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INTRODUCTION GENERALE
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0.1 - INTERET DU "BINOME" GEOSTATIONNAIRE

L'accroissement incessant des besoins, notamment dans le
domaine des télécommunications, impose a la technologie spa-
tiale d'améliorer encore la performance de ses systémes.

Cette évolution doit passer par une augmentation en mas-
se et volume des matériels satellisés a l'altitude géosta-
tionnaire. Compte tenu aussi de l'allongement des durées de
vie de ces matériels, il est raisonnable d'envisager un ris-
que de saturation de l'arc géostationnaire, tant par encom-
brement physique que par interférences de fréquences.

La figure 1 illustre "l'explosion démographique" des sa-
tellites géostationnaires entre les années 1978 et 1983.

En vue de remédier & cette situation de "surpopulation
géostationnaire", de nombreuses études ont examiné, ces der-
niéres années, la possibilité de réaliser des assemblages en
orbite et les "stations orbitales" ont déja fait 1l'objet
d'avant-projets plus ou moins futuristes. En fait, les solu-
tions envisagées, pour étre économiguement lourdes, ne sau-
raient &tre envisagées dans un avenir proche, avec les
moyens de lancement actuels. Les limites de ces derniers, en
effet, imposent des satellisations successives de nombreux
sous—-ensembles dont la mise & poste (pilotage en rendez-vous
et arrimage & la structure principale) exigerait d'eux, en
l'absence de station habitée permanente, toutes les fonc-
tions, ou presque, d'un satellite autonome.
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Figure 1

ENCOMBREMENT DE L'ORBITE
GEOSTATIONNAIRE
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Il existe, en revanche, une solution "intérimaire" plus
compatible avec les moyens de lancement actuels ; c'est la
"coordination" de satellites rapprochés, distants de quel-
ques hectométres & quelqgues kilométres. Celle-ci permet de
multiplier les fonctions d'un ensemble en orbite géostation-
naire, tout en conservant la souplesse d'exploitation du sa-
tellite classique. L'usage a déja consacré l'appellation

d'"essaim" & un tel ensemble de satellites proches
coordonnés.

L'essaim le plus élémentaire est le "bindme" de satelli-
tes dont les utilisations possibles sont nombreuses. Dans le
cadre des télécommunications, en particulier, il permet, par
exemple, d'éviter le transit des signaux par deux stations-
sol, dans le cas de longues distances (figure 2), ou encore
d'associer une couverture d'antenne locale a une couverture
plus globale (liaison type pays-continent).

La coordination exige alors un contrdle du mouvement re-
latif des deux satellites, qui doit autoriser en permanence
la liaison inter-satellites. L'objet de cette étude est
d'examiner les contraintes imposées par ce contrdle au main-
tien & poste de chacun des satellites. ‘
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Figure 2

EXEMPLES D'UTILISATION D'UN BINOME DE
SATELLITES GEOSTATIONNAIRE DE TELECOMMUNICATIONS.

au lieu de
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0.2 - PROBLEME POSE PAR UNE LIAISON INTER-SATELLITES

On considére donc un bindme géostationnaire constitué
par deux satellites distants d'une centaine de kilométres au -
plus, de facon & pouvoir les contr8ler & partir d'une méme
station-sol.

Figure 3
, Ko
oS

fire 4

S1S2 < 100 km

Ces deux satellites échangent en permanence des signaux
de télécommunications et quelles que soient les fréquences
utilisées (radio-électriques ou optiques), la transmission
ne doit nécessiter qu'un minimum de mouvements a bord des
véhicules. En effet, des dépointages d'antenne ou de téles-
copes trop importants exigent non seulement des systémes
d'articulation et d'acquisition complexes, mais aussi ren-
dent plus délicat le contrdle d'attitude des véhicules. De
facon pratique, minimiser ce dépointage revient a exiger des
satellites, en plus de la stabilisation requise pour leurs
fonctions respectives, un mouvement relatif tel qu'ils res-
tent en vis-a-vis, chacun d'eux dans un cdne d'angle donné
1lié a 1l'autre (figure 3).
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Les deux orbites étant définies géostationnaires, ce
mouvement relatif résulte des écarts, pour chacun des satel-
lites, entre l'orbite nominale et l'orbite réelle.

Ces écarts sont dus aux perturbations naturelles (irré-
gularités du champ de gravité terrestre, attraction luni-
solaire et pression de radiation solaire) mais aussi aux er-
reurs affectant la réalisation des manoeuvres de maintien a
poste destinées & contrer l'effet de ces perturbations. Le
mouvement relatif nominal est donc nul et le mouvement rela-
tif réel est dO & la différence des perturbations naturelles
et 4 la différence des corrections artificielles d'orbite. A
l'altitude géostationnaire (35 800 km) et pour les distances
en jeu (< 100 km) les différences d'origine gravitationnelle
(champ terrestre et attraction luni-solaire) sont largement
négligeables devant celles dues & l'imprécision du contrdle
des orbites et éventuellement aussi & la pression de radia-
tion solaire dont l'influence dépend des rapports Surface/
Masse de chaque satellite.

A priori, donc, 3 paramétres principaux vont intervenir:
- la distance nominale entre les deux satellites,

- l'angle du céne de tolérance pour les dépointages
d'antennes,

- la précision du maintien a poste.

