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MOUVEMENTS KEPLERIENS
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A- LES MOUVEMENTS KÉPLERIENS

Chapitre 1–

Constantes physiques spatiales

du Système solaire

Le lecteur trouvera ici les principales constantes associées aux corps du système solaire :


- Constantes physiques.


- Caractéristiques du système solaire.

1- Constantes physiques -

Notation
Valeur
Unité
Signification

G
6.67 10-11
M3s-2kg-1
Constante de gravitation universelle

J2
1.08253 10-8
sans
Coefficient du développement en série du potentiel terrestre

J3
-2,54 10-6
sans
Coefficient du développement en série du potentiel terrestre

TT
86164,1
s
Période sidérale de la Terre

Rte
6378,14
km
Rayon équatorial terrestre

F
3.352836 10-3
sans
Aplatissement de l'ellipsoïde terrestre

Ge
9.78033
ms-2
Accélération de la pesanteur au niveau de l'équateur


39.860064 1013
m3s-2
Constante de gravitation terrestre

S/T
1.99099299 10-7
rd.s-1
Vitesse angulaire moyenne du soleil par rapport à la Terre

T
7,292115 10-5
rd.s-1
Vitesse angulaire moyenne de la Terre autour de son axe

1 UA
149,59787 106
km
Unité astronomique = distance moyenne Terre-Soleil

S
13,371244 1019
m3s-2
Constante de gravitation solaire

L
4,9027989 1012
m3s-2
Constante de gravitation lunaire


23° 27'

Inclinaison de l'équateur terrestre sur l'écliptique

2- CARACTERISTIQUES DES PLANETES -

Vous ne trouverez pas ici le détail exhaustif des propriétés des planètes, mais seulement les caractéristiques essentielles, nécessaires à ce cours. Les ouvrages spécialisés vous renseigneront pour tout le reste.

2-1- Positionnement en distance à partir du soleil -

Mercure - Vénus - Terre - Mars - Jupiter - Saturne - Uranus - Neptune – Pluton.

2-2- Caractéristiques orbitales -

d : distance moyenne au soleil en 106 km

e : excentricité de l'orbite

i : inclinaison de l'orbite sur l'écliptique en degrés

 = GM: constante de gravitation de la planète, en km3s-2

T : période orbitale en jours (j) ou années (a)

Nom
d
e
i

T

Mercure
57,9
0,206
7°
2,192 104
88 j

Vénus
108,2
0,007
3°,4
32,486 104
224,7 j

Terre
149,6
0,167
0°
39,86 104
365,26 j

Mars
227,9
0,093
1°,9
4,305 104
687 j

Jupiter
778,3
0,048
1°,3
1,267 108
11,86 a

Saturne
1427
0,056
2°,5
3,795 107
29,46 a

Uranus
2869,6
0,047
0°,8
5,82 106
84,01 a

Neptune
4496,6
0,009
1°,8
6,85 106
164,8 a

Pluton
5900
0,25
17°,2
?
247,7 a

2-3- Rayons des planètes et environnement -

Nom
Rayon (km)
Atmosphère

Mercure
2440
sans

Vénus
6052
Gaz carbonique

Terre
6378
Azote + Oxygène

Mars
3393
Gaz carbonique

Jupiter
71400
Hydrogène + Hélium

Saturne
60000
Hydrogène + Hélium

Uranus
25900
Hydrogène + Hélium

Neptune
24750
Hydrogène + Hélium

Pluton
3000
sans

3- JOUR SOLAIRE MOYEN -

Notre vie sur Terre est rythmée par le mouvement apparent du soleil.

Le jour solaire moyen de 24 h = 86400 secondes, est le temps moyen, au cours de l'année qui sépare deux passages consécutifs du soleil dans un même méridien donné.


 INCORPORER "Equation.2" "Objet de Word1" \* FUSIONFORMAT  


On peut aussi dire qu'en une année de 365.25 jours solaires moyens, la Terre fait un tour de plus sur elle-même que la ligne vernale , c'est à dire une année sidérale de 366.25 jours sidéraux, donc nous avons aussi :


 INCORPORER "Equation.2" "Objet de Word2" \* FUSIONFORMAT  


Chapitre 2 –

MOUVEMENTS KEPLERIENS

1- HISTORIQUE -

Pour fixer les idées de l'étude du mouvement des corps célestes, quelques dates sont nécessaires :

· 1602 : KEPLER observe que les rayons vecteurs des planètes balaient des aires égales en des temps égaux. C'est la fameuse LOI DES AIRES.

· 1605 : Toujours par l'observation, KEPLER identifie les orbites des planètes à des ellipses de foyer le Soleil. Plus tard, Newton qui retrouvera par le calcul différentiel ces trajectoires coniques, en déduira la loi de la gravitation.

· 1618 : de nouvelles mesures permettent d'établir la loi des périodes, à savoir :
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· 1667 : NEWTON maintenant muni de la théorie du calcul différentiel et intégral, reprend les observations de KEPLER et énonçant la loi de la gravitation universelle, confirme toutes les lois de KEPLER et ouvre ainsi la période du déterminisme scientifique et la voie à la conquête spatiale.

2- LOI DE LA GRAVITATION -

2-1- Enoncé en hypothèse newtonienne -

Sans revenir au point matériel, énonçons :

Tout corps sphérique de centre O, homogène par couches concentriques, de masse M, exerce sur un point S de masse m situé à une distance r du point O, une force attractive F, donnée par :
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G = 6.67 10-11 m3kg-1s-2 constante de la gravitation universelle.

[image: image3.png]



Les conditions restrictives sur la forme du corps attirant, forment l'hypothèse newtonienne. La mécanique nous apprend par ailleurs qu'une telle force ne dépendant que du rayon vecteur, dérive d'un potentiel U dit POTENTIEL NEWTONIEN :
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2-2- Valeurs numériques du système solaire -

Les masses des corps principaux attirants, sont énormes, par exemple la Terre MT = 5.976 1024 kg, le soleil dont la masse est environ 300000 fois celle de la Terre, etc …

On voit donc que le produit GM fait intervenir la constante G très petite et la masse très grande d'un astre, les astrophysiciens ont donc décidé de ne faire intervenir qu'une seule constante caractéristique de la gravitation créée par l'astre le produit GM, appelé CONSTANTE DE GRAVITATION DE L'ASTRE notée =GM. 

Par exemple pour la Terre et le soleil on a :
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Donnons ci-dessous les caractéristiques principales des corps du système solaire, constante m, demi-grand axe a de l'orbite elliptique, excentricité e, inclinaison i du plan orbital sur l'écliptique

NB : L'écliptique est le plan de l'orbite de la Terre. RAYON TERRESTRE = 6378 km à l'équateur.

Astre
m en km3 s-2
a en 106 km
e
I

Soleil
13.27 1010




Mercure
2.232 104
57.9
0.22056
7°.004

Vénus
3.257105
108.1
0.0068
3°.394

Terre
39.86 104
149.6
0.0167
0°

Mars
4.305 104
227.8
0.0934
1°.85

Jupiter
126.8 106
778
0.0482
1°.306

Saturne
37.95 106
1426
0.0539
2°489

Uranus
5.820 106
2868
0.0514
0°773

Neptune
6.896 106
4494
0.0050
1°.773

Pluton
3.587 103
5896
0.25583
17°.136

Lune
4.903 103
384000 Km/ Terre

5°.1/équateur

3- MISE EN PLACE DU CADRE DE L'ETUDE -

Nous allons subir trois contraintes, dans l'étude du mouvement d'un satellite ou d'une sonde spatiale :

· Travailler en repère inertiel.

· Utiliser le potentiel newtonien U.

· Ne conserver que 2 corps en interaction, car il a été prouvé par le mathématicien Poincaré que le problème des 3 corps n'avait pas de solution exprimable par des fonctions élémentaires.

L'ensemble de ces conditions constitue le cas newtonien simplifié.

3-1- Problème des deux corps en interaction de gravitation -

M1 ET M2 sont les deux corps de masses m1 et m2, de centre d'inertie G.

La mécanique classique nous indique que pour un système isolé, le centre d'inertie G a un mouvement rectiligne uniforme. Le principe de relativité de Galilée permet de choisir G comme origine d'un repère inertiel Ra. Bien sûr, en pratique ce n'est pas très commode parce que l'étude du mouvement est en général rapportée à un repère R relatif, non inertiel, d'origine l'un des corps. C'est ce problème que nous abordons.

a- Repères -
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b- Equations du mouvement -

La loi fondamentale appliquée dans Ra donne les relations suivantes
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La géométrie du centre d'inertie fournit :
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c-. Transformation du problème -

Si on imagine que M1 est la planète intéressante pour suivre le mouvement du satellite, alors il faut former une équation vérifiée par le rayon vecteur. Le lecteur fera les calculs simples qui conduisent à :
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Ce résultat montre que le repère relatif R, d'origine M1, peut être considéré comme galiléen, à condition de remplacer la masse m2 du corps attiré M2 par la MASSE REDUITE M ci-dessous :
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d- Cas particulier -

En général, sauf pour les astronomes s'occupant des corps célestes de masses non négligeables, nous nous intéressons au mouvement d'un satellite de masse m infiniment petite devant la masse M du corps principal. Dans ces conditions la masse réduite est égale à la masse inertielle m. Ce sera notre cas dans tout le cours.

3-2- Notion de sphère d’influence d’une planète -

Le problème des 3 corps est présent dans toute mission, même en excluant, ce qui est légitime, les actions des planètes lointaines.

En effet, prenons une mission telle que Galiléo, lancée pour étudier l'environnement de Jupiter.

La sonde passe par trois phases bien distinctes :

· Le départ sous l'action de la Terre, du soleil. On pressent bien que l'attraction terrestre est prédominante.

· La phase héliocentrique où probablement les actions des planètes devraient pouvoir être négligées.

· L'arrivée dans les parages de Jupiter, où certainement l'attraction de Jupiter finira par devenir prépondérante.

QUESTION : A quelle distance de la planète pourra-t-on estimer que l'on peut négliger son attraction devant celle du soleil ? Et peut-on près de la planète "oublier" la perturbation solaire ?

EQUATIONS DU MOUVEMENT RAPPORTEES A CHAQUE REPERE :

S et P désignent les constantes de gravitation du soleil et de la planète. Sur la figure, on lit r1, r2, r les rayons vecteurs, u1, u2, v, les unitaires des rayons vecteurs de repérage.

Nous considérons un repère héliocentrique, à directions stellaires, comme un excellent repère inertiel ou galiléen, noté Ra. R désignera un repère "équipollent" à Ra mais, relatif, d'origine une planète P (pour exemple le Terre). M est le satellite ou la sonde de masse m, en mouvement sous l'action du soleil et de la planète.
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La loi fondamentale appliquée à la sonde M dans Ra donne :
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Le premier terme sera considéré comme attraction principale du corps central, origine du repère, le second comme perturbation due à la planète. Appliquée à la Terre, et en négligeant l'attraction sonde sur Terre, devant celle du soleil, il vient :


[image: image13.wmf](

)

(

)

(

)

M

u

r

T

F

T

m

e

2

2

2

s

a

M

S

a

G

-

=

-

=

G

Þ

=

G

r

r

r

r

r

m


où e désigne, en terme de composition des mouvements, l'accélération d'entraînement du point M du repère R, par rapport à Ra. On notera que l'accélération de Coriolis est nulle.

En repère relatif, on a :
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Comme plus haut, nous faisons apparaître l'attraction principale due à la planète et un terme entre crochets qui représente la contribution du soleil, considérée comme une perturbation.

INTRODUCTION DE LA NOTION DE SPHERE D'INFLUENCE :

Le but poursuivi est de négliger le terme perturbateur devant l'attraction principale, mais alors quel est le repère dans lequel l'approximation est la meilleure? La réponse est apportée par la comparaison des deux rapports suivants :
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CONCLUSION :

L'égalité entre les deux rapports définit une surface entourant la planète, très voisine d'une sphère, appelée sphère d'influence de la planète.

