = 6,06 1,1 sup ! Y ] + 5,22

! ¥ H
L1+2 coszu( 1+2 coszoc sin &« cos(s

(I.38)

1.2.3.2.4 - Bilan de masse

les valeurs de Hy, AHy et AH\( seront déterminées ultérieurement.

Nous pouvons cependant ccmparer les trois configurations en prenant comme

paramétre m = aprés avoir fait 1'hypothése: AH = AHX = a‘:HHy
H
y
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En négligeant les termes constants qui sont voisins dans

LTexpression des masses on a

M 0,471
1 0,471 0,5 m} °°
Fy = —~gp = 4,04 (0,85 sup | 1,10 m)) ¢ g|—2] (1.39)
Hy cos f5
M G471
2 0,55 0,471 + 3 L 5
D e mest— d -—L——-——- .
s o7 = 0%« sup [1,10m]) cos (3 (1+2 sin‘K
Hy - Ccosd
(1.:0)
0,471
p . s n 5,06 (1,1 sup[ T s — })
3 Hy0,#71 142 cos™ot 142 cos“X  sinw cosﬁ: (1.11)

les figures (1.8) donnent la valeur de Pl et les variations
de F2 et F3 en fonction de l'angle o pour m = 0,05, m = 0,1 et m = (,15 avec
3 =0 ; les mémes courbes sont tracées pour ﬁ;z 30" sur les figures (I.9).

On constate que F2 () varie peu pour les faibles valeurs
de X puis croft, ne devenant supérieur 3 Fl que pour ¥ supérieur J 40 . Par
contre F, (o) reste constamment supérieur 3 Pl'

Compte tenu du fait que 1l'angle o de la deuxiéme configuration
n'intervient qu'au niveau de la redondance, sa valeur sera inférieure 3 HOO.

De ce fait, le bilan de masse est nettement favorable a la
deuxieéme configuration, d'autant plus que la masse constante due 3 1'élec-

tronique est plus faible pour cette configuration (4,35 kg) que pour les

deux autres (5,22 kg).

I1.2.3.3 - Fiabilité

les notations utilisées dans ce paragraphe sont les suivantes

r = probabilité de fonctionnement d'une roue

q = probabllité de non fonetionnement d'une roue (r = 1 - g)
Ty, q = probabilités relatives aux roues & réaction
Tos Q, = probabilités relatives aux roues 3 moment cinétique

polarisé
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Rg» Q = probabilités relatives au systéme complet.

SD
1.2.3.3.1 - Configurations 4 ! roues
On obtient :
2.2, 2 2 2 2, 2 2
G aqm*rp 24 rndh i Bt Y
d'cu
R .=1- r2 (1-r )2 - r2 (1 - )2 -2(1 - )1 -r.) [r (1-1v,)+r, (1-1,)]
5 1 2 2 1 1 27 L2 1 1 27

2 ?
-1 -r)" -1y
Dans 1'hypothése :

T, = = r on a .
17 %

o
1
[
I
NS
a]
[
FanY
[N
|
H
A —_
™~
|
iy
a
~
'_\
|
H
w
t
~
[N
1
H
N’
=

(I.52)

I1.2.3.3.2 - Configuration d 3 roues dont_une_roue

3 réaction.

) 2 2
Q=29 4Tty 4 TG

2 Z

o
"

-

1-2 r, (1 - rl)(l - r2) - r2(1 - PQ) rl) (1 - r2) (I.43)

sir, =r, =rona:
1 2

1 - 3r(1 - r)2 - (1 - r)3

[
I

1.2.3.3.3 - Configuration 3 trois_roues a moment

o o e o e e e M e e s . B B A S e o e e et 2 S

En appliquant directement la formule précédente on a :

) 2 L3
R, =1=3r, (1-2)% - (1~nr) (T.44)

I1.2.3.3.4 - Bilan de fiabilité.

La figure (I.11) donne R, en fonction de r = r, = T, pour

la configuration non redondante (2 roues) et les 3 configurations redondantes.
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1.00 t RS

0-35

4 roues

3 roueas

2 roues

065

00

&
+

0070 0:75 0-80 085 0. 0-35 1.00

f‘iggg I.11
La configuration 3 U roues est la plus fiable, mais on

peut noter que l'écart avec les configurations & trois roues reste faible,

et ce, d'autant plus que la fiabilité unitaire des roues augmente.

1.2.3.4 - Conclusion : choix d'une configuration.

Le bilan de masse étant favorable 3 la deuxiéme configu-
ration (figure 1.6) et le bilan de fiabilité lui étant peu défavorable,

nous adapterons cette configuration au pilotage 2 axes.

I.2.4.1 - Définition des configurations

Dans le cas d'une configuration non redondante, on aurait

comme actuateurs une roue 3 réaction par axe, comme indiqué sur la figure

(1.12).
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Figure 1.12

Le choix d'une configuration redondante se fera donc
dans un espace 3 trois dimensions et en ne considérant comme actuateurs
que des roues 3 réaction ; toutes les roues étant identiques, d'aprés la
formule (I.22) on peut dire qu'il revient au méme de minimiser M ou de
minimiser le moment cindtique maximum N; que peuvent fournir ces roues.

On désire fournir, comme nous l'avons vu, une composante

AHy de moment cinétique sel_on l'axe de tangage et une composante AHXZ

tournant dans le plan roulis-lacet. En conséquence on doit pouvoir fournir

tout moment cinétique dont le vecteur représentatif est compris dans le cylindre

(C) de la figure I.13.

(C)

o=z~ | AH, x

die) v S ¢
74Asz Figure 1.13
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En se limitant, comme nous l'avons déj3 dit, 3 un
niveau de redondance unité on ne peut avoir de configuration d plus de six
roues.

La seule configuration possible & 6 roues est représentée
sur la figure I.14 et revient 3 doubler les roues sur les trois axes.

En utilisant cing roues d réaction, 3 niveau de redondance
unité, on doit avoir deux roues alignées selon 1'axe de tangage, les trois
autres se trouvant dans le plan roulis-lacet. Dans ce plan la disposition

des roues est celle de la figure I.15, l'enveloppe du moment cinétique

fourni étant un hexagone régulier , courbe respectant au mieux la symétrie

d'axe Gy .

P y
Ry
Ra

R4 R2
G X
Rs
Rg
z
FiEEr_E I.14 Fig% 1.15

A l'aide de 4 roues & réaction on ne peut a priori définir
une configuration ; cette définition se fera 3 partir de 1'optimisation
en masse. Nous pouvons seulement remarquer que, compte tenu de 1'enveloppe

du moment cinftique 3 fournir (figure I.13) on se trouvera en présence
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de deux classes de configurations :
- configurations comportant une roue alignée
selon l'axe de tangage,

- configuration ne comportant pas de roue alignée

selon 1'axe de tangage.

I1.2.4.2 - Masse

Four cette configuration (figure I.1%) le dimensionnement

des roues est évident : on doit avoir :

AH
- - _ XZ
figy = hpy = Tgg = bBpg 2 >
et OH
s = gy 2 _._2,\2_
OH, AH
d'oll hR = sup s
2 ,
la masse €tant : M = 18 hg,q71 + 5,22 (I.u5)
1.2.4.2.2. - Configuration 3_5_roues

Pour cette configuration, représentée sur la figure (I1.15) les

matrices G et P sont données par :

2/3 0 0
1 0 -1/2 - 1/2 C o 1/2 C
G = o] 1 0 C 1 T.46) P ={- 1/3 Q 1/43] (I.47)
0 o ¥3/2 -~ 3/2 0

- 1/3 o - 1/&/
0 1/2 0

La différence entre le nombre de roues et le nombre d'axes

de pilotage étant de deux, la loi de répartition s'exprime par deux relations :
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h, + h. +h

0
h2 - h5 =0
Fn se plagant dans le plan x0Oz, la composante eh du moment

cinétique fourni par 1'ensenble des roues suivant 1'axe™u doit &tre

supérieure ou égale & OH _,quel que soit l'angle 8 (figure 1.16).

R

R3

Figure 1.16

3i on suppose que les roues peuvent fournir un moment
cinétique maximum h on aura :
9, =F)n
la fonction F(8 ) étant donnée par la figure I.17.
Le minimum de F(8 ) étant 1,5, on peut fournir un moment
cinétique tournant égal & 1,5 h.

En conséquence pour Gh > OH ,, le dimensionnement des

roues est donné par :

AH
h :_.._ﬂ._
1,5

Pour ce qui est du dimensionnement des roues R, et Rg

on a évidemment :
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2.
\\////'*‘\\\\////’”‘\\\\//,/’”“\\\\////"“\\\v///”ﬁ“\\\\
1.
e
0 ro) R - S 1~ S -~ S -+ B - F0
Figure 1.17
la masse minimale de cette configuration sera donc
donnée par
M= ds n* 7 4y s (1.49)
OH OH
hp = sup =, X
1,5 2

Ne pouvant déterminer a pricri une configuration, nous
devons considérer ici quatre roues disposées de fagon quelconque, leur
axe étant défini par des angles o, et Pi (cf figure I.1).

5iY'enfixe leés axes des roues, donc la matrice G définie
par la formule (I.2), on est capable de fournir un moment cinétique compris
dans un volume convexe (V) ; pour remplir les conditions imposées, on doit

avolir :
)y (W)

C étant le cylindre de la figure (I.13)
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Cecl peut encore s'écrire
|h, | > OH

e (I.51)
VTl + h” »4H

X y Xy

hos hy et h, étant définis par les relations (I.16) et satisfaisant la loi

de ré ition, c'est-a-dire :
]

et

h, h,
By
h,| =6 h,| °F B Pyt BNy tEzhgtehy s O
hy hu
ou
h
hi T, T\ -1 " “x
=¢@hHh™ . [nl] =Pln
}’13 Vs y
h n
hl+ Z Z

Le probléme d'optimisation peut alors étre formulé de la

maniére suivante: [M:m] hR

(1 Ihi| ¢ By iz 1,4
(2) h, hy

hy =G h2

hz h3

ht (I.52)

(3) g9 0y * 8y By *gy3hy gy =0
y H
) |hy| > A,

07 + 12
(5) hx + 1’1Z > AHXZ

les inconnues étant les & angles o et /3i (i =1,4).
Remarquons que hR est une grandeur qui dimensiorme les

roues, les h, étant des valeurs instantanées.
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Le prcbléme d'optimisation non linéaire (I.52) n'est pas
un probléme classique ; nous aurions pu le formuler ainsi :
On veut minimiser sup h; pour i = 1,..,4 en satisfaisant
les corditions (2) & (5), le dimensionnement des roues étant ensuite fait
en prenant hR = sup hi.
Ce probléme étant complexe, il est possible de le simplifier
en rarenant 1'optimisation dans 1l'espace 3 une optimisation dans un plan
(Pg ) contenant 1'axe 0y et dont 1'intersection Ou avec le plan xOy fait

un angle 8 avec l'axe Ox (figure I.18).

¥

Figure 1.18 Figure 1.19

Pour chaque plan (Pg4 ) on cbtient une valeur minimun de h
en résolvant le systéme (I1.52) ; soit hg cette valeur. lLa valewr optimale
de hmax sera alors :

SUp hg

L'intersection d'un plan (Pg ) avec le cylindre (C) donne

une surface (8) ; l'intersection de (Pg ) avec le volume connexe (V) donne
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une surface (S) ; 1l'intersection de (Pg ) avec le volume cormexe (V) dorme
la surface convexe (S') figure 1.19) la relation (C) © (V) s'écrit alors :

(8) & (8hH (1.53)

Compte tenu du fait :

- qu'une roue 3 réaction de moment cindtique maximum
hp peut en fait fournir tout moment cinétique h. tel que

hR 4 hi £ hR

- que l'on peut prendre 6€[0, 2T)
on peut ne considérer le plan X0y que pour x30 et y=0.

La relation (I.53) s'écrit dans ces conditions :

(s) c (s") (I.54)

Afin de simplifier davantage l'expression mathématique
du probléme, on peut inverser hypothése et solution. En effet, d'un point
de vue physique, on cherche he le plus faible possible (afin de minimiser
la masse) tel que la relation (I.54) soit satisfaite, (s) étant déterminé
par AHy et L‘.ny = —-?-—EX—- 3 d'un point de vue mathématique, il revient au
méme de fixer hp et de chercher AHy le plus grand possible tout en respectant
la relation (I.54).

Ceci revient d chercher quel est le plus grand moment
cinétique h, (figure I.19) qu'il est possible d'obtenir avec la configuration
de roues adoptée.

Il est alors possible de résoudre le probléme de manidre plus

simple.
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L'égalité (I.2) s'éorit ici

cos , cos [31 cos O, ¢os /52 Qo8 A 4 QOS ﬂ)s cos I, QoS };'54
5= s1in 1 s1n o 5 gin & 3 sin & I
. . i n o
cos o 4 sin (51 cos & 5 5in 132 cos of 5 8In o cos & y 8in "3 L*/l
{1.55)

A partir de cette &galité on peut calculer la matrice P = GT(GGT)—L

On notera Gi-‘i les rermes de la matrice G et F%i ceux de la
- J
mairice P,

La condition (3) du systéme (I1.52) s'écrit alirs

— . - I G 4+ D T o
Ry =1+ By €yt Py Gy + Py Gy ]* hy [le 12 * Pap By 7 Pyg Gy |

ny Lpli Gyy * Py Gyg * Py Gy | 41y [P11 Gy ™ Fyp Goy = Py GauJ =0
(1.56)
Cette relation donne de fagon explicite la loi de répartition
des couples et moments cinétiques ; elle ne dépend que des angles o et{&i
donc de la configuration de mues.'
Afin de simplifier 1'écriture on notera :
huzAihi +A2h2+A3h3

Considérons les figures (T1.18) et (I1.19) et notons vy et u, les

composantes selon les axes Oy et Qu du moment cinétique résultant fourni par

les quatre roues.

11

L
Z h; cos o{i cos (@ - Pi) (I.57)

1 =1

On a : U

I
et Yp = Z hj’. gin o (I.58)
i 1

1 =
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Rendre hs maximum revient 3 rendre u maximum tout en satis-

faisant ku_ =y, , k ayant eté défini au paragraphe I.2.1 par la relation :
“h = Yh P

AH = k AH
y Xy
les égalités (I1.57) et 1.58) donnent alors :
3
— cos 3
u = } hicos(xicos(e—/.&i)+ . cos(@—Pq){kuh—[hisinrxi}
i -1 sin & Y 3 i =1
d'oy
3 . L. o _ _ ] -
5 - . sin w cos w; cos( 3] P’i) cos &, sin o ; cos( © F’i) . h,
ifﬁzul si.ncxu - k cos olqcome —{54)
(L.59)
. -— — | R .
En cutre kuh Yy = C s'éerit
3 ,
_S hcosb(icos(e —[5i) - sin o(i+Ai(k coso(ucos(e —pu) - s:.no(u) . hi =
i=1
(I.80)

La recherche de l'optimum pourra alors se faire en plusieurs &tapes
schématisées par 1l'organigramme de la figure I1.20 et explicitées ci-aprés :

-3 o et [Si fixés (1 = 1,4) on cherche pour @ fixé
le plus grand hs qu'il est possible de fournir avec quatre roues de moment ciné-
tique maximum hy ;3 cecl revient & chercher

Max u, (uh étant donné par la relation I.59)
Les conditions a satisfaire &tant :
. la loi de répartition (I.56)
. 1'égalité (I.60)
» les limitaticns des moments cinétiques des
roues, a savoir : |hi| £ hmax 1= 1,4
Les angies ., Pi et 0 &tant fix&s, on a un probléme classique

de programmation linaire que 1l'on pourra résoudre par la méthode du Simplexe. 25).



Méthode du Simplexe :
recherche de a = Max
pour o, ’Pi ,® = constante

2=6.40 Figure T.20

0 72T

a\

On compare les
diverses valeurs de

a:A:Mmoa

e

r

On garde en mémoire
A = Min.fMax U s

i3 4% * cte}

changerent de confi~
guration par incrémen-
tation d'une o, de o
ou d'un p; de ap

les N configurations possibles
ont-elles été étudiées ?

i

On compare les N valeurs de A :

F_ = sup A= Max [Min [Max s

° 3 W u'. 3 p. 50 = cte]}
i°f” |
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- dans un deuxiéme temps on fait varier € de 0 3 27 ;
1'optimum réel pour hS d configuration donnée est le cas le plus pénalisant
par rapport 3 0 soit
Min [Max u O(i’ f&i et 0= cte]
- enfin, parmi toutes les configurations possibles,
1'optiium correspondra d la plus grande valeur de hs trouvée ; 11 sera donc

dorn’: par

I3

F. = Max $Min
0 Xy B
i il

= 1,8 | G-Maxuh; o3» Pi’GZCTe}

Les roues pouvant fournir un moment cindtique maximum h,
on powrra fournir hS FOh . le dimensionnement des rouss, pour fournir
2
AH = (.SHy = G.sz sera domné par : h = fOQH avec £, = —i (I.62)

g FO

Pour examiner toutes les solutions possibles nous devons faire
varier les quatre angles &. de 0 aT/2 et les quatre angles /3i de 03 T,
en prenant pour ces angles et pour 0 un pas de lOn, on constate que 1'on a
environ 1600 millions de configuraticns 3 examiner.
Cependant nous pouvons remarquer qu'il doit y avoir symétrie du
volume (V) défini au début de ce paragraphe par rapport & 1'axe Oy puisque
le volume (C) gque l'on doit envelopper est un cylindre.
On a donc seulement examiné des configurations présentant une
telle caractéristique.
Cn peut alors envisager deux cas comme on l'a vu au paragraphe I.2.4.
—- une roue (la roue n°® 2 par exemple) & son axe ali-
gné avec l'axe de tangage vy ( l¥2 = Mrs2 /32 quelcongue),
- aucune roue n'a son axe aligné avec 1'axe de
langage .
Le tableau de la figure I.21 donne les divers cas retenus ailisi

que les angles /5j correspondants .,
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En conservant un pas de 10 sur © et sur les o . pour
chacun des cas retenus sur la figure I.21, il reste malgré tout 242000
configurations & examiner. Ce chiffre pourrait paraitre énorme en particulier
s1 l'on n'avait a notre disposition qu'un calculateur IBM 1130, le temps de
calcul pour chaque cas retenu étant de l'ordre de 140 heures... Cependant ,
ayant en acceés & un ordinateur IBM 370-168, nous avons pu réduire ce temps &
7 minutes (environ 0,120 centiémes de secondes par configuration).
Ce premier balayage de 1(]O sur les X ; nous a permis d'obtenir
des plages de variatiens plus réduites oll un balayage plus fin a pu &tre effectué.
Pour chacun des cas I @ V de ia figure I.21 le tableau de

la figure I.22 dorne la valeur optimale fO obtemie et les angles & ; correspondants

(en degrés).
L i 7
1 i
1 i
I [ a2,5] 90 | 12,5 | 12,5 0,877
IIL, 0 | 64,1 0 | 64,1 0,872 figure I.22
v 0 74 0 74 10,9u2
v 40 40 40 4o | 1,04

Ce tableau nous donne la configuration optimale : elle

correspond au cas n® III et est donnée par la figure I.23.
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Y
R
4 R2
G‘S‘
7o R‘]
64.1° %
G\ 45°
R3

Figure I.23

On a alors hR = 0,872 AH

et M= 12 h0Y 7T 4 38 (I1.63)

Les figures I.24 et 1.25 illustrent la méthode d'optimisa-
tion adoptée. Sur la figure I.2W4 on a tracé, pour une configuration du type

Z

avec les valeurs de & suivantes : 10°, 30°, 50°, 70°, et 90°. Les valeurs

n® III avec O = ™, = , la variation de F'( & ) = [Maxuh ; o(i,{Li,G = cte]

{Min9 [ Max I pi’ 9 = cte]} sont indiguées par un rond.