La précision du maintien & poste définit la "fenétre
orbitale", voisinage de la position nominale ol peut se
trouver le satellite. En placant les deux satellites a
l'intérieur de leurs fenétres respectives, dans la configu-
ration relative la plus contraignante pour les dépointages
d'antennes, on peut écrire une relation distance entre les
positions géostationnaires nominales des véhicules, la lar-
geur des fenétres, et le demi-angle au sommet du cdne de
dépointage.
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Désignant par:
- G] et Gp: les positions géostationnaires nominales
= I : la largeur des fenétres
- X : le demi-angle au sommet du cdne
on a (figure 3):
B1Gz — ) . tgol = JEE (1)

Ainsi, par exemple, si l'on contrdle la position de cha-
cun des satellites a * 0,05°, c'est-a-dire avec une largeur
de fenétre c=zx 75 km, et si les positions nominales sont
distantes de 100 km, alors le dépointage des antennes doit
pouvoir atteindre & = * 77° 1!

Ce résultat numérique montre bien la nécessité de coor-
donner les mouvements des deux satellites a l'intérieur de
leur fenétre respective, afin de réduire les dépointages. La
relation (1) en effet a été établie en supposant que pouvait
se produire la configuration relative la plus défavorable.
Pour réduire la contrainte imposée par ce dimensionnement
grossier, on doit chercher, en fait, & coordonner 1l'évolu-
tion des satellites & 1l'intérieur de leur fenétre respective

pour pouvoir méme superposer en grande partie ces deux
fenétres.
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0.3 - PLAN DE L'ETUDE

Le bindme considéré dans l'étude qui suit est constitué
par deux satellites géostationnaires distants de 50 km
environ. La liaison, de type optique, ou radio-électrique ne
doit pas imposer aux télescopes laser, ou aux antennes
hyper-fréquences, des dépointages supérieurs a 11°.

Intitulde "BINOME KEPLERIEN", la premiére partie étudie
le mouvement relatif képlérien de deux satellites quasi-géo-
stationnaires & l'aide de leurs éléments orbitaux, puis dé-
termine, en fonction des dépointages maximaux tolérés, les
écarts admissibles entre ces éléments orbitaux.

Intitulée "BINOME PERTURBE", la deuxiéme partie décrit
l'effet des perturbations naturelles sur le mouvement absolu
et relatif des deux satellites du bindme en examinant parti-
culiérement dans quelles mesures ce mouvement respecte la
contrainte imposée aux dépointages.

Enfin, la troisiéme partie, intitulée "BINOME CONTROLE",
présente l'adaptation d'une stratégie de contrdle d'orbite

géostationnaire au maintien a poste simultané des deux sa-
tellites d'un bindme avec liaison inter-satellites.
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PREMIERE PARTIE

BINOME KEPLERIEN
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INTRODUCTION

La premiére partie étudie le mouvement relatif de deux
satellites quasi-géostationnaires proches, en l'absence de
toute perturbation naturelle. Le "bindme" ainsi examiné est
appelé bindéme "képlérien", puisque soumis au seul potentiel
gravitationnel d'une terre considérée ponctuelle.

En prenant comme critére la possibilité d'établir en
permanence une liaison inter-satellites avec des dépointages
d'antenne minimaux, on définit une configuration de bindme
envisageable. Celle-ci est décrite par les jeux d'éléments
orbitaux des deux satellites.

Puis, en fonction des dépointages d'antennes tolérés, on
détermine les écarts maximaux admissibles sur ces éléments
orbitaux.



11/10/84 | Doc. n° 217 CA/TS
TdT = 410A Page 18

1.1 - MOUVEMENT D'UN SATELLITE QUASI-GEOSTATIONNAIRE RELA-
TIVEMENT A UN REPERE GEOSTATIONNAIRE

1.1.1 - Description du mouvement

Figure l.l.a

NORD

Par repére géostationnaire Rg, on désigne un repére lié
4 la terre dont l'origine G est un point du plan équatorial
situé en une longitude lg, a la distance géosynchrone ag du
centre 0 de la terre (figure 1l.1l.a)

Les axes Gx et Gy du repére appartiennent au plan équa-
torial et sont portés respectivement par 1l'axe 0G et sa nor-
male orientée positivement vers l'est. L'axe Gz est dirigé
suivant 1'axe des pdles orienté positivement vers le nord.

Si & désigne le temps sidéral, on passe du repére 4. 50
au repére géostationnaire Rg par une rotation d'angle &+ 1g
autour de l'axe des pdles et une translation de vecteur O0G.
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Dans le repére fg5g, les coordonnées du centre de
gravité S d'un satellite en orbite terrestre s'écrivent:

¥, COS ¢p.COS X

oS = r.cos¢.sinx
r. sing
Y50
avec:
~r =05
- X =

ascension droite de S/XSO

latitude de S

-

Dans le repére géostationnaire Rg, on a donc:

cos (O+ le) # s (8+0p)

S = | “los, - oG
-Sin (G-f 6(,) (oS (9 +E(,) 350 R.(,‘.

c'est-a-dire:

r.cos <¢.cos (X - @ - lg) - ag
EE =| r.cos ¢.sin (X - g - 1g)
r.sin ¢

Rg
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D'autre part, comme le montre la figure l.l.b, les coor-
données sphériques r, X, @ du satellite sont liées a ses pa-
ramétres orbitaux par les relations:

NQAD Figure 1.1.Db
N

all - (1 + e.cos v) (I)
cos i.tg (w + v) GLE)
sin i.sin (w + v) (II1)

r
tg (x =)

sin ¢

- a = demi grand axe de l'orbite

- e = excentricité

- 1 = inclinaison

-l = ascension droite du noeud ascendant
- W = argument du périgée

- v = anomalie vraie.

