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B- PERTURBATIONS ORBITALES

Chapitre 1-

PERTURBATIONS ORBITALES

Nous abordons dans cette partie le problème du mouvement d'un corps dans un champ gravitationnel perturbé. Cela signifie que la force principale est la gravitation newtonienne, mais qu'il s'y ajoute une force perturbatrice qui va affecter de manière continue l'orbite.

En pratique, une surveillance par restitution d'orbite s'impose et une maintenance appropriée doit être mise en place, pour assurer la mission nominale du satellite.

1- NOTION DE PERTURBATION -

1-1- Origine des perturbations sur un satellite terrestre -

On peut distinguer plusieurs types de perturbations, caractérisées par leur accélération. 

1-1-1- Gravitationnelles -

a- Dues à la Terre elle-même, non sphérique, non homogène par couches, le potentiel réel de gravitation est alors complexe, développé en série, avec le premier terme principal représentant le potentiel newtonien et une partie perturbatrice traduisant les divers "défauts" de la Terre. Nous n'entrons pas dans le détail des termes de la série, renvoyant le lecteur aux ouvrages spécialisés notamment du CNES, mais signalons que pour les applications les plus courantes, seul est pris en compte le terme dit en J2 traduisant l'aplatissement polaire de la Terre, dans le potentiel perturbateur UP, alors que UK désigne le potentiel képlérien (pour 1 kg).
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 est la latitude géocentrique et r le rayon vecteur scalaire.

NB 1 : Voir note de calcul des composantes de la force perturbatrice gravitationnelle.

NB 2 : Le calcul ci-dessus montre que l'aplatissement polaire crée d'une part une force supplémentaire centrale qui modifie le moyen mouvement et d'autre part une force parallèle à l'axe nord - sud, qui perturbe les paramètres orbitaux angulaires. En effet, la Terre se comporte comme une sphère avec un "bourrelet" équatorial, comme sur la figure, on comprend mieux alors l'origine de la perturbation.


[image: image2.wmf]
b- Dues à l'attraction luni-solaire : On fera attention au fait que l'accélération due à ces perturbations sur un satellite n'est pas constituée par les attractions de la lune ou du soleil, mais est une différence de deux termes voisins, l'un l'accélération créée sur le satellite, l'autre l'accélération créée sur la Terre.

NB 3 : Voir note de calcul des composantes de la force perturbatrice luni-solaire.

c- Frottement atmosphérique résiduel : cette perturbation se fait surtout sentir au périgée pour les orbites elliptiques et partout, sur les orbites circulaires basses au dessous de 500 km d'altitude. Le freinage résulte de la traînée, non négligeable car, bien que la masse volumique de l'air soit très faible, la vitesse relative est de l'ordre de 7 à 10 km/s, intervenant par son carré dans l'expression de la traînée. 

Son effet est d'autant moins important que le satellite soit "gros", en effet la surface augmente comme le carré des dimensions alors que la masse croît avec le cube des dimensions, le rapport S/M décroît donc avec les dimensions.
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(Z) est la masse volumique de l'air à l'altitude Z (voir tables de Jacchia ou atmosphère standard) S surface de référence, CD un coefficient de traînée de l'ordre de 2 à 3, V la vitesse air.

d- Pression de radiation solaire ou pression photonique : due à la réflexion des particules et de la lumière sur les surfaces réfléchissantes du satellite. A un degré moindre la Terre réémet de la lumière vers le satellite créant une pression de radiation rediffusée par la Terre.

e- Accélération perturbatrice : C'est la notion importante de ce cours, elle est définie comme quotient de la résultante de toutes les perturbations par la masse du satellite. Le lecteur se convaincra que cette accélération, tout comme les forces en mécanique, ne peut dépendre que de la position, de la vitesse et du temps t.

f- Ordre de grandeur des accélérations perturbatrices en orbite Z = 822 km -

Soleil 6 10-7 m/s², lune 1.2 10-6 m/s², traînée variable 5 10-8 m/s², pression de radiation 5 10-8 m/s²

1-2- Equation générale du mouvement -

La loi fondamentale de la dynamique donne :
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Rappelons que les techniques d'intégration numérique demandent la mise sous forme canonique du système sous la forme d'un système différentiel d'ordre 1.

On posera donc une nouvelle variable Y vérifiant le système différentiel fermé
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1-3- Notion d'orbite osculatrice à l'orbite réelle -

Sous l'effet de la perturbation, l'orbite réelle n'est pas képlérienne, ni plane, ni fermée et naturellement il devient impossible de donner une période et de parler des paramètres orbitaux. 