PO (cf formule I.61) est la plus grande de ces valeurs
et correspond au point marqué d'un rond sur la figure I.25 ol 1'on a tracé
F( 8 ) pour &« = 64,1°, On peut lire Fy, = 1,15 sur cette figure d'oll la
valeur de hR déja donnée : |

S ¢ -
hp = 775~ OH=0,87 AH
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2.4 F F(8) A X=CONGTANTE

1 X=90°

X =30°
| X=10°
] ~o"
0 a5 20} 15 180" s 70 A5
Fig_L_J}E T.24

o F F(B) A X=OONSTANTE =64, 1°
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I.2.4.2.4 - 'Bilan de masse

Rappelons les expressions des masses obtenues poui’ les

diverses configurations étudiées, avec BH = /.\Hy = OH
0,471

6 roues = M, = 18 (—QELJ + 5,22
1 2 To,u71
»
5 roues = M2 = 15 (-%-}15) * 4,35
’ 471
4 roues = M = 12 (0,872 Al ~  * 38
soit
M, = 12,97 AH 071 4 5 90 (k) (I.64)
M, = 12,39 aH O 4y 35 (kg (I.65)
My = 11,25 6H %71 4 34 (k) (1.66)

Le bilan de masse est trds nettement favorable 3 la configuration

ne comportant que quatre roues 3 réaction.

I.2.4.3 - Figbilité

1.2.4.3.1 ~ Configurations 3 6 roues

Si on note [k -~ n] un ensemble de n éléments dont au moins
k doivent &tre en état de fonctionnement ("k parmi n"), la configuration 3
six roues, du point de vue fiabilité, est formée de 3 ensembles [ 1-2 ]
série.
La fiabilité de [k - n] est
n

£ Ej C; - pmpn-i (I.67
3 -

i=1
r étant la fiabilité d'un &élément.
On aura donc, pour la configuration 3 six roues :

R, = [:r (2 -1 ] (I.68)
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1.2.4.3.2 - Configuration 3 5 roues

On a ici 2-3 en série avec 1-2 , d'ou

R, = (2?2 3 - ) ][r (2 -~ O] (1.69)

7.3.4.3.3 - Configuration 3 4 roues

On a 3-4 soit :
Rg = r’ -3 1) (1.70)

La figure I.26 donne R, (r) pour les trois cas que nous
venons d'étudier et pour la configuration non redondante (3 roues).
On remarque que 1'accroissement de fiabilité dG & 1'augmentation des nombres

de roues n'est pas trés important.

100 RS

0D

0-90
6 roues
0,% 4+

0-80 5
roues
075 1
0-70
0-69
R
080 + + + + + +
0.70 075 0:80 085 0:90 085 1.Q0

Figure I.26
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I.2.4.4 - Conclusion : choix d'une configuration

Compte tenu du bilan en masse favorable et du bilan en fia-
bilité peu défavorable, nous choisissons pour le pilotage trois axes la

configuration & 4 roues représentée sur la figure I.23.

Remarquons que ce choix confirme celui qui a été effectué
dans 1'étude contractuelle (13) puisqu'une étude 3 caractdre plus empirique
avait conduit au choix d'une configuration quasi identique, 1'angle & é&tant

de 64,37° au lieu de &4,1°,
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CONCLUSION :

L'étude des lois de répartition de couples a permis de mettre
en évidence les problémes posés par la détermination d'une telle loli, mais
le choix effectué au niveau de cette étude de faisabilité ne peut étre considéré
comme définitif. Plusieurs peints devront en effet &tre examinés dans une étude
visant 3 une définition plus précise du systéme de stabilisaticn, en particulier
- 1'influence du choix de 1a loil de répartition sur
la masse totale du systéme embarqué (problémes de 1'énergie 3 fournir et de
la désaturation).
-~ 1'estimation de 1a fiabilité des movens matériels
mis en ceuvre pour effectuer cette répartiticn (détecreur de vitesse
de roue par exemple).
L."étude des configurations a &té fasie dans 1'hypothése d'un
niveau de redondance unité, un niveau de redondance suplrieur ne pouvant
étre justifié qu'aprés une étude de fiabilité de 1'ensemble de la chaire
de stabilisation.
Les méthodes de recherche des configuraticns sont tout &
fait générales et ne dépendent pas de la loi de répartition adoptée :
- en pilotage deux axes les actionneurs sont situés
dans un plan ; de ce fait le tracé d'une fonction représentative de la
masse et dépendant & la fois des angles définissant la positicn des axes
des roues et des moments cinétiques 3 fournir, a permis de choisir un type
de configuration ; la masse totale des actionneurs croissant avec ces angles,
leur définition qui permet de figer la configuration ne peut se faire qu'en
prenant en compte les performances du systéme de commande.
- en pilotage trois axes le probléme est simplifie du
fait de 1l'adoption de roues de méme type, mais rendu plus complexe par le fait

que l'optimisation en masse concerne des actuateurs disposés dans un espace d
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trois dimensions ; on a montré qu'il est possible de ramener cette optimisation
dans un plan et de traiter le problidme par une méthode classique de
programmation linéaire,

Les configurations choisies sont optimales du point de vue
masse compte tenu de la loi de répartition adoptée ; 1'augmentation de la
fiabilité qui aurait pu &tre apportée par une augmentation du nombre de roues
- d niveau de redondance unité - est peu sensible, et ce, d'autant plus que

le taux de fiabilité unitaire des roues utilisées est grand .






CHAPITRE II
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INTRODUCTICN

L'utilisation de configurations redondantes de roues d'une
part, d'un calculateur numérique embarqué d'autre part, dans la commande
d'attitude de satellites géostationnaires est motivée par la recherche

- d'un gain en performances,
- d'une sécurité de foncticnnement accrue.

Ce gain ne peut &tre efficacement obtenu que si la connais-
sance des mpdéles des sous-ensembles constituant le systdme est en concordance
avec les performances de la leil de commande, 1'ensemble devant bien entendu
€tre en accord avec les performances générales 3 atteindre.

Cette remarque explique le plan que nous avons cholsi pour
ce chapitre dans lequel, contrairement au plan que nous avons
suivi jusqu'd présent, nous étudions en premier lieu le pilotage trois axes,
ceci étant motivé par une plus grande simplicité du modéle représentant le
satellite et par le fait qu'un seul type de roues est utilisé.

Le premier paragraphe est donc consacré 3 la modélisation.
Les modéles adoptés étant lindaires et l'organe de commande étant un calculateur
rumérique ,nous abordons ensuite les deux types de pilotage 3 1'aide des techniques
des systémes linéaires échantillomnés (26).

Le second paragraphe, consacré au pilotage trois axes, traite
en premier lieu le mode normal de commande d'attitude sous 1'aspect théorique
et par simulation. Les résultats obtenus permettent ensuite de compléter
1'étude en abordant le mode de désaturation des roues & inertie.

Le troisiéme paragraphe est consacré au mode normal de com-

mande d'attitude en pilotage deux axes.



IT.1 - MODELISATION

IT.1.1 - Intreduction

Compte tenu de la structure de la commande définie dans notre
introduction générale et de la loi de répartition des couples adeptée au chapitre
précédent, nous pouvons représenter le systéme complet relatif au mode normal
de commande d'attitude et au mode de désaturation des roues par le schéma-bloc

de la figure II.1 qui comprend :

le satellite

- les senseurs

1l'organe de commande numérique

les actuateurs.

couples perturbateurs

[—— c, ¢, C
Roues Px “Py “Pz
A pussnn niN RIS QAR
r-q’ c’1 “‘ - T* Sarellite —1 .
L——-l c i Fc‘ r%ll‘ ?
Ej:’: 2 Projection] Ccy ] Dynamique tangage 8
1 | -1 6) [Cex 1] éb B Jager
cr 3 § C [ i
I l 1 | ty ty I
- " =13 "'""'—l"'—a——-' T M S SE— E— ey GlAE EPLEN SIS SE i
A I v4 |
| e e en | 1
: l %- logique de I :
1qu »
l : : gse:::; désaturation Tuyeres 1
} | S— ‘ |
! 1
! l . I i
oo e - Loi de | —1 Lois i :
; repartition] —fdyromi- 4 . Senseurs |————;
—H quesioX"|
Calzulateur l
. - Pllotage trois
Figure IT.1 axes uniquement

L'élaboration et la mise au point de la cormande nécessitent
de définir un modéle mathématique pour chacun de ces sous-ensembles. Nous ne
donnercns dans ce paragraphe que les hypothéses faites et les modéles utilisés ,

leur établissement faisant 1l'objet de l'annexe 1.
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II.1.2 - Modéles

II1.1.2.1 - Le satellite
L'établissement des équations régissant le mouvement du
satellite autour de son centre de gravité a &té mené en deux étapes
- modéle de représentation non linéaire en considérant
le satellite comme un corps rigide,
- modéle d'action linaire.
Le modéle d'action sert de suppert 3 la recherche de la loi
de commande et permet de prévoir le comportement du satellite piloté ; le modéle
de représentation permet de valider la commande en 1'appliquant au systéme
complet & 1'aide d'une simulation numérique.

« Modéle de représentation

P -
I, 00 /p\ C r p I, 0 0\ /p H, Cox cpx Cor
0 0 lial+ 0 - 0 1.0 +|H [|= |c_|+lc +[ C
O L I v 4 y cy Py ty
0 0 L/ / e ofllo o fir] \n Con]  \Cpz c,,
(II.1)
ol . Ix’ Iy, I, sont les inerties principales,

+ Ps 4, T sont les composantes du vecteur
représentant la rotation du triddre 1i& au satellite par rapport d un triddre
inertiel,

- Hest le vecteur noment cinétique de 1'ensemble
des volants dans le repére 1i€ au satellite,

. CC, Cp’ Ct représentent respectivement les
couples de commande, les couples perturbateurs et les couples fournis par les
tuyéres de désaturation.

» Modéle d'acticon en pilotage deux axes

Le modeéle d'action adopté en pilotage deux axes au cours de

cette étude est le suivant
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IX+H1X+wOH2X=CC+CP+Ct (I1.2)
ol . I est la matrice des inerties,
. X est le vecteur des dépointages : XL = (9,8 ,Y.

. UJO est la pulsation orbitale,

0 O0-H H O O
.H1=000 etH2=000
H O O 0 0 H

H étant le moment cinétique embarqué suivant l'axe de tangage.
Ce modéle correspond d la forme générale des équations
linéarisées du mouvement d'un satellite données dans le paragraphe "Structure

de la commande" de notre introduction :

S(p). X (P)= G C, (p) + C) (p) + C(p) (I1.3)
avec

.S (p)=Tp’+ Hp + W H,

. C(p)=6G Cr (r)
Remarque :

la validité de l'utilisation de ce modéle est étudiée dans les
paragraphes II.3.1 et II.3.4.3.
e Modéle d'action en pilotage trois axes
IX= Cc + CP + Ct (II.4)

modéle qui est de la forme de 1'équation (II.3) avec :

S(p)= I p?

11.1.2.2 - les senseurs
Nous supposercns que les senseurs sont parfaits, c'est-d-dire
que les données relatives aux angles de dépointage exploit@es par le calculateur

sont les angles eux-méme, ce qQui revient & prendre des gains unité comme

fonctions de transfert.
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11.1.2.3 - Les actuateurs

I1.1.2.3.1 - Roues 3 inertie

Nous avons adopté la fonction de transfert suivante qui ne

tient pas compte des non-lindarités :

ry = —— = - E,CPP ' (II.5)
ou . Cd est le couple que 1l'on désire obtenir
- Ce est le couple effectivement fourni par la roue
. T = J/B est la constante de temps de la roue con-
sidérée « J = moment d'inertie de la roue

. B

bl

constante (frottement visqueux)

Les valeurs numériques prises en compte sont les suivantes

2 kg, B = 3,2.107" Nms/rd

. roues § inertie : J=2.107° m
d'ou T= 62,55
. roues 3 moment cinétique polarisé : J = 9,55.1Oh2 m’ kg,

B = 3,2.10 " Nms/rd d'odl T = 298,4 s.

Nous avons adopté des oréneaux de couple d'amplitude de 0,04 Nms.

IL.1.2.4 - Les couples perturbateurs

e e et e A et 1 i i B d e o i o o o o e

Les couples perturbateurs externes ont &té calculés en ne
Tenant compte que de la pression de radiation solaire incidente ; on aen
Newton-métres

Cpx = 107° (-5,77 + 5,01 cos w 1)
@]

Cpy = 107° (17,05 cos & t + 14,2 sin Wt + 1,02 sinZ w 0 (II.6)
O {

Cpx = 107° (0,56 + 1,2 sinw, ©)
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IT.1.2.4.2 - Couples perturbateurs_internes

Les corrections de poste étant effectuées 3 1'aide de propulseurs

d hydrazine, les couples perturbateurs dus au mésalignement de ces actuateurs
sont les suivants :

- correction Nord-Sud : créneaux de couple d'amplitude
0,05 Nm et de durée 25 secondes toutes les révolutions crbitales autour des
axes de roulis et de lacet.

- correction Est-Ouest : créneaux de couple d'amplitude
0,03 Nm et de durée 18 secondes, toutes les 10 révolutions eorbitales autour

des axes de tangage et de lacet.

I7.1.2.5. - L'organe de commande

Le modele adopté est un échantillonneur suivi d'un bloqueur

d'ordre zéro, le temps de calcul étant négligé devant la période d'échantillonnage.

T ;
_ . Tp
b, (p) = l1-e =
D (I1.7)

I1.2 - PILOTAGE TROIS AXES

La loi de commande que nous proposons dans ce paragraphe a
pour but de maintenir 1'attitude du satellite aussi voisine que possible de sa
position nominale, les tolérances de dépointage autour de chacun des axes &tant

de 0,05°.
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Cecl dolt étre réalisé lorsque toutes les roues 3 inertie
fonctionnent, un mode dégradé étant toléré en cas de parme.

L'étude théorique effectuée 3 partir du modéle d'action du
satellite en considérant des couples perturbateurs constants est donc divisée
en deux parties :

- une étude lorsgue toutes les roues sont en &tat de
fonctionnement permettant de définir une structure de la loi de commsnde et
d'adopter des réglages correspondants,

- une &tude des cas de panne possibles qui nous condui-
ra a modifier les réglages précédemment définis.

L'étude compiémeritaire par simulations numériques d 1'aide
du modele de représentation du satellite permet

- de valider les lois théoriques de commande,

- de mettre au point un outil de travail permettant
d'étudier le comportement du satellite dans des conditions oll, soit les
calculs littéraux sont complexes (transitoires correspondant aux couples perturbateurs
internes), soit le modéle d'action ne représente pastous les phénoménes (&tude
sur plusieurs orbites, désaturation).

Une derniére partie de ce paragraphe sera consacrée 3 1'étude

du mode de désaturaticn des volants.

R AN e T EE A R ST AR T e T

IT.2.1.1 - Choix préliminaire

En présence d'un couple perturbateur constant les valeurs
des angles de dépointage du satellite non piloté augmentent avec une accélération

quasi-constante.
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Trois politiques de pilotage peuvent &tre adoptées
- obtenir une dérive 3 dérivée constante, les
dépointages restant inférieurs aux seuils fix&s entre deux instants de
désaturation des volants (23),

- obtenir des dépointages constants inférieurs aux
seuils,

- maintenir les dépointages nuls en régime permanent.

Nous avons choisi la deuxiéme politique en tenant compte des
considérations contradictoires suivantes

- le fait que le comportement réel du satellite,
obteru par simulations avec le modéle de représentation, présente des valeurs
de dépointage notablement plus importantes que celles obtenues avec le mpdéle
d'action, nous a conduit & éliminer la premidre politique qui constitue un
pilotage en vitesse,

—- les trois politiques se déduisant 1'une de 1'autre
par introduction d'intégrations successives dans la loi de commande, des raisons
liées aux problémes de stabilité nous ont conduit & &liminer la troisidme
politique.