S = P
Relation de définition de la sphère d'influence

S < P
Il vaut mieux travailler en repère héliocentrique, c'est le cas de la partie héliocentrique d'un voyage interplanétaire. Hors sphère d’influence, la perturbation planète est négligée, seule L'ATTRACTION SOLAIRE agit.

S > P
Il vaut mieux travailler en repère planétocentrique, c'est le cas de la phase de départ d'un voyage interplanétaire ou des mouvements des satellites artificiels au voisinage de la planète. Dans la sphère d’influence, la perturbation solaire est négligée, seule L'ATTRACTION PLANETE agit.

Naturellement, les affirmations ci-dessus n'ont de sens que si:

· La sphère d'influence a un rayon supérieur à celui de la planète. voir calcul du rayon en exercice. Le calcul donne pour la Terre Rsphère = 924000 km

·  L'approximation n'est pas grossière. Voir calcul de l'erreur commise pour un géostationnaire ce la Terre. Le calcul donne une erreur relative de 1.5 10-5
Donnons une relation classique du rayon moyen de la sphère d'influence
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3-4- Points de LAGRANGE -

Présentons ici, sans développement théorique et seulement à titre d'information, la notion de sphère de point de Lagrange. Vous trouverez la théorie détaillée dans tous les ouvrages de mécanique spatiale avancée. 

Il faut disposer d'un système isolé de 3 corps, par exemple le Soleil O en corps principal, la Terre P comme astre secondaire sur orbite circulaire et une sonde spatiale M.

Dans le bilan des masses, la sonde n'apparaît pas et pour un système isolé, le centre d'inertie G de ce système est donc en mouvement rectiligne uniforme dans un repère galiléen. G peut donc être considéré comme fixe et origine lui-même d'un autre repère galiléen Ra : G XaYaZa (non explicité sur la figure).

Dans Ra, la loi fondamentale s'applique en toute rigueur, mais elle n'est pas intéressante. Par contre, on peut introduire un repère relatif R GXYZ, tournant avec la ligne OP à une vitesse angulaire constante, ce qui est le cas pour la Terre avec une excellente approximation.

Nous savons que R peut être accepté comme repère absolu si on ajoute aux forces physiques classiques de gravitation les "forces dites d'inertie" de Coriolis et d'entraînement cette dernière appelée "force centrifuge".

Proposons-nous de déterminer des points d'équilibre de M dans le champ des forces de gravitation et d'inerties. Il est clair alors que la force d'inertie de Coriolis disparaît à l'équilibre, puisque la vitesse relative à R est nulle (équilibre dans R). Le lecteur se convaincra aisément qu'un tel équilibre est possible dans le plan GXY pour 5 positions distinctes L1 L2 L3 L4 L5. Ces points sont appelés POINTS DE LAGRANGE du système astre principal O et planète P.

Il est très facile de vérifier que les points L1 L2 L3 sur l'axe OP sont instables. Il est plus difficile de montrer que dans le plan GXY les points de Lagrange L4 et L5 sont stables. Ces points sont mis à profit, dans le système Terre-Soleil, pour y placer un observatoire fixe par rapport au Soleil, comme la sonde SOHO, lancée en novembre 1995.

D'ailleurs, on peut observer que naturellement, dans le système Soleil-Jupiter, des satellites dits galiléens de Jupiter qui restent en équilibre aux points de Lagrange L4 et L5.

NB : naturellement aucune force ne peut contrôler le mouvement perpendiculaire au plan GXY, ce qui demande un contrôle en permanence mais à très faible consommation d'ergols.
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3-5- Repères de calcul adoptés -

a- Mouvements autour de la Terre -

A la lumière des résultats précédents :

· En négligeant les perturbations solaires (et lunaire) devant l'attraction principale terrestre, donc en travaillant dans la sphère d'influence de la Terre.

· En remarquant que pour un satellite, la masse réduite est égale à la masse inertielle.

On peut choisir un repère inertiel Ra, appelé GEOCENTRIQUE EQUATORIAL, d'origine le centre Terre et de directions stellaires. Lequel ?

Conventionnellement, les spécialistes de l'espace et de l'astronomie, ont convenu de prendre un repère associé au jour 2000

SYSTEME DE COORDONNEES J2000 : La date de référence est le 1/1/2000 à 12 h TU, considéré comme origine 0 des jours juliens.

· Origine centre Terre

· Troisième axe K ou Z, l'axe de la rotation terrestre (considéré comme fixe, mais en réalité dérivant avec la précession de Hipparque à 50" arc/an autour du nord écliptique, dans le sens rétrograde)

· Premier axe I ou X, unitaire de la ligne vernale g2000, qui est l'intersection du plan équatorial moyen de la Terre et de l'écliptique le 1/1/2000 à 12 h, cet axe pointe donc depuis le centre Terre, le soleil au premier instant du printemps de l'an 2000.

Mouvements autour du soleil :
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NB : le calendrier julien est un calendrier où les dates sont comptées linéaires et décimales, avec origine le 1/1/2000 à 12 TU, par exemple le 25/12/1999 à 11h 24mn 45s = -7.0244792 JJ (Voir routine J_JULIEN.EXE)

Nous savons que l'écliptique est le plan de l'orbite terrestre, donc la ligne vernale  ou axe I du repère géocentrique équatorial, appartient à ce plan. On peut donc définir, un autre repère inertiel, pour les mouvements héliocentriques, le REPERE HELIOCENTRIQUE ECLIPTIQUE, XE = I, YE, ZE, qui se déduit du précédent par une rotation autour de I d'angle -23°27'.
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4- GRANDES LOIS DU MOUVEMENT -

Nous allons établir deux intégrales premières du mouvement, traduisant deux conservations importantes.

4-1- Conservation du moment cinétique = Loi des Aires -

La force de gravitation newtonienne est centrale, donc de moment nul au centre O du corps principal. Il en résulte la conservation du vecteur moment cinétique, soit :
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Le vecteur 
[image: image21.wmf]W

 est l'unitaire de 
[image: image22.wmf]H

 ou de 
[image: image23.wmf]h
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 appelé MOMENT CINETIQUE réduit. K s'appelle la CONSTANTE DES AIRES.

Conséquences : Le mouvement du satellite est plan, dans un plan fixe, passant par O et orienté par le moment cinétique réduit h. On retrouve une des lois de KEPLER.

La figure ci-dessous rassemble les éléments essentiels des coordonnées polaires, utiles à ce cours.
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R,  sont le rayon vecteur, mesuré positivement sur l'unitaire u, et l'angle polaire mesuré >0 autour d’.

· u et v sont les axes associés aux coordonnées polaires. u le RADIAL, v l'orthoradial

S(t) est la position courante S(t0) la position à l'instant initial t0.

· V est le vecteur vitesse absolue, de composantes Vr sur le radial, V sur l'orthoradial.

·  est la pente absolue de la vitesse, comptée positive (comme sur la figure) quand le vecteur vitesse est au dessus de l'horizontale locale.

La zone coloriée en bleu est l'aire A balayée par le rayon vecteur entre t0 et t.

On rappelle quelques résultats :
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la dernière relation donne son nom à la loi des aires, puisque la dérivée de l'aire balayée est constante.

4-2- Conservation de l’énergie mécanique -

S'il est un endroit de l'univers où les lois de la mécanique sont parfaitement vérifiables, c'est bien l'espace, parce que le frottement ou les causes de dissipation y sont extrêmement faibles. Dans le champ d'une seule force dérivant d'un potentiel, le mouvement vérifie la CONSERVATION DE L'ENERGIE MECANIQUE.

On aboutit ainsi à l'équation dite de l'énergie, dans laquelle E désigne l'ENERGIE SPECIFIQUE c'est à dire par kg envoyé.
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APPLICATION : DEUXIEME VITESSE COSMIQUE

On appelle deuxième vitesse cosmique à la distance r0, la vitesse minimale nécessaire pour se libérer de l'attraction de l'astre. En d'autres termes la trajectoire doit avoir une branche infinie, donc quand r tend vers l'infini, V doit rester calculable, ce qui nécessite une énergie spécifique positive E > 0.

Dans ces conditions la vitesse est donnée par :

Numériquement, pour la Terre à 200 km/sol, V2 est voisine de 11 km/s :
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NB : Vous réfléchirez à cette question. Pourquoi les petites planètes n'ont-elles pas d'atmosphère alors que les grosses ont pu conserver la leur ? Réponse avec vitesse de libération et agitation moléculaire, à mettre en forme.

5- OU L'ON RETROUVE QUE LES TRAJECTOIRES SONT DES CONIQUES -

5-1- Equation polaire de la trajectoire -

Plaçons nous dans le plan orbital, en coordonnées polaires (voir figure plus haut).

Nous possédons 2 intégrales premières dépendant des deux constantes essentielles E et K.
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L'élimination de q entre les deux équations donne:
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Le lecteur achèvera un calcul maintenant évident qui fournit l'équation polaire de la trajectoire.
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5-2- Conclusions -

On reconnaît l'équation d'une conique dont les éléments caractéristiques sont :

Excentricité
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Paramètre
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Angle polaire du périgée
0

Rappels : K = V0r0cos0
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Nous ne connaissons que trois types de coniques.

· La parabole correspondant à e=1 ou E=0, physiquement irréalisable, car la probabilité de réaliser un tir d'énergie nulle, est nulle.

· L'ELLIPSE, très courante, pour e<1 ou E<0. Elle correspond à un tir d'énergie faible, conduisant à une capture par la Terre, ce qui physiquement se comprend comme une insuffisance d'énergie pour "sortir" du puits de potentiel. La vitesse V0 est inférieure à la vitesse de libération à la distance r0. Ces orbites elliptiques correspondent aux applications courantes terrestres.

· L'HYPERBOLE, utilisée pour les tirs interplanétaires, e>1 ou E>0,. Elle correspond à un tir d'énergie forte, conduisant à une libération par rapport à la Terre, ce qui physiquement se comprend comme une énergie suffisante pour "sortir" du puits de potentiel. La vitesse V0 est supérieure à la vitesse de libération à la distance r0.

ORBITE CIRCULAIRE : Elle nécessite une excentricité e=0, ce qui est mathématiquement possible, mais difficilement réalisable en pratique ? Cependant, on peut s'en approcher, sans problème en affinant les conditions initiales. Nous considérerons donc qu'elle est très pratiquée.

Les conditions initiales sont strictes, le lecteur le vérifiera :
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QUELQUES REPERES NUMERIQUES :

· Première vitesse cosmique : Conventionnellement, bien qu'elle n'ait pas de réalité physique, c'est la vitesse nécessaire pour se placer en orbite circulaire au ras du sol terrestre, elle nécessite V0 = 7.9 km/s.

· Vitesse en orbite basse d'altitude Z = 230 km, V0 = 7.766 km/s, c'est la vitesse pratiquée par Gagarine et Glenn, lors de leur premier vol circumterrestre.

· Vitesse en orbite géostationnaire, elle sera calculée plus tard et vaut V0 = 3.075 km/s

· Vitesse de la lune : sensiblement en orbite circulaire vers 384000 km du centre de la Terre, V0 = 1.018 km/s.

5-3- Longueurs et relations remarquables dans l’ellipse -

[image: image36.png]ﬁ




Une figure illustre clairement les définitions suivantes.

a- Longueurs remarquables-

· a demi grand axe, 2a = AP.

· A est l'apogée, point le plus éloigné du centre O.

· P est le périgée, point le plus rapproché du centre O.

· b demi petit axe, b = IB, I est le centre.

· c demi distance focale, c = OI, où O est le foyer actif.

b- Relations remarquables -

Nous les donnons sans démonstration, renvoyant le lecteur aux traités classiques de géométrie.
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c- Définition bifocale de l'ellipse –

[image: image39.png]



Une ellipse est l'ensemble des points du plan dont la somme des distances à 2 points fixes O et F est constante et égale à 2a. De plus la TANGENTE EN M à l'ellipse est BISSECTRICE EXTERIEURE DE L'ANGLE DES RAYONS VECTEURS

d- Période orbitale -

La loi des aires permet de calculer la période orbitale képlérienne T. En effet l'aire A de l'ellipse vaut A = ab :
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Nous retrouvons ainsi une des lois de KEPLER les plus remarquables.