De là l'idée qu'il faut définir pour chaque position orbitale S(t) ou encore à chaque instant t une orbite képlérienne C(t) "aussi voisine que possible de l'orbite réelle". Elle portera le nom d'ORBITE OSCULATRICE A L'INSTANT t. 

Comment est-elle définie: tout simplement en disant que C(t) est l'orbite képlérienne qui serait parcourue par le satellite S après l'instant t, si la perturbation cessait. Cette orbite est donc parfaitement définie par ses conditions initiales et naturellement les paramètres orbitaux sont calculables.
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NB1 : On observera que deux instants distincts conduisent à deux orbites osculatrices distinctes.

NB2 : Quelle est l'utilité de l'orbite osculatrice à l'instant t0 ? De toute évidence elle permet de prédire des positions futures grâce à des relations simples et maîtrisées des mouvements képlériens. Ces prédictions seront d'autant plus précises que la date est proche de t0.

EXEMPLE : ORBITE GEOSTATIONNAIRE

· Orbite képlérienne a= 42164.16 km

· Orbite réelle, circulaire géostationnaire vraie, perturbée, non képlérienne a = 42164.69 km

· Orbite képlérienne osculatrice à l'orbite précédente,(le satellite est toujours au périgée de son orbite osculatrice) on trouve alors a = 42166.25 km, e = 3.71 10-5.

Remarque sur les paramètres orbitaux : En hypothèse képlérienne, les 5 premiers paramètres orbitaux sont constants et représentent des intégrales premières du mouvement, le sixième, M, variant linéairement en fonction du temps t.

En présence de perturbations, les vecteurs fondamentaux sont lentement variables entraînant une dérive des paramètres orbitaux. C'est précisément l'objet de ce cours que de donner les équations d'évolution.

2- EQUATIONS DE GAUSS -

2-1- Introduction -

Nous souhaitons former les équations d'évolution des paramètres orbitaux. Pour y parvenir, opérons un changement de fonction inconnue, en posant par exemple :
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Une étude mathématique plus fine montre qu'alors le vecteur 
[image: image9.wmf]X
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 vérifie une équation différentielle fermée de la forme :
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 INCORPORER Equation.3  [image: image11.wmf](
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ces équations s'appellent "EQUATIONS DE GAUSS", nous allons les expliciter.

2-2- Formation des équations de GAUSS -

a- Notations et conventions de calcul -
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On définit des axes R, T, N, respectivement radial, orthoradial et normal et des composantes radiale Rp, orthoradiale Tp et normale Np, de la perturbation :
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b- Calcul de l'évolution de a -

Les calculs sont relativement lourds et pénibles, nous renvoyons le lecteur aux ouvrages spécialisés, mais donnons le détail de formation de la première équation concernant la dérivée du demi grand axe a.

Tout repose sur l'équation de l'énergie et le théorème de l'énergie cinétique.
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Compte tenu de l'équation polaire de l'ellipse
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Telle est la première des équations de Gauss.

c- Tableau récapitulatif des équations de GAUSS -
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3- MANOEUVRES IMPULSIONNELLES -

Très courantes, ce sont des opérations de très courte durée, mettant en jeu un moteur à poussée finie, résultant de l'éjection de gaz chaud (combustion) ou de gaz froid stocké (méthane, azote ...). Fp est la poussée, considérée durant le temps de fonctionnement comme une perturbation p.

La représentation du phénomène fait appel à la fonction de Dirac.

On note V l'impulsion de vitesse fournie durant le temps t très court, on admet que la position reste inchangée.
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La manœuvre a pour conséquence une variation xi du paramètre xi, or chaque paramètre xi satisfait à une équation de Gauss de la forme :


[image: image25.wmf](

)

(

)

(

)

p

k

i

p

k

i

p

k

i

i

N

t

x

C

T

t

x

B

R

t

x

A

dt

dx

,..,

..

,..,

..

,..,

..

+

+

=


Les fonctions Ai, Bi, Ci sont données dans les équations de Gauss, ainsi :
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Conclusion très simple, dans une manœuvre impulsionnelle, les variations des paramètres sont :
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4- QUELQUES EXEMPLES -

Les perturbations étant très faibles devant l'attraction newtonienne, les variations instantanées des paramètres orbitaux présentent peu d'intérêt dans la plupart des applications. Seules les variations séculaires moyennées sur une période sont intéressantes.

4-1- Aplatissement terrestre -

A 622 km du sol (sensiblement le périgée GTO de Ariane V), on obtient une accélération perturbatrice, indépendante de l'engin, de 1.5 10-3 g. Donnons deux exemples, celui des variations séculaires de  et  sous le seul effet de J2. Voir le calcul sous forme d'exercice.
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Plus loin nous verrons tout l'intérêt de la première dérivée dans l'étude des applications de l'HELIOSYNCHRONISME aux satellites d'imagerie spatiale civile ou militaire.