~ telles qu'exposées ci-dessus, les politiques sont
classées par ordre d'énergie et de fréquence de désaturation croissantes

ce qui confirme notre choix.

I1.2.1.2 - Définition d'une tructure de loi de éommande (28)

On peut reprendre le schéma-bloc de la figure II.1 en considérant
les grandeurs vectorielles et en utilisant les moddles précédemment définis ;

on obtient alors le schéma-bloc échantillonné de la figure 11.2,
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(3,3)
CP 'T X
) > Hip)=57(P) —>
(an L (3.1)

T
G R Bo = _ = D I——-.%—
(34)  (64) (47) L3 (33 |

f'im,, 1.2

la signification des diverses matrices ctant donnée par le tableau de la

figure II.3.
MATRICES FONCTIONS
cC_=(C_,C C 3
P px* Cpy? pz) vecteur des couples perturbateurs
S(p) = Ip2 matrice représentant la dynamique du
I 0 0o satellite
X
I=|0 Iy 0 matrice d'inertie du satellite
o 0 I
Z
X=(¥%,0,Y) vecteur de dépointage
1 sin« 0 -sina
G =!0 cos 0 cos matrice de projection des axes des roues
o sine 4 -sina sur les axes satellite ( = 64,1°, of
V2 figure I.23)
R=r, 11,4 = —ﬁ% il 4 matrice de transfert des roues lorsque
g toutes les roues fonctionnent ( ‘11 : matrice
unité de dimension 4)
B.:b. 1 =_1° e TP matrice des bloqueurs d'ordre 0
0 0~ u D 4
. 2 2
1+ sin‘a 0 sin"x
1+ 2sin’e 1+ 25in20(
sinof 1 sing
2y .2 matrice exprimant la loi de r*epartltlon
2(1
_ (1+2sin® ) 2 cos 201+ 2;]‘” %N des ccuplns et des moments cinftiques
P = -sin o 0 1+ sin” &
1+ 2sin"o 2(1+281n20() P:G (GG)
-sin o -1 -sing
1+ 2sin®  2cos& 1 + 2sine
D'x 0, © . . .
D={0"D o matrice exprimant les loils de commande
0 D dynamiques

Figure 1I.3
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De ce schéma-bloc on déduit la transformée en z du vecteur X des

dépointages :

+HGRB, (2) PD (z)

3 0

_1 —_—
X(z) = [ﬂ ]

H Cp (z) (I1.8)

La matrice P ne dépendant pas du temps, on a :

LT ¢y (@ (11.9)

X(z) = [1 3+ by HGRP (2) D (2) ] B
Dans le cas considéré de roues identiques en état de fonctionnement,
onaR-= r, 1 y 3 enoutre PG =1 3 d'ol :

ro—

X(z) = [ﬂ 5 * Ty by H(z) D(z)] 1 5 cp (z) (IT.10)

L'examen de cette expression permet de faire deux remarques :

- les dépointages sont indépendants de la configuration
de roues choisie, les roues n'intervenant ni par leur position, ni par leur
nombre, mais seulement par 1'expression de leur fonction de transfert.

- les expressions des dépointages sont découplées
puisque la matrice entre crochets est diagonale ; par ailleurs ces expressions

ont une forme identique suivant les trois axes.

En conséquence, nous nous limiterons dans la suite de
ce paragraphe 3 1'étude de la commande en roulis, les résultats &tant
applicables au tangage et au lacet par simple modification

des valeurs numériques.

L'égalité (IT.10) permet d'écrire :

-

: =
9 () = L/ I P Cpx (2) (IT.11)

1+ by (1/ ILp) (2) D, (2)

En notant CPx (p) = Cpx/p 1'échelon de couple perturbateur,la

transformée en z du dépointage en roulis s'écrit :
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;12 h
T’ c (1 - 2_1)3
Py = X L _
2 IX 1 + Kx DX (z} =z (1 -az ™)
1-z"H a-az27h
T T 2 (I1.12)
- = (1 + —=— - 1 T
T T
avec : d = e a = Kk = ( T/C+d - 1) (IT.13)
T X
L'équation caractéristique déterminant la stabilité de P(z) est :
-1 -1
1+K D (p) —2—tizaz ) g
X X -1 -1
(1—2 )(1—dZ ) (II-lq)
Le dépointage en régime permanent est :
-1 T2C 1
Plod=1im ., (1 -z ") P(z) = 1lim 2
Z 1 z=1 T -1
X (1-21H2 4, p (pnii-z DU
*ox 1-4d

La détermination de la forme de Dx (z) est guidée par les
considérations suivantes :

- d'aprés 1'égalité II.15, 1'cbtention de Pconstant
en régime permanent impese, pour D, (2) d'avoir une intégration (pdle i + 1),

- DX (z) doit avoir un nombre de pSles supérieur‘
ou égal au ncmbre de zéros pour &tre physiquement réalisable,

- le nombre total de pBles du systéme corrigé doit
étre au plus supérieur d'une unité au nombre de zéros afin d'éviter que le lieu
des racines n'ait une branche infinie qui aménerait une marge de gain faible,

- DX (z) doit &tre le plus simple possible, les réglages
&tant d'autant plus aisés que le nombre de racines de 1'équation caractéristique

est faible.
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z -z (z =z)(z - z.)

i - ) _ 1 2
B (2 = Ko =7 5 D () = i,
(z - Dz -z

(z—zi)(z—zz)(z—zs)

D (z) =
x KDX (z—i)(z—zu)(z—zs)

Le choix ne peut se faire gqu'en connaissant les valeurs de
aetd; pour T de 1l'ordre de la seconde, T étant &gal 3 62,5 secondes, a est
voisin de - 1 et d est voisin de + 1.

Nous avons représenté sur la figure II.4 les lieux des racines
obtenus avec les différentes structures de réseaux correcteurs envisagés, nous
pouvons faire les remarques suivantes

~ la premiére solution conduit 3 une instabilité, une
racine au moins étant hers du cercle unité,

- la deuxieéme solution présente le méme défaut,

- par contre la troisiéme solution consistant 3
introduire un p&le réel et deux zéros complexes conjugués peut permettre
d'obtenir une stabilité conditionnelle. Toute autre solution serait plus complexe
tout en n'amenant pas une stabilité inconditionnelle. Nous adoptons donc
comme réseau correcteur :

D (2) = K (z - 80z -8 e £=b+ 90 (II.16)

(z - Dz =~ &)

1'équation caractéristique s'écrivant alors

(z - a5 (z - ) (z2-1)
1+ Kk = 0 avec k = K (IT,17)
(z- D% (z - d)(z - &) x “ox

Remarque :
Notons que si nous avions adopté la troisiéme politique de
pilotage consistant d aveir un dépointage nul en régime permanent (§1I1.2.1.1),

le probléme de stabilité serait difficile a résoudre du fait de la présence de

3 pSles 3 + 1 et un quatriéme pSle, d, au voisinage de cette valeur.



_71_

Correcteurs

Equations caractéristiques

Lieux des racines

{z-b)
Kox =)

14k (z=a) (z-b)

> = 0
(z-1) " (z-4) R
b \
k = K
x “x (double)
abV\, ¥d A
cTe
{(z-b)(z-c) 14Kk (z—a);,z-b)(z—c) - ol
*(2-1) (z-e) (z-1)°(z-d) (z-e) ab ecdAid

(z-£) (z-£)

14k (z-a) (z~f) (z-f)

= 0
}%x(z—l)(z-e) (z-i)z(z-d)(z—e)
f = btie
0 :
Figure IT.4 légende  x :

4 : racines de 1'équation caractéristique
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I1.2.1.3 - Mise au point de la loi de commande

La loi de commande qui vient d'étre définie dépend, d'une
part de la péricde d'échantillonnage T, d'autre part, des valeurs des paramdtres
KDx’ b, c et e.
Le choix de la périocde d'échantillonnage résulte d'un
compromis entre diverses contraintes i
- contrainte issue des approximations faites lors
de la modélisation, la période T devant &tre trés supérieure au temps de calcul,
- contrainte liée & 1'échantillonnage : entre deux
instants de commande 1'ensemble satellite-roves se comporte comme un systéme
en boucle ouverte,
- contrainte 1iée au systéme : on peut admettre que
le comportement du systéme sera satisfaisant pour T < T/5, T étant la
constante de temps des roues,
- contrainte liée zy mode de désaturation des roues.
T doit étre assez grand pour permettre 3 chaque période d'échantillonnage la
mesure de la vitesse d'au moins une rouej ceci impcse T > 0,1s.
En conséquence on doit avoir
0,1<¢<T<12,5 (TI.18>
Nous avons choisi T = 0,5 s
On a alors, d'aprés les relations (II.13) :
a = - 0,997 et d= 0,892
Afin d'étudier 1'évolution du lieu des racines en fonction
des pSles et des zéros de D, (2) nous avons mis au point un programme de tracé
par points du lieu ces racines : programme RACIN (27) opératicrmel sur calculateur
I.B.M 1130 couplé & un traceur de courbes I.B.M 1627.
L'utilisation de ce programme nous a amené 3 prendre :

b= 0,65, ¢ = 0,275 et e = 0,73
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L'équation caractéristique est alors

1 {2 0,39 - 0,85 + 3 0,275)(z - 0,85 = 3 0,275)
(z - 1) (z - 0,992)(z + 0,73)

Le lieu des racines correspondant est représenté par la figure II.5.

Figure IT.5
les indications numériques qui figurent sur ce lieu sont les
valeurs du gain k ; la spirale logarithmique est la courbe iso-amortissement
correspoﬁdant 3 §=0,5.
Nous constatons que le systéme est stable pour 0,70 €k < 2,30.
En prenant k = 1,46 nous avons :
- une paire de racines conjuguées donnant une oscillation
d'amortissement §= 0,5 et de période propre Tp = 2T T/6 = 3,83 secondes.
- une paire de racines conjuguées proches de 1l'origine,
et donc d'influence négligeable,
le systéme corrigé se comporte alors comme un systéme du
second ordre. La prise en compte d'un couple perturbateur constant d'amplitude

6

égale 3 5 10~ Nm nous permet de définir la valeur du gain du réseau correcteur

et de calculer la valeur du dépointage en roulis en régime permanent. Le tableau
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de la figure II1.5 denne les résultats ainsi calculés, ceux relatifs aux axes
de tangage et de lacet ayant €té obtenus par une démarche en tout point semblable

d celle suivie pour le roulis.

Ki pain du i ki gain du Ky = k/K @ galn dépointage en
systéme non corrigés systéme corrigé du cocrrecteur | régime permanent(®)
I ——-
2.27 1077 ? L6 B4 317 3,12 1070 |
-5 : . e -9 |
tangage 6.78 10 : 1,46 21534 9.28 10
-5 . -9
2.28 10 ! 1,46 64 035 3.11 10

oommende d'attitude lorsqu'une

I1.2.2.1 - Comportement de la 1ol de commsnde en cas de panne

La configiration redondante étant celle de la figure I1.23
que nous reproduiscns ci-aprés (figure [I.7), nous voycons que l'on se trouve
en présence de deux types de pannes

- panne d'une roue dont l'axe est aligné avec un
axe satellite,
- panne d'une roue oblique.
Dans les deux c¢as la matrice de transfert des roues ne peut

o

plus s'écrire R = ry ﬂ.q mais doit &tre mise sous la forme

R ‘ - r, R (I1.19)
1+ T o) 3

O

1'un guelcongue des r. pouvant étve nul, les autres &tant égaux a 1 ; notons que
cecl revient d considérer qu'une roue fonotionne pariaitement ou bien est en
panre torale, possibilités extrémes que nous adopterons dans le cadre de cette

&tude.
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| §4
R
4 R2
O-T
L7 R'I
64.1° ¥
G 45°
R3
z
Figggg I1.7

Nous ne pouvons plus maintenant adopter pour X (z) 1'expression

(II.10) et nous devons conserver 1'expression plus compléte (II.9)

e ey

X (2) ={1,+D HGRP(z)D(z)]'l.'Hc'(z) . (II.20)
o) P

On peut écrire :

- - 1,1 _"1.
B HGRP (22 TP GR Pb r -y (2) = T 16 R, PKELEEE S
(1-z “y(1-dz )

T T
el —’t_ d(l + —1‘. )-1

avec d = e ya = T ; K ='r2(—3- +d-1)
d+ — -1 T
T

En rappelant que :

- (z -~ £)(z ~ . _ K .
Dy (z) = ¥px (z - D(z - e) ) Jo= K K, S i ¥px et qu'il

en est de méme en tangage et lacet, on peut écrire :

1 + Tiq T(z) ry, ?(z) r), T(z)
M = [1 5 * bO HGRP (z) D (2) ]= THy T;Z) 1+ PQZT'(Z) Ty T(z)
ray T(z) ryo T(z) 1+ Tas T(z)
avec
Ty T 0,862 r, + 0,069 T, * 0,¢9 r,
-7y, = 0,172 (r, - 1)
- Tyg T 0,138 ot 0,069 r, + 0,069 Ty,
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=Ty, = 0,5 (PQ + rq)

R 0,089 p

~ Taq o * 0,862 ry +_0,069 r
_ T(Z): k (Z = a)(Z - f)(Z = f)

(z = D2z - Dz - &)

- 0,138 vy + 0,069 r

2 4

1

0,068 r 4

les valeurs numériques provenant des valeurs de G et P ; 1'angle«
(figure II.7) étant égal 3 64,1° on a

1 0,309 0 -0,309 | 0,862 0 -0,132

g- |0 0,90 o0 0,300 5 .| 0,224 0,556 0,224
0 0,309 1 -0,309 -0,139 O 0,862
-0,224 0,556 -0,224

En Inversant la matrice M on peut obtenir les transformées

en z des dépointages puisque la relation (IT.20) s'éerit :

-1

X(2)y =M~ H Cp (z)

On obtient pour le dépcintage en roulis :

! 2 —
M e | R R I S I I - Con (2
2 —
-r@r, @, e -r ] H C,, @
2 pmm——sy
U B I S (ry, Ty, = 215 0,0 ) E C,, (@) } (I1.21)

ol H est le déterminant de la matrice M :

A= T3 () s, + % (2) sy + T (2) s, +1

avec !

3 % Ty Top Tag ~ Tpp Tyg Taq * Tpq Typ (Pyg ¥ Tgq ~Tyy = Tay )

-3, =71 (Chr + ..} - 20, v

22 33 12

+

r

11 21 T T13 T3

TE1 T T g Py
Des expressions analogues sont obtenues pour 8(z) et Y(z)
Nous pouvons maintenant &tudier la stabilité du systéme ; les racine

de A sont les mémes que celles de & :
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5]

o T, (2)

T

= w

(2) 5+ T (2) Ty (2) 5, + Ty () T2 (2) s, + TS (2)  (I1.22)

k (z - a)(z - f)(z - )

=

T (2) = (z - Dz - Az - e)

i

e}

L'équation d = 0 est une équation du douzidme degré en z.
Nous devons réscudre cette équation avec les valeurs numé-
riques adoptées au paragraphe précédent et correspondant au lieu des racines

représenté par la figure II.5 que nous reproduisons ci-dessous (figure 1I1.8)

Figgge 1I.8
La figure 77.9 donne les racines de $=0 dans les trois
cas suivants :

- pas de panne, panne de la rocue Ra, panne de la

roue R .
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Pas de panne Panne roue R3 Parme roue Ru
0,43 + J O,469 sk | 0,43 + § 0,469 %k 0,u3 + 3 0,469 %x
- 0,029+ j 0,038 /- 0,029 ¥ j 0,038 =% |- 0,029% j 0,038
0,728 - 0,029 + § 0,043
- 0,707 0,634
1,020 + j 0,414 - 0,660
0,880 + j 0,524
% : Racines doubles
¥k : Racines triples

Figure II.9

Dans le premier cas, on retrouve les racines obtenues pour
un axe découplé ; elles sont représentées par les 4 points correspondant au
gain 1,46 sur la figure II.8.

Lorsque la roue R, est en panne les racines 1,020 + 3 0,414,
représentées par les croix A sur la figure II.8 sont extérieures au cercle
unité : 11 y a instabilité.

I1 en est de méme en cas de panne de la roue R,, les racines

|+>
0,880 + 0,574 étant représentées par les croix B.

On peut remarquer que les racines de d="c restent sur le lieu
de la figure II.8 en cas de panne : les pannes influent sur le systéme comme

une perte de gain.

On doit donc chercher & augmenter la marge de gain qui est :

_ 1,46 _
My = 5o = 209

Les points A correspondant & un gain k = 0,2, la marge de gain
doit &tre supérieure 3 iéig—: 7,3 pour que la stabilité soit conservée dans le
L

cas de la panne de 1'une quelconque des roues.

11.2.2.2 - Détermination de nouveaux réglages pour la loi de

commande.

Le programme RACIN a permis de modifier les valeurs b,
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¢ et e du réseau correcteur. Tl s'est avéré impossible d'obtenir My> 7,3 par
simple variation de b, ¢ et e et ce pour la raison suivante : le pdle
d = 0,982 tend a repousser le lieu hors du cercle unité au woisinage de 1.

Nous avons été amené d augmenter la période d'échantillonnage
pour diminuer d = e T/'U.

Nous avons vu (inégalité II1.18) que T devait &tre inférieur 3
12,5 secondes environ. En conséquence nous avons choisi T = 10s ce qui donne
d = 0,852 et a = -~ 0,98. |

En prenant b = 0,88 et ¢ = 0,03 on tend 3 attirer le lieu
dans le cercle unité au voisinage de 1, 1'influence de d étant compensée.