NB : On peut dès lors calculer le rayon de l'orbite géostationnaire, puisque la période orbitale est celle de la Terre, soit T = 23 h 56 mn 04,1 s = 86164,1 s. Le calcul donne alors rg = 42164 km.

5-4- Energie et demi-grand axe -

Il existe une relation remarquable entre E et a, que nous établissons pour une ellipse :
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Pour l'hyperbole il suffit de changer de signe.

6- RESUME DES EQUATIONS -

Pour tout ce qui concerne le calcul des vitesses et des angles sur une trajectoire képlérienne, les équations de conservation sont suffisantes. Nous nous limitons à l'ellipse et donnerons plus loin les relations propres à l'hyperbole.

6-1- Conservations -

Equation de l'énergie : 
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Conservation du moment cinétique ou mieux LOI DES AIRES :
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6-2- Quelques relations courantes -

Pour l'ellipse : 
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7- ERREURS DE TIR -

Nous nous intéressons ici, aux conséquences des erreurs sur l'orbite, commises sur la vitesse de tir V0, la distance r0, l'angle de tir 0. En clair, uniquement les variations de forme de l'orbite mais pas le plan orbital lui-même.

Soit X un paramètre quelconque lié au mouvement (a, e, p, ra, rp, T, Vp, Va, …), il est uniquement fonction des paramètres V0, r0, 0, soit X = f(V0, r0, 0). Imaginons des dispersions de tir dV0, dr0, d0 petites, comment calculer les conséquences sur X. De toute évidence l'outil mathématique est la différentielle.
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NB : Surtout ne pas calculer les dérivées partielles, mais travailler numériquement, avec des variables intermédiaires.

EXEMPLE SUR LA PERIODE T : 

On dispose des liens suivants :
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Le calcul des différentielles en cascade donne :
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fournissant les dérivées partielles, qui sont les facteurs d'amplification des erreurs.

De manière générale, vous utiliserez les tableaux de dérivées donnés ci-dessous, pour obtenir toute erreur sur un paramètre.

ORBITES CIRCULAIRES
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ORBITES ELLIPTIQUES
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Par exemple, pour la distance apogée ra = a(1+e), on a dra = ade+(1+e) da, avec de et da aisément calculables.

Chapitre 3-

Paramétrage du mouvement -

Jusqu'à présent, dans l'étude des mouvements képlériens, vous avez pu constater que la variable temps a été soigneusement évitée, et pour cause : il a été démontré qu'on ne pouvait pas exprimer la solution par des fonctions élémentaires du temps. Dans ce chapitre, nous introduisons une variable intermédiaire qui permet de relier les principales variables au temps t.

1- ANOMALIE EXCENTRIQUE -

1-1- Définition de l’anomalie excentrique -


[image: image51.png]Trajectoire elliptique.





On appelle S' l'image de S, le satellite en orbite elliptique, dans l'affinité orthogonale d'axe P, de rapport a/b. L'ANOMALIE EXCENTRIQUE  est l'angle  entre OP et OS', mesuré positivement dans le sens du mouvement. Une révolution complète est réalisée quand  varie de 0 à 2. Nous constatons que la correspondance    est biunivoque.

Lors de la résolution de problèmes numériques ou informatiques, mettant en jeu l'angle , il faudra se montrer précis.


[image: image52.wmf]0

V

r

0

r

2

2

Descente

0

V

r

0

r

0

0

Montée

<

Û

<

Û

<

<

Û

<

<

>

Û

>

Û

<

<

Û

<

<

r

r

&

r

r

&

.

:

.

:

p

q

p

p

j

p

p

q

p

j


1-2- Paramétrage de l’ellipse –

On travaille dans le triangle OHS. Nous commençons par le rayon vecteur obtenu par le théorème de Pythagore.


[image: image53.wmf]OH

=

IH

-

IC

=

a

cos

j

-

e

(

)

HS

=

b

a

HS

'

=

b

sin

j

=

a

1

-

e

2

sin

j

é 

ë 

ê 

ê 

ù 

û 

ú 

ú 

Þ

r

=

OH

2

+

HS

2

=

a

1

-

e

cos

j

(

)


L'angle  est aisé à calculer :
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On se doute bien que le temps t, que nous avons évité jusqu'à présent, demande un calcul plus complexe. Nous devons revenir à une équation déduite de la conservation de l'énergie, établie "en passant" dans un cours précédent.
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De laquelle nous éliminons le temps pour obtenir :
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Enfin en remplaçant r par son expression en fonction de  et en tenant compte du fait que la dérivée de  est > 0, il vient :
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tp désigne une heure de passage au périgée. Nous rassemblons toutes ces relations dans le tableau suivant.
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REMARQUE IMPORTANTE : La relation qui donne la dérivée de  est souvent très utile dans les problèmes informatiques, lorsqu'on souhaite opérer des intégrations par rapport au temps. Elle permet un changement de variable.
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ANOMALIE MOYENNE : On appelle ainsi la quantité M; n est le moyen mouvement, relié à la période T que l'on retrouve par
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1-3- Quelques relations classiques -

Nous laissons au lecteur le soin d'établir ou de se renseigner sur les relations suivantes, mettant en jeu .

, pente  de la vitesse
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, anomalie vraie
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, anomalie excentrique
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2- Position-Vitesse en fonction de  -

Dans la plupart des études informatiques, il est nécessaire de travailler avec les vecteurs position r et vitesse V, que nous allons calculer dans la base périfocale PQW en fonction de .

2-1- Repère périfocal -

On appelle ainsi le repère d'origine O centre du corps principal, d'axes P unitaire de la direction du périgée, W unitaire du moment cinétique et Q qui complète la base directe PQW

2-2- Calcul de r et V en fonction de -

Nous utilisons des calculs réalisés plus haut sur les mesures de OH et HS et la dérivée de  :
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Par dérivation par rapport au temps on obtient la vitesse V, puisque les vecteurs 
[image: image60.wmf]P
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 et 
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 sont fixes en hypothèse képlérienne.
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Dans un cours ultérieur nous donnerons les composantes des vecteurs de base 
[image: image63.wmf]W
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 en fonction des paramètres orbitaux angulaires.

Conclusions
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Chapitre 4-

PARAMETRES ORBITAUX

Ce cours est capital pour les applications, car il conditionne le positionnement et le repérage précis d'un satellite.

L'idée générale est qu'on considère à un instant t fixé le satellite comme correspondant à la donnée :

· D'un solide C qui n'est autre que la trajectoire, son repérage nécessite donc

De repérer un plan, surface qui demande 2 paramètres angulaires, notés  et i.

· De préciser la position du grand axe de la conique, donc avec un paramètre angulaire noté .

· De préciser la forme de l'ellipse, simple avec a et e déjà connus

De donner un "top", c'est à dire un instant initial et une position initiale à partir de laquelle on peut déduire toutes les autres positions. Il faudra donc 2 autres paramètres, un angle et un temps.

Au total les paramètres orbitaux seront au nombre de 6 plus un temps initial.

1- DEFINITION DES VECTEURS FONDAMENTAUX -

Le tir étant réalisé, nous appelons :

· les conditions initiales à l'instant t0: 
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· les conditions au point courant à l'instant t : 
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Le mouvement képlérien possède des intégrales premières vectorielles remarquables, qui s'expriment naturellement avec le rayon vecteur et le vecteur vitesse.

1-1- Moment cinétique réduit 
[image: image69.wmf]h
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 -

Nous avons déjà établi la constance du vecteur :
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Ce vecteur 
[image: image71.wmf]h
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 donne par son module la constante des aires K, il oriente le sens du mouvement et donne la direction du plan orbital.

1-2- Vecteur excentricité 
[image: image72.wmf]e
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 -

Curieuse construction pour ce vecteur, puisqu'on pose :
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On commence par démontrer que ce vecteur est constant, en calculant sa dérivée.
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Ensuite, nous montrons que, puisque ce vecteur est constant le long de la trajectoire, on peut le calculer en tout point et en particulier au périgée P de l'orbite. Nous conservons les notations P, Q, W pour le repère périfocal et rp pour le rayon vecteur.
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Donc le vecteur 
[image: image76.wmf]e
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 fournit par sa norme l'excentricité de l'orbite, mais surtout il donne l'unitaire P qui "pointe" le périgée. Donc la principale utilité de 
[image: image77.wmf]e
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 est de désigner le périgée.

1-3- Vecteur nodal 
[image: image78.wmf]n
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Le vecteur nodal 
[image: image80.wmf]n
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 se définit par 
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Ce vecteur n'existe que pour les orbites non équatoriales. Le vecteur 
[image: image82.wmf]n
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 a la propriété de "pointer" le nœud ascendant de l'orbite, puisqu'il appartient au plan équatorial et au plan orbital.

2- DEFINITION DES PARAMETRES ORBITAUX -

La figure ci-dessous illustrera la définition des paramètres orbitaux.

2-1- Repérage du plan orbital -

Nous savons qu'avec une excellente approximation, le plan équatorial terrestre est fixe dans le repère inertiel IJK. Le plan orbital coupe le plan équatorial suivant une droite appelée LIGNE DES NOEUDS.

· N point où le satellite passe de l'hémisphère sud à l'hémisphère nord, s'appelle le NŒUD ASCENDANT de l'orbite.

· N' point où le satellite passe de l'hémisphère nord à l'hémisphère sud, s'appelle le NŒUD DESCENDANT de l'orbite.

Ces 2 points sont importants dans les applications pratiques, parce que d'une part nous verrons que c'est le lieu des corrections d'inclinaison, mais également ils délimitent, pour les pays de l'hémisphère Nord, la zone utilisable.

[image: image83.png]Ligne des noeuds
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Plan orbital ascendant




NB : Des définitions équivalentes pourront être données, des paramètres orbitaux ou des vecteurs fondamentaux, pour le repère héliocentrique écliptique ou tout autre repère planétocentrique. Ce n'est que par habitude que nous les fournissons dans IJK.

a- Longitude vernale  ou heure sidérale de la ligne des nœuds -

On appelle  l'angle, mesuré positivement autour de K, entre l'unitaire I et le vecteur nodal 
[image: image84.wmf]n
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. Conventionnellement, il est exprimé entre 0° et 360°.
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Cet angle conditionne naturellement le positionnement du plan orbital par rapport à l'espace inertiel environnant. Donc tout naturellement, comme le soleil est mobile dans cet espace,  et le temps interviennent dans les problèmes d'éclairement des panneaux solaires et la gestion de l'énergie.

Le calcul de  est simple, si on lui adjoint une test à ne pas oublier.
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b- Inclinaison orbitale i -

On appelle inclinaison de l'orbite l'angle i, mesuré entre 0° et 180° positivement autour de l'axe n, entre le plan équatorial et le plan orbital. C'est encore l'angle entre les normales aux 2 plans, donc entre K et h (ou ).

Le calcul donne sans difficulté :
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Nous le verrons plus loin, mais à l'évidence plus l'inclinaison orbitale est forte, plus on peut survoler des latitudes élevées.

Quelques valeurs classiques :

· i=0° Orbite équatoriale, essentiellement l'orbite géostationnaire.

· i=28° Inclinaison habituelle des orbites des vols Navette US

· i=63°.4 Inclinaison orbitale fréquemment utilisée par les satellites soviétiques, car c'est une valeur qui leur permet de pallier une perturbation due à J2.

· i=90° Orbites polaires pratiquées par les satellites météorologiques en orbite basse, leur permettant de suivre 15 fois par jour les masses d'air polaire.

· i=98°.7 Inclinaison choisie par les satellites de la famille SPOT, gravitant vers 822 km du sol, travaillant en imagerie spatiale et utilisant grâce à une valeur bien choisie de i, la propriété d'héliosynchronisme. Vu du nœud ascendant, le satellite se déplace vers l'Ouest, contrairement à 90% des satellites.

· i=5° Inclinaison de l'orbite lunaire

i=23° 27' Inclinaison de l'orbite décrite par le soleil vu de la Terre, avec passage au nœud ascendant au moment du printemps.