La deuxième dérivée est classiquement exploitée par les Russes, pour empêcher une rotation de l'orbite dans son plan, ce qui bloque la direction du grand axe par rapport à l'équateur. En effet, i=63°.4 annule 5cos²i-1 et constitue une valeur exploitable de i, permettant le survol de la Russie et des applications domestiques, notamment les Molnya.

4-2- Freinage atmosphérique -

Agissant par les composantes radiale et orthoradiale l'action se fait sentir sur de nombreux paramètres, pas sur l'inclinaison mais surtout sur a et e.

Estimation de la force de freinage : la masse volumique de l'air vaut :

(200 km)= 2.10-9 kg/m3
(300 km)= 10-10 kg/m3
(600 km)= 2.10-12 kg/m3
(700 km)= 4,5.10-13 kg/m3
Pour un satellite de 2500 kg, une surface de 16 m², un coefficient de traînée CD = 2,2, au périgée avec une vitesse de 7900 m/s, on obtient une accélération  = 8,8.10-4 m/s² à 200 km et 8,8.10-7 m/s² à 600 km.

4-3- Attraction luni-solaire -

L'effet principal est une diminution de l'inclinaison orbitale, nécessitant des corrections annuelles coûteuses.

4-4- Pression de radiation solaire -

La pression vaut p=9.10-6 Pascal en tout lieu au voisinage de la Terre et donne sur le satellite précédent une accélération de 6.10-8 m/s².

Chapitre 2-

HELIOSYNCHRONISME

Ce cours fait suite à l'étude des perturbations et des équations de Gauss. Il suppose que l'on s'est intéressé au calcul des perturbations orbitales dues à J2, c'est à dire l'aplatissement terrestre.

Nous abordons, dans ce chapitre, les applications modernes, actuelles des satellites d'IMAGERIE SPATIALE, le satellite étant devenu, en particulier, le géomètre de l'espace.

En effet, le besoin d'images est de plus en plus nécessaire, pour des usages très divers :

· Cartographie, vue du relief en 3D à usage civil ou militaire (missiles de croisière …)

· Surveillance militaire et acquisitions de données (Hélios …)

· Images pour l'industrie ou des particuliers (SPOT …)

· Etudes scientifiques d'évolution de phénomènes terrestres (pollution, déforestation, cultures, archéologie …)

1- SATELLITE D'IMAGERIE SPATIALE -

On demande à un système optique embarqué de réaliser depuis l'espace, des prises de vue de détails sur le sol terrestre. Cela requiert des conditions de fonctionnement très précises, que nous ne traiterons pas toutes en détail.

· Choix naturel d'une orbite circulaire, afin de ne pas avoir à modifier la focale le long de l'orbite, de plus la vitesse angulaire de tangage reste alors constante.

· Suite à la remarque ci-dessus, le satellite doit avoir une stabilisation de la vitesse de tangage extrêmement précise.

C'est une des contraintes du SCAO (Système de Contrôle d'Attitude et d'Orbite).

· La nécessité de comparaison des images impose aussi, de toute évidence, de survoler périodiquement les mêmes lieux de la Terre, ce qui signifie que la trace sol doit de refermer au bout d'un certain temps T, appelé PERIODE DE REPETITIVITE, le satellite d'imagerie doit donc respecter une CONDITION DE PHASAGE.

· On comprend bien que la contrainte précédente impose une stabilité de l'orbite, notamment en altitude de manière à conserver une période de révolution stable.

Ceci ne peut être atteint qu'en évitant de freiner sur les couches hautes de l'atmosphère, il faut donc choisir une orbite circulaire au dessus de 500 km sol.

· La précision de la prise de vue, ou si l'on veut la résolution, impose de limiter l'altitude, on choisit donc un maximum de 1500 km d'altitude.

· Enfin l'usage constant de prise de vues dans des longueurs d'onde précises, notamment en infra rouge, impose de maîtriser au mieux l'activité solaire, surtout si l'on veut comparer des enregistrements de même site.

La condition est donc d'essayer de survoler un même lieu toujours à la même heure locale. Cette condition à respecter s'appelle la condition d'HELIOSYNCHRONISME.

Nous allons constater, dans les rubriques qui suivent, que la non sphéricité de la Terre va permettre de satisfaire aux conditions imposées. En somme on va tirer bénéfice de la perturbation due à J2.

2- CONDITION D'HELIOSYNCHRONISME -

L'acquisition de cette notion présente quelques difficultés qu'il faut lever par quelques préliminaires.