Le lieu des racines obtenu, en prenant par ailleurs e = - 0,52,
est représenté par la figure II.10. L'équation caractéristique correspondante
est :

vk £2.+0,948)(z - 0,88 + § 0,03)(z - 0,88 - § 0,03)_ 0

1
(z ~ 1) (z - 0,852) (z + 0,52)

i
T
— T
L - el + .
' ok ! N
,f S N
/ ", j 405 \
/ . _‘- 1._, \ ‘\\‘
,_ - ~.
/ P s Dya
bao o TSR L gt
P ¥ T P RUIL Y %1 bttt

i ;

\ i B A

! iy :

\ ;

;\\ i
) J'm - *
- -‘\‘\‘
' Yo » - . * \\\
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En prenant comme gain k = 0,60 lorsque toutes les roues

fonctionnent, 1'amortissement est § = 0,9
Les précisions statiques

()
O( )
V(o)

Avec cette commande nous

dans les trois cas étudiés précédemment ;

par la figure IT.11.

6

= 1,14 10"° rd = 6,57 10

6

- 1,15 20°°

3,41 1077 rd = 1,96 10~
rd = 6,59 10

et la marge de gain est M, = 9,80 . g9

0,01

sont alors :

50
|_|_O
50

pouvons chercher les racines de &= 0

les résultats obtenus sont donnés

Pas de panne

Panne roue R3

Panne roue Rl+

0,875 + 3 0,0ul 3ok
- 0, 067%ok

0,044 sk

%% : Racines doubles
#3¥¥ : Racines triples

0,875 + J 0,04l xx
- 0,061 %k

0,044 %%

0,842

- 0,497

0,952 + 3§ 0,090

0,875 + j 0,04 %%
- 0,081 s

0,044

0,042

0,799

- 0,450

0,883 + j 0,092

Figure IT 11

En 1l'absence de panne, les racines correspondent au cas des

axes découplés et sont représentées par les 4 points correspondant au gain 0,80

sur la figure I1.10.

En cas de panne de la roue RB’ les racines 0,952 + 3 0,090

correspordent aux points A de la figure II.10 ; le systéme est stable et présente

une oscillation d'amortissement § = 0,5.
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En cas de panre de la roue R,s les racines 0,883 + 3j 0,090
correspondent aux points B de la figure II.10 ; 1l'oscillation relative 3 ces
points a comme amortissement &= 0,75,

La nouvelle loi de commande permet de conserver la stabilité

en cas de panne d'une quelconque des roues.

Ces simulations dont les buts ont été indiqués page 65
sont effectuées d 1'aide du programme SATEL décrit en Annexe 2.
La figure II.12 indique :
- les simulations qui ont été réalisées,
- les variables tracées dans chaque cas,

- les numéros de figure correspondant 3 ces tracés.

STMULATIONS AVEC DES BCHELONS DE COUPLES PERTUF BATEURS DE 5.‘1(3"6 Nm

Comportement dans panne Comportement en preésence de panne
T=0,5s T =10 s Parnne d'une roue non FPanne d'une roue
oblique oblique™
P, 8, ®.8.v ® 8,w @.0.¥
Figure IT.13.a Figure II.14.a Figure II.17 Figure II.1B.a
Cop (1= 1,8) Cy (= LW Coy G5 1,8)
Figure II.13.b Figure IT.14.h Figure I1.18.b
W (4= 1,8} W, GoE L) : (5= 1.4)
Fieoure 17.13.c Figure TI.1k4.c Fi * 11.18.¢

Etude du fonctionnement des roues Etule du blocage des roues
Cei (1=1,4) : Figwe II.16. a L 4 : Fiewre 19.a
s A . C . (i = 1,4) : Figures 19.b et 19.c
W, d=1,4) ; Figure II.16.b GG 15.4

Influence des couples perturbateurs internes

L o,Y Figure I1.20

Sumilation aveC COupLies perturbateurs
riels

Mise en évidence du couplage gyroscopigue P?,.0,¥ Figure I11.22.a
W (1= 1,4) Figures 1I1.22.b et II.
. ?22.¢

P, 8, Y Figure II.21 H H, Figmes 11.22.d

v

¢ B,¥ : dépointages

C . : couple fowni par la roue i

Wy i vitesse de la roue i

Hx, Hy’ Hz. : moments cinétiques sur les axes
satellite

Figure TI.12
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Comportement sans panne - T = 0,5 4

4% x +

e PN M WL ¥ 2100 W7 L S (Sl e 8 M L 2T T L e )
-t Hok L R T e A M ;
1 % 0 o 22 3 % S & e B B @

L (N

2 (N
Nt
CE4 (N}

Tl g O
02X -3

5 DX
L
B
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Commentaires :

- le transitoire des dépointages a un amortissement
de 0,5 et une pseudo-période proche de la période propre calculée Tp = 3,83 secondes
(cf § I11.2.1.3),

- les précisions statiques (@), 8(w) et ¥(®) sont
celles qui ont été prévues au paragraphe précédent,

- le tracé des couples effectifs C, met en évidence
durant le transitoire ls changement de commande a chaque période T = 0,5 s,

- on peut vérifier que, pour s'opposer d un couple

perturbateur constant, les roues voient leur vitesse croitre quasi linéairement.
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Comportement sans panne - 7 = 10 &

C-T0E-0 #

2D

x

G L0003 #

==y
TOWS  (SXDNES)

- % W 5 2 H W BN L & O [ - N A /S K G W 0 W0

Figure II.14.a.b.c.
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Commentaires

- les précisions statiques correspondent aux valeurs
calculées (cf § I1I1.2.2.2),

- les amortissements sont ceux qui ont été déterminés
lors de 1'étude théorique,

- la dérive des dépointages en roulis et lacet provient
du couplage gyroscopique ; ceci mis en évidence par la figure II.21,

- l'allure en dents de scie des couples fournis par

les roues provient du fonctionnement méme de ces roues qui est étudié ci-aprés.
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“Etudedi fonctigrnnement des Adties

Ce(p) - Tp
La fonction de transfert des roues est = 3

Cd(p) 1+Tp

en outre C_(p) = Jp w(p) (cf annexe I : § A.1.3.1)

On a donc en réponse & un échelon de

¢, 15 b

o couple perturbateur, Cq (P) = < :
C
W) = Bdo t/T
> t
c(t) =cC
e

(1 -

e—t/t
do

)

o w(t)

B Ces réponses temporelles sont illustrées par la

figure TI.15. Elles n'étaient pas mises clairement

Y
p—te

en évidence par la figure IT.14.b, compte tenu du
C Ce(t) pas d'incrémentation du tracé (une demi graduation
d

sur l'axe des temps, soit un point signi-

l 1 ficatif toutes les 5 secondes). Nous avons

réalisé une simulation sur seulement 50 secondes

avec un pas d'intégration de 0,25 s qui
correspond alors au pas d'incrémentation du
trace, ceci afin que tous les points calculés figurent sur le tracéd. Les
figures II.16.a et II.16.b donnent les résultats obtenus. la période d'échantillonnage,
T = 10 s, étant faible devant la constante de temps T= 62,5 s,les branches
d'exponentielles paraissent &tre des droites.
L'oscillation en dents de scie se retrouve en théorie sur
les dépointages, mais en pratique ceci n'est pas sensible compte tenu des inerties
du satellite. Il convient cependant de ne pas amplifier ce phénoméne en

conservant T«T ; de ce point de vue T = 10 s semble convenir.,
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Figure II.16.D
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Comportement en padsence de panne

Panne de la roue R3 it = 500 s

2 FL (OEG
= TETA (DEG!
= PSI IR
L Y / -
I
4 37
, ”
] -+
TEWPS  (SEIOHDES)
0 D W O W5 A0 7S B X0 100 105 120 4X0e 1400 1S IR0G- UG BGOe 1300 G-
Fig&gg I1.17
Commentaires

- les transitoires aprés panne ont un amcrtissement

correspondant aux valeurs déduites du lieu des racines 14 = 0,5 pour la
panne d'une roue alignée avec un axe, § = 0,75 pour la panne d'une roue oblique,

- les dépointages aprés panne restent trés inférieurs
3 la limite C,05° tolérée.
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Panne de la roue Ru at=550s

/ . .\M_wh__m.-x

0+00€ 03

e St [T p——

o T LY S PRI SUWINIY AW LY WL LT I Y,
00008 00 A EH-R o+ + ;

M
ST e

0- m-misn-an-m-m-m-m-m-sm-mmmmmmmmmm-

(RS

= Wi
= W2
= W3
= Wq

TEMPS  {SELONDES)

, ) TR T 0. S50 Afl. 08 M 7. M0 g0 W0 D 4.
Qi mEl B -1 et .

Lo—_ i e 2
206 0 w4 ‘“—~*-h—~hh_mmm_“%m“_;
0200 0

Figures II.18.a.b.c.
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Etude du bfocage des roues

le couple fourni par une roue &tant propertionnel a la

dérivée de la vitesse, une panne brusque se traduit par une impulsion de

couple.

Ceci n'apparait pas sur la planche IT.18.b compte tenu du
pas du tracé. Nous 1l'avons mis en évidence & 1l'aide d'une simulation sur
200 secondes avec un pas d'intégration de 1 seconde, chaque instant de
calcul figurant ainsi sur le tracé. Les figures II.19 donnent les résultats
obtenus; la roue Ry étant mise en parne & t = 150 s, nous pouvons noter que,

compte tenu de 1'inertie du satellite, 1'impulsion de couple ne perturbe pas

son attitude.

L'amplitude de 1'impulsion est le rapport de la vitesse

avant la panne sur le temps de blocage qui est égal au pas d'intégration, soit

1 seconde, d'ou
Aw
Ce = J —
At

At =140 s onaw= -0,226 10°F rd/s et W, =0 at=150s,
d'ou
C = 0,532 10°° Nm
e

valeur que 1l'on retrouve sur la figure II.19.b

+ = FI (CEG)
s_m.mi X = TETA (CEL)
[

=z Pl (DEG)

o 0 D W O P W M e W U0 MR e W 1D S0 W DO e @ I

Figure II.319.a
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Figures II.19.b.c.d.



- g7 -

Influence des coupfes perturbateurs internes

Les modeéles adoptés pour les couples perturbateurs internes
étant des créneaux (cf § IT.1.2.4.2), on peut appliquer la formule II.15
pour déterminer les dépointages obtenus en présence de ces couples.

Pour les corrections Nord-Sud, on a :

Cpix = cpiz = 0,05 Nm, d'ol Y(=) = 0,657°, Y(®) = 0,659°
Pour les corrections Est-Ouest, on a :
Cpiy = Cpiz = 0,03 Nm, d'oit 8(w) = 1,18°, W(®) = 0,39°

En pratique, ces valeurs ne sont pas atteintes, compte tenu

de 1'inertie du satellite et de la faible durée des corrections.

la figure II.20 indique les dépointages obtenus pour les

corrections suivantes :
Nord-Sud de t = 200 s 3 t = 225 s

Est-Ouest de t = 600 s 3 t = 618 s

0- 10 00 + = F[ (DEG)
X = TETA (DEG)
b = PSI (CEG)
0-2000 M
0.300€ OO v
— TOFS  (SELIMES)
0400 ) Attt Sttt it ettt

I A A A AR . B @ & A6 e Ao n@ o ®
Figgzg 11,20
Les dépointages obtenus sont cependant nettement supérieurs
a 0,05%; on sera donc amené 3 prévoir une commutation de la 1loi de commande
lors des corrections de poste.
Notons cependant que ce probldme ne se poserait pas dans
1'hypothése de 1'utilisation de propulseurs électriques pour les corrections

de poste, compte tenu des niveaux de poussée mis en jeu (cf annexe I, §.A1.4.2).



- 93 -

Mése en vidence du couplage guroscopigue

Les calculs effectuds 3 partir du modele d'action prévoient
un échelon de dépointage pour chacun des trois axes, mais, en réalité, ceci
n'est vrai que pour le tangage ; en effet ce moddle néglige le couplage
gyroscopique entre les axes de roulis et de lacet, dd 3 la pulsation orbitale
UJO (termes Hy w, et H, W  du modéle linéaire complet donné par les équations
(A1.7) de l'annexe 1) ; ce couplage figurant dans le moddle de représentation
traduit un échange d'énergie entre les axes de roulis et de lacet. la figure
II.21 illustre ce phénoméne sur deux révolutions orbitales et demie (200000

secondes) .

FI (DEG)
TETA {(DET)
PSI (DEG)

5e5006-03 4, »
reEmE P
RWEE
sae-n
8.2 F
toxce 0
LeixE- 23 F 0
LeLE 63

3,
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Compontement du sateflife soumis 2 £'action des couples pertfurbateurs rfels

Les figures II.22.a,b,c et d donnent les dépointages, les
vitesses des roues et les composantes sur les axes satellite du moment
cinétique fourni par les roues, en remplagant les échelens de couples perturbateurs

+ FI (DEG)

0 40002 X = TETA (DEG)
b = PSI (DEGH

0.o0E-03

080003

0. 700803

0-50E-03 ‘ ‘ A ‘

0.5006-03 3

0.4X%-10

Qe 0ET

:::?: i n-. oo A’ﬂ\ A.JL .A' ‘A'l “A" ‘A" "A s
-::ﬁ:;:ﬂ. S m 13 u |m 000 mq uu ..,. \,,,, a0 ’“7 ol m ”l .'
= \/ \/

45003

~0+50%-03

‘ An‘a QA‘A‘ !A,‘ [ 62\

4% 04

Figures II.22.a.b.c, et d.

0-000F 00 3

04000 00 X
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par les expressions des couples perturbateurs réels (expressions II.6). la

similation est effectude jusqu'a 800000 secondes, ce qui correspond 3 plus de

9 révolutions orbitales.

Commentaires

- du fait du couplage gyroscopique introduit dans le
modéle de représentation du satellite, la réponse 3 un &chelon de couple &tait
une sinusolde en roulis et lacet (figure II1.21) ; il n'est donc pas surprenant
que la réponse & une sinusolde ne soit pas une sinusoide (comme c'est le cas
en tangage), mais le produit d'une sinusoide par un terme temporel,

- le choix de la politique de commande fait au
paragraphe 11.2.1.1 est parfaitement justifie,

- une extrapolation permet de dire que la roue Ry
atteint la saturation aprés environ 25 révolutions orbitales ; les valeurs
maximales de?Pet¥sont alors de 1'ordre de 0,003°, ce qui reste bien inférieur
d la tolérance de 0,05°; la désaturation raménera ces dépointages 3 une faible
valeur,

- compte tenu de la loi de répartition, les roues
obliques (R, et R,) participent & la commande en roulis et lacet, d'oll une
accélération de ces roues et un déphasage ; si elles ne servaient qu'a la
commande en tangage, leur vitesse moyenne resterait nulle (absence de composante
continue dans le couple perturbateur) et elles seraient en phase,

~ les moments cinétiques suivant les axes de roulis

et de tangage sont en quadrature.
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Cette étude de stabilisation 3 l'aide de volants @ inertie
serait incompléte si 1'on n'abordait pas le probléme de la désaturation des
volants.

On pourrait envisager de désaturer les roues 3 1l'aide de
tuyéres alignées avec chacun des axes. Cependant nous venons de voir que les
moments cinétiques fournis par les roues suivant les axes de roulis et de lacet
sont en quadrature, compte tenu des couples perturbateurs adoptés. On peut
donc envisager de désaturer selon l'axe de lacet lorsque H, a une valeur élevée,
Hx &tant alors voisin de zéro. On améne ainsi la vitesse de la roue R? 3 une
valewr faible alors que la roue R, a une vitesse peu élevée.

Pour ce qui est des roues obliques R, et R, on a vu
(figure I1.22.c) qu'elles participaient & la commande en roulis-lacet ; on
peut donc s'attendre 3 ce qu'elles se désaturent elles aussi et, qu'apres
action des tuyéres de désaturation, les 4 roues aient une valeur voisine de
z€ro.

La logique de désaturation adoptée est représentée par la

-~

figure I1.23 et traitée par le calculateur 3 chaque période d'échantillonnage.

Le foncticnnement de cette logique est le suivant
- lorsqu'une des roues atteint le seuil de

désaturation W #0,90___, on commence le test des moments cinétiques,

- d&s que |H, |est inférieur au seuil £x,|HZ|
étant alors élevé, on met en fonctionnemermt les tuyéres de désaturation
de directions + Gz ou - Gz suivant le signe de H_,

- lorsque [H | devient inférieur 3 un seuil €_, on
arréte les tuyéres.

On a ajouté un arrét de sécurité pour le cas ol, en cours

de désaturation,|H |deviendrait supérieur 3 € -
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Initialisations :

K=L=20

tuyéres tuyére -z tuyére +z tuyéres

Figure I1.23

Il n'a pas &té possible de simuler le comportement du
satellite jusqu'a une désaturation, compte tenu du temps de caleul exigé
pour simuler 85 réwolutions orbitales. Afin d'accélérer le phénaoméne réel,
nous avons multiplié les couples perturbateurs de roulis et de lacet par 15

depuis t = O jusqu'id 1'instant ol commence la désaturation.
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Les figures II1.24 donnent les dépointages, les vitesses des
roues et les moments cinétiques suivant les axes satellites ; ces résultats

ont été obtenus dans les conditions suivantes :

- u)s 140 rd/s (wrra.x = 177 rd/s)

- £
X

0,1 Nms £ - 0,4 Nms
- couple fourni par les jets de gaz : Ctz = 0,04 Nm.
Le temps de désaturation est de 90 secondes. |
On notera que les 4 roues sont effectivement désaturées 3
cependant on devra prévoir également une désaturation en tangage, une

composante continue selon cet axe pouvant exister.

0-4006-02
03006 02 §
X000 X
0100 G2
8-000€ 00
Do 1006 G2 0
02012 ¥
0. -2

Figures 1I.24.a.b.c.
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II.3 - PILCTAGE DEUX AXES

Le pilotage deux axes n'est envisagé que lorsque l'on tolére
un écart angulaire plus grand en lacet ; cette tolérance est due au fait que,
cet axe étant dirigé vers la terre, la qualité des transmissions assurées par
la charge utile du satellite est moins affectée par les dépointages en lacet
qu'en roulis et tangage.