2-2- Repérage du grand axe dans son plan -

On appelle  ARGUMENT NODAL DU PERIGEE, l'angle orienté des vecteurs n et e mesuré positivement entre 0° et 360° autour de l'axe .
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·  = 0° place le périgée au nœud ascendant

 = 180° place le périgée au nœud ascendant, c'est le cas d'un tir Ariane en GTO.

· 0° <  <180°garantit un périgée dans l'hémisphère nord.

· 180° <  <360°garantit un périgée dans l'hémisphère sud

2-3- Paramétrages de forme de l’orbite -

On retient les paramètres classiques a et e, déjà rencontrés.
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2-4- Paramètre de position sur l’orbite -

Le dernier des paramètres orbitaux, est en fait constitué de deux données, une position sur l'orbite et un temps correspondant à cette position. Les choix sont variables en fonction du problème traité.

· Position = PERIGEE et temps tp, souvent premier passage au périgée.

Position quelconque au temps t0 et l'anomalie vraie 0 ou l'anomalie excentrique0 ou l'anomalie moyenne M0=0-esin0
CONCLUSIONS :

Paramètres orbitaux : 
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3- CALCUL DES VECTEURS P, Q, W DANS IJK -

3-1- Calcul des composantes -

Dans les études numériques, il est indispensable de passer de la base absolue à d'autres bases et en particulier, dans la base PQW du repère périfocal.

Le lecteur réalisera les calculs classiques qui donnent les composantes de P, Q, W dans I, J, K.
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3-2- Matrice de passage de (IJK) à (PQW) -

Le lecteur se convaincra, en utilisant ses connaissances en algèbre linéaire que la matrice de passage P de la base IJK à la base PQW vaut :
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Naturellement la matrice de passage inverse est la transposée de P.

Avec les résultats acquis du cours sur l'utilisation de l'anomalie excentrique, on a :
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Le lecteur pourra aussi s'exercer à redémontrer les relations ci-dessus.

Et naturellement avec la chronologie :
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On obtient alors les coordonnées du satellite dans le repère associé à J2000.

Chapitre 5-

PARAMETRES D'INJECTION

Ce chapitre est consacré aux conditions d'injection en orbite, réalisée par le lanceur chargé soit :

· De la mise en orbite quasi définitive, aux dispersions près inévitables.

· D'une satellisation sur une orbite de transfert, par exemple Ariane en GTO, vers l'orbite géostationnaire.

· D'une mise en orbite de dérive intermédiaire, par exemple pour rejoindre un point de stationnement.

· D'une mise en orbite de parking, avant une évasion vers une planète.

1- DEFINITIONS DES PARAMETRES D'INJECTION -

La réalité physique d'un tir impose un suivi du lanceur, durant sa phase propulsée, depuis des stations de poursuite sol, multiples en général. Par exemple pour un tir classique Ariane, les stations sont Kourou, Ascension, Libreville,…

L'acquisition des données est donc rapportée à un repère lié à la station et donc entraîné dans la rotation terrestre. Or les calculs de trajectoire nécessitent un repère inertiel, comme J2000.

Il est donc nécessaire de préciser les éléments permettant de réaliser un changement de base.

1-1- Repère géographique -

Dans la figure suivante, on retrouve O IJK, inertiel, associé au jour J2000. Il apparaît le méridien de Greenwich, et c'est l'occasion de définir une donnée d'EPHEMERIDES importante : l'HEURE SIDERALE DE GREENWICH à un instant t.
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Une valeur particulière peut être obtenu par les éphémérides, publiées tous les ans par le BUREAU DES LONGITUDES à Paris. 

Une routine est fournie sur ce site, dans le pack des routines en Pascal, elle s'appelle heure_sid.exe (voir routines)

Le satellite à l'instant t se trouve en S, à la verticale du point de la Terre S', qu'il survole. En S', nous avons tracé le méridien et le parallèle. Il apparaît clairement la longitude L et la latitude l du satellite S

La tangente N au méridien est le Nord local. La tangente E au parallèle orienté vers l'Est est l'Est local. La verticale ascendante Z est le zénith local, opposé au NADIR.

[image: image100.png]



Le repère S' ENZ constitue le REPERE GEOGRAPHIQUE LOCAL.

1-2- Paramètres d’injection -

On appelle ainsi un ensemble de 6 données plus la date t0 de l'injection :

a- Un positionnement du point de tir : 

· L0 LONGITUDE du tir,

· 0 LATITUDE du tir

b- Les conditions balistiques du tir définissant la forme de la trajectoire :

[image: image101.png]



· Le rayon vecteur r0 = RT + Z0 (Z0 altitude sol)

L'angle absolu de tir 0 entre la vitesse absolue et l'horizontale locale.

· V0 norme de la vitesse absolue inertielle, si une mesure de vitesse relative a été réalisée, on appliquera alors la composition des vitesses.
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c- Le positionnement du plan de tir :

Le plan de tir est défini par la vitesse absolue V0 et le rayon vecteur porté par le zénith Z. 

L'AZIMUT ABSOLU 0 du tir, mesuré positivement vers l'Est. Plusieurs aspects sont possibles, une figure est nécessaire (voir plus loin).

· Angle entre le plan méridien et le plan de tir

· Angle entre le Nord local N et la projection horizontale de la vitesse

Angle entre le Nord local N et la direction orthoradiale v du tir

REMARQUES PRATIQUES :

· 0=90° et 0 = 0° s'appelle un TIR PLEIN EST, qui permet de profiter pleinement de la vitesse d'entraînement due à la rotation terrestre (465 m/s à l'équateur).

0=90° et 0 quelconque est un TIR VERS L'EST.

· 0=0° et 0 =0° TIR EN ORBITE POLAIRE CIRCULAIRE.

· 0=97°, 0 et 0 voisins de 0°, TIR GTO ARIANE, avec le périgée au nœud descendant, de manière à placer l'apogée sur l'équateur.

0< 0° tir de direction Ouest; si 0 est voisin de 98° ce sont des orbites héliosynchrones.

· La DATE t0 du tir :

PARAMETRES D'INJECTION EN S0 : L0, 0, V0, r0, 0, 0, t0
1-3- Passage de IJK à ENZ -

Donnons d'abord deux définitions, plus particulièrement utilisées en astronomie 0:

a = lg(t)+L s'appelle l'heure sidérale du satellite ou encore longitude vernale.

d = l porte aussi le nom en astronomie, de déclinaison 

Le lecteur effectuera le calcul des composantes des vecteurs 
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 dans la base inertielle IJK, ceci afin de construire la matrice de passage P() de la base IJK à ENZ ou son inverse.
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Naturellement ces formules s'utilisent dans les deux sens, ce qui explique que nous n'ayons pas cherché à résoudre.

2- CALCUL DES PARAMETRES ORBITAUX -

Cette partie relève plus des procédures informatiques que des calculs d'application à la main. Connaissant les conditions d'injection (absolues ou relatives) on en déduit les paramètres orbitaux képlériens.

2-1- Passage des conditions relatives aux conditions absolues -

Quand on s'intéresse aux performances d'un lanceur, on s'aperçoit vite que le mouvement doit être rapporté et suivi par rapport à la Terre. On est alors amené à définir les conditions relatives du tir, azimut relatif R, vitesse relative VR, pente ou angle de tir relatif R.

La figure et les notations sont suffisamment explicites pour justifier les relations ci-dessous :
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[image: image106.png]



2-2- Calcul de paramètres orbitaux -

L'idée est de calculer le rayon vecteur et la vitesse absolue, par leurs composantes dans ENZ et d'opérer le changement de base pour les exprimer dans IJK.
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Le passage à IJK est aisé, grâce à la matrice P(,) :
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Le calcul s'achève ensuite conformément au cours sur les paramètres orbitaux.

3- CALCUL DE L'INCLINAISON ORBITALE -

Dans les applications pratiques, l'inclinaison orbitale i est un paramètre capital et faisant l'objet d'une surveillance très stricte. Les corrections d'inclinaison étant très coûteuses, tout tir demande une étude précise des conditions d'injection, pour affiner au mieux cette inclinaison.

Si on revient à la figure des paramètres d'injection, on constate que le plan orbital est orienté par le vecteur 
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, d'où :
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On obtient ainsi, une relation simple et d'un grand intérêt pratique cosi= cos sin.

En particulier :

· i est toujours supérieure ou égale à la latitude de l'injection 0.

· i = 0 uniquement si le tir est effectué vers l'Est.

· Une orbite polaire nécessite un azimut égal à 0°.

Un tir héliosynchrone, où l'inclinaison orbitale est de l'ordre de 98°.7 pour SPOT par exemple, demande un azimut négatif (tir vers le Nord-Ouest).

Chapitre 6-

TRIGONOMETRIE SPHERIQUE

Ce chapitre traite de compléments de trigonométrie sphérique qu'on ne peut pas ne pas connaître, tant l'usage en est répandu en astronautique et astronomie.

1- DEFINITIONS DE BASE -

1-1- Triangle sphérique -

[image: image113.png]



Considérons une sphère de centre O et de rayon unité, et sur sa surface 3 points A, B, C non tous trois situés sur un même grand cercle de la sphère. Ces 3 points constituent les sommets d'un TRIANGLE SPHERIQUE, dont les cotés sont les arcs des 3 grands cercles de la sphère, qui passent respectivement par AB, AC, BC.

1-2- Angles -

On peut alors définir des angles.

· Angles au sommet A, B, C : Par exemple Â ou A : on désigne ainsi, l'angle inférieur à 180°, arithmétique formé par les tangentes Au et Av aux deux grands cercles passant par A. De même pour les autres sommets.

· Angles au centre a, b, c : Par exemple â ou a est l'angle arithmétique inférieur à 180°, en O entre les directions OB et OC. Souvent on dit qu'on "voit" le côté BC sous l'angle au centre â.

NB : si un des angles au sommet est égal à 90°, on dit que le triangle est rectangle.

REMARQUE : La somme des angles au sommet n'est pas comme pour un triangle plan, égale à 180°, mais supérieure à 180°.

2- RELATIONS TRIGONOMETRIQUES -

Nous allons établir les relations les plus générales dans un triangle sphérique quelconque.

2-1- Relation générale -

Les vecteurs OB et OC sont décomposés sur u et w (resp v et w), ce qui donne : 
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ce qui donne
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2-2- Relation des sinus -

Il est clair que les sinus de tous les angles sont positifs, ainsi on peut écrire :
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La dernière relation est invariante par permutation circulaire des variables a, b, c. Donc nous obtenons une relation remarquable du triangle sphérique, appelée RELATION DES SINUS :
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2-3- Relations générales –
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2-4- Exemple : Distance entre 2 points de la Terre -

Soient 2 lieux donnés par leur coordonnées géographiques, longitude et latitude, B=(L0, 0), C=(L1, 1). Le rayon terrestre étant noté RT, le lecteur établira, en utilisant un triangle constitué de B, C, et du pôle nord A, que la plus courte distance entre B et C, mesurée sur un grand cercle (distance loxodromique ou géodésique) est :
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3- CAS PARTICULIER DU TRIANGLE RECTANGLE EN A -

Comme la trigonométrie sphérique est souvent utilisée sur Terre, avec souvent 2 grands cercles très particuliers et orthogonaux : l'équateur terrestre ou un parallèle quelconque et un méridien, ce cas revêt un intérêt particulier. Le lecteur pourra s'exercer à retrouver les relations ci-dessous.
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Exemple, pour les points survolés :
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Le triangle sphérique à considérer est S''NS'~ ABC rectangle en A. B = S'NS'' = i, NOS' = a, S''Os' = S = b. La relation des sinus donne immédiatement le résultat cherché, à savoir :
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Formule importante déjà rencontrée.

Chapitre 7-

POINTS SURVOLéS

Ce chapitre est consacré à l'étude de la trace au sol d'un satellite et de son mode de calcul.

On pressent bien que le calcul de la latitude ne devrait pas poser de problème, parce que la rotation terrestre n'intervient pas. Par contre pour la longitude, il n'en sera pas de même.

La connaissance de la trace au sol et de l'instant de survol est indispensable dans l'exploitation des données satellitaires par exemple en :

· Imagerie et cartographie spatiale (SPOT, HELIOS) 

· Météorologie (METEOSAT en géostationnaire, et d'autres en orbite polaire.) 