2-1- Temps universel -

La communauté scientifique, pour éviter les problèmes locaux de changement d'heure et de fuseau horaire, a choisi comme heure de référence d'un événement en un point quelconque de la Terre, l'heure solaire de Greenwich, appelée Temps universel, temps TU, temps UT.

2-2- Heure solaire locale en un lieu -

Naturellement, cette heure est importante pour la vie courante. Rappelons qu'il est 12 h localement lorsque le soleil passe au méridien du lieu. Ne pas confondre ce temps avec le temps légal du pays, qui est souvent le même pour tous les lieux du territoire.

Nous la notons HL, elle est liée à la longitude Greenwich terrestre L par :
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2-3- Heure solaire locale au nœud ascendant -
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Si  désigne l'angle en degrés, compté positivement vers l'est, entre la ligne des nœuds de l'orbite et le méridien du soleil, l'heure solaire locale au nœud ascendant est :
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2-4- Condition d’héliosynchronisme -

On dira, par définition, qu'un satellite est héliosynchrone si et seulement si l'heure locale au nœud ascendant est constante.

Cela signifie qu'à chaque survol du nœud ascendant, la montre de l'habitant du lieu survolé à cet instant, indiquera toujours la même heure. Mais attention, cet habitant n'est naturellement pas le même à chaque orbite.

L’héliosynchronisme est donc équivalent à dire que l'angle  reste constant dans le temps. Mais par quel miracle est-ce possible ? Réponse : en annulant la dérivée de , ce que montrons au paragraphe suivant.

a- comment réaliser l’héliosynchronisme ?

Le secret réside dans la perturbation gravitationnelle, principale due à la non sphéricité de la Terre, représentée dans le potentiel perturbateur par le terme de coefficient J2. Voir exercices EX1 pour le potentiel et la force perturbatrice et EX2 pour le calcul des effets séculaires "moyennés" sur une période, effets que nous rappelons ici : J2=1.082616 10-3
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Nous savons que vu du centre de la Terre, dans le repère géocentrique équatorial, le soleil dérive, en longitude, autour de l'axe nord-sud à la vitesse angulaire S/T correspondant à un tour en 365.24219 jours solaires moyens de 24 heures exactement, donnant sensiblement 1°/jour.

Il est clair que:
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Partant de l'expression de d/dt, vous traduirez la condition ci-dessus, qui montre que l'héliosynchronisme s'exprime par une relation entre a et i, le choix du rayon de l'orbite impose donc l'inclinaison et réciproquement.
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Pour des inclinaisons supérieures à 90°, de manière à avoir une précession positive comme pour le soleil, et pour des altitudes entre 500 km et 1500 km, il est possible de choisir une inclinaison i donnant une précession égale à S/T. La fourchette des inclinaisons possibles se situe sensiblement entre 97° et 104°environ.

CONCLUSION : l'héliosynchronisme est possible pour a< 1.937 RT= 12354 km, mais impose des inclinaisons supérieures à 90°et des orbites quasi polaires, notamment pour les orbites basses. En particulier, le lancement devra être effectué vers le nord-ouest, ce qui est défavorable pour utiliser la rotation terrestre.

b- interprétation de l’héliosynchronisme -

Les figures ci-dessous illustrent bien le mouvement de précession du soleil et de la ligne des nœuds en présence ou non de l'héliosynchronisme.

[image: image35.png]



c- intérêt de l’héliosynchronisme -

Nous l'avons souligné dès le départ, la constance de l'angle  assure un survol du nœud ascendant systématiquement à la même heure locale. Cette propriété se retrouve d'ailleurs de toute évidence pour une latitude donnée quelconque, toujours survolée à une même heure solaire locale, naturellement pas la même qu'au nœud ascendant.

Cette propriété garantit alors une grande stabilité d'image, en ce qui concerne les ombres, le relief, les couleurs, la réflexion d'albédo de la Terre.
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Vous aurez sûrement réalisé que le nœud descendant est survolé à l'heure locale H+12 après l'heure H

CONCLUSION : L'heure locale H de survol du nœud ascendant est une caractéristique du satellite, qui doit être soigneusement choisie en fonction de la mission. Par exemple SPOT passe au nœud descendant (là où se font les prises de vue) à 10 h 30 mn, donnant donc au nœud ascendant H= 22h 30mn.

Un avantage des orbites quasi polaires est d'assurer une couverture pratiquement complète de toutes les zones habitées du globe, ce qui est un atout en matière d'imagerie spatiale.