Pour les faibles inclinaisons, la relation (II) permet
de calculer X au 2€ ordre prés en sin i:

. & ’
X =0+ W+ v - Sin L.,SNZ (@+v)
b4

Pour les faibles excentricités, le développement de v en
série de FOURIER de l'anomalie moyenne M, limité au 2€ ordre
en e s'écrit:

v=M+2esnM+ % eZsin 2M
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On a donc:

. L2, .
- 9—- €6—= f)—fjé + 2e.sin ™M -Stn%.SmZ/{Jﬁ»M} + %e-b:n M (1‘)

ol 1 désigne la longitude moyenne de S : 1 =l +w + M - 6

Pourvu que 1 - 1lg soit du méme ordre que sin i et e, les
relations (I), (III), (IV) et (V) permettent de calculer les
coordonnées de S dans le repére Rg en fonction de ses para-
métres orbitaux a, e, 1,0, w et M.

Au 2€ ordre en sin i, e et (1 - 1lg) on obtient:

a[{- ecos M- 284 sin“(wimM)-1(0- L) _2e(e. 6, )sinM ~ *sinziM| —a,
~a = G s s A4 . s &. # -
GS a[{‘€G+433'nM—5m l'f-.S/n 2(w+M) - 6(—(’—(’6) cos M +%szM:]
o [sind. Sin(w+M) + e.sin £.(<in M. cos(@+ M) — sin )|

Rg

C'est le terme en sin2i/2 de la composante en y de GS
qui provoque l'effet du "8" dans la poursuite au sol des sa-
tellites géosynchrones quand l'ordre de grandeur de sin2i/2

est supérieur a celui de e.

Pour un satellite quasi-géostationnaire, i < 0,1°, ce
terme est tout & fait négligeable, et, au premier ordre en

sin i, e, et (1 - 1lg), on a:
x = a-a, —aecosM

GS = i = a.(£-¢.)+ 2aesin M [4)

Z2=asint.sSin(w+M)

Si, de plus, a = ag, le satellite est parfaitement géo-
synchrone et sa longitude moyenne est constante. Les équa-
tions montrent alors que le satellite décrit chaque jour une
petite ellipse (&) autour de sa position équatoriale moyen-
ne, dans le repére géostationnaire RgG.
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Quand a = ag, M - @, et donc 1, est une fonction linéai-
re du temps et le centre de l'ellipse "osculatrice" de coor-
données Cx = a - ag, Cy = a (1 - 1lg) dérive lentement le
long de l1l'axe Cy.

1.1.2 - Etude de la trajectoire relative

Figure 1l.l.c

NORD
A

Dans un repére Rc, en translation par rapport a Rg, et
ayant pour origine le centre instantané C de l'ellipse,
1'équation cartésienne du plan [T contenant (¥) se déduit des
équations (l). Elle s'écrit:

28ini.Sin w.{x)~ S:h,(.'.tosw-/?’)ﬁ'ie,/z) = O

Ce plan coupe le plan équatorial suivant la direction du
vecteur £ dont l'angle X avec l'axe Cx est défini par

cos x = ces w|VF Bsmie
et sin & = Zsin o[ \ﬁ + 3 sinw
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2 sin i sinw
Ce plan est normal au vecteur W | - sin i cosw
2e

dont l'angle B8 avec l'axe nord-sud (Cz) est défini par:

cos R

= . v 2 A
7 .. = 25/V4 e+ sin*t (44 3sin )

et sin 8 (EA 1)%: = an»i-‘\/”"gs“”‘w/ '\/4&.‘2 - .Sa'nz,c'(/1+3$/n2w)'

eyl

=

- ._,_..,_’

Posons 4 = _O_ et 9 = ZAE .
(g - .
Dans le nouveau repére C, &, Eﬂ; ainsi défini, les coor-
données des points de l'ellipse (&) s'écrivent:

E:. —;.f—————(l,.Sm MS}OU—CCSH&"SCJ)
\’4+3Sin‘r‘w
C—g _ 9 - (LV4-€2 + Sl'n'f;,t_‘.(zl+3sin':w)’ in (M'f (.J)
VA4 3sin‘e
;:. (4]

L'élimination de M dans les composantes & et 7 fournit
1'équation cartésienne de (&):

2. =2 , > 2
T — cesinw.ces wﬁf7£ + e%(455?n"u+4).?2— e sF= g

oli 1'on a posé:

4, .z ! ; o =
s = A+ 3sn w et T = ,V/,\C&r&n/(. &
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En réduisant alors cette forme quadratique, on obtient
le demi grand axe A et le demi petit axe B de l'ellipse

2 > o B . 7 . . A
A2 = %- ) [5,:»_" + Sin < +V\9&“+ e Sind coslew ,.Sm",(_J

B2

< , £ . . 2k T L
a . |:5-e,£ + Sin £ -vge,l' + € c’,z_('lrl/- cecs 2 +,<h.u°,¢ ]
./

ainsi que l'angle y de ses directions principales avec la

direction du vecteur g :

3eg. sinlw

ez}(//* /55/';'724/) — 62

tg 23'=
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1.2 - CONFIGURATION POSSIBLE DE BINOME GEOSTATIONNAIRE

Chaque satellite du bindme tourne autour de la terre sur
sa propre orbite comme si l'autre satellite était absent. La
géométrie d'un bindéme de satellites est donc entiérement dé-
finie par 2 jeux d'éléments orbitaux

[ ay, eg, 15,825, @5, M3] 5 = 1,2

Pour que les satellites forment un bindme, des restric-
tions doivent &tre faites sur le choix de ces éléments
orbitaux. Les demi grands axes doivent étre égaux pour gque
les périodes des orbites soient égales et que le bindme ne
se disperse pas au cours du temps. De plus, les longitudes
moyennes, 1§ =3 +@j + My - € (j=1,2), doivent étre

approximativement égales, pour que les satellites du bindme
soient effectivement regroupés. Enfin, chaque orbite étant
quasi-géostationnaire la valeur connue du demi grand axe est
imposée (= ag) et les ej et ij sont tous proches de zéro et
inférieurs & des valeurs epmax et imax fixées par les
contraintes de maintien a poste.