· Télécommunications (radio, télévision, télécommande et télémesure) EUTELSAT, TELECOM 2A 2B 2C, 

· Contrôle aérien ou maritime (MARECS…)

· Sécurité en mer (Système ARGOS) 

· Etude des océans (TOPEX-POSEIDON) 

· Géodésie spatiale

1- HYPOTHESES ET CALCULS -

Une mission satellite est parfaitement définie par ses paramètres orbitaux, ce qui équivaut naturellement à la donnée des paramètres d'injection (voir PARAMETRES D'INJECTION ou PARAMETRES ORBITAUX)

On supposera donc connus les paramètres orbitaux a, e, i, , , tp et l'instant courant t. Nous devons alors calculer la position du satellite par rapport à la Terre, par ses coordonnées géographiques longitude LS et latitude S.

Les perturbations orbitales ne seront pas prises en compte dans l'étude initiale, nous travaillons en képlérien, mais nous verrons que les résultats peuvent être extrapolés au cas du mouvement réel.

1-1- Repères et notations -

IJK désigne le repère inertiel Ra, associé à J2000.

· XgYgZg (Zg=K) est le repère Rg lié à la Terre, en rotation autour de l'axe nord-sud, avec Xg dans le méridien de Greenwich. LS et S sont rapportées à ce repère. Le satellite S a pour coordonnées Xg, Yg, Zg 
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PQW est le repère périfocal déjà rencontré, associé à l'orbite, avec P pointé vers le périgée et W unitaire du moment cinétique.

* =  - lg(t) est la longitude Greenwich de la ligne des nœuds au temps t. On rappelle que lg(t) est l'heure sidérale de Greenwich, calculable par la routine heur-sid.exe ou donnée par les éphémérides du bureau des longitudes.

1-2- Matrices de passage -

Nous verrons plus loin que le satellite est facilement repérable dans la base périfocale, et que nous devrons le positionner dans XgYgZg. La matrice de passage est donc nécessaire. Un calcul analogue a déjà été réalisé, dans lequel il suffit simplement de changer  en *.

•Passage XgYgZg (Zg=K) à XNYNZN (ZN=K) : la rotation d'angle * autour de K permet ce passage, de matrice associée P1.
•Passage XNYNZN à XNY*NW : la rotation d'angle i autour de XN permet ce passage, de matrice associée P2.
•Passage XNY*NW à PQW : la rotation d'angle  autour de W permet ce passage, de matrice associée P3.
Ce qui donne en détail les matrices :
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La matrice de passage cherchée est : P=P1(*)P2(i)P3()

2- METHODE DE CALCUL -

Les paramètres orbitaux sont connus a, e, i, , , tp ainsi que l'instant t. Nous donnons ci-après l'organigramme de calcul.

1- La donnée de l'instant t permet de calculer la valeur de l'anomalie excentrique de manière unique.
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NOTE DE CALCUL : l'équation étant transcendante, une bonne méthode consiste à calculer  par itération, en partant d'une valeur quelconque 0 , et d'utiliser la relation ci dessous :
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La convergence est assurée et assez rapide vers la solution unique.

2- On calcule les coordonnées du satellite dans la base PQW par :
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et donc
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On effectue le changement de base, qui donne les coordonnées dans le repère de Greenwich


[image: image130.wmf](

)

(

)

(

)

(

)

ú

ú

ú

ú

û

ù

ê

ê

ê

ê

ë

é

-

-

W

=

ú

ú

ú

û

ù

ê

ê

ê

ë

é

=

ú

ú

ú

û

ù

ê

ê

ê

ë

é

0

e

1

a

e

a

P

i

P

P

Z

Y

X

Z

Y

X

2

3

2

1

PQW

Z

Y

X

g

g

g

j

j

w

sin

cos

*


On en déduit les coordonnées géographiques LS et S.
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3- ETUDE DE LA TRACE -

3-1- Formule explicite donnant la latitude -

Les calculs précédents sont particulièrement obtus et ne permettent pas d'appréhender la forme de la trajectoire d'un satellite.

Si on revient au repère XgYgZg, on peut écrire Zg= r sinS, et en revenant à la base XNY*N W, on a aussi la relation 
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La combinaison des 2 relations fournit une relation très importante en pratique
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3-2- Exploitation du résultat -

Sur la trajectoire l'anomalie vraie varie de0 à 2 lors d’une orbite complète. Donc la latitude oscille entre +i et -i. En particulier lorsqu'on souhaite pouvoir survoler une latitude donnée, il faut choisir une inclinaison orbitale supérieure ou égale à cette latitude.

Nous avions déjà vu que lors du lancement la latitude de l'injection et l'azimut du tir définissaient complètement l'inclinaison orbitale par cosi = cos0sin0
On peut donc en déduire qu'avec une inclinaison orbitale élevée, il faudra ou injecter à une latitude élevée en profitant de la rotation terrestre dégradée à une latitude forte, ou garder une latitude moyenne et choisir un azimut proche de 0, empêchant donc de profiter pleinement de la rotation terrestre. Dans les 2 cas le tir est pénalisé. La recherche d'une inclinaison orbitale élevée est pénalisante en masse utile.

Pour les orbites basses faiblement excentriques, on peut donner l'allure d'une trace correspondant à une période.

En effet, sur orbite basse quasi-circulaire la vitesse angulaire satellite est environ 15 fois celle de la Terre. Donc le satellite se déplace rapidement et en continu vers l'Est, de plus il oscille en latitude entre +i et -i. La combinaison des deux mouvements va donner à la trace, la forme approximative d'une sinusoïde.

La trace a donc l'allure ci-dessous, pour un satellite injecté à L0=20=45°, 0=45°, sur une orbite circulaire type navette US à 280 km du sol terrestre. L'inclinaison orbitale est i = 60°, la période T= 1 h 30 mn 7 s.
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On remarque alors très simplement que la trace de l' orbite i+1 se déduit de celle de l'orbite i par une translation vers l'Ouest de L donnée par :
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3-3- Notion de phasage en képlérien -

En pratique certaines applications, notamment en surveillance militaire ou en imagerie spatiale, nécessitent que la trace se referme au bout d'un certain temps, de manière à survoler à nouveau le mêm lieu géographique de la Terre.

Cette propriété s'appelle PHASAGE DE L'ORBITE. Le temps séparant 2 survols consécutifs d'un même lieu s'appelle PERIODE DE REPETITIVITE TR.

En hypothèse képlérienne, TR est un nombre entier n de période satellite TS et nL est congru à 0(2. Si TT désigne la période sidérale de la Terre, le phasage se traduit par :
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3-3- Phasage non képlérien -

En présence de perturbations, ce qui est le cas réel, les paramètres orbitaux ont des dérives séculaires. En particulier  et i varient, entraînant un mouvement Est-Ouest et Nord-Sud du plan orbital. La notion de phasage devient plus difficile. On convient de la définir à l'équateur au nœud ascendant.

TN désignera la période nodale, temps séparant 2 passages consécutifs au nœud ascendant. TN est très légèrement différente de TS à cause des perturbations.

Par rapport au cas képlérien où le plan orbital est fixe, ici le plan orbital dérive autour de l'axe nord-sud, à une vitesse qui est la dérivée moyenne d’. Tout se passe comme si on changeait de vitesse angulaire T.
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REMARQUE : Si on ne tient compte que de la perturbation due à la non sphéricité de la Terre (perturbation due à J2), et si on recherche l'héliosynchronisme, c'est à dire un choix de a et i de telle manière que la ligne des nœuds dérive exactement à la vitesse angulaire moyenne du soleil autour de la Terre, alors la quantité ci-dessous vaut 1 jour de 24 h.
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TR est la période de répétitivité, un nombre entier de jours. C'est le cas de SPOT et d’HELIOS. 

4- VARIANTE POUR LE CALCUL DE LA TRACE -

Nous exploitons ici les résultats de trigonométrie sphérique, qui vont permettre d'appréhender un peu mieux le calcul des points survolés par un satellite.
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L'application des relations de trigonométrie sphérique dans le triangle rectangle S''NS' (~ABC), donne :
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Moyennant les correspondances angulaires ci-dessous, on obtient :
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Il est clair que l'inversion qui conduit à L ne pose pas de problème si  est entre -90° et +90°, mais peut poser problème dans le cas contraire. Il faut alors remarquer que le dessin doit être regardé depuis le nœud descendant. Le lecteur vérifiera alors l'affirmation suivante :
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Chapitre 8-

Changement d’orbites -

1- GENERALITES -

Ce chapitre est destiné à l'étude générale des manœuvres en orbite, soit :

IMPORTANTES, DEMANDANT UN INCREMENT DE VITESSE ELEVE :

· Manœuvre d'apogée pour passer d'une orbite GTO à une orbite géostationnaire.

· Correction d'inclinaison orbitale.

· Changement de programme d'une sonde spatiale, par exemple déroutement vers une comète nouvelle.

· Manœuvre de déorbitation pour un retour sur Terre, à partir d'une station orbitale.

· Injection sur une orbite d'évasion hyperbolique préparant un voyage interplanétaire.

IMPULSIONNELLES, DE MAINTENANCE D'UN SATELLITE EN ORBITE

· Corrections minimes de paramètres orbitaux.

· Recalage de temps orbital.

· Ajustement d'une heure d'arrivée sur une planète.

La réalité physique d'une manœuvre impose une certaine durée et donc un déplacement pendant la manœuvre. Sans approximation, il est impossible "à la main" de calculer les détails de l'opération. L'expérience montre, qu'avec une excellente approximation, on peut considérer que les positions en début et en fin de manœuvre, peuvent être considérées comme identiques.
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On conviendra que le satellite repasse toujours par le point de la manœuvre.

1-1- Données -

Afin de bien poser le problème, il faut fixer le cadre de l'étude. 

L'orbite initiale C1, est connue par ses paramètres orbitaux a1, e1, i1, 1, 1, tP1.

· L'orbite après correction C2, est connue par ses paramètres orbitaux a2, e2, i2, 2, 2, tP2.

· La position de la manœuvre est choisie, après étude précise.

1-2- Figure de manœuvre –
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1-3- Calcul des éléments de la manœuvre –

La connaissance des paramètres orbitaux et de la position commune aux deux ellipses permet le calcul des vecteurs vitesses 
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 et
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, par les relations ci-après, adaptées naturellement à chaque orbite C1 ou C2 
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Les composantes des vecteurs P et Q étant accessibles, par des relations déjà vues.
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On obtient alors les composantes des vecteurs 
[image: image156.wmf]1

V

 et
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 dans le repère inertiel.

Le calcul s'achève alors par celui de l'incrément de vitesse V nécessaire, caractérisé par sa norme, qui en pratique doit être la plus petite possible et une direction, celle que la poussée du moteur devra adopter dans l'espace.

Le schéma ci-dessous donne V.
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CAS PARTICULIER COURANT : Pour des trajectoires coplanaires, les calculs ne nécessitent pas le passage par les composantes inertielles.

La norme d'une vitesse se calcule par l'énergie 
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On obtient ainsi V1 et V2 au point commun. La pente  apparaît dans la loi des aires :
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Suivant les cas,  vaut : 
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Le calcul s'achève alors classiquement en résolvant le triangle des vitesses, ce qui fournit la norme de l'incrément V de vitesse et éventuellement l'orientation de l'axe de la poussée.
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2- EXEMPLES DE MANŒUVRES -

Nous ne pouvons passer en revue toutes les manœuvres, mais en indiquons de classiques.

2-1- Transfert de HOHMANN -

Le problème se pose souvent, soit pour des orbites terrestres, soit pour des trajectoires héliocentriques : Comment transférer un engin initialement sur orbite circulaire basse (haute) sur une orbite circulaire haute(basse) coplanaire à la précédente ?
Hohmann a répondu à la question, en indiquant que la manœuvre la plus économique :

Utilisait une orbite de transfert dite de Hohmann, bitangente aux deux orbites de départ et d'arrivée.