Un autre avantage, et pas des moindres, vue la grande quantité d'informations binaires nécessaires au codage des images, est que le survol des zones quasi polaires, assure une longue visibilité pour les centres de réception près du cercle polaire (ex: Kiruna)

d- contraintes imposées par l’héliosynchronisme -

Une inclinaison i > 90°, nécessite, pour un tir de type Ariane à partir de Kourou, une injection à une latitude de 0 = 30° à 35° nord environ, avec obligation d'un azimut o négatif, puisque cosi= cos0 sin 0.
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Il en résultera une perte de performance propulsive, car on ne profite pas du tout de la vitesse d'entraînement de la Terre, il y a même perte de vitesse (cas où la vitesse relative est plus grande que la vitesse absolue).

La deuxième contrainte est liée à l'heure H de survol du nœud ascendant, qui impose de toute évidence une heure de tir extrêmement précise. Les documents du CNES donnent, pour un lancement SPOT, une plage horaire de 5 mn de part et d'autre de l'heure nominale de tir. C'est donc très strict. Par contre le tir peut être réalisé tous les jours à la même heure.

3- CONDITION DE PHASAGE -

On appelle phasage d'une orbite, la propriété de la trace de se refermer au bout de la période de répétitivité T, ce qui signifie qu'après n "révolutions" le satellite repasse à la verticale du même point physique de la Terre.

En hypothèse képlérienne, cette notion est simple et se traduit par la condition que le rapport de la période satellite Ts à la période de la Terre Tt, est un nombre rationnel. Ou encore, il existe k et n entiers tels que nTs = k Tt, avec k et n premiers entre eux.

La notion se complique notablement en présence de la perturbation due à J2, car les références d'angles et de vitesses angulaires sont mobiles.

3-1- Rappels sur les perturbations -

On rappelle les relations nécessaires, adaptées aux orbites circulaires uniquement, et sous la seule action de J2.
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3-2- Introduction de la période nodale –

Nous sommes amenés à approfondir la notion de période. En effet, dans le cas où la perturbation J2 sévirait, l'orbite n'est plus fermée et donc en apparence la notion de période orbitale disparaît. Dans le cas d'une orbite héliosynchrone, le survol important est celui du nœud ascendant. Or c'est un point qui est toujours sur l'orbite, même si celle-ci est ouverte. 

a- Définition : On appellera donc PERIODE NODALE le temps TN qui sépare deux passages consécutifs au nœud ascendant.

b- Calcul de la période nodale : posant  et tenant compte du fait que les valeurs moyennes des dérivées de et  sont constantes, celle de  valant n (moyen mouvement) sur un cercle, on a donc une expression simple de TN.
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NB : en pratique comme cosi est quasiment nul, TN > Ts, avec un écart dans le cas de SPOT de l'ordre de 1.8%.

3-3- Période nodale et répétitivité pour un héliosynchrone-

Tout repose sur la période de répétitivité T :

· T est un nombre entier k de jours solaires moyens de 24 h = 86400 s, car lorsque la trace se referme, l'heure locale au même lieu, est restée la même.

· T est un nombre entier N de période nodale, puisque lorsqu'on survole après le temps T le même lieu de l'équateur, on se retrouve toujours sur le nœud ascendant.

· les nombres entiers k et N sont nécessairement premiers entre eux, sinon l'occurrence de fermeture de la trace ne serait pas la première.

EXEMPLE : pour SPOT k =26, N=369, ce qui signifie une répétitivité de 26 jours avec 369 orbites différentes dans le cycle, soit pratiquement, à l'équateur, une trace par degré de longitude, fournissant une intertrace de 108 km.

4- LE SATELLITE D'IMAGERIE -

Suite à ces considérations, il faut faire le choix de l'orbite. Nous ne pouvons pas traiter à fond cette vaste question qui requiert des compétences techniques dans de nombreux domaines, notamment en optique spatiale, choix des bandes spectrales, numérisation des images, transmission de données, stabilisation du satellite, prises de vue pour des images stéréoscopiques etc…nous pouvons cependant retenir qu'un facteur dimensionnant important est l'optique et la résolution de la chaîne optique.

On n'oubliera pas non plus que d'autres perturbations comme celle provenant de la lune, agissent sur l'inclinaison, faussant ainsi la relation d'héliosynchronisme. Une maintenance du satellite est donc strictement obligatoire, elle n'est pas abordée ici.

C'est le choix des 2 nombres k et N qui détermine totalement la mission. Le lecteur intéressé par la question, étudiera dans les ouvrages spécialisés du CNES, en particulier sur les conséquences des propriétés arithmétiques de ces deux nombres, pour la création de sous cycles beaucoup plus courts que la période de répétitivité T.

La méthode est la suivante :

· k et N permettent de calculer exactement la période nodale TN.