A ces restrictions, s'ajoutent celles qu'impose le lien
inter-satellite que l'on désire maintenir en permanence a
1'intérieur du bindme. Dans cette étude, on doit viser a mi-
nimiser. les dépointages des télescopes laser limités par le
"céne de dépointage" admissible de chacun des satellites.
Comme premiére conséquence de cette contrainte de dépointa-
ge, on ne peut envisager de placer les deux satellites a la
méme longitude exactement.

En effet, d'aprés 1'étude du paragraphe précédent, s'ils
ont la méme longitude moyenne, le mouvement journalier des
satellites se fait sur deux ellipses (¥1) et (£3) centrées
au méme point géostationnaires G et peut imposer a leurs an-
tennes des dépointages de 2Tr stéradians (figure 1l.2.a).
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v o8 Figure l.2.a

En fait, comme les deux satellites sont tous les deux
stabilisés dans le repére géostationnaire Xyz, pour respec-
ter au mieux la contrainte de dépointage, on doit viser a
maintenir les deux satellites S] et S2 en translation le
long de l'arc géostationnaire et leur assigner pour cela
deux longitudes distinctes.

Du fait de l'excentricité et de l'inclinaison de leurs
orbites, les satellites décrivent alors deux ellipses dis-
tinctes (¥]1) et (&£2) autour de leurs positions nominales
respectives G] et G2 (figure 1.2.b).

Figure 1.2.Db
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Les dépointages de télescopes nécessaires au lien inter-
satellite sont minimisés quand ces ellipses sont semblables,
dans des plans paralléles, et décrites "simultanément" par
les deux satellites (figure 1l.2.c).

Figure 1l.2.cC

L'ordre de grandeur de la distance entre les satellites
(50 km) correspond & un écart en longitude de 0,07° pour le-
quel on peut considérer au deuxiéme ordre prés que les repe-
res G1xX1ylz et G2x2y2z sont en translation.

L'étude du paragraphe précédent montre alors que les
deux ellipses (£1) et (&]) sont semblables et paralléles
quand les éléments orbitaux e, i et w des deux orbites sont
égaux. Les mouvements des satellites sur ces ellipses sont
"simultanés", quand les anomalies moyennes des satellites
sont égales. L'écart en longitude d¢ doit donc étre assuré
par un écart entre les noeuds ascendants {21 et Q3.

Le bindme quasi-stationnaire "idéal" du point de vue du
lien inter-satellite envisagé est donc défini par:

a] = a2 = ag (demi grand axe synchrone)

e (méme excentricité)

€l = €2

i1= ig= 1 ( " 1inclinaison)
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W1 = Wy =& (méme argument du périgée)

M] = My = M (c'est-3a-dire (puisque a] = a2): méme ins-
tant de passage au périgée)

f11 =§)2-3€ (écart des noeuds ascendants correspondant
a 1l'écart en longitude).



11/10/84 Doc. n°® 217 CA/TS
TdT = 410A Page 29

1.3 - MOUVEMENT KEPLERIEN RELATIF DE DEUX SATELLITES QUASI-
GEOSTATIONNAIRES

Dans la pratique, il est évidemment impossible de réali-
ser la stricte égalité des éléments orbitaux. Il convient
donc d'étudier le mouvement relatif des deux satellites
quand il existe des écarts sur les paramétres orbitaux.

Pour cela, on se place dans un repére géostationnaire
ayant pour origine Go milieu des positions géostationnaires
nominales de S] et Sp. Si 1] et 12 sont les longitudes de
ces positions, la longitude de Go est

Figure 1l.3.a

NorD
Az

&S

Dans ce repére, on a , pour j =1 et j =2

aj -a, - o.é.es.u:s H&
ol e, @ .<in Mt
GoSj = | &{(£{-4,) + 2aje;-sinM

as.sm ,L‘.’. gin (w-‘ + Mé)

-
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Le mouvement relatif des deux satellites est décrit par
le vecteur S1Sp = GoSy - GoSj.

En notant alors a = aj, e = e}, i = il,Aa = ap - aj.
Ae = ey - e1, Ai = ip - i1,A1 =13 - 11, et en tenant comp-
te du fait que la différence My - Mj peut, au bout de plu-

sieurs jours, devenir trop importante, a cause du Aa, pour
8tre traitée comme un premier ordre, on obtient:

Aa - (ade + eAa.)"z(cos M+ cesM,) — ae (cos M, — cos M)
—

S1Sp = | adf +(abe+ eda)(sin M+ sSin M)+ Zae (SinMy—Sin M)

(Aasini+ addcesi )i[sin(wﬂ M)+ Sinfeg Hg)] + Zasini [s»hpy My )= S (it M,)]
2
c'est a dire:

Aa - (ade + eda) cosM cos é‘zﬁ- + 2a.e-sinMsin ég-

S152 adl + 2(ale+eda)sinMos _A_&M_. + 4 ae.cos M.sin AM

(Aasini +aAlcos L)Sin(M+w). Cos 11_":‘2.*_42 4 2aSinA-Cos(M+eo)Sin AH+ AL
=4

P-4

M M
avec M = 1 + 2, =Wl + 02, AM = My - M] et dw=®3 -w)
2 2
mais oll seuls les éléments métriques Aa, Ae et Ai sont con-
sidérés comme des infiniment petits.