· Nécessitait deux incréments de vitesse V1 et V2, à délivrer au périgée et à l'apogée de ce transfert.
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La figure suivante illustre la procédure, qui nécessite deux moteurs et deux allumages. C'est ce qui fait la différence entre un vol Ariane, où la manœuvre de périgée disparaît, réalisée dans la phase propulsée par l'étage 3, et une mise en orbite par la navette américaine, avec une orbite d'attente circulaire basse qui demande la double motorisation.

NB : Ce type de transfert est encore couramment utilisé lors de tirs interplanétaires, où l'orbite de départ est celle de la Terre, et celle d'arrivée sensiblement l'orbite quasi circulaire décrite par la planète cible.

2-2- Correction d’apogée (périgée) -

Un tir présente toujours des dispersions et des ajustements minimes d'orbite sont nécessaires. Nous nous plaçons dans cette hypothèse d'une manœuvre quasi impulsionnelle de faible incrément V. On ne souhaite pas modifier la position du périgée, donc la manœuvre a lieu en ce point. Comme a = rp + ra , et rp constant, nous avons ra = 2a, l'équation de l'énergie fournit :
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On notera qu'une manœuvre du même type réalisée à l'apogée, permet de rectifier le périgée moyennant la relation :
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On peut également vérifier que pour une même modification de a ou d'une altitude apogée ou périgée, le coût est minimal avec une manœuvre au périgée.

2-3- Correction du phasage -

Là encore on supposera que l'erreur de date (écart de phasage), est petite, nous permettant de travailler en calcul différentiel. L'idée est d'utiliser une orbite de dérive voisine de l'orbite initiale, parcourue n fois (n à choisir en fonction de critères économiques), telle que les n décalages de période compensent l'écart t initial.
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La correction totale demande un retour à l'orbite initiale, donc avec deux incréments de vitesse opposés, ainsi on obtient le coût total en s'appuyant sur des différentielles de relations simples comme :
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Ce type de correction couplé est classique pour ramener un géostationnaire dans sa fenêtre de positionnement, puisqu'un décalage en longitude équivaut à un décalage horaire.

2-4- Correction d’inclinaison -

C'est certainement la correction qui donne le plus de soucis, dans la maintenance d'un satellite. La lune et le soleil, en particulier, provoquent une dérive nord-sud du plan orbital, avec variation annuelle de l'ordre de 1°/an. Corriger l'inclinaison est équivalent à faire tourner un vecteur vitesse, en pratique sans variation de norme. 
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REMARQUE : On comprend alors facilement que, pour un satellite en orbite basse terrestre, où la vitesse avoisine 8 km/s, une correction de 1° coûte environ 140 m/s.

Pire dans les trajectoires héliocentriques, on peut avoir des vitesse de 20 à 30 km/s sinon plus. Ainsi pour V=30 km/s une correction d'inclinaison orbitale coûterait 523 m/s.

Supposons donc que l'on veuille uniquement corriger l'inclinaison orbitale sans changement des autres paramètres orbitaux.

· La correction doit obligatoirement être réalisée à un des nœuds de l'orbite.

· Le vecteur vitesse doit tourner, sans changer de norme afin de ne pas altérer le demi grand axe. Il faut donc choisir le nœud le plus élevé en altitude ce qui minimise la vitesse et garde l'énergie spécifique E constante.

· Autre conséquence de la rotation, qui ne peut se faire qu'en conservant l'excentricité, la constante des aires K doit rester invariante :
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Donc la vitesse orthoradiale se conserve. Elle vaut Vcos, et elle doit tourner de i.

· La correction nécessite donc:


[image: image171.wmf](

)

2

i

r

e

1

a

2

2

i

r

K

2

2

i

V

V

2

D

-

=

D

=

D

=

D

sin

sin

sin

cos

m

g


2-5- Réorientation du grand axe -

Ce cas correspond à une correction de  argument nodal du périgée, sans modification des autres paramètres orbitaux.

On souhaite faire pivoter le grand axe d'une orbite C1, d'un angle orienté , pour l'amener dans une configuration 2, et ceci sans modification de la forme de l'ellipse.

S est le point commun aux deux orbites, donc le point de manœuvre. La géométrie impose que la droite OS est axe de symétrie des deux C1 et C2 :

· Le demi-grand axe étant inchangé, E est inchangée et donc la norme V de la vitesse est la même.
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L'excentricité demeurant inchangée, la constante des aires reste la même. Donc la vitesse orthoradiale Vcos est inchangée. Force est donc de conclure que la vitesse radiale est algébriquement la même et que seule la pente est inversée.

 Ainsi nous obtenons ci-dessous la position angulaire  du point de manœuvre S sur l'orbite C1 et la valeur V de la manœuvre en fonction de .
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Chapitre 9-

ETUDE DE L'ORBITE GEOSTATIONNAIRE

Cette partie concerne une application très importante, celle des satellites géostationnaires avec :

La caractérisation de l'orbite dite géostationnaire et son intérêt.

· Le lancement GTO.

· Quelques éléments de la mise à poste.

· Les perturbations qui affectent le satellite.

· Le principe de la maintenance à poste.

1- ORBITE GEOSTATIONNAIRE -

Les télécommunications ont envahi notre monde moderne, et la nécessité de disposer de satellites fixes par rapport à la Terre, s'est rapidement imposée. En effet, un tel satellite joue le rôle de relais de transmission ou d'un œil pour la surveillance globale de la Terre. Nous allons vérifier que ce type d'application est possible.

1-1- Orbite géosynchrone -

On appelle ainsi une orbite de période identique à celle de la Terre, soit T=23 h 56 mn 4.1 s = 86164.1 s. En hypothèse képlérienne, le demi-grand axe est donné par :


 INCORPORER "Equation.2" "Objet de Word3" \* FUSIONFORMAT  


Une telle orbite possède la propriété de survoler un même lieu géographique, à chaque période, puisque la Terre et le satellite auront tous les deux effectué un tour complet et retrouvé la même position par rapport aux étoiles, mais avec l'inconvénient de ne pas rester à la verticale d'aucun point de la Terre.

1-2- Orbite géostationnaire képlérienne -

Si on impose en plus à ce satellite de rester fixe par rapport à un point de la Terre, alors :

· Ce point ne peut être que sur l'équateur, sinon le satellite serait à la fois au nord et au sud de l'équateur.

· L'orbite est nécessairement équatoriale.

· L'orbite est obligatoirement circulaire pour éviter une oscillation Est-Ouest.

Il n'existe donc qu'une seule orbite satisfaisant à ces critères :

Orbite circulaire équatoriale de rayon Rg = 42164.16 km en képlerien.
REMARQUE : Classiquement, on rencontrera dans la littérature, qu'un tel satellite gravite à 36000 km du sol. C'est en réalité la valeur arrondie correspond à une altitude réelle képlérienne de 35786.16 km.

1-3- Orbite géostationnaire réelle -

Nous savons que la Terre est en première approximation assimilable à un ellipsoïde. Le renflement équatorial terrestre crée donc un supplément d'attraction qui accélère la vitesse. Pour que le satellite retrouve la bonne vitesse angulaire ou linéaire, donnant la période sidérale, il faut le placer un peu plus haut. Le calcul, que vous trouverez dans les exercices, donne une ALTITUDE GEOSTATIONNAIRE VRAIE DE 42164.68 KM, en ne prenant pas en compte les autres perturbations.

1-4- Intérêt de l'orbite géostationnaire réelle -

On comprend aisément que trois satellites disposés à 120° sur l'orbite géostationnaire, permettent "de voir" quasiment toute la Terre, à part une petite zone polaire située aux extrêmes.

En utilisant deux satellites on peut communiquer d'un point quelconque de la Terre à un autre sans problème.

Seules les latitudes au-dessus de 81° environ ne sont pas accessibles.

2- POINT DE STATIONNEMENT -

Un satellite en orbite géostationnaire est caractérisé par sa LONGITUDE DE STATIONNEMENT= LS. Cette donnée est capitale pour la réception des émissions par une antenne satellite, car elle conditionne l'orientation en azimut et en déclinaison locale de l'axe de l'antenne.

La longitude de stationnement est surveillée à 0.1° près.

Exemples pour les satellites européens : Actuellement en 1998, les principaux satellites utilisés en France sont :

· ASTRA à 19°.2 EST

· EUTELSAT II-F3 à 16° EST

· EUTELSAT II-F1 et HOT BIRD 1 -> 3 à 13° EST

· TELECOM 2B/2D à 5° OUEST

· TELECOM 2A à 8° OUEST

2-1- Calcul de l'orientation de l'antenne -

La réception correcte d'une émission satellite consiste à orienter l'axe de la parabole de réception vers le satellite. Ce qui demande la connaissance de :

· La longitude de stationnement LS.

Les coordonnées géographiques longitude L et latitude  du lieu de réception.

On peut alors calculer par des considérations géométriques simples, dans le repère géographique local : l'azimut géographique Az mesuré positivement vers l'Est et l'élévation El, qui est l'inclinaison sur le plan horizontal local de l'axe de l'antenne.

2-2- A propos de l'antenne -

Peut être avez-vous oublié la propriété géométrique d'un miroir parabolique : celle de réfléchir tous les rayons lumineux, parallèles à l'axe de la parabole, vers un point remarquable qu'on appelle le foyer. Cette propriété est utilisée dans les télescopes pour concentrer soit des rayons lumineux, soit des ondes de nature diverse.
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Naturellement la tête de réception est placée au foyer. Pour éviter en pratique qu'elle ne fasse ombre sur le miroir, on "taille" la parabole de manière non symétrique de façon à placer la tête réceptrice hors du faisceau des ondes. C'est donc la partie bleue AB qui est montée comme antenne, ce qui a comme autre avantage de donner l'illusion que l'axe antenne est moins incliné, en général on gagne 25° d'inclinaison.

3- LANCEMENT GEOSTATIONNAIRE -

Nous allons voir que rejoindre le point de stationnement n'est pas une affaire simple. Il n'est pas question ici, de détailler à l'extrême toutes les opérations, mais simplement de sensibiliser le lecteur aux principales étapes simplifiées pour une meilleure compréhension.

3-1- Base de lancement équatoriale -

C'est le cas idéal, pour diverses raisons évidentes :

· L'orbite géostationnaire est équatoriale, donc un départ coplanaire à cette orbite évite les corrections d'inclinaison orbitale.

· Le gain de vitesse dû à la rotation terrestre est maximal dans le plan équatorial, pour un tir vers l'EST. La base de KOUROU avec une latitude de 5° est de ce point de vue excellente.

· On peut éviter une mise en orbite d'attente quasi circulaire et injecter la charge utile directement en orbite GTO (GEOSTATIONARY TRANSFER ORBIT)

· Cette procédure qui consiste à "grimper" jusqu'au niveau géostationnaire, présente l'avantage de n'utiliser qu'un seul moteur pour une correction d'apogée, alors qu'un parking intermédiaire demande deux incréments de vitesse et donc deux allumages de moteurs différents, car ces incréments ne sont pas négligeables.

REMARQUES : Un tir effectué par le Lanceur Ariane, qui effectue une injection directe sur l'orbite GTO, ne demandera au satellite qu'un seul moteur d'apogée. Par contre, la navette américaine réalise une mise en orbite de "parking" vers 280 km du sol, et impose donc à la charge utile ainsi satellisée d'être pourvue de 2 moteurs :

· Un moteur d'apogée qui placera le satellite sur l'orbite GTO.

· Un moteur d'apogée qui réalisera les mises en orbite de dérive et la mise à poste définitive.

La manœuvre est donc plus délicate et moins sûre, puisque demandant un allumage moteur supplémentaire.

3-2- ORBITE GTO -

Détaillons ces calculs élémentaires, donnant des ordres de grandeur, reposant sur un transfert de type Hohmann, entre une injection au périgée bas, vers 200 km du sol et une position haute, vers 42164 km du centre de la Terre.

Le lancement consiste, grâce à une phase propulsée, utilisant en pratique trois étages d'un lanceur, à injecter au périgée P d'une orbite GTO une masse qui comprend : Le moteur du dernier étage (en rose) accompagné d'un moteur inutilisé (en noir) et de la charge utile proprement dite (le point rouge).