· il faut alors récupérer la période képlérienne TK. Or celle ci dépend de a, i et TN, mais a = f(i), donc elle ne dépend que de a et TN. On trouve donc a, soit par itération, soit par résolution d'une équation en a.

· la relation d'héliosynchronisme fournit alors l'inclinaison orbitale.

· Le calcul se l'heure de l'injection dépend du lanceur et de la base de tir et de l'heure locale H au nœud ascendant.

NB : La meilleure façon de s'initier à l'imagerie est de reconstituer la mission SPOT avec a=7200 km, i=98°.7.

Chapitre 3-

FREINAGE ATMOSPHERIQUE

DUREE DE VIE

Ce cours est consacré au calcul de l'effet de l'atmosphère sur l'orbite d'un satellite. Le freinage atmosphérique limite la durée de vie d'un satellite.

Là encore, il ne faut pas attendre une extrême précision dans la modélisation de l'atmosphère, tant celle-ci est difficile et fluctuante.

1- FREINAGE ATMOSPHERIQUE -

La Terre est entourée d'une couche de gaz, constituant l'atmosphère. Il est bien difficile de dire où l'atmosphère s'arrête.

1-1- Forces de traînée et de portance -

La présence de molécules même très raréfiée dans un gaz peut produire un effet de traînée si la vitesse du véhicule est très importante. Jusqu'à 1500 km l'effet peut être pris en compte.

Conventionnellement, on modélise l'effet de freinage d'un milieu gazeux, par une force dite AERODYNAMIQUE qui se décompose en deux composantes :

· L'une Rx, appelée TRAÎNEE, opposée au vecteur vitesse (relative par rapport à l'atmosphère)

· L'autre Rz, appelée PORTANCE, normale au vecteur vitesse, dont le sens dépend de l'incidence i, sur la figure ci-dessous, l'incidence est dite >0 et la portance est vers le haut (vol sur le ventre). Si l'axe aérodynamique est "au dessus" du vecteur vitesse, la portance est vers le bas (vol dos). 

[image: image40.png]PORTANCE _~ -

&
Vitesse

Incidence

AXE LONGITUDINAL NQ&)
AAERODYNAMIQUE . Ve=11000 m/s

SC;
CAPSULE APOLLO 7"”‘-“"31 MKSA
Te=6°5




On note conventionnellement ces deux forces :
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Z désigne l'altitude terrestre sol (mais ce pourrait être une autre planète pourvue d'une atmosphère comme Mars ou Vénus).

· (Z) est la fonction modélisation de l'atmosphère, dépendant de Z dans les modèles simples, mais aussi pour des modèles plus élaborés de : 

L'activité solaire 

De l'heure, qui conditionne la position en rotation de la Terre par rapport au soleil (ombre ou soleil)

De la latitude

De la saison qui influence le flux solaire suivant l'hémisphère et la latitude.

CD et CL des coefficients aérodynamiques dits de traînée ou de portance, dépendant du satellite et de sa forme notamment. Ces coefficients sont de l'ordre de 2 à 4.

VR est la vitesse relative du satellite par rapport à la masse d'air.

1-2- Accélération perturbatrice –

Sauf pour des cas de rentrées atmosphériques où une portance est volontairement utilisée, en général on ne prend en compte que la traînée.

L'accélération perturbatrice s'obtient en divisant la force par la masse M, d'où :


[image: image42.wmf]R

R

D

p

V

V

m

SC

2

1

r

r

r

g

-

=


REMARQUE IMPORTANTE ET NON EVIDENTE :

Signalons ici, un résultat qui en général surprend le profane : celui qui est d'affirmer que plus un corps a des dimensions importantes, moins il est freiné. En effet l'accélération freinante a un module proportionnel à la quantité A = SCD/M, qui est un coefficient de forme, appelé COEFFICIENT BALISTIQUE. Or la surface S du "maître couple" croît comme le carré de la dimension moyenne, alors que la masse croît comme le cube de la dimension moyenne. Il s'ensuit que A décroît quand la dimension moyenne croît. Ce phénomène est vérifiable pour toutes les pénétrations dans un fluide ou un gaz.

· Sprinters de 100 ou 200 m, fortement charpenté

· Nageurs, skieurs de descente et descendeurs de km lancé sur neige

· Différence de distance d'arrêt d'un petit navire et d'un gros tanker, etc...

Conclusion : les gros satellites sont moins perturbé que les microsatellites d'amateurs radio par exemple.

1-3- Modèles et ordres de grandeur –

a- Modèles de masse volumique de l'air -

Divers modèles sont utilisés, citons en deux parmi 8 ou 9 possibles (voir ouvrages du CNES) :

· JACCHIA pour Z>115 km.