Un point primordial lors de 1'étude d'une stabilisation deux
axes est le choix du modéle d'action permettant de définir une loi de commande.
En effet, comme nous 1'avons rappelé dans notre introduction générale, le
dépointage en lacet est simplement limité par la commande en roulis agissant
par 1'intermédiaire du couplage gyroscopique. Une perturbation dont on n'aurait
pas tenu compte dans le modéle d'action peut alors entrafner un dépointage
plus important que celui que l'on a prévu lors de 1'établissement de la com~
mande,

Dans une premiére partie de ce paragraphe nous fercns donc
le choix d'un mpdéle d'action. Dans une seconde partie, 3 l'aide de ce modéle,
nous étudierons le mode normal de commande d'attitude lorsque toutes les moues
fonctionnent. Une trolsidme partie sera consacrée & 1'étude des pannes de roues.
La quatriéme et derniére partie permettra d'observer le comportement réel du
satellite par simulations 3 l'aide du modéle de représentation ; nous pourrons

alors discuter de la validité du modéle d'action.

Le modele linfaire complet déduit du modéle de représentation

(cf annexe 1. §. A.1 1.4) s'derit
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1]

C . +C +¢C
cx px Tt

(II.23

"” . 2 - .
L+ [Hy(wocp—w WU, - T v WL - T+ 1)+ H (6 "’o)]

R IS |
y© o+ H (Y wO‘P) H(P+w P = Cey * Cpy * Cry

* 2 - »
LY+ [HycwowAP) *USWI, - T - W @I, - T+ L) - Hx(6+wo)]

Ccz+ CPZ+ Ct

Les termes entre crochets ont été négligés en pilotage fhrois
axes 3 on peut les classer en deux catégories :

- termes introduits par la présence de roues & inertie,
- termes existant quel que soit le type d'actuateurs.

Parmi les premiers, en pilotage deux axes, on a conservé ceux
qui font intervenir le moment cinétique Hy qui varie autour de la valeur de
polarisation Hb ; par contre on a négligé ceux qui font intervenir Hx et Hz,
ces grandeurs variant autour de zéro.

Les termes du second type sont négligés, les produits de la
forme wﬁ‘? et u%&)étant trés faibles compte tenu de la valeur de la pulsation
orbitale en orbite géostationnaire (,ug = 7,25 107° rd/s).

Le modéle d'action adopté s'éerit alors sous la forme matricielle
(II.2) que nous rappelons ci-desscus :

IX+ H1 X + (ﬁo H2 X = Cc + Cp + Ct

I1.3.2.1 - Détermination de la transformée en z des dépointages

La figure II.25 rappelle la configuration choisie au chapitre I
(paragraphe I.2.3.4), les angles« et fdevant &tre fixés au cours de 1'étude

de la commande.
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5 JHY
3 x {:x P2
G —
b
z Ry u
Figge I1.25

Le schéma bloc échantillonné, (figure II.26), comme pour le
pilotage 3 axes, se déduit du schéma bloc général de la figure II.1, le

tableau de la figure II.27 donnant la signification des diverses matrices.

(3 RIEER

_______ I
—— T T
cHRHBEX={rl{D _rL:E
G2 G 63 Lia. ey |

Figure II.26
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Matrices Fonctions
= (C C C Vecteur des couples perturbateurs.
¢, ( ox® Cpy? pZ) ples b
S (p) = Ip2 + Hlp + u)o I—I_2 Matrice représentant la dynamique du
satellite (cf § II.1.2.1).
X=(9,8,¥) Vecteur des dépointages.
cosp sin&.cosp -sinwcos plMatrice de projecticon des axes des
G=10 cosx CosS& roues sur les axes satellite.
|sinp sinx.sinp -sin osin p
D \
r, O O S 0 0\ Matrice de transfert des roues (T, ,
1 1+'£'1p 1
_ . TP T, : constantes de temps d'une roue
R = 0 T, 0= 0 TEs 2
QP'E d réaction et d'une roue & moment
G 0 r, 0 0 2 cinétique polarisé).
1+T,p
_'I‘p 2
- .1l-e : ; ; ; ' &
B =b 0., = 1 Matrice des bloqueurs d'ordre zéro
e} o 3 P 3
/————JL——TT— 0 Matrice exprimant ta loi de réparti-
’ 1+ 28in"¢ tion des <cupies e7 des moments
: :i Sin o 1 cinétigues.
1+ 28in20( Zecosof
- sin 1
1+ 28in2N 2005
(Dx 0 C Matrice exprimant les lois de commande
D= 0 n 0 dynamiques.
Y
Figure II.27

Le schéma-bloc de la figure II1.26 permet d'écrire :

|

X (z) =[jl3+bOHGRP(z)D(Z) .HCp (z) (1I.25)

Le calcul du produit matriciel H G R P s'effectue en tenant

compte des valeurs Indiquées par la figure I11.27.
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On a :
2 2 3
Iyp (Izp + 0 H) 9] Iy Hp
2 2 27
H(p) = 1 ¢ (pr “’doH)(Izp * on)+H p 0 ;
2 2 2 2 2] '
Iyp [(pr +(;JO H)(Izp +wo H) + Hp IHpa 0 IpQ(I p2+wH
y hY% bl o)
hll 0 h13
=0 h12 G
h31 0 h33
Par ailleurs
vy + 2r2 sin20{
cos)3 5 0
1+ 2sin &
9
GRP-= 0] 1 = 0 1
r, + 2r sinzo( 9 0
. 1. 2
511'1’5 5 0
1+ 2sin"¢X
d'enl
hypaq + 039 0
O h
HGRP = 22
hgq ag * hgs qQ, 0
La matrice M = [ 1 3 + bo HEGRP (z)D (z) ] s'écrit alors :
1 +3[bo(h11q1 + h13q2)J . D, (2) 0 o
M = ) T
0 1+ 3 nyl D ) o
Z[b (hyq, *+ hyye,) ] D (@ 0 1

(IT.26)
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En notant

m, 0 0l
M=l0 m2 0
m3 0
on a
1 - -
@(z) = L [h11 Ty @+ O @) ]
my
I R —
O(z) = ——— h22 pr (z)
{1) - m3 — ey ey oY
@ = = hy G @ + BT, (z)] + g Oy (@ + gy ) (@)

(I1.272
Nous pouvons faire, sur ces expressions, les remarques suivartes :
- Qz) et Y(z) dépendent de la configuration puisque
les anglesd et ]3 interviennent dans les expressions de m, et de mg,
- 0(2) est découplé des autres dépointages et ne
dépend pas de la configuration ; son expression est analogue aux valeurs ¥(z),
8(z) et ¥(z) obtenues en pilotage trois axes, ce qui conduira 3 une étude
similaire.
Nous étudions donc successivement la commande en tangage

et la commande dans le plan roulis-lacet.

I1.3.2.2 - Commande en tangage

L'expression (II.27) de 8(z) s'écrit :

—

' 2
(1~ Iyp ) pr (z) (I1.28)
8(z) = -

21
1+1, Db (1+Iyp) (z) Dy (z)
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formule analogue & 1'équation (IT.11)
Compte tenu des résultats obtenus en pilotage trols axes,
on prendra T = 10 s comme période d'échantillonnage et on procédera de

maniére identique :

B (z - £) (z - £) . .
Dy (z) = oy Tz avee bt

d'ol 1l'équation caractéristique :

(z -a)(z - £)(z - F)

1+ k 5 =0
(z -1 (z-4) (z - e
T=10s=wa=-0,999 et d = 0,967
En prenant b = 0,58, ¢ = 0,29 et e = - 0,81 on obtient le lieu des racines

de la figure 1I1.28.

Figure TT.28

En se placant 3 k = 1,87, le systéme se réduit 3 un

systéme du second ordre d'amortissement 0,5, la précision statique &tant :
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- -0
8(w) = 1,67 10°® rd = 0,958 1076

IT.3.2.3 - Commande dans le plan roulis-lacet

Les dépointages P(z) et B(z) dépendant de 1a configuration,
nous devons fixer les valeurs des anglesa et 3 (figure II.25).

On a vu (§ I.2.3.2.4) que pour 6/<30°, la masse de la
configuration des roues restait quasi constante cependant on doit considérer deux
autres contraintes pour le choix de o :

- & doit étre assez grand pour que la commande en
roulis-lacet soit suffisante en cas de panne de Rys

- & ne doit pas &tre trop grand pour éviter un phénoméne
de nutation Important en cas de panne d'une roue oblique.

Le choix de f dépend du dépointage toléré en lacet.

Nous prendrons comme base de travail o= 10° et f3= 25°,

L'expression de P(z) obtenue (II.27) montre que m =0 est

1'équation caractéristique du systéme. Elle s'écrit :

1 +2[bo (h;4q, *+ hyq,0] - D, (z) = 0 (II.29)

avec : 2
- T T, |I,p +Hp tgPp+W H
bo(h11q1+h13q2) = (1-e Tp)_c_oiﬂ__ e TN 2sin7b( 2 2 Vi P g »
1+2sin +t.‘1p 1+Tp} < pr HJOH)( Ip +UOH)+H2p

(I1.30)

En raison de la complexité de cette expression, nous avons
préféré au calcul littéral, la mise au point d'un programme spécialisé, Zp2ps
(27) qui donne la transformée en z d'une fonction s'exprimant comme le rapport
d'un polynome du second degré sur un polynome du cinquidme degré.

Avec les données prises en compte, 3 sawoir : T = 10s, of = 10°,

[3:: 259, T, = 62,5s, T, = 298,4s, on a obtenu pour 1'équation caraectéristique :



- 107 -

(z-1)(2-0,998) (z-0,960) (2-0,950) (z+0, 967) D (z) =

(z-1,11)(2~1)(2-0,99%) (2-0,9) (2-0,852) (z -0, 967) x
(II.31)

147,46 107°
En prenant D(z) = K, —2EH ey g0
la forme du lieu des racines est semblable 3 celle cbtenue en
pilotage trois axes, avec néanmoins, en sus, quatre portions d'axe réel
entre les huit pbles et zéros ajoutés ici au voisinage de + 1.
Avec b = 0,6, ¢ = 0,26 et e = - 0,73 le lieu des racines
obtenu est donné par la figure II.29.
En choisissant k = 1,59 le systéme se comporte comme un
systéme du second ordre pour ce qui est du transitoire ; cependant les
quatre racines réelles se trouvant au voisinage de + 1 doivent amener un

amortissement important.

‘i——ji ﬁ*—

[y

.i;
/

/ I oy
Lo o
+— lr_r +- - -+ \i\—H bnad m s Aol -)(—+-+ e b
| +
: ‘
\ P
\ ioume” /
a . \’ /
. + - - /_
[ \,‘_‘ . j -'- ‘\ y
48
"L . \\' 4 /
| —
1

Figpure 1I1.29
Pour obtenir les valeurs des régimes permanents, nous
avons mis au point des programmes numériques, le calcul de Y(z) et de Y(z) 3

partir des relations (II.27) étant effectud en utilisaht le sous-programme ZP2P5
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Avec les données précédentes on a :
50

() :0,261 107 rd = 0,148 10

() : 0,598 1073 ra

0,03u°
On peut remarquer qu'en 1'absence de commande, on a :
Y (z) =m (2) +m (z)
d'od Y(o) = 0,117 10“2 rd ; on retrouve la valeur classique CPZ/HMO
IT.3.2.4 - Simulations
Les figures I1.30 a et b donnent les dépointages obtenus
avec les réglages précédents et permettent de vérifier les résultats théoriques

annoncés (amortissements, précisions statiques).

T T o

D N2 B 10

e
-

TEWFS (S ITNDES)
0« 10 OO0+ 000~ 1000 (3000« OO0 21000. 24000 F000- G0D. 1000 JEO00- 000. <000 S000- @000 IGO0 SAC- SrU5. ROGO0.
Figure II.30.a

BEXGLE b = PSI (RN sz/Hwo

_/

$-E0E-01. )

0X-0t ¥

DeulE-08

¢

0 0X-00

02006 - 0%

0-420(-01 >

TENTL (GIDEEG)
036X 0 "

- X0 W0 0 20 15000 1GK0- AN 20 2000- D0 JOX- RXO- SC00- 2000 G0N GO0 MX0. S5 TS G
Figure 11.30.b
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B e G e e e S bbb g o d fed i L L o

Compte tenu de la plus grande complexité des calculs
littéraux par rapport au cas du pilotage trois axes, nous n'avons pas effectud
1'étude théorique compléte en présence de panne.
La méthode adoptée utilisant 3 la fois 1'étude sur le lieu
des racines et le programme de simulation, et tenant compte des résultats
obtenus lors de 1'étude du pilotage trois axes, est schématisée par 1'organigramme

de la Figure IT.31.

Similations en présence de panne
avec les réglages définis en 1'absen
ce de panne =3 instabilité

-

Modifications des réglages d 1l'aide
du lieu des racines : augmentation
de la marge de gain

simulation avec

les nouveaux réglages

Instable
Boy comportement en ou
Amortissement présence de panne amortissement
trop faible

V

Figure II.31
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Deux types de pamnes sont étudiés :
- arrét conblet de la roue & réaction Ry
- arrét complet d'une des deux roues P, et P, 3
moment cinétique polarisé.

Les similations, dans ces deux cas, avec les réglages pré-
cédents, conduisent 3 une instabilité. La marge de gain &tait de I,87 en tan-
gage (figure II.28) et de 2 en roulis (figure I1T1.29). Nous sommes donc amené ,
comne pour le pilotage trois axes, d modifier dans les deux cas le lieu des

racines, afin d'augmenter ces marges de gain.

IT.3.3.1 - Commande en tangage

En tangage, en prenant b = 0,75, ¢ = 0,15 et e = - 0,7

on obtient le lieu de la figure IT.32.

Figure II.32

On a alors un amortissement de 0,9 et une marge de gain

de 4,64 pour k = 1,16. On montrera plus lein (figure II.39), aprés avoir
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adopté une nouvelle commande dans le ‘plan roulis-lacet, que cette marge de

gain permet d'avoir un systéme stable en cas de panne d'une roue oblique.

I1.3.3.2 - Commande dans le plan roulis-lacet

la valewr maximale de gain qu'il a été possible d'obtenir
par modification des pbles et des zéros du réseau correcteur, est MG = 6,5,
Les simulations ont montré qu'en présence de panne de la roue R, le systéme
était instable. Ceci veut donc dire que la commande qu'il est possible de

fournir en roulis-lacet, 3 1l'aide de roues obliques, est insuffisante ; 1l'angle

o

H

10° est donc trop faible. Nous avons modifié la configuration en prenant
O = 25°,

Cette nouvelle valeur modifie assez peu 1'emplacement des
poles et des zéros du systéme non corrigé, mais permet d'obtenir la stabilité
avec une marge de gain inférieure 3 8,5.

En prenant b = 0,75, ¢ = 0,12 et e = - 0,65 nous obtenons
le lieu de la figure II.33 ; pour k = 1,07 1'amortissement dans le cas ob il

n'y a pas de panne est 0,9 ; la marge de gain est égale 3 5,35,

R s o TR

Figure II,33
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Avec cette commande et, en tangage,celle correspondant 3
la figure II.32, la figure II.3% donne les transitoires obtenues dans
le cas ol la roue R, est en pamne a partir de t = O:le systéme est stable

mais peu amorti.

+ = FI ([EG!
B+ 500600 % X = TETA (CEG)
: P b = PSI (EG)
0- 20604
0T

e

) LY A TN
LLARRC S EEE A e aa a2 BEEE Frt=rhrt

O-LE!)' -mm-mmmwm-m-amgswmm-mmmmm

Figure II.34

Neus avons pu augmenter la marge de gain en prenant
b=0,8,c=0,05, et e = - 0,6 (figure II.35); la marge de gain est égale

d 10 en prenant k = 1,
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la figure II.36 donne les dépointages obtenus dans ces

conditions, la roue Ry étant en panne a partir de t = 0. L'amortissement est

plus grand et pourra étre considéré comme satisfaisant.

GHEDEX 4+ = FI (CEG)
fx = TETA (DEGi
b = PS[ (DEG

ermEpen |

0800604 ¥

TONS (ST

0 A0 20 I O N0 WO 0. B0 SO U000 00 4G (T (0 1SD0- 1EA. ©70. B0, W0 200

Figure IT.36

Nous adopterons donc les réglages correspondant aux lieux

des figures IT.32 et II.35.

Les précisions statiques sont alors les sujvantes :
o]

P@) = 0,721 107°
O(@) = 0,45 107°°
Y(») = 0,0288°

Les résultats des simulations obtenus dans ces conditions
sont donnés ci-aprés par les figures II.38,1I1.39 et II.4O, les commentaires

relatifs 3 ces planches étant regroupés dans le tableau de la figure II.37.

Remarque : Comme nous 1'avons dit précédemment, (cf p106) une variation

de p entrafne une modification de la valeur du dépointage en lacet ; ainsi

pour = 5° on aurait Y(®@) = 0,0u488° et pour/l= 40°, ¥(®) = 0,0117°,
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Figures

Similations

Commentaires
II.38.a Toutes les roues fonctionnent |[Les précisions statiques avant panne
correspondent aux valeurs calculées.
I1.38.b Jusqu'd t = 60.000 s 5 roue R1
en panne a partir de cette
valeur.
II1.39 Transitoire, la roue R, &tant |Marge de gain suffisante sur le lieu
en panne 3 partir de t = 0 de la figure II.32 en présence de
panne d'une roue oblique.
IT.40.a Toutes les roues fonctionnent |La préeision statique en lacet est
maltipliée par deux du fait de la
II.40.b | jusqu '3 t = 60.000 s ; roue R, jdivision par deux du moment cinétique
en panne d partir de cette PMhHArqUe -
valeur.
Fig}‘g IT.37
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G- 3E04 X = TETA (DEG)
0200604
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Figure IT.38.a
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Figare I11.38.b
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Figure II.40.b
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IT.3.4.1 - Simulatiorn
Une simulation effectuée en 1'absence de panne & 1'aide
du modéle de représentation du satellite (II.1) a donné, pour les

dépointages,les courbes des figures II.41 a et b.