Cet ensemble est satellisé à une vitesse Vp que l'on calcule sur l'orbite GTO :
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Si l'on se souvient que la première vitesse cosmique pour rester en circulaire est de 7.784 km/s à 200 km du sol, on réalise que la vitesse Vp=10.240 km/s est un exploit, ce qui explique que l'on ait attendu avant de lancer des géostationnaires.

Nous sommes maintenant sur l'orbite GTO, pour laquelle le lecteur se convaincra, en calculant la période qu'on parvient à l'apogée après 5 h 15 mn 32 s de vol. Cette phase de montée a permis d'affiner les paramètres de l'orbite GTO, de définir l'orientation précise de la poussée d'apogée, d'orienter le moteur d'apogée après s'être débarrassé du troisième étage lanceur. Celui-ci va rester sur l'orbite GTO un certain temps, pendant lequel la traînée au périgée usera l'orbite, le satellite spiralant sur une trajectoire de moins en moins excentrique, jusqu'à ce que, le périgée descendant, une rentrée atmosphérique se produise. L'ensemble finit alors par brûler complètement dans l'atmosphère.

3-3- Manœuvres de mise à poste -

Il ne faut pas perdre de vue, que le but est de placer à une longitude imposée, un satellite qui doit rester fixe par rapport à la Terre. 

De toute évidence, comme le satellite repasse toujours par le lieu où une correction de trajectoire est réalisée, lorsque le géostationnaire est à poste, obligatoirement la dernière correction a lieu à cet endroit. Toutes les orbites ont en commun la propriété d'avoir le grand axe comme  ligne des nœuds, de manière à avoir l'apogée sur l'équateur terrestre. Ainsi en général l'argument nodal  du périgée vaut =180°, c'est le cas des lancements Ariane.

Il faut donc qu'une orbite intermédiaire passe à l'apogée par le point de stationnement. Il n'y a pratiquement aucune chance pour que l'apogée de l'orbite GTO passe par le stationnement, même après plusieurs orbites GTO consécutives. En effet, depuis Kourou, le périgée est toujours au même endroit sur l'équateur, parce que la phase propulsée est verrouillée. Le temps de montée (demi-période) est également toujours le même, donc le premier apogée est sensiblement toujours au même endroit par rapport à la Terre, et cette position n'a aucune raison d'être le stationnement. 

Nous donnons dans la suite une procédure de principe idéale.

a- Orbites GTO primaires -

En pratique, on laisse parcourir un certain nombre N1 de fois, pas plus de 10, l'orbite GTO, jusqu'à UN APOGEE PROCHE DU STATIONNEMENT=. Un écart L=Ls-La entre le stationnement et l'apogée existe, de quelques degrés.

b- Orbites de dérives -

Le principe est maintenant de passer sur une orbite très proche de l'orbite géostationnaire, telle que parcourue N2 fois, le dernier apogée soit exactement au point de stationnement. Un incrément de vitesse V1 est nécessaire.

Cette orbite de dérive CD1 est donc ajustée avec le plus grand soin.

REMARQUE : Les corrections ne pouvant pas être parfaites, on conçoit qu'en réalité, il faille des orbites de dérive plus nombreuses, permettant de réduire avec précision l'écart en longitude.
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c- Manœuvre de circularisation -

Une ultime manœuvre dite de circularisation, permet à l'apogée, grâce à un nouvel incrément de vitesse V2, de fixer définitivement le satellite sur son poste. La mise à poste est achevée. Commencera maintenant la maintenance à poste.

d- Coût en vitesse -

Dans ce cas simple, la motorisation devra en tout délivrer un incrément total de vitesse V donné par :


 INCORPORER "Equation.2" "Objet de Word1" \* FUSIONFORMAT  


Au total en km/s, il vient :

V = 11,717 km/s
On remarquera que la vitesse de libération requise pour entrer dans le système solaire, n'est que de 11 km/s environ à 200 km du sol. Donc la mise en géostationnaire d'une masse donnée coûte plus cher qu'un envoi en libération. Il suffit de rappeler qu'avec 11.5 km/s on atteint Mars ou Vénus.

4- MISE À POSTE RÉELLE -

Sans entrer dans trop de détails, donnons quelques idées sur la mise à poste réelle.

4-1- Contraintes solaires-

Lors de l'analyse de mission, il n'y a pas que l'aspect trajectoire qui soit important.

Le satellite demande une certaine autonomie et donc une puissance électrique minimale. Donc la direction du soleil est capitale, en particulier l'angle axe satellite-direction du soleil qu'on appelle ANGLE D'ASPECT SOLAIRE. De plus le soleil intervient dans les problèmes thermiques, et enfin dans la détermination de l'attitude, à l'aide de senseurs solaires en particulier.
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Le mouvement orbital sur les orbites GTO ou de dérives, entraîne des périodes d'éclipses solaires, durant lesquelles les références solaires n'étant pas disponibles, les manœuvres sont interdites. Le maximum de durée est autour des équinoxes, avec un maximum de l'ordre de 70 mn/jour. La période d'éclipse dure 42 jours en continu.

Les télécommunications Station sol - Satellite, notamment en phase de restitution d'orbite, ne doivent pas être parasitées par les émissions électromagnétiques du soleil. Il faut donc pendant ces phases prendre une certaine sécurité par rapport à l'alignement Terre-Satellite-Soleil.

Enfin au coucher et au lever du soleil, des perturbations de transmission sont à craindre, ainsi qu'un aveuglement des senseurs Terre.

4-2- Contraintes de visibilité -

Le vol lanceur, puis le satellite, sont suivis à partir de stations sol. Quelquefois dans certaines opérations, deux stations doivent "voir" le satellite avec un angle minimal sur l'horizon et une durée minimale imposée.

De plus, même si le satellite est visible d'une station, il se pourrait que son attitude (orientation spatiale) ne permette pas une liaison correcte.

4-3- Créneau de tir -

L'ensemble des remarques et contraintes ci-dessus et bien d'autres non soulevées, font que l'analyse de mission doit définir les créneaux de tir acceptables et indiquer leur répartition dans l'année pour tel ou tel lancement.

4-4- Problème des bases non équatoriales -

a- Kourou -

Pour les tirs Ariane, notre base de Guyane conduit à des injections au voisinage de l'équateur, avec une inclinaison orbitale de l'ordre de 7°, qu'il faudra corriger, naturellement à un nœud de l'orbite (ici périgée ou apogée) et nous savons que l'optimisation impose l'apogée. La correction d'inclinaison conduit à un supplément de coût propulsif.

b- Bases URSS -

Le problème est plus important, car après un tir vers l'EST, qui conduit à une inclinaison égale à la latitude de la base de tir, une orbite de parking circulaire est obligatoire. L'inclinaison de l'orbite d'attente basse est de l'ordre de 45°- 50°, c'est à dire très forte.

L'optimisation de la mise à poste conduira à effectuer une petite correction au survol d'un nœud, celui-ci devenant périgée de l'orbite GTO, et à achever la plus grosse partie de la correction d'inclinaison à l'apogée où la vitesse est plus petite qu'au périgée.

4-5- Perturbations -

On peut constater qu'une mise à poste d'un géostationnaire, peut prendre deux à quatre semaines. Durant cette période les perturbations orbitales font leur effet. Il faut donc penser les manœuvres en fonction de ces perturbations et faire en sorte qu'elles agissent de manière favorable pour économiser du carburant et ainsi augmenter la durée de vie du satellite opérationnel.

En particulier, il faut éviter de rester trop longtemps sur des orbites intermédiaires de bas périgée, fortement affectées par la perturbation luni-solaire.

Le problème complet prenant en compte toutes les remarques précédentes, demande une ETUDE D'OPTIMISATION.

5- MAINTENANCE -

On appelle ainsi l'ensemble des opérations consistant à maintenir les paramètres orbitaux du satellite dans un intervalle acceptable pour la mission. 

5-1- Notion de fenêtre de position -

Un satellite géostationnaire est défini par sa longitude de stationnement. Sous l'effet de perturbations diverses, son orbite, initialement circulaire et équatoriale, de période T = 86164 secondes, va évoluer.

· Le satellite va donc quitter le plan équatorial, c'est le décalage Nord-Sud (inclinaison perturbée).

· Le satellite change de grand axe, donc de période, son orbite devient légèrement excentrique, et donc le satellite se décale en Est-Ouest.

On fixe donc des bornes en longitude et en latitude, centrées sur le point de stationnement. Ce petit domaine dans lequel il faut maintenir le satellite, durant sa durée de vie, s'appelle la FENETRE DE MAINTIEN A POSTE, une tolérance de 0.1 degré est acceptée.

5-2- Maintenance et contraintes -

Pour rétablir les paramètres orbitaux du satellite, des manœuvres sont prévues, soit commandées du sol soit gérées par l'ordinateur de bord.

Une manœuvre est caractérisée par un INCREMENT DE VITESSE V:

De module si possible MINIMAL

D'orientation connue

A délivrer à une date bien déterminée correspondant à une position précise sur orbite

Une manœuvre devra être définie :

Pour être compatible avec les caractéristiques des actuateurs : moteurs à gaz chauds, tuyères à gaz froids,

· en tenant compte de l'évolution naturelle de l'orbite, car certains paramètres dérivent toujours dans le même sens, donc on cherche à les ramener du côté de la fenêtre où ils évolueront vers le centre,

· En fonction de la date et de la durée de la manœuvre (problèmes de senseurs solaires ou terrestres, éclipses, angle d'aspect solaire).

5-3- Optimisation -

Compte tenu de la manœuvre et des contraintes à respecter, le problème se ramène à une MINIMISATION SOUS CONTRAINTES. En général ce n'est pas simple. La solution est rarement totalement optimale et des simplifications sont tolérées. De même une correction est rarement effectuée en une seule fois. Une stratégie tenant compte des dispersions doit être mise en œuvre pour prendre en compte les incertitudes des systèmes physiques. 

Techniquement, parce que les équations le permettent, on DECOUPLE les mouvements EST-OUEST et NORD-SUD. On exerce alors :

· des poussées tangentielles pour la correction de longitude

· des poussées normales au plan orbital pour des corrections nord-sud.

Seules les imperfections d'alignement des poussées vont créer de petits couplages entre ces mouvements. La stratégie ignore aussi les effets perturbateurs périodiques qui ne font pas sortir le satellite de sa fenêtre.

5-4- Coût du maintien à poste -

La surveillance LONGITUDE - DERIVE EST-OUEST - CORRECTION D'EXCENTRICITE demande à chaque correction de l'ordre de 5 m/s limité à 12 m/s maximum.

Une correction d'inclinaison de 0.2 degré (0°.1 ramené à -0°.1) coûte environ 11 m/s. c'est la correction la plus onéreuse et malheureusement inévitable sous l'effet de la perturbation lunaire notamment.

La périodicité du maintien à poste n'est pas fixe, elle dépend du positionnement sur l'équateur, du type de satellite. En général elle est de l'ordre de 2 semaines (TELECOM 2), 3 semaines (TELECOM 3).

Le budget annuel est de l'ordre de :

· Corrections NORD-SUD de l'ordre de 50 m/s

· Corrections EST-OUEST de l'ordre de 2 à 3 m/s

REMARQUE FINALE : La qualité et la précision d'un tir géostationnaire, permettent de gagner énormément sur la durée de vie d'un satellite. Le gain sur la correction d'orbite durant la mise à poste devient une réserve supplémentaire de vitesse pour la maintenance à poste.

6- UTILISATION D'UNE ORBITE SUPERSYNCHRONE -

La tendance actuelle, depuis quelques années, est d'utiliser une orbite primaire très particulière, appelée ORBITE DE TRANSFERT SUPERSYNCHRONE (SSTO = SuperSynchronous Transfert Orbit).

A titre d'exemples :

· Satellite géostationnaire ORION F1 lancé par une fusée ATLAS IIA le 29/11/94 sur une SSTO d'apogée 123500 km, pour terminer après manœuvres à 37°.5 de longitude en géostationnaire.