Enfin, en posant:

2 R
A2 = (a.Ae,«» e-Aa).cOszéﬂ + 4@‘33‘?5;’”14“'
2 2

. v Ly . 9— Z 7 ’ Sh{ o» .
B2 = (AasSini +a-Aicesi) cos AM+Bw o padsinil.sint AMs AW
P4 2
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Sae.sin AM
<

& = ZArctj

- . AH
A + (@he+ e Ac)-cos At

AM+ dw

P Af‘C P a.e . -Sin rL’aSl‘f)
8 = tg

B+ (Aa-Sin/: +aBicos L)Losé.”’é_éi‘J

on obtient:
Aa + A.cos (M + &)

S1S2 =| alAl + 2A.sin (M + X)

B.cos (M + @w+ 8)

217 CA/TS
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1.4 - CONTRAINTE IMPOSE AU MOUVEMENT RELATIF PAR LA LIAISON
INTER-SATELLITE

NOR D
ﬂz

ESr

Figure 1l.4.a

La liaison satellite n'est possible que si le
vecteur S152 est situé & l'intérieur des cdnes de dépointage
admissible pour chaque satellite (figure l.4.a). Les sommets
de ces cdnes coincident avec chacun des satellites, et, aux
erreurs d'attitude prés, leurs axes sont dirigés paralléle-
ment & l'axe des y.

Parif(S,)’) on désigne le cdne de sommet S, de demi-
angle au sommet y et dont l'axe est paralléle a l'axe des y.
Si les demi-angles au sommet des cdnes de dépointage sont
les mémes pour les deux satellites, égaux a X*, on a
1'équivalence:

S152 € Z’(Sl, f*) <==> 85281 € g’(Sz, J’*)
Aux erreurs d'attitude prés, il suffit donc que

S1S2 e &(S1, f*) a tout instant, pour que la liaison inter-
satellite puisse étre maintenue.
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On tient compte des erreurs d'attitude en restreignant
le demi-angle au sommet du cdne de dépointage Y* a
Yy=Y* - £ ot £ désigne la moyenne quadratique des erreurs
maximales d'attitude en lacet et tangage (& = Vjﬁﬂu+;%%al)'

L'erreur d'attitude en roulis n'intervient qu'a un ordre
inférieur puisque l'axe de roulis est paralléle a celui des
cbnes de dépointage, dans la direction y.

Pour des performances de stabilisation classiques, £ est
inférieur au degré. Pour des précisions d'attitude de 0,2°
en tangage et 0,5° en lacet, £ = 0,6° suffit.

On retiendra € = 1° et, dans 1'étude qui va suivre,
l'angle ) = 10° retenu pour les cdnes de "dépointage" du bi-
ndme envisagé, correspond en fait & des dépointages réels
maximaux de )’* = 11°.

Soit sk, sy et sz les composantes du vecteur S1Sp dans
le repére géostationnaire Rgo. Ces composantes ont été cal-
culées au paragraphe précédent. En reprenant les mémes nota-
tions, on a:

sy = Aa + A.cos (M + &)
sy = a-Al + 2A.sin (M + &)
Sz = B cos (M +w + 8)

La condition S31S2 € ?(Sl,y') est équivalente a
l'inégalité suivante:

S;__"'”-f.Sz‘: < SJ-%X

Si 1l'on suppose 13 > 11 (et donc Al > 0), elle est tou-
jours vérifiée quand:

V(Aa + &Y, A)2+leé(a-Al - 2A)-th (1)

ol gz désigne le signe de Aa.
a
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C'est cette derniére inégalité (I) qui constitue la
condition discriminante pour établir les écarts maximaux ad-
missibles entre les paramétres orbitaux des satellites du

bindme.
On rappelle que:

.2 y .
(a.0e + e.da)- cos?AM 4 [ atetsin® AM
z

2
A 2

. . < 2 . L. 2 ,ZAM A
et B2 = (Aa.sin[-ra.ll(.ws,,)éosé%‘i&) + La“sm e Sin *Z &/
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1.5 - ECARTS MAXIMAUX ADMISSIBLES ENTRE LES ELEMENTS ORBI-
TAUX DES SATELLITES

L'inégalité (I) trouvée au paragraphe précédent est en
fait une relation entre les écarts maximaux admissibles Aa
Ae , AL, Aw , MM , Al et le demi-angle au sommet des cdnes de
dépointage Y-

La quantité AM est lide & 4Q, 4w et Aa par une fonction
linéaire du temps. En effet, pour j = 1,2 on a:

204 o v VE. (e-eo
lj'n3+(‘“,, +M4(t°) + \j::(bt)— Be)

avec des notations déja précisées et donc, a 2k7 prés

Ae(/é)= Aﬂi—A&)—i— AM(E‘,) - % éﬁ /‘i:&(/t;t-o)
ae o

S

Posant t - to = At on a donc:

R

AMe) = Abeey - AL - be — 2 4 1/2_*__3 At

P

1.5.1 - Etude du cas Aa = Ae = A4i = 0

On suppose que les orbites des deux satellites sont par-
faitement géosynchrones, et donc que les mouvements ellipti-
ques qu'ils décrivent autour de leurs positions géostation-
naires nominales respectives sont fermés et ne dérivent pas.
Le calcul de AM précédent, associé & l'inégalité (I) fournit
la condition:

2 _ZAQ+ Aw-AE L 2 a e 2AQ N I
e -Sin 82t - hbC | gin L. Si . AR+ Aw-AE
ZV = 4+ Sin a —— < (AZ—4_3.,S/,; = )‘?a/
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Pour des valeurs de e, i, 41 et ffixées, cette derniére
relation définit les domaines admissibles du plan dw, 40 .
Ces domaines ont l'allure suivante, modulo 277 suivant les
2 axes.