+ = FI (0EG)

TATE-GT X = TETA (CEG)
| = PSI (DEG!

CoTXE-04
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Figure II.41.a
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Figure TI.ui.b
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L'examen de ces courbes permet de faire les remarques

suivantes :

- le dépointage en tangage est identique a celui
qui était obtenu avec le modéle d'action,
- le dépointage en roulis est voisin de ce qu'il
était avec le modéle 4'action,
- par contre on constate une dérive rapide en lacet,
la dérivée croissant en valeur absolue avec le temps.
Cette dérive en lacet n'est pas tolérable d'autant que 1l'on
a pu montrer que la valeur limite de 0,5° était atteinte & t = 20.400 s,
enviren 1/4 de réwvolution orbitale.
Cette dérive provient de la perturbation amenée par le terme

wao dans 1'équation en lacet.

Nous avons relevé les valeurs suivantes pour Hx(.d o

t (s) 1000 2000 5000 10.000 20.400 §0.000
H, o () |- 6,47 107

- 1,24 1078 |- 2,48 1078 | - 3,89 107®| - 5,62 107%] -2,21 1077

Not 1 1 bat C C
ons que les couples pertur eurs px® “py

autour de chacun des trois axes pour la simulation correspondante, ne sont
6

et sz appliqués
que de 5.10-  Nm.

IT.3.4.2 - Modifications de la commande

Deux modifications de la commande sont envisageables pour

limiter cette dérive :
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- modification du gain de la commande en roulis,
- modification de 1l'angle p (figure II.25)
L'étude de ces deux points par simulations a montré :
- que™our p= 5° le passage de & - 0,5°
n'était repoussé qu'a t = 30.000 s,
- qu'une variation de gain en roulis, compatible
avec la stabilité n'amenait qu'une falble variation du dépointage en lacet.
Il n'est denc pas possible de réaliser une commande en

pilotage deux axes avec le modéle d'action adopté au paragraphe II.3.1.

IT.3.4.3 Conclusion
Pour une étude ultérieure, nous pouvons proposer plusieurs
solutions pour le pilotage sans détection de dépointage en lacet :

- pilotage deux axes, la commande étant &tablie 3

partir d'un modéle d'action plus complet,
- pilotage trois axes.
. pllotage deux axes :

Dans ce cas nous ne devons pas négliger dans le modéle d'actior

les termes Hx u)o et Hztdo

En écrivant :
+ +t
Hx = f ccx (t) dt = cospf Ccﬁ (t) dt
o o
t t
et H, = j; Ccz (t) at = s:.nﬁf CCP (t) dt
O

Ccﬁéta.nt la ccmmande fournie dans le plan roulis-lacet, le mpdéle d'action

que 1'on doit prendre en compte est le suivant :

" . t
IX‘P + Hy(wo?—'f) = cosp Cc;s - cos p W f CCP dt + cpX +Cpy
O
Iy9 * Gt Cpy ¥ cty (II.32)

t
sin[&CcP + sin]sl% j CC{‘ dt + sz + ctz

o]

IZHV+ Hy(wo\l)+cP)
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. Pilotage thodis axes :

Afin de s'opposer a la perturbation wao introduite en lacet
on peut envisager d'adopter une solution de pilotage trois axes sans
détection de lacet.

La commande peut alors &tre étudiée 3 partir du modéle d'action
(I1.32). Cependant on peut noter que H étant calculé a chaque période
d'échantillonnage dans le cadre de la désaturation, on peut tenir compte de
cette mesure lors de la mise en ceuvre de la commande ; le mpdéle d'action
simplifié (II.24) pourrait alors &tre conservé.

La configuration redendante, qui devrait alors &tre utilisée
se déduit de la configuration adoptée pour le pilotage deux axes; elle est

représentée par la figure II.u2.

P2
X
£} R4
z R4 4 U
Fiw IT.u42

Notons que ce type de pilotage est actuellement envisagé

avec d'autres actuateurs, roue 3 double cardan par exenple.
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CONCLUSTION

La commande que nous avons proposée pour le systéme de
pilotage trois axes sans détection de lacet est tout 3 fait générale pour un
pilotage par roues 3 inertie 3 axe fixe commandées par calculateur numérique
embarqué, 1'étude ayant été abordée directement 3 1'aide des techniques des
systémes échantillonnés. Une modification des réglages de la commande a permis
de 1'appliquer au cas d'une configuration redondante, la panne d'une roue amenant
un fonctionnement en mode dégradé.

La parfaite correspondance entre 1'étude théorique et les
similations a permis de s'assurer de la fidélité du programme de simulation
numérique et d'étendre son utilisation 3§ 1l'étude de phénoménes difficilement
accessibles a 1'aide de 1l'outil théorique.

les principaux points étudiés ont &té les suivants :

- étude générale en 1l'absence puis en présence d'une panne,

- influence du comportement des roues avant et pendant une panne,
- influence des couples perturbateurs internes,

- effets du couplage gyroscopique,

- étude en présence des couples perturbateurs réels.

Ce dernier point a permis de valider une logique de désaturation
des roues et de montrer la compatibilité entre les dépointages maxima obtenus
aux instants de désaturation et les tolérances de dépointage trés fines exigées

en début de cette étude.

L'étude en pilotage deux axes a mis en &vidence les problémes
posés par le couplage gyroscopique, et a permis de montrer qu'un modéle d'action
ne tenant pas compte des composantes du moment cinétique suivant les axes de
roulis et de lacet était insuffisant. Ceci nous a permis de proposer des solutions
pour une étude ultérieure tant au niveau théorique (modélisatien) qu'au niveau

systéme (type de pilotage).
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INTRODUCT ION

L'équipe "Techniques Numériques-Propulsicn Electrique"
du Laboratoire d'Automatique et d'Analyse des Systémes du C. N. R. S. méne
depuis plusieurs années des études dans le domaine de l'architecture d'organes
de commande de processus en temps réel.

) (15.18.19)

Une partie de ces études a condult au projet ASMODEE
qui concerne la définition, la conception et la réalisation de calculateurs
sous forme de prototypes afin d'analyser et de synthétiser de telles structures,
le but final étant d'en déduire des formulations théoriques se substituant
aux méthodes empiriques souvent utilisées jusqu'd ce jour.

Ce projet a été motivé par la prise en compte de 1'évolution
technologique des circuits intégrés (en particulier des mémoires 3 semi-
conducteurs) et par la comparaison entre les besoins spécifiques des systémes
de commande et les caractéristiques des calculateurs existants.

En collaboration avec la Société des Engins MATRA, désireuse
de promouvoir 1'application des techniques numériques 3 la stabilisation des

satellites de télécommunications, 1'étude d‘ASMOCAS(H)

a 8té entreprise sous
contrat du Centre National a'Etudes Spatiales (20.29).

La conception de cet automate, qui est principalement dérivé
du prototype ASMODEE 01 congu etréalisé par le L. A. A, S. (17) tient
également compte des résultats obtenus par la Société des Engins MATRA lors

de la définition d'un organe numérique programmable destiné 3 la commande de

la chaine de tangage du satellite A.T.C (30).

* Automate Spécialisable Modulaired Opérateurs DEterminés par 1'Emploi.
x¥ Automate SpEcialisable Modulaire Optimisé pour le Contréle d'Attitude de
Satellites.
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Lla Société des Engins MATRA a réalisé une maquette d'ASMOCAS
dans un double but :

- vérifier les concepts adoptés lors de la
conception de l'automate,

- constituer, par couplage avec une calculatrice
analogique un ensemble de calcul hybride permettant de tester divers systimes
de commande (31).

Le présent chapitre a pour but de décrire les solutions proposées
pour la mise en ceuvre sur cet automate des chafnes de commande d'attitude
en mode normal et en mode de désaturation, relatives au pilotage trois axes
que nous venons d'étudier. Le schéma-bloe fonctionnel de ces chaines est
représenté par la figure IIT.1sur laquelle nous avons hachuré les organes exté-
rieurs i l'automate, 3 savoir les senseurs et les actuateurs.

Dans une premiére partie nous rappellerons les caractéristiques
de 1'automate ASMOCAS ; nous examinerons dans une seconde partie le probléme
des interfaces et des fonctions de traitement propres 3 cette étude ; dans
une troisiéme partie nous ferons le bilan de la version finale adoptée, des

points de vue logiciel et matériel.

c i n -
g i - g’!
= - 74 HE-EB 3
interface E. m 'gé H ,._: b
—1 * o E c /’ ny A g
w b c | o7 5 A § 18! 2 -5
- LI [ ' ql
2§ m =3 g A : Pl
" % En g [Geal ¥ n S ——% sy
sTnne & & — é Crall 5 : =4
iellarvd o, | dnverface o 3 - & EQ"_ i} n, g . Eg

n
b

roues tuydres

Fipure TIT.1



- 123 -

IIT.1 - CARACTERISTIQUES DE L'AUTOMATE ASMOCAS {20-29-15)

Les fonetions nécessaires au traitement des données sont
assurées par des opérateurs fonctionnels dont les principaux types sont
constitués par

- des opérateurs arithmétiques ou loglques,

- des opérateurs de mémorisation de données (constantes
ou résultats intermédiaires de calcul),

~ des opérateurs de commnication avec 1'extérieur.

L'enchainement des opérations et les interccnnexions des
opérateurs sont assurés par 1'unité de base qui est constituée par :

- les opérateurs mémoire-programme gui contiennent
les instructions,

- les opérateurs de commande comprenant le pilote
qui délivre les signaux nécessaires 3 la synchronisation et le compteur crdinal
dont les sorties constituent l'adresse de la mémolre-programme,

- le bus d'interconnexion des opérateurs qui,
multiplexé dans le Temps, permet le transfert des trois types d'informations
échangées : adresse de la mémolre-programme, codes des registres d'entrée et
de sortie des opérateurs, données.

La figure ITI.Z donne le schéma de principe de 1'architecture cor-
respendante.

En ce qui concerne le mode de fonctionnement, un des points
fondamentaux est constirué par le fait que ia spéeoialisation des mémoires
(programmes, données) pefmet de décentraliser le décodage au niveau de chaque
opérateur. Une instruction revient alors d transférer le contenu d'un regisire

de sortie (source) d& un registre d'entrée d'un autre opérateur (destination).
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Notons que cette structure permet pour les fonctions de traitement
de choisir la solution la mieux adaptée au probléme posé gréce 3 la possibilité
de réaliser chaque fonction :
- en logiciel en écrivant le sous-programme correspondant ,
- en matériel en développant un opérateur spécifique

s'intégrant natureliement dans la structure.

senseurs actuateurs

bus service \u’ ,n‘

_ i, Y
\V
7 "\ A
Q ]
s el [dua| [EzB {2 e] |58 Wy g
55| BeE| |edE| (E5[ [EEL2:
B WER| (B [ g 2[4 °
o &8 o~ A o 5 s 9
K K A
——
bus d'interconnexion
unité de base opérateurs fonctionnels
Figure III.2

e e P i i e g ]

Les taux de fiabilité élevés exigés du systdme de stabilisation
d'un satellite de télécommunications et les durdes de vie importantes de tels
satellites rendent nécessaire la fiabilisation des organes de commande, aux
sens de la détection des pannes et de la reconfiguration aprés détection.

En ce qui concerne ASMOCAS, son architecture et la partition

fonctionnelle qui en résulte sont a priori bien adaptées 3 la prise ‘en compte
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de telles contraintes. En effet, l'autonomie de chacun des opérateurs et son
unité fonctionnelle permettent d'appliquer les techniques de détection de pannes
les mieux adaptées 3 lafornction remplie par l'opérateur considéré, et par
conséquent d'appliquer la redordance au niveau de chaque opérateur.
Les principaux points caractéristiques du processus considéré
sont, sous l'angle de 1'impact des techniques de fiabilisation, les suivants
- le systéme de régulation auquel ASMOCAS est destiné
est un systéme bouclé échantillonné dans lequel les constantes de temps
propres au satellite sont grandes,
- le satellite est en commnicaticon constante avec
le s0l par le systéme de télémesure-télécommande,
~ 1'occupation du calculatewr est faible devant les
périodes d'échantillcnnage considérées,
- la consommation et le volume sont des points
importants comme dans fout systéme embarqué sur satellite.
Ces points ont conduit aux principes généraux suivants
- la redcndance est effectuée par commutation des
alimentations,
- la perte d'un ou de plusieurs pas de calcul complets
n'a pas de conséquence vitale,
- la détection de pannes par programme peut &tre
utilisée.
Pour 1'unité de base, du fait de son rdle fordamental dans
le fonctionnement de l'automate, la détection de pamnes et la reconfiguration
sont automatiques.
La détection, pour chacun des sous-ensembles, est assurée

de la maniere suivante :
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- pilote : doublement et comparaison,

- compteur ordinal : utilisation d'un code auto-
détecteur, le code résiduel module 15,

- mémoire-programme : contréle de parité double
portant sur l'adresse et le contenu de la ménoire,

- bus : rebouclage et émissions successives de 0
et de 1 aux instants ou ils sont laissés inoccupés par le fonctionnement normal.

En ce qui concerne les opérateurs fonctionnels internes, la
détection est assurée par des programmes qui sont ex&cutés 3 chaque période
d'échantillonnage.

Il en est de méme pour les opérateurs de communication:
avec le processus, 3 ceci prés qu'ils comportent soit des points de consigne
(opérateurs d'entrée), soit des points de recopie des ordres transmis (opérateurs
de sortie).

L'utilisation de la détection par programme d'une part, l'exploita-
tion de la liaison avec le sol d'autre part, ont conduit 3 introduire deux
opérateurs spécifiques des tdches de fiabilisation, destinés & délivrer les
ordres de commutation des alimentations :

- 1'opérateur d'observation de 1l'automate,
- l'opérateur de reconfiguration.

L'opérateur d'observation, par l'intermédiaire de la scrutation
du bus, permet d'utiliser au mieux les possibilités eoffertes par la liaison
avec le sol.

L'opérateur de reconfiguration est considéré par le reste
de 1'automate comme un opérateur fonctionnel au méme titre que les autres.

Les t&ches sont :
- la commande de la reconfiguration des opérateurs lorsqu'un

défaut est détecté,
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- la transmission au sol des changements de contexte
de 1l'automate, c'est-a-dire des commutations d'ocpérateurs.
La figurelI1.3 donne le schéma de principe de la version

opérationnelle d'ASMOCAS.

L'étude de 1'applicaticn d'ASMOCAS au traitement des chatnes
de commande du satellite européen expérimental OTS a permis d'adopter la
version sulvante :

. Undite de base comprenant :

- un cpérateur regroupant les fonctions de pilote
et compteur ordinal,

~ un ou plusieurs cpérateurs ménoire-programme,
chacun d'eux comportant 1 K mots de mémoire morte.

. Opérateuns externes sulvants

~ opérateurs arithmétique et logique réalisant les
fonctions addition, soustraction, comparaisen, multiplication, ET, ouU, ou
EXCLUSIF, complément, décalages droite et gauche,

- cpérateurs de mémorisation de données, chacun
d'eux comportant une mémoire morte de 256 mots {constantes) et une mémoire
vive de 128 mots (résultats intermédiaires),

- opérateur horloge temps réel programmable, délivrant
une interruption 3 la fin de chaque période d'échantillonnage.

. Operateuns d'interface suivants :

- télémesure-télécommande,

- entrées analogiques,

- entrées numériques séries
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- antrées tout ou rien,
- périodemétre,
~ sortles analogiques,
- sortie tout ou riern.
Le nombre de circuits corvespondant & ces sous-systémes et
donné a2 figure II1T.4, les mots étant de 16 bits et la technologie
utilisée étant la techmnlogie TTL basse puissance, les mémoires nrrtes érant

des circuits bipolaires électriquement programmables par destruction de fusibles.

I1T1.2 - INTERFACES ET FONCTIONG DE TRAITEMENT PROPRES A CETTE FTUDE (15)

(4

Prenant en compte la maquette d'ASMOCAS qui vient d'étre
décrite, nous avons examiné les fonctions propres 3 cette &tude.
Ce sont
~ les interfaces d'acquisition et de sortie,
- les fonctions de traitement qui ne fipurent

pas parmi celles que nous avons indiquées au paragraphe I1IT7.1.3.

Nous pouvons classer ces interfaces en deux catigories suivant
la forme sous laguelle les dormées sont fournies par les senseurs
- données sous forme de tensions analogiques,
- données sous forme de orénaux de tenciom ou
d'impulsion.

111.2.1.1~ Données sous forme de tensions anaiogiques

Il s'agit icl de dormnées fowrmies par leg cenumios Lerrestres
analogiques (cf annexe 1,5 A1.2.1). 1'interface est constitué par un

multiplexeur analogique 3 deux voies suivi d'un convertisse.r andioglgue
g
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numérique du type d pesfes Sucmassives.

Le schéma de principe de cet interface est donné par la

figure TII.GS.
corﬁ’nu‘t ateurs
mquues
Senseurs
analogigues N Qa o cou
logique
tangage 7 o T giq
r—J-l \Y
- W
j .
> g registre
s
Figure TII.5 u
r———-
2 Conver—
décodeur ] conver-
T D/A
" 1’e

bus information

I1T.2.1.2 - Données_sous_forme de créneaux ou d'irpulsions

Chodix du prinedpe de mesure

Dans le cas du senseur stellaire ol 1'on dispose de données
sous forme de créneaux, la mesure ne peut &tre effectude gue par un interface
fonctionnant en périodemdtre.

Dans le cas des roues, la grandeur désirée est la vitesse
de rotation qui est proportionnelle au nombre d'impulsions par unité de
temps, et l'interface correspondant peut, a priori, &tre soit du type périodemétre,
soit du type fréquencemétre,

Le choix du type d'interface résulte de deux considérations

relatives 3 la précision des mesures et au volume du matériel nécessaire.