· Lancement par une fusée ARIANE 44LP d'un satellite de télécommunication US TELSTAR-7 en septembre 1999 sur une SSTO de périgée 200 km et d'apogée de l'ordre de 60000 km, inclinée de 7°. Son stationnement géostationnaire est de 129° et la durée de vie prévue de 15 ans.

6-1- Description de l'orbite SSTO -

Une orbite SSTO est une première orbite de transfert, obtenue après la séparation lanceur, présentant un apogée de très haute altitude et une inclinaison non négligeable. Il y a quelques années, on parlait de passage par l'infini. Une série de manœuvres permettra ensuite de ramener le satellite à sa longitude de stationnement géostationnaire.

6-2- Rôle de l'orbite SSTO -

Vous constaterez plus tard que l'INCLINAISON ORBITALE dépend directement de la latitude du point d'injection qui, pour des tirs plein Est, profitant au maximum de la rotation terrestre est égale à celle de la base terrestre de tir. Citons les inclinaisons classiques :

Environ 23° à 27° pour les tirs US

De l'ordre de 7° pour les lancements Ariane à partir de Kourou

Enfin sensiblement 45°à 52° pour des lancements russes.

Pour un satellite de télécommunication l'orbite finale est équatoriale et la position extrêmement précise. On comprend bien dès lors que 2 types de correction sont à effectuer :

Sur la forme de l'orbite

Sur l'inclinaison orbitale qui doit être en théorie ramenée à 0°.

Or corriger une inclinaison ne peut se faire qu'au-dessus d'un nœud (voir corrections orbitales) et amène à faire tourner le vecteur vitesse avec ou sans changement de module. Dans le meilleur des cas pour une vitesse d'apogée de l'ordre de 1500 m/s une correction de 1° coûte 26.2 m/s, et pour 25° 649.3 m/s. On constate donc un coût propulsif important, dont l'économie, même partielle, pourrait allonger la durée de vie, notamment en maintenance d'orbite.

Le bon sens montre que la norme de la correction de vitesse est d'autant plus petite, pour une rotation fixée, que la vitesse initiale est petite. L'apogée est donc le point idéal et le reste quasiment même si la correction affecte aussi la forme de l'orbite. 
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Avec un apogée "très haut" et donc une faible vitesse à cet apogée, la SSTO devient intéressante.

NB : On n'oubliera pas cependant que pour "monter haut", il faut une vitesse d'injection plus grande, ce qui pénalise le lanceur et fait perdre de la masse utile satellite.

6-3- Détail de la mise en orbite -

Le schéma ci-dessus résume la procédure de mise à poste géostationnaire:

Injection initiale en P ou au voisinage de P (périgée) sur une SSTO (orbite rouge), parcourue, suivant les besoins N1 fois. Cette orbite est de grande période, de l'ordre de 1 à 2 jours.

On réalise à l'apogée de la SSTO une correction V à la fois de l'inclinaison qui est ramenée à 0° ou au voisinage de 0°, par une rotation du vecteur vitesse d'un angle , et du périgée remonté pratiquement au niveau géostationnaire. L'orbite elliptique CD1 (dite de dérive, en pointillés bleus), est parcourue suivant le cas N2 fois. Sa période est encore plus grande que celle de la SSTO.
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· L'apogée est ensuite placé au niveau géostationnaire par une manœuvre V3, on est alors sur une autre orbite de dérive CD2.

Le périgée définitivement est enfin calé au bon niveau par une dernière opération opérée à l'apogée de CD2. Naturellement cette dernière opération est en pratique plus complexe, nécessitant des réglages très fins.
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NB1: De toute évidence, comme le satellite repasse toujours par le lieu où une correction de trajectoire est réalisée, lorsque le géostationnaire est à poste, obligatoirement la dernière correction a lieu à cet endroit. Toutes les orbites ont en commun la propriété d'avoir le grand axe comme ligne des nœuds, de manière à avoir l'apogée sur l'équateur terrestre. Ainsi en général la longitude vernale de la ligne des nœuds vaut = 180°, c'est le cas des lancements Ariane.

NB2 : L'ensemble de la mise en orbite après l'étape 2 est analogue à celui d'un tir GTO classique. On notera tout de même que plus l'apogée est haut, plus longue sera la période de la SSTO et donc la durée de la manœuvre, pouvant atteindre 1 à 3 semaines.

6-4- Inconvénients et avantages liés à une SSTO -

· Durée de la mise à poste : elle est relativement longue, classiquement de l'ordre de 10 à 15 jours.

· Problèmes technologiques : vue la grande altitude de l'apogée, il est clair que le pilotage ou la restitution d'altitude demande des senseurs terrestres particuliers. De même, les liaisons Centre de contrôle-Satellite vont demander des équipements spécifiques grandes distances.

· Effets des perturbations : avec un apogée pouvant atteindre 150000 km, la perturbation luni-solaire devient non négligeable et affecte notamment la ligne des nœuds et la ligne des apsides. La vitesse angulaire de rotation qui peut devenir importante devra être prise en compte dès le lancement, dans la stratégie de mise à poste. De plus, la perturbation luni-solaire affecte l'altitude du périgée, qu'il faut surveiller pour éviter une rentrée atmosphérique prématurée du satellite.

· Intérêt : ce type d'orbite est intéressant dans le cas d'un lanceur sur-performant, permettant d'atteindre une plus grande vitesse d'injection et diminuant en conséquence le coût de mise à poste. A contrario, pour un lanceur sous-performant, on utilisera une orbite de transfert SOUS-SYNCHRONE, c'est à dire avec un apogée très en dessous du niveau géostationnaire, laissant à la motorisation satellite le soin de toute la mise à poste.

Chapitre 10-

PROBLEME DE GIBBS

1- POSITION DU PROBLEME -
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On suppose que des observations optiques ou radar, ont permis de préciser trois positions, naturellement coplanaires, d'un satellite en mouvement dans un champ newtonien. L'orbite est donc une conique, ellipse ou hyperbole en général.

Nous connaissons donc trois rayons vecteurs : 
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La résolution que nous allons donner, fournit alors :

· le paramètre p (visualisé ci-contre en noir).

· l'excentricité e.

· les vecteurs P Q, W du repère périfocal.

· la vitesse V en chacun des points de l'orbite.

2- RAPPELS -

A toute orbite képlérienne on associe des invariants scalaires ou vectoriels, qui constituent des intégrales premières du mouvement, donnons les trois utiles à cette étude :

· Le vecteur moment cinétique réduit, normal au plan orbital et orientant le sens du mouvement orbital : 
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· Le vecteur excentricité qui pointe le périgée, donne donc le grand axe et l'excentricité par sa norme : 
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· Le paramètre p (visible sur la figure), longueur constante caractéristique de l'orbite. On rappelle que dans le repère périfocal galiléen PQW, l'équation de la conique s'écrit :
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3- RESOLUTION -

On définit trois nouveaux vecteurs associés à l'orbite :
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Dans les axes du repère périfocal, on a de toute évidence :


[image: image188.wmf](

)

(

)

(

)

e

r

r

r

e

r

r

r

e

r

r

r

Q

Ne

Ne

e

N

Q

1

3

2

3

2

1

2

1

3

r

r

r

r

r

r

r

r

r

r

r

r

r

Ù

Ù

+

Ù

Ù

+

Ù

Ù

=

«

Ù

=


Utilisant le développement du double produit vectoriel et la relation donnant p-r, on a :
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De toute évidence le calcul s'achève par :
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Enfin un calcul plus complexe, que nous ne faisons pas, fournit la vitesse en un point :
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Le calcul se termine classiquement par celui des paramètres orbitaux connaissant le vecteur position et le vecteur vitesse.

Chapitre 11-

ECLIPSE – VISIBILITE -

Ce chapitre est consacré au calcul des conditions d'éclipse et à la détermination de la visibilité d'une station sol, depuis un satellite.

1- ECLIPSE -

Un problème important dans l'espace est l'alimentation électrique des systèmes embarqués. Suivant le type d'application, l'énergie est produite de manière différente :

·  Soit de manière autonome, indépendante de l'environnement, pour des missions lointaines vers des planètes, la distance au soleil croissante ne permettant pas d'exploiter la lumière solaire de manière régulière. On utilise alors des générateurs nucléaires ou des piles à combustibles.

· Soit en utilisant l'effet photoélectrique qui convertit le flux de photons solaires captés par des panneaux solaires en énergie électrique. Cette méthode est applicable pour les orbites terrestres où la distance au soleil reste constante. 

Dans ce dernier cas, il peut se présenter des périodes d'ECLIPSE DE SOLEIL, où la lumière du soleil est interceptée par la lune ou la Terre. La production d'énergie est donc stoppée, imposant donc un stockage de secours sous forme de batteries pour une alimentation minimale.

De telles périodes d'éclipse sont donc importantes à connaître, notamment parce qu'il faut éviter de programmer des manœuvres lorsqu'elles se présentent. 

1-1- Calcul des périodes d’éclipse –

H désigne le point projection du centre de la Terre O sur la direction, d'unitaire u, partant du satellite vers le Soleil.

Nous dirons que le satellite S est en éclipse si la longueur TH est inférieure au rayon terrestre et si le satellite n'est pas devant la Terre.
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Ceci se traduit très simplement, le lecteur y réfléchira, à l'aide des 2 vecteurs ci-dessous aisément calculable dans la base du repère IJK associé à J2000.

· Unitaire de la direction du soleil, le vecteur 
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· Rayon vecteur du satellite, le vecteur 
[image: image194.wmf]r

r



[image: image195.wmf]ú

û

ù

ê

ë

é

£

<

Ù

Û

0

u

r

R

u

r

T

r

r

r

r

.

Eclipse


Connaissant la loi du mouvement satellite en fonction du temps et les éphémérides du Soleil à la date t du calcul, vous pourrez déterminer les périodes d'éclipse. En général, ces calculs demandent l'intervention de moyens informatiques, notamment en prenant en compte les perturbations orbitales

1-2- Cas particuliers -

a- Cas particulier d'un géostationnaire -

La configuration la plus défavorable, donnant la plus longue période d'éclipse, se présente lorsque le soleil traverse le plan équatorial terrestre, c'est à dire aux équinoxes.
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Le lecteur pourra vérifier que la durée maximale d'éclipse est de 70 mn environ. De plus, il vérifiera que le nombre total de jours où une éclipse peut se produire est de 84 jours (42 jours Mars à mi-avril et 42 jours septembre à mi-octobre)

b- Remarques pour les satellites héliosynchrones -

Ce cycle se reproduira fidèlement à chaque période vu que la géométrie de la configuration est invariante grâce à l'héliosynchronisme (plan orbital tournant à la même vitesse que le plan méridien du soleil).

2- VISIBILITE D'UNE STATION SOL -

2-1- Présentation et données -

Cette note de calcul donne les moyens de déterminer si un satellite est visible ou non d'une station sol, pour l'établissement d'une communication:

· Envoi d'ordre de télécommande pour des manœuvres ou changement d'orientation.

Réception de télémesure et restitution d'orbite.

· Récupération de données scientifiques ou d'images codées, etc.

Seront supposée connus ou calculables :

· Les coordonnées géographiques de la station sol T*.

· Latitude *.

· Longitude L*.

Les coordonnées géographiques et l'altitude du satellite à l'instant t considéré.

•Latitude 

•Longitude L

•Altitude Z

NB : tous les calculs de coordonnées et les opérations vectorielles classiques seront opérés dans le repère orthonormé XgYgZg associé au méridien de Greenwich d'origine le centre O de la Terre avec :

•XG orienté vers l'intersection du méridien de Greenwich et de l'équateur.

•ZG axe nord-sud de la Terre

2-2- Définition de visibilité d’un satellite –

Nous conviendrons de dire qu'un satellite S est visible depuis une station sol T* si la ligne de visée T*S du satellite se trouve au moins à 10° au-dessus de l'horizon de T*.

Calcul des conditions de visibilité :

Le satellite sera donc visible, s'il se trouve dans un cône, dit de visibilité, d'axe la verticale de la station, de sommet la station et d'ouverture environ  = 80°

Les cordonnées du satellite S et de la station T* sont :
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L'axe Z* vertical ascendant a pour composantes :
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On exprime la visibilité du satellite par l'angle 0 <<80°
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