· CIRA88 pour Z<120 km, utiles pour les problèmes de retour d'engins ou de débris. Il apparaît comme le meilleur actuellement.

· Souvent en première approximation, on modélise l'évolution de la masse volumique de l'air, en utilisant des lois exponentielles, qui se raccordent par morceaux.

b Quelques ordres de grandeur -

· Orbites basses : Z=250 km avec (Z)= 6.8 10-11 kg/m3

· Orbites héliosynchrones de type SPOT : Z= 22 km avec (Z)= 3 10-14 kg/m3

c- Traînée -

Pour SPOT à 822 km du sol, par exemple M= 1800 kg, S= 12 m², CD= 2.7. On a V valant environ 7440 m/s et donc une perturbation d'accélération P= 1.5 10-8 m/s2.

· Ce même satellite à 250 km subirait P= 3.4 10-5 m/s2, ce qui est loin d'être négligeable.

1-4- Effets sur l’orbite -

De toute évidence, le freinage va dégrader l'énergie mécanique mE, qui diminue. Comme l'énergie spécifique décroît, le demi grand axe, en particulier diminue. 

Les équations de Gauss montrent aussi, que l'excentricité décroît, il y a naturellement des effets sur d'autres paramètres orbitaux.

L'effet conjugué sur a et e, a pour conséquences les plus visibles :

· Une circularisation de l'orbite

· Une diminution de l'altitude de l'apogée, plus importante que celle du périgée, car pour une orbite elliptique, le freinage est plus fort au périgée qu'à l'apogée (Vitesse plus grande et masse volumique de l'air plus élevée aussi).

· Une diminution moindre du périgée.

L'ensemble des effets conduira le satellite non piloté à rentrer dans les couches denses de l'atmosphère pour y mourir brutalement calciné en quelques dizaines de minutes. Ceci nous amènera à parler de la durée de vie.

PARADOXE : Pour une orbite circulaire, il est facile de montrer à partir du théorème de l'énergie, que l'effet de la traînée, conduit non pas à une perte de vitesse, mais à une augmentation de celle-ci, parce que le rayon de l'orbite diminue constamment. D'où vient le surcroît d'énergie? Tout simplement de la récupération sur le potentiel gagné lors de la descente.

2- DUREE DE VIE D'UN SATELLITE -

Il est clair que nous parlons ici de ce qu'il reste à "vivre" pour un satellite livré à lui-même, lorsque les opérations de maintenance d'orbite ne sont plus assurées. On appelle cette phase, la CHUTE du satellite.

Quelle que soit la finesse du modèle d'atmosphère, il est difficile de prévoir à un jour près, la durée de la chute. Il est tout aussi difficile de prévoir longtemps à l'avance, le point de chute sur le sol, d'éventuels débris. Ces prévisions ne peuvent se faire que dans les toutes dernières heures de la vie du satellite.

L'activité solaire dont le cycle est de 11 ans, un flux pouvant varier de 80 à 200 KW/m² et celle géomagnétique de la Terre jouent beaucoup sur les prévisions.

De plus, il faut impérativement prendre en compte les perturbations d'orbite qui font évoluer les paramètres orbitaux et donc notamment les périodes d'éclipse.

2-1- Ordre de grandeur -

Donnons donc quelques valeurs approximatives :
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Le satellite Spot, vers 822 km, descend de 2.5 m/jour. Naturellement, il est surveillé et son altitude est régulièrement rétablie à sa valeur nominale.

2-2- Paramètres importants -

L'expérience et les simulations montrent que les deux paramètres importants, sur la durée de vie sont :

· Le coefficient balistique

· L'activité solaire

Chapitre 4-

Perturbation luni-solaire

Afin de bien cerner l'origine des perturbations créées sur une orbite, par la Lune ou le Soleil, nous détaillons le calcul de ces forces perturbatrices en revenant au principe de base de la mécanique.

Il n'est pas question ici de traiter toutes les conséquences de ces perturbations mais seulement de dégager le mode de calcul permettant leur introduction dans les équations du mouvement.

1- Rappels sur le problème des n corps -

Considérons un véhicule M de masse m, en mouvement sous l'action d'un corps central la Terre et de 2 astres la Lune et le Soleil. Nous désirons tout naturellement rapporter le mouvement à un repère R de directions stellaires et d'origine le centre de la Terre. Un tel repère est par exemple le géocentrique équatorial.

1-1- Loi fondamentale de la dynamique en axes galiléens -
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Cette loi ne peut s'appliquer que dans un repère inertiel (galiléen).