- précision des mesures
La comnaissance de la vitesse des roues n'est
nécessaire que pour décider du passage en mode de désaturation ; la fréquence
d'acquisition n'est donc pas directement life 3 la fréquence d'échantillonnage
et peut lul 8tre nettement supérieure,
- volume du matériel :
Deux types de contraintes contradictoires
sont icl en présence : . l'adoption du type fréquencemétre minimise les fonctions
de traitement ultérieures,en ce sens que les données issues de 1'interface
sont alors directement exploitables, mais conduit a deux types d'interfaces
différents,

. 1'adoption du type péricdemétre nécessite d'effectuer
une division pour obtenir les vitesses désirées mais permet de n'avoir qu'un
seul type d'interface.

L'examen de ces points nous a conduit & choisir un péricdemétre

compte tenu du temps et de la précision de la mesure.

Intenface netenu :
La figure III.6 donne le schéma-bloc de 1'interface.

Cet interface nécessite des commentaires en {onction des

deux types de dornnées

- acquisition des vitesses «des roues

Le senseur stellaire a une fréquence de balayage
de 100 Hz ; le temps d'acquisition sera donc faible (infériewr 3 2/1008me de
seconde) ; par ailleurs le temps de calcul nécessité par les opérations de
désaturation est inférieur 3 7 ms (figure IIT.14) ; on dispose donc pour

effectuer les mesures de vitesse des roues d'un temps t, qui reste trés voisin

e T = 10 s,
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Pour la mesure de la vitesse d'une roue, on dispose d'un temps
t,/4s ce qui correspond d une vitesse minimum détectable de 24 t/mn en supposant
que la mesure s'effectue sur un tour complet de roue, ceci afin de s'affranchir
des problémes posés par la dispersion sur les valeurs relatives des temps
séparant deux impulsions. Aux basses vitesses, nous avons prévu de pouvoir
effectuer la mesure sur le temps séparant deux impulsions, ce qui porte la
valewr minimum détectable & 4 t/mn avec, bien entendu, une précision dégradée
pour les vitesses comprises entre 4 et 24 t/mn.

Ce fait explique la présence du compteur par 6 dont le but
est triple

- il permet d'arréter le comptage lorsque son
contenu atteint ©, ceci dans le cas ou la vitesse est supérieure & 24 t/mn,

- 11 permet de connafire le nombre d'impulsions auquel
correspond le contenu du comptewr 1, dans le cas ol la vitesse est inférieure 3

24 t/mn,
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- 11 commande le transfert du contenu du compteur
1 au registre chaque fois que lui-méme est incrémenté de 1.

- acquisition des dépointages :

Le miltiplexeur d'entrée MIPXR1 regoit le OU logique des
signaux Aoy gy Oy (annexe I,§.A 1.2.2); lors de 1l'acquisition, on
disposera successivement dans le registre des temps correspondant aux angles
0<2, 0(2 +0(3, 0(2 + D(a + yb ces angles seront obtenus en rapportant ces temps

d la période de balayage qui correspond & 27 radians.

I11.2.2 - Interfaces_de_sortie

»

Nous avons deux types d'interfaces de sortie, destinés 3

transmettre les commandes :

- dux roues

- aux tuydres

T11.2.2.1 - Interfaces roues

La figure III.7 donne le schéma de cet interface. Le fait
de placer le démultiplexeur avant les registres permet de faire jouer a ces

derniers le réle de bloqueur.

I11.2.2.2 - Interfaces tuyéres

Le nombre de tuyéres dépend de la logique de Jdésaturation
adoptée. Celle que nous avons simulée n'exige que 4 tuydres ; cependant nous
avons vu qu'une désaturation supplémentaire en tangage peut s'avérer nécessaire,

d'ol un ensemble de 8 tuyéres.
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Le schéma bloc de 1'interface correspondant est donné par

la figure III.8.

Et e e e L e
et —padad o o e g i ¥ - s 3

Les fonctions a réaliser sont les suivantes (figure III.1)
- élaboration des dépointages 3 partir des signaux
issus des interfaces avec les senseurs,
- filtres numériques D(z),
- produits matriciels,
- traitement de la logique de désaturation.
Compte tenu des fonctions de traitement déj3 existantes sur

la maquette d4'ASMOCAS, nous avons porté notre attention sur : .

les filtres numériques D (z),

1

les produits matriciels,

1'opération division

les fonctions transcendantes : sinus, cosinus et

racine carrée.

IT1.2.3.1 - Choix matériel-logiciel

Nous n'examinerons ici que les solutions en logiciel, ceci pour
les raisons suivantes :
- le temps de calcul est compatible avec la durée
de la période d'échantillonnage : les fonctions trigonométriques, la racine
carrée et la division ne sont utilisées qu'un nombre trés réduit de fois
par période d'échantillonnage (3 fois pour le cosinus, 1 fois pour le sinus,

2 fois pour la racine carrée, moins de 7 fois pour la division).



- 137 -

- le développement d'opérateurs spécifiques (32,33)
utilisant des méthodes de tabulation-interpolation pour les fonetions trigonométriques
et des méthodes 1tératives pour la racine carrée, conduit 3 un nombre de circuits
relativement important, au moins égal, en fonction de la précision requise,

d celui nécessité par l'opérateur arithmétique et logique.

Notons que d'une maniére plus générale, dans le cas ol des
études complémentaires améneraient une plus grande complexité des calculs & réaliser
au cours de chaque période d'échantillonnage {(probléme de filtrage de bruits
entachant les signaux issus des senseurs par exemple), la modularité d'ASMOCAS

permettrait d'adopter les solutions en matériel.

ITI.?.3.2 - Réalisation des fonctions

Nous indigquens dans ce paragraphe les solutions retenues pour
les diverses foncticns réalisées, ainsi que les résultats obtenus en temps
d'exécution et en volume mémoire ; d titre d'exemple, nous avons choisi de
détailler la programmation correspondant au filtre numérique D (z). Les

bilans en temps et en volume ménoire sont donnés par le tableau de la figure IIT.12,

On doit réaliser -1 —2
S(z) 1 + Az + Bz

D@ ==y~ %

~ —— (cf §.11.2.1.2)
1+Cz ™ + Dz

On a done

5,= Ky [E +AE_;+BE_ ,]-C8_-DS _,
Le tableau de la figure I1T7.9 donne la programmation correspondante

ainsi que les sigles utilisés et le contenu des diverses mémoires.
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Opérateur Opérateur . Nature de
source destina- Opération effectuée 1 ‘opéra-
tien valeur = | destination tion
A
MC2 o B : REIA t
MRI2 oA E _, ' RE2A t
]
Bx En-? X RSA m
oA MRI5 B, ) MRIS t
MRT1 MRI2 E s MRI2 t
MRI2 0A E-q i RE1A t
M1 oA A \ RE2A t
AxE , : RSA m
oA oA A, l REIA t
MRIS oA B, ' RE2A t
At BBy ! RSA a
QA MRIS AEn_l + BE n-2 : MRIS t
opérateur
acquisition MRI1 Bn : MRI1 t
MRI1 QA En | RE1A t
'
MRIS oA AE, , ¢+ EE_, ' RE2A t
En + AEn_1 + Bl:n_2 i RSA a
'
0A 0A E +AE , +BE " RE1A t
nes oA K, " RE2A t
lcD * [En * M:n-1. * BEn-Z] : RsA m
OA MRIS So = )(D [En + Ar’n—l + BEn_2] | MRIS t
MRI4 oA 'S, " RE1A t
[ o oA D | REZA t
DxsS , : RsA m
0A oA s, , RE4A t
MRIS A So ' RE2A T
s, + DS _, : RSA a
QA MRIS5 So + Dﬁn_z " MRIS t
MRI3 MRI4 Sp1 " MRI4 t
MRI4 oA Sp1 ' RE1A t
M3 oA c ! RE2A t
CxS,_, : RSA m
oA oA cs \ RE1A t
MRIS oA s, v DS, : RE2A t
Csn_1 + SO + Dsl'l—2 X RSA a
) oA MRI3 Sn = So + CS“_1 + DSn—Z L MRI3 t
wmoire | MC1 mez | Mo | omow Mcs | MRIL | MRIZ | MRIZ | MRIN§ MRIS
contenu A B ¢ D D) B E:n-i.’ -1 | Sn-2 |aivers
Sigles :
' MC : mémoire constante
. MRI : mémoire résultats intermfdiaires
0A : opérateur arithmStique
RE1A,RE?A : registres d'entrée de OA P!‘EE III.9

g ot

RSA : registre de sortie de 0A
i transfert

: addition

: multiplication
opération logique



(nz)-(nl) - (nz)

décalage gauche def
{ny) avec entrée
d'un 0

(nz)*(nl) - (n.‘,)

- 13% -

[dbcaiage
(ny) avec entrée
da'un 1

gauche de;

dacalage gauche
de (n,)

Figure TII.10

Méthode P |nMRI nMC Exécution
Héron 28 3 6 631t + 3m + 53a + 321
Comparaison def ¢q | g v | 378t + 15m + 64 a
poids
Figure I11I.11
Volume mémoire Exécution
Tonction
nMP mMRI | mMC t m a 1
Filtre D(x) 26 5 5 26 5 Y /
Produits “C =PC 54 8 12 54 12 9 /
Matriciels. cal
.l‘i:GHi 52 8 12 52 12 8 /
Division 26 4 B 191 / 45 30
Sin X OU 006 X
X € [0,21[] 86 5] 26 B4 4 14 /
Racine carrée 28 3 b 631 3 53 37
Figure ITT.12
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Le nombre de mémoires programme, résultats intermédiaires et
constantes est :
nMP= 26 nMRI-=25 nMC=5

IIT.2.3.2.2 - Division

Parmi les algorithmes de division existants, nous avons choisi

1'algorithme avec restauration du reste que nous rappelons sur la figure III.10.

I1I.2.3.2.3 - Fonctions_trigonométriques_(34339)

Nous avons adopté pour les fonctions sinus et cosinus un

traitement 3 partir des développements en série de Mac Laurin:

3 5

. .4 _ X X 5T
sinx=1 3T + —ET- SWr [O, LI
2z ) B
x X x 70
o8 X = 1 - 5+ [y~ - —pr SW [0"21?]

Ces expressions, compte tenu des domaines de variation choisis
pour 1'argument, permettent d'obtenir la précision requise avec seulement

4 multiplications.

I7I1.2.3.2.4 - Racine carrée

Nous avions étudié deux méthodes itératives permettant
1'extraction de la racine carrée d'un nombre

- la méthode de Héron (38)
Y

n
si X 41 €st la valeur approchée 3 l'ordre n+l de x = Y.

X

41 T 1/2 (xn +

) avec X, = 0,75

- la méthode par comparaison de poids (40) :

2 “n,? _ .
x ¢ Y € an + 2 )7 aveec Xy = 1/2 si ¥Y» 1/4

X = 0 siY<i/y

si x_ est la racine carrée 3 2" prés par défaut de Y.
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la premiére méthode comporte trois divisions et Quelques
additions. La seconde 15 multiplications et un nombre important de tests
et d'additions.

Le choix entre ces méthodes dépend de la solution adoptée
pour la division ; avec le traitement logiciel adopté au ﬁaragraphe 117.2.3.2.3,
le bilan de programmation des deux méthodes est donné par la figure TII.11,
les abréviations étant celles de la figure III.O9.

Le principal critére de cheix d prendre en compte ici
étant la minimisation du volume mémoire, nous avons choisi la méthode de

Héron.

III1.3 - YERSION DE L'AUTOMATE ADOFTEE

Compte tenu de ce qul nous avons dit au paragraphe II1.2.1
au sujet des interfaces d'acquisition, nous pouvons organiser la période

d'échantillonnage comme indiqué sur la figure 111.13.

nT {(n+1)T
Lot /u : : :
; ' e + .L + — _.. : TemPS
Acquisitions e w e — e ‘
: roue 1 roue 2 roue 3 rous 4
Calcul (S p_.
/N !
senseur cormanae gésaturation
stellaire des Toues

Figure ITI,13
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Ce bilan est effectué en volume mémoire et en temps d'exécution
3 partir des résultats de la figure III.12. En ce qui concerne les temps
d'exécution, 1l'évaluation a été faite sur les données suivantes :
t=5us a=5pus b=5us n1:20ys
Notons par ailleurs les points suivants :
- en pilotage trois axes le dépointage est déterminé
en traitant 1'équation du second degré A1.10 (annexe 1), l'ambiguité
sur le signe étant levée en traitant en paralléle les équations simplifiées Al.11,
- la logique de désaturation est traitée 3 partir
de 1l'organigramme de la figure II.23.
La figure III.14 dorne les bilans en volume mémoire et en

temps d'exécution par péricde d'échantillonnage.

STk D e Ll L RS

la figure III.15 donne la configuration de 1l'automate.
Le tableau de la figure III.16 donne le nombre de circuits

nécessaires pour chaque opérateur et les capacités mémoire.
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Opérateuwr pilote et
comptexr ordinal

teaps réel

Opérateur horloge

AN AR } AN AN A 1 A
2 y 1 ¢ | z VY y ’ ¥ ! <r
i | bus infgmation | ! i | [
bus fonctionnel
Capacité Nombre de
mémoire circuits
E Pilote ot coagiteur ardinal 45
‘g a Mémoire programme 643 Y7
g Opérateur arithmétique et 56
1 3 logique
P Resultats
! é Memoire intermédiaires 20 49
¥ données constantes 170
\|
5 Horloge temps réel 25
Convertisseur A/N 30
§ Péricdemdtre 30
g Convertisseur N/A 4o
Sortie tout ou rien 25
Total 357

Fi II1.16
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En nous basant sur les conclusions partielles que nous
avons faites a la fin des deux premiers chapitres, nous donnons en conclusion
de ce mémoire les points qui nous paraissent &tre les plus importants et

susceptibles de conduire soit § des compléments d'étude, soit 3 des développements

futurs.

Nous avons mis en &vidence les problémes qui se posent
lorsque 1'on veut étudier une configuration redondante de roues 3 inertie 3
axe fixe ; ces problémes sont 1iés aux interactions qui existent entre les
diverses phases de 1'étude comme le montre le schéma synoptique donné ci-aprés.

Le choix définitif d'une loi de répartition devra tenir
compte de 1'aspect systéme, un retour sur le choix d'une configuration interve-
nant au niveau de la désaturation des roues.

La détermination d’une configuration dépendra de la loi de
répartition adoptée ; pour ce qui concerne le niveau de redondance on ne le
prendra supérieur 3 1 que si cela est justifié par une étude de fiabilité concernant
1'ensemble de la chafne de commande.

L'étude des lois de commande a permis de montrer que le systéme
restait stable aprés panne d'une roue, celle-ci se traduisant essentiellement
par une modification de 1'amortissement et des dépointages et une augmentation
de la fréquence de désaturation.

En conséquence, il est possible en cas de panne

- de laisser le systéme fonctionner en mode dégradé,

- d'envisager une détection de parme et une commutation
de la matrice de répartition, cette détection pouvant alors étre effectuée
sans contrainte en adoptant soit une solution embarquée, soit une solution

moins performante au scl.
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Nous avons montré également le grand intérét des simulations
numériques, tant pour la validation des solutions thoriques retenues que pour
1'étude de phénoménes difficilement abordables & 1'aide de 1'outil théorique.

Cecl nous a permis d'observer le comportement réel du
satellite sur plusieurs révolutions crbitales et en particulier de valider

une logique de désaturation des roues.

L'étude de 1l'implantation des chaines de commande sur
1'automate ASMOCAS a montré l'apport amené powr la stabilisation de satellites par
1'utilisation des techniques numériques et a mis en évidence la facilité d'uti-
lisation d'une telle structure. Les techniques numériques permettent :

- d'obtenir une grande souplesse de la commande,
les coefficients des filtres numériques pouvant &tre programmés a priori en
fonction de variations déterministes de paramétres (inerties variables, couples
perturbateurs internes),

- de traiter des solutions de pilctage difficilement
envisageables avec les techniques classiques analogiques en raison du volume et de
la complexité des traltements u'elles impliquent : 1l'exemple en est fourni ici par
le pilotage trois axes avec 1l'utilisation d'un senseur stellaire pour la détection
du lacet,

La structure d'ASMOCAS accroft la souplesse de la commande
en permettant :

- d'envisager pour tous les traitements le
choix logiciel-matériel en fonction du rapport complexité/temps disponible pour
l'exécution d'une t&che,

~ de modifier les coefficients des filtres en vol
par utilisation des dispositifs de télémesure-télécommande,

~ de reprogrammer certains algorithmes en vol.



- 148 -

Par ailleurs, nous avons tenu 3 souligner dans cette étude
1'inmportance du volume matériel nécessité par les opérateurs interfaces dans
la version finale de l'automate. En effet, ce paramétre, trop souvent négligé,
nous parait &tre un élément de décision prépondérant pour le choix d'une
structure ; 1l'éwoiution vers une intégration de plus en plus poussée pour ce
qui concerne la partie traitement et mémorisation ne pourra qu'amplifier ce

phénoméne .

Nous avons souligné dans notre introducticon générale
1'accroissement des performances demandées aux satellites de télécommnications
des générations d venir, et le souci de rentabilisation des investissements
correspondants.

Notre étude a montré que les problémes qui en découlent
pour le systéme de stabilisation sont particuliérement bien résolus par
l'utilisation :

- de propulseurs électriques pour les corrections
de poste,

- de roues 3 inertie en nombre redondant assurant
un pilotage trois axes pour la commande d'attitude.