Figure 1.5.a

TAJL&M
2 A7
%4 7/ 47
0 Z%Z VA > Al (nd)
/47 Y A0
74 \ 74

L'inégalité obtenue peut &tre résolue analytiquement en
1'écrivant sous la forme

. LAhQ- A0E 1 . ADs - A\ _ fekin AR der-8C
Sin —m —_— = .Sin Bii+ 4L = 4C ), — LoeSin Lt 8w—-40
" < 4 sinfi [{AZ s iz )%5/ 2

On fixe la somme 42 +A4A« puis on détermine successive-
ment les A extrémes admissibles et les Aw correspondants.

La résolution a été faite pour le cas numérique du bind-
me envisagé:

- une distance nominale inter-satellite de 50 km, c'est
3 dire Al = 0,07°,

- des dépointages d'antenne maximaux a }’= 10°.

On a tracé (fig. 1.5.b) les domaines admissibles du plan
Aw, AL pour différentes valeurs de e et i correspondant aux
valeurs maximales autorisées par les contraintes classiques
du maintien & poste des satellites de télécommunications.
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Figure 1.5.b
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- Les domaines ainsi trouvés montrent que les écarts ad-
missibles AN et A« dépendent respectivement des va-
leurs de ipgx et de epax retenues comme contraintes de
maintien a poste.

- Comme ils en dépendent de fagon inverse, ces écarts
admissibles seront d'autant plus importants que les ex-
centricités et inclinaisons maximales tolérées seront
faibles.

- L'explication physique de ces résultats est simple: un
écart entre les noeuds ascendants des orbites des deux
satellites provoque un déphasage de leur mouvement nord-
sud dont l'amplitude est proportionnelle a sin i

(cf. 1.1). De méme, l'écart des arguments du périgée
crée un déphasage des mouvements dans le plan équatorial
dont l'amplitude est proportionnelle a e.

- On constate que pour les valeurs retenues de epgx et
imaxr les écarts maximaux admissibles sur « sont de
1'ordre de 10 fois les écarts maximaux surfl. Ce résul-
tat est directement 1ié au rapport des ordres de gran-
deur entre sin imax et emax-

L4

sin ipax = sin (0,1°) = 1,8 1073 et e = 2.1074

En prenant une marge de sécurité, on peut, en conclusion
de cette étude, retenir pour écarts maximaux admissibles
avec imax = 0,1° et emax = 2.1074

Aw = £ 20° et 4} = % 5°

correspondant au domaine rectangle représenté sur les dia-
grammes Aw, Al de la figure 1.5.b.

La contrainte obtenue sur 41 dans le cas de ipax = 0,1°
est sévére: quelques degrés. Il est trés important de noter
que cette contrainte diminue beaucoup avec la valeur de
l'inclinaison. En effet, au cours d'un cycle nord-sud,
1'inclinaison d'un satellite quasi-géostationnaire passe par
un minimum proche de zéro pour lequel il est nécessaire,
comme le montrera la 2&me partie, de tolérer des écarts
beaucoup plus importants entre les noeuds ascendants des sa-
tellites du bindme.
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Pour bien rendre compte de cette variation des écarts AN
admissibles en fonction de l'inclinaison, on a tracé, pour

une méme excentricité e = 2.10"4, les domaines Aw,4A cor-
respondant & différentes inclinaisons entre i = 0,01° et
i = 0,08°.

Les domaines, présentés sur la figure 1l.5.c, montrent
que, pour une inclinaison de i = 0,05°, on peut tolérer des
dcarts AN =Aw de * 10°, et pour i = 0,02°, des écarts
AQ =0 de * 20°.

D'autre part, on remarque que les domaines sont symétri-
ques par rapport & la droite AL +Aw = 0 et les plus
grands écarts admissibles Af2 sont atteints sur cette droi-
te. Autrement dit, l'écart admissible sur () est d'autant
plus important que l'écart sur la somme {2 +@w est proche de
zéro.

Ces résultats sont particuliérement intéressants. En ef-
fet, la deuxiéme partie montrera que les perturbations natu-
relles ne produisent pratiquement pas de variations de
1'écart A(QN+w). Par contre, elles affectent d'autant plus
1'écart AN que l'inclinaison de l'orbite est faible.
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Figure 1.5.c
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Sur la figure 1.5.d4, page suivante, on donne les courbes
des écarts |Aﬂ| max admissibles en fonction de 1l'incli-
naison i pour différentes valeurs de l'excentricité e.

On vient de montrer que les |A.Q| max dépendaient beau-
coup des |Aw| max-

Aussi donne-t-on ici les | AD.| max correspondant a deux

points caracterlsthues des domaines (4d&,42 ). Le point
pour lequel 4w = 41 (graphique du haut) et celui pour le-
quel Aw = -412 (graphique du bas).

On constate que ces points correspondent a des ALl treés
voisins quand l'inclinaison i est supérieure a 0,05°.
D'autre part, les variations d'excentricité n'ont d'in-
fluence significative que pour les faibles valeurs de
1'inclinaison (i < 0,05°) et ce d'autant que le point
(Aw, AL ) est proche de l'axe de symétrie A( 2 + & ) = 0.
Enfln, ces courbes montrent la forte augmentation des écarts
AQ admissibles pour de trés faibles inclinaisons (i < 0,02°)
et des valeurs moyennes de l'excentricité (e = 2. 10-4 ), et
ce quels que soient les écarts Aw.
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1.5.2 - Etude du cas ou Ada # 0

Dans le paragraphe précédent, on se placait dans le cas
idéal ol les deux satellites étaient parfaitement géo-
synchrones. Il faut maintenant considérer le cas réel ou
chacun des demi grand -axes est légérement différent du demi
grand-axe synchrone, de sorte que les deux satellites pré-
sentent une dérive relative.

Dans le meilleur des cas, cette dérive éloigne les deux
petites ellipses décrites par les satellites et les dépoin-
tages d'antenne nécessaires a la liaison inter-satellite de-
viennent plus faibles.