Problème: notre repère R dont l'origine, la Terre, est soumise à l'attraction conjuguée de la lune et du soleil, n'est pas galiléen car cette origine a une accélération non nulle:

US et UL sont les unitaires pointant depuis la Terre le Soleil et la Lune et DS, DL les distances du soleil et de la lune à la Terre à l'instant du calcul. 

Ces distances sont accessibles, si précision est souhaitée, par l'intermédiaire des éphémérides, à demander au Bureau des Longitudes à Paris ou grâce à des routines.

Le principe de relativité de Einstein - Galilée indique que la parade à cette difficulté consiste à rajouter aux forces réelles en jeu, les forces dites d'inertie.

Ces forces fictives se réduisent dans le cas où R est en translation par rapport à un galiléen, aux forces d'inertie d'entraînement de l'origine du repère c'est à dire de la Terre soumise aux attractions conjuguées du Soleil et de la Lune.

Il faudra donc ajouter exactement le vecteur accélération de la Terre vérifiant :
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aux forces attractives extérieures réelles:
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Finalement en axes relatifs du repère R nous aurons l'accélération du véhicule donnée par la relation ci-après, à utiliser telle quelle lorsque le véhicule est loin de la Terre et avec des développements limités au voisinage de la Terre, ce que nous montrons plus loin:
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1-2- Notion de perturbation -

La relation encadrée fait apparaître nettement 2 crochets représentant les accélérations perturbatrices créées par les 2 astres au regard de l'accélération considérée comme principale crée par l'attraction de la Terre.
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2- Traitement de la perturbation d'un astre -

Restons généraux avec p indice de l'astre (p = s ou p = l), la perturbation est :
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2-1- Le potentiel associé -

A cette encore accélération ou force (par kg), on associe une énergie potentielle Up plus facile à traiter en tant que scalaire que les vecteurs, lors de développements limités.

Revenant aux définitions du potentiel et considérant que la variable est le rayon vecteur et non le temps t, le lecteur établira l'expression de l'énergie potentielle (au sens de la mécanique lagrangienne) grâce à la relation différentielle :
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2-2- Application au calcul de la force perturbatrice au voisinage de la Terre -

r reste petit devant Dp ce qui nous permet un développement limité à l'ordre 2 par rapport à r/D. Le calcul donne, en faisant intervenir l'angle S entre les 2 directions véhicule et Soleil vus depuis la Terre:


[image: image55.wmf](

)

[

]

S

rD

2

r

D

1

r

t

D

1

2

2

p

cos

-

+

=

-

r

r



[image: image56.wmf](

)

(

)

[

]

(

)

t

f

t

r

S

3

1

r

t

D

2

1

U

2

2

3

p

+

-

=

,

cos

m


Nous rappelons que la force se calcule à partir du potentiel par le gradient (à temps bloqué) c'est à dire uniquement par rapport à la position r(x, y, z).

L'expression cartésienne du potentiel découle des coordonnées x y z du véhicule et du calcul de l'angle S par les relations :
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On trouve ainsi l'expression de la perturbation utilisable dans une simulation numérique au voisinage de la Terre, où a, b,  désignent les cosinus directeurs de la direction du Soleil vu depuis la Terre
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2-3- Ordre de grandeur de la perturbation -

Plaçons-nous dans un cas simple, mais réaliste d'une orbite dans l'écliptique, le soleil pointé par l'unitaire J. 

Alors a = 0, b = 1,  = 0.
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CAS DU SOLEIL : S = 13.27 1019 m3s-2
D = 1.5 1011 m

Parcourons les sommets de l'orbite et indiquons dans le tableau le niveau des accélérations perturbatrices en m/s2 :

Périgée
C (petit axe)
Apogée
D(petit axe)

Fx= -2.6 10-6
Fx= -6.6 10-6
Fx=1.68 10-6
Fx= 6.6 10-7

Fy = 0
Fy= 8.4 10-6
Fy=0
Fy= 8.4 10-7

Le lecteur maintenant averti du mode de calcul de la perturbation, montrera que la perturbation lunaire a des effets nettement plus importants.

Les ouvrages spécialisés du CNES, en particulier traitent les conséquences de cette perturbations dans le plus grand détail.

CAS DE LA LUNE : L = 4.89 1011 m3s-2
L = 3.84 108 m

Supposant la lune disposée sur l'axe x2 comme le soleil précédemment mais naturellement plus près (à environ 384000 km de la Terre) des calculs analogues montrent qu'il faut multiplier les résultats par 2.

Périgée
C (petit axe)
Apogée
D(petit axe)

Fx= - 5.72 10-6
Fx= - 1.45 10-6
Fx=3.7 10-6
Fx= 1.45 10-6

Fy = 0
Fy= 1.85 10-6
Fy=0
Fy= 1.85 10-6
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