En effet :

- 1'utilisation exclusive de roues 3 réaction permet
d'avoir une masse totale d'actuateurs réduite,
-des dépointages maxima inférieurs a 0,05° ont pu

&tre obtenus autour de chacun des axes,
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- la sécurité de fonctionnement est accrue par
1'utilisation de roues en nombre redondant et par le fait qu'une seule loi
de commande peut &tre utilisée en dehors et pendant les corrections de poste ;
par ailleurs, en cas de panne d'une roue, le pilotage est assuré en mode
dégradé s'il y a défaillance, ou absence, d'un systdme de détection de panne.
Les problemes 1liés 3 l'accroissement du volume des calculs
nécessités par une telle solution peuvent alors &tre résolus par 1'utilisation

d'un calculateur numérique embarqué.

i R o R B S
2 e T e T LT T T, T
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ANNEZXE 1

Modélisation des sous-ensembles du systéme de stabilisation

A1, 1 Le satellite

A1.1.1 Caractéristiques

Le satellite, dont la figure 1 donne une représentation
schématique, comporte deux panneaux solaeirss de 5 métres de longueur et 1,5 métres

de largeur, ainsi gue deux antennes paraboligues, sa masse étant de 800 kg.

Les axes liés au satellite étant les axes principaux d'inertie,

la matiére d'inertie s'écrit :

I 0 0
I-(0° 1 0
6 o I
Z
2
aveac Ix = 5480 m kg
I, = 1840 m° kg
I - 5485 n° kg

Remargquons que nous faisons une approximaticn en considérant la
matrice d'inertie constante : les panneaux solaires doivent &tre en permanence

N

crientés vers le soleil et, de ce fait, tournent & la vitesse orbitele par rapport
au corps central ; nous ne tiendrons pas compte de ce phénoméne gqui est & la
fols lent et déterministe ; 1l est en effet possible d'asservir le gain & une
telle variation d'inertie, cet asservissement étant facilité par l'utilisation
d'un calculastsur numérigue.

Notons également que le satellite est supposé rigide ; il
est bien évident que ceci est une hypothese de travail pour cette étude de
tfaisabilité ;dans une étude ultérieure, on devra s'assurer, au moins, gue la

freguence du ler mode scuple en flexion des panneaux ne peut &tre excitée

par le pilotage.

A1 .1.3 Modele de représentation de la dynamigue du satellite

Le repére 1ié au satellite, dans lequel on se place, a été
donné par la figure 2
- 1l'crigine est le centre de masse G du satellite,
- l'axe de roulis Gx a la direction et le sens du
vecteur vitesse de translation du centre de masse,
- 1'axe de lacet Gz passe par le centre de la terre

et a pour sens le direction terre-satellite,
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- l'axe de tangage Gy est tel gue le triédre

est direct, et est donc orienté vers le nord.

Ce repére tourne & la vitessefl par rapport & un trigdre inertiel

avec ]
p cosY cos¥ sin¥ o R
8= q) =|~sin¥ cos® cosY 0 ;] = (A1.1)
< Ar 0 -sin ¢ 1 ¥
ol wo est la pulsation orbitale:u% = 7,25 10-5 rd/s

@, 0,¥ sont les angles d’Euler (figure 3)
H étant le vecteur moment cinétique de 1'ensemble des volants
dans le repére Gxyz, le moment cinétique de 1'ensemble satellite-volants

s'exprime dans un repére fnertiel par :
*

H* = Ifi+ H (A1.2)
Dans un tel repére, l'application du théoréme du moment cinétique
s'éerit
d H*
( Tt )i = Cp + Ct (A1.3)

ol Cp et Ct représentent respectivement les couples perturbateurs et les couples
fournis par les tuyéres de désaturation.

En effectuant la dérivation dams le repére 1ié au satellite,

on obtient

d H %

E—¥j + Q. H" = Cp + Ct

5

En explicitant cette relation 3 1'aide de (A1.2) on a ;:
Ix 0 0O p 0 r p Ix a 0 p Hx ﬁx
0 I 0 +| r o - 0 I 0 + | H + [ H =C +C

y 9 P y q y oy p "t

0 0 IZ r -q p O 0 §] IZ r H H

(A1.5)
La dérivée du vecteurH est le vecteur des couples fournis par

les volants ; le modéle de représentation s'écrit donc :

IX 0 8] p 0 r o} Ix 0 0 o] H>< ch Cpx Ctx
0 T 0 Hr o - 0 1 8; +H H [i=[C + C + C
y a P y a vl| | ey Uy || Tty
C 0 I r ~q p 0 1] 0 I r H C C c
z z c o] tz

(A1.6)
CC etant le vectseur des couples de commande.

L'hypothése des petits angles permet de linéariser le modéle

de représentation ; on cbtient alors :
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- . 2 . .
W - - - =
I ¢+ H, | ST w[)¢(1y 1) +w YIT I,* 1)t H, (8+@) =C  + Cox* Cix
I & +H (Y-w - P+ w C
VALV SRS IR AL oY) “oy” “py" Cry
™ . 2 . .
Y+ w w - - - - H (8+w -
, ¥ Hy L o W+ +w? I, - L) -o P Iy v 1) ~H(8+wi=c +C+Cp,
(A1.7]
En faisant 1'approxdimation Hx = H_ =0 et Hy = H, on gbtient
le modéle d'action suivant
TX+H X+W H X =C+C+C (A1.8)
1 o 2 o} = t T
ou - X représente le vecteur des dépointages ¥ = (@, € ,9)
_ |0 0 -H _JH 0 @
700 o]l® Mo o oo
H O 0 0 0 H
A1.1.5 NModele d'sction en pilotage trois axes
Avec l'approximation supplémentaire H = 0O, on a :
LA =L v By (A1.3)
|
A1.2 Les senseurs i
AT.2.7 Sepseur  terrestre infra-rouge (13)
Ce type de senseur donne, sous forme analogique, les dépointages

autour des axes de roulis et de tangage. I1 emploie quatre détecteurs

thermovoltaigues analysant 1'image infra-rouge de 1'horizon dans le plan focal

d'un systéme optique. Les détecteurs sont placés comme le montre la figure A1.1,

les dépointages étant déduits de 1'analyse différentielle des signaux 81, S

53 et 84.

2:

Figure A1,1

L'information donnée en sortie est linéaire entre - 1,5° et

+ 1,5° avec une pente de 1 volt par degré ; la constante de temps est de 1'crdre

de 50 & 100 ms.

Cette constante de temps étant hors de la bande passants de

pilotage, nous avons considéré que le senseur se comportait comme un gain

unité.
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A1.2.2 Senseur stellaire (13)

»

Ce senseur permet d'obtenir le dépointage en lacet a partir
de 1'évaluation de l'angle que forme son axe optigue @ligné sur 1l'axe de tangage st
la direction de 1'étoile polaire.
Un dispositif optique focalise l'énergie lumineuse provenant
de 1'étolle sur la photocathode d'un détecteur ; celui-ci convertit 1'imege
cptique en image électronique., Cette derniére est défléchie de fagon circuleire
par un dispositif magnétique et est interceptée par un réticule électronique

divisé en quatre quadrants (figure A4.2). Chacun des guadrants est relié a un

photomultiplicateur. On obtient sur les sorties 1 & 4 les signaux

“15“% respectivement (figures A1.3 et A1.4) dont la durée dépend de la
pasition du point® par rapport au point 0, donc de l'angle formé entre 1'axe
optigue et la direction de 1'étolle polaire.

Le dépcintage est alors déterminé en résolvant 1'&guation

sulvante :
b Y2 v
- + aY¥Y(sinwt +Bcoswt)- aPlcosw t-Bstnw t)+b{1-2-)=
2 [u] 0 o} s 2
-1/2
R [ 2 %%y 2 Y34
1 + s CO5 - =~—e"+ 00§ ————
' 0A 2 2
ol (A1.10)

. Pat € sont donnés par le senseur terrestre,

. t est le temps,

. wo est ia pulsation arbitels,

. R est le rayon du cercle formé par 1'image sur le ré&ticule (cf. fig.A1.2),
.« OA est la distance du systéme optique & la photccathade (cf. flg.A1.2)

. a-= sineb avac ap = 56° = écart angulaire entre la direction Nord

et la direction de 1'étolle polaire .

. b= cos&D

stoll photomultiplicateurs
] lB Iy : _____l”... ______ !_L Y
polatre

* .
0 m .\—-——ill----m-;z_
‘n} //----..-.[.l_ ¢ sorties
‘ a7 )/ P
optique
photocathode systéme de réticuls Figure A1.2

déflexion £lectronique
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Figure A1.3

1
0(2 " l I " i
l—-——l Figure A1.4
3 . L L J

L'ambiguité sur le signe de la solution est levée & partir
de la solution approchée au premier ordre
Y=asinwt-T -y@ (A1.11}
‘r d2+d3 0 X rd
- > )

—

avec i f
X

R

aA Z

R o X+
VLo (-5

Ce senseur a une précision de 20 & 30 secondes d'arc. La

fréguence du balayage est de 100 Hz ; nous avons donc neégligé la constante

de temps et considéré gue ce senseur se comportait comme un gain unité&. Nous

avons Ggalement négligé le temps de calcul de traitement des éguations

(A1.10) et (A1.11), On montre au chepitre III (figurse III.?14) qu’il est de
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1'ordre de 13 ms.

A1.3 Les actuateurs £13)

A1.3.1 Roue 3 reéactian

Le modéle de représentation d'ume telle roue est le suilvant

c =J-% . AU - Bu-Cw? (A1.12)
a dt

« U est 1a tension de commande,

. Ce est le couple effectivement fourni par la roue,

. J est le moment d'inertie de la roue,

. West sa vitesce angulaire,

. A, B, C, sont des canstantes.

Dans le cas de roues commandées par un moteur 3 courant continu,

3
on peut négliger le terme CW ,C &tant faihble.

En notant Cd = A U, le couple gue l'on désire obtenir, 1la
fonction de transfert d'une roue & réaction s'éerit :

r, = EE— - LB avee T= 1/B {A1.13)
d 1+Tp '

2 10—2 m2 kg

3,4 1077 Nms/rd

Les valeurs numériques prises en compte sont J

B

1]

A1.3.2 Roue_a moment cinétigue polarisé d'od T= 62,5 s

Le modéle mathématique d'une telle roue s'écrit également :

dw

cC_ =1 3t - Cd - Bw (At1.14)

mais avec : W= W +Aw
LDp étant la vitesse de polarisation de la roue.
Valeurs numériques :
3=8,55 10 7°n? kg
B =3,210 " Nms/rd
d'ol T=298,4 s

Ces tuyéres psuvent étre des jets de gaz, des propulseurs &

hydrazine ou des propulseurs électrigues.

=

Les propulseurs & hydrazine fournissent une poussée de 1'ordre
du Newton ; cette valeur é&levée nécessite l'utilisation d'un modulateur de

pouss8e réduisant 1'intégrale de la poussée fournie.
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Les jets de gaz fournissent des couples de 1'ordre de 0,05 Nms,
1'emploi d'un moduleteur de poussée n'étant alors pas indispensable.

Les propulseurs électrigues ont des niveaux de pousseeg de
l'ordre de 5 Nms ; leur emploi est envisageable lorsgu’ils sont utilisés
pour d'autres taches [correctionde poste) afin de ne pas se psnaliser en masse.

Nous avons adopté pour cette étude des jets de gaz fournissant,
autour des axes considérés, des couples de 0,04 Nm, la commande étant faite

en tout ocu rien.

A1.4 Les couples perturbateurs (28-3)

A1.4.1 Les couples perturbateurs externes

Dans le cas d'un satellite géostaticnnaire, trois sources
de perturbaticns externes scnt & prendre en compte
la pression de radiation solaire,
. ie gradientde gravité,
le moment magnétigue de la terre.
Nowss ne tiendrons pas compte ici des deux derniéres sources
de perturbations
les couples perturbateurs dus au gradient de gravité
restent en général faibles (ge 1'ordre du micro-Newtcn?,
+ les couples perturbateurs dus au moment
magnétique de la terre sont faibles pour un satellite géostationnaire.
L'action du rayonnement sclaire sur un satellite provient
du rayonnement infra-rouge terrestre. Cette action est ici non négligeable,
compte tenu en particulier de la taille des panneaux solaires et des antennes.
En prenant les hypothéses suivantes
. centre de gravité du satellite confondu avec le
centre géomeétrigue du curps sentral,
» Centre de gravité de l'ensemble des deux panneaux
distant de 5 cm du centre de gravité du satellite,
on obtient (14) comme modéles de représentation des couples

perturbatedrs en roulis, tangage et lacet, respectivement,en Newton méires

C =10 ° {-5,77 + 5,01 cos @t
px -5 &)

C = 10 (17,05 cos w_ T+ 4,2 sinw t + 1,02 sin 2 w.t)
Py - 0 o} 0

C = 10 (0,56 + 4,2 sinw t)
pe o]

(A1.19)

A1.4.2 Les couples perturbateurs internes

Ces couples sont essentiellement dus au mésalignement des

pPropulseurs utilisés pour les corrections Je poste Nord-Sud et Est-Ouest.
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A1.4.2.1 Correction Nord-Sud

lLe potentiel de gravitation du soleil et celul de la lune
agissent sur le mouvement du centre de masse du satellite et provogquent une
rotation A1 de l'orbite. Les corrections nécessaires consistent a annuler
la composante AVO de la vitesse du satellite, perpendiculaire av plan de
l'crbite, composante 1iée & la rotation de ce plan.

On peut adopter pour effectuer ces corrections, rdes propulseurs

4 hydrazine ou des propulseurs électriques

- avec des propulseurs a hydrazine gd'un niveau de
poussée de 2 N et disposés comme indiqué sur la figure Al1.5, on peut estimer
a4 25 secondes par orbite le temps de poussée. Un mésalignement de 0,5° des
propulseurs provogque alors pendant ce temps des couples perturbateurs autour

des axes de roulis et de lacet dont la valeur maximale est de 0,05 Nm,

T1
y T2

ATV Y
v

e x Figure A1.5
CAT3 g

- avec des propulseurs électrigues d'un niveau
de poussée de 4 m N, dans les mé&meg conditlons, les couples perturbateurs

maximum sont de 5 1Dﬂ5 Nm, le temps de poussée étant de 7 heures par orbite.

A1.4.2.2 Correction Est-Ouest

La non-homogénéité du potentiel terrestre provogue une dérive

en longitude, la correction pouvant &tre effectuée & l'aide de propulseurs 3
hydrazine ou électriquer :

- avec des propulseurs & hydrazine, ls correction dure
18 secondes toutes les 10 orbites ; un mésalignement de 0,5° des tuydres provoque
autour des axes de tangage et de lacet des couples perturbateurs inférieurs
a 0,03 Nm,

- avec des propulseurs €lectrigues de 0,25 Nm, les
couples perturbateurs ont une valeur maximum estimée & 3,5 10_8 Nm, le temps

de poussée étant de 4 heure par crbite.
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ANNEXE 2

SATEL. Programms numérigue de simulation du satellite

Compte tenu de 1'adoption d'une lol de commande en cascade,
il nous & eté possible de réaliser un programme numérigue de simulation sous
forme modulaire (programme SATEL opérationnel sur calculateur IBM 365.108 et
comportant environ un milller d'instructions FORTRAN]}. La figure AZ.1 en donne
le bloc-diagramme général, chague blecc correspondant a un sSOusS-pProgramme;
il est donc possible de modifier la commande ou une fonction de transfert sim-

plemant par modificationadu sous-programme correspondant.

C
X Loi de ¢ loi de o |fet de C Projection Cc P
o Commande cajrepartition [ dyl transfept les axeq
(SP. PTLOTE SP.REFART Jes roues =atellite
) ( ART) (SP. ROUES) (SP. COMAND)]
A{SP.HPCG)
Traitement
de la dy- e«
namique du
satellite
Figure AZ.1

Ce programme simule deux sortes de phénoménes physiques
- ceux qul évoluent continuement dans le temps et
qui sont traités avec un pas de calcul At,
- ceux gul sont contrdlés par le calculateur de bord
& la périoge d'échantillonnage T, grande devant At ; ceci concerns la loi de
commande.
Le simulation s'effectue donc comme indiqué sur la figure AZ.2 :
- aux iInstants nT, le calculateur prend en compte
les dépointages en sortie de HPCG et effectue la commande (trajet------),
- entre les instants nT et (n+13)T, le calculateur

simule 1'évolution de la dynamique des roues et du satellite (trajet...).
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PILOTE REPART ROUES COMAND
€ spmumh & = ¢ wmmns o | desmiems % Se—— :m: .-—": :m.-.m:
: :i
4 5
: H
E
- el . . .“_-..- ‘.:l'.ll.....I-I.F.l‘.liiﬁli.
HPCG
Figure AZ2.2

Cette simulation est effectuée 3 partir du modéle de re-

présentation (A1.6) (cf annexe 1). Le systéme d’'équations différentielles est
mis sous la forme :

<.
u

Y = A avec

€6 DB

l'intégration &tant faite par la méthode de Hamming a pas
variables, le pas de base étant At; cette méthode est traitée par le sous-
programme HPCG (sous-programme faisant du "Scientific Subroutine-Package 360 IBM")
qul fait lui-méme appel 3 des sous- programmes

- FCT pour effectuer le calcul de ?.

- OUTP qui permet de sortie les résultats sur
listing ou certes perforées.

L'organigramme général du programme est donné par la figure A2.3.




ROULS

HPCG

PROGRAMME
PRINCIPAL

BLOCK~DATA

PROGRAMME
PRINCIPAL

PI1LOTE

REPART

COMANT

[ For { ROUES{ COMAND

L. CUTP
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Données matricielles et
vectorielles

y

Autres données et
initialisations

pol—

y
Calcul des"couples caloulés”
par la loi de commande

)

Calcul des couples 3 fournir
par les roues

'

Fonetion de transfert des
roues

'

Calcul des couples de
conmande

i

Intégration par la méthode

de Hamming. Calcul de Y par
appel de ICT. Sorties par
appel de OQUTP,

i

Fin du domaine d'intégration
(de durée T)

y

Accroisserent de T des bornes
du domaine 4’ intégration

Fin du domaine temporel fixé

pour la simulation
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