Au contraire, quand cette dérive rapproche les deux el-
lipses, les dépointages nécessaires deviennent de jour en
jour plus importants. Au bout d'un temps AT maxr, la condi-
tion S1S32 € ?S(S]_,/) n'est plus réalisée.

Avec toujours Ae = 4i = 0, la durée ATpax dépend des
écarts Jda , AQet Ac.

Dans 1l'inégalité (I) et ses paramétres A et B, on doit
porter:

Al = Al(k) - é..Ajl..1’ﬁ3-AT
2 a¢ (e
et AM = Ae——.Aﬂ-—AU
avec toujours Al(to) = 0,07° et x= 10° pour le bindme
envisagé.

Sur la figure 1.5.e, on a représenté cette durée limite
A Tmaxs en fonction des valeurs de da = ap - al, pour
différents écarts A2 et da» . Pour chaque courbe, on a pris
402 = 4w , et, pour éviter d'augmenter inutilement les temps
de calcul, on a limité & 50 jours les valeurs possibles de
A Tmax-
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Figure 1l.5.e

a. L ek ks o A (i)

- 102£+09 - 202-+30

On constate que pour des écarts A0 =4w > 6,1°, la
condition (I) de "dépointage" n'est jamais réalisée, comme
l'indiquait 1'étude du 1).

Pour des écarts 42 =4Aw < 6°, la durée maximale pendant
laquelle la condition est vérifiée, dépend du signe du 4 a
et de sa valeur si Ada est positif.

Quand Aa < 0, elle est toujours vérifiée pour tout
AT < 50 jours. Du point de vue physique, c'est le cas ol

la dérive relative - é._A_a.,ﬂ/.“_ . AT éloigne les petites
2 agla?
ellipses décrites par les satellites.

Quand Aa > 0, les courbes obtenues sont du type hyper-
bolique, asymptotes aux droites Aa = 07 et At = 0.
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En conclusion de cette étude, on retient que, pour main-
tenir la condition de dépointage pendant 1 mois avec un
dcart sur les demi grand axes Ada < 100 métres, il faut des
dcarts ANet Aw < 3° pour une inclinaison de l'ordre de
0,1° et une excentricité de 2.1074.

Avec les mémes valeurs de Ada, i et e, pour des écarts
AN et Aw < 5°, la condition n'est réalisée que pendant
12 jours au mieux.

Quand on fera l'étude du maintien & poste du bindme, une
bonne manidre de tenir compte des éventuels 4a sera
d'estimer le pire rapprochement des satellites pouvant se
produire pendant la période retenue pour le cycle de
contrdle. On en déduira alors des contraintes du type obtenu
au paragraphe précédent (1.5.1), comme pour Aa = 0, mais
avec un Al < 0,07°.

Pour Aa = +100 métres, le rapprochement en longitude
est de 1,28.10"3°/jour. Ainsi, au bout de 15 jours, la liai-
son sera sfirement possible pour les domaines Aw, Al de la
figure 1.5.f, correspondant_ a d4a = 0 mais avec
Al =0,07° - 15 x 1,28 1073 =~ 0,05°.

La figure 1.

.g reprend les courbes de la figure 1.5.d,
mais pour 41 °

5
0,05".

Les deux figures montrent une augmentation trés nette
des contraintes par rapport au cas A4l = 0,07° traité au pa-
ragraphe précédent (figures 1.5.c, 1.5.4d).
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Figure 1.5.f
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Figure 1.5.g
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1.5.3 = Etude du cas ou de et Ai # 0

Des petits écarts Jde et Ai sur les excentricités et
inclinaisons des orbites ont pour effet de contraindre plus
encore les écarts admissibles Aw et 402 . Sur les figures
1.5.h, on a représenté les mémes courbes qu'au 2), ATpax
fonction de Aa pour différentes valeurs de Jde et 4i, a

’

[

.

’

e

’

4

AN =Aw fixés:
Figures 1.5.h
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Sur chaque figure, les courbes se regroupent en 4 fai-
sceaux correspondant, du haut vers le bas, aux 4 valeurs
croissantes de Ai : 0,003° » 0,005° » 0,007° et 0,01°. A
1'intérieur de chaque faisceau, les courbes correspondent,
du haut vers le bas encore, aux différentes valeurs de Ade:
10-5 , 2.1075 , 4.1075 et 6.107°.

On constate que l'effet des Ae considérés est trés in-
férieur & celui des Ai (les faisceaux sont méme tous
disjoints). Ceci est 1ié directement au rapport de
Ae/ Ai (rad) qui est de l'ordre de e/i (rad) c'est-a-dire de
107 comme on l'a déja remarqué. Une autre raison est que
les effets de Ae et 4i dépendent respectivement des va-
leurs de dw et A2 . L'effet d'un Jde est d'autant plus fai-
ble que Jdw est petit devant le A&/ max admissible. Or le A«
retenu est de l'ordre de Awmax/10 pour étre pris égal au
A2, & 1'intérieur du rectangle Aw AQ retenu au 1).

Pour AR =4« = 5°, il n'existe pas de faisceau pour
Ai=0,01° : la condition de dépointage n'est jamais
réalisée. Les courbes obtenues pour cette valeur de AL et
Aw montrent aussi qu'il est difficile de maintenir la
condition plus de 8 jours. De tels écarts sur les 0 et w
des orbites sont a exclure.

Pour les valeurs de A2 =Aw , 1° - 2° - 3°, on a résumé
les résultats obtenus dans le tableau suivant:

A Tnax 12 Jours | 20 Jours | 30 Jours
o Almax 0,01° 0’0070 0’0050 A
1 e s Al I =ims et = mmam e SEE———— a =100 m
Aemax 2.10°5| 2.1073 10-3 ,
imax = 0,1° .
dimax 0,008°| 0,006° 0,003° | emax = 2.1074
20 ______________________________ —_————————
lemax 3.10°5 | 2.10°3 4.10°3
Aimax 0,007° 0,005°
o
3 ______________________
demax 4.1073 10-3
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1.5.4 - Influence des valeurs de l'excentricité e et de
l'inclinaison i

Les résultats précédents ont été établis pour une excen-
tricité e = 2.10-4 et une inclinaison i = 0,1°. De méme que
1'inégalité (I) qui a permis de les établir, ils dépendent
des valeurs de l'excentricité et de l'inclinaison retenues
comme éléments orbitaux maximaux tolérés pour les satellites
quasi-géostationnaires du bindme.

Toutefois, & cause du facteur sin AM dans 1'expression

' 2

des coefficients A et B de 1'inégalité (I) et du fait aussi

que le terme e Aa (respectivement sin i. Ada) est négligeable

devant a Ae (respectivement a Ai) pour les valeurs de Ja

considérées (< 200 m), l'effet d'une variation de e ou i sur

les courbes ATmax = f(Ada) est d'autant plus faible que

AM, c'est a dire AR et Aw , est faible.

La figure 1.5.i présente les courbes ATnax = £( 4a)
(a4 Ai et Ae fixés) pour différentes valeurs de e, i, et
AQ=4w .

Pour AQ2 =/« =3°, on constate qu'a une augmentation de
2.10-4 de la valeur de e correspond une diminution infé-
rieure a 3 jours de la durée ATpax & Ada = 100 m. Cette va-
riation de ATmax (100 m) est inférieure & 2 jours pour
AQ =A4w = 2° et n'est plus que d'une fraction de jours pour
40 =4Aw =1°.

Ces derniers résultats pourront servir a adapter ceux du
1.5.3 & différentes stratégies de maintien a poste. Ces
stratégies doivent respecter les contraintes liées a la
condition de dépointage et traduites en écarts maximaux ad-

missibles A amax: A emax: Adimax:A ) maxr Awmax-
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Figure 1.5.1

Influence des valeurs de l'excentricité e et de 1l'incli-
naison i pour différentes valeurs de 4@ =4« : 3° 2° et 1°
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CONCLUSION

L'étude effectuée dans cette premiére partie a permis de
traduire en écarts maximaux admissibles sur les éléments or-
bitaux d'un bindme, la contrainte imposée aux dépointages
d'antennes requis par la liaison inter-satellites.

Ces écarts, principalement & cause de la dérive relative
que provoque une différence de demi grand-axe, ne permettent
toutefois d'assurer la liaison que pendant des durées
limitées. Pour maintenir cette derniére en permanence, il
convient donc de prévoir un réajustement périodique des élé-
ments orbitaux. Dans la dernié&re partie, on étudiera la pos-
sibilité de corréler ces corrections orbitales avec les
classiques opérations de maintien a poste destinées a
contrer les perturbations naturelles des satellites géosta-
tionnaires. La deuxiéme partie présente l'effet de ces
perturbations.
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DEUXIEME PARTIE

BINOME PERTURBE
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INTRODUCTION

Anrés une description qualitative de l'effet des pertur-
bations naturelles sur 1l'évolution des orbites géostation-
naires, on en présente un modéle de simulation analytique.

On applique ensuite ce modéle a 1l'étude du mouvement re-
latif perturbé des deux satellites quasi-géostationnaires du
bindme défini dans la premiére partie.

Enfin, en vue de définir une stratégie de maintien a
poste, on examine tout particuliérement dans quelle mesure
ce mouvement relatif respecte les conditions de liaison
inter-satellites déterminées dans la premiére partie.



11/10/84 Doc. n® 217 CA/TS
T4dT = 410A Page 56

2.1 - EVOLUTION NATURELLE DES ORBITES QUASI-GEOSTATIONNAIRES

Le satellite géostationnaire est soumis a des forces
perturbatrices qui modifient son orbite et 1l'écartent de sa
position nominale. Les trois perturbations orbitales impor-
tantes sont celles que provoquent:

- les dissymétries du potentiel terrestre,
l'attraction gravitationnelle de la lune et du soleil,
- la pression de radiation solaire.

2.1.1 - Les dissymétries du potentiel terrestre

L'égalité de la période "géosynchrone" avec la période
de rotation de la terre confére aux perturbations du satel-
lite géostationnaire par le potentiel terrestre les caracté-
ristiques ordinaires des mouvements de résonance. A des
petites perturbations "habituelles" s'ajoute une perturba-
tion résonnante principale avec des mouvements de circula-
tion ou de libration suivant les conditions initiales.

Une bonne fagon de décrire ce phénoméne de résonance
est d'examiner le mouvement de la position équatoriale
moyenne du satellite, c'est a dire du centre C de la petite
ellipse étudide au 1.1.1. On rappelle que C est situé en la
longitude moyenne du satellite 1 =(l+ w + M -6, & la dis-
tance a du centre de la terre.

Soit F, la valeur de la fonction de force perturbatrice
3 1'endroit de la position équatoriale moyenne:

* 2 o, J<_
Wtal, By = E‘_ 2 2 (%) 3B O cesm(e-h,)

i=2 m=o0
i
avec:
- Ry : rayon terrestre
= Pim : fonction de LEGENDRE

= Jimv Ajm : coefficients du modéle de potentiel ter-
restre.
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On montre facilement que la somme

6a,1) = £ + 9A]/ua + F(a,l)
2a

est une intégrale premiére du mouvement principal de C dans
un repére 1lié a4 la terre. La position équatoriale moyeiine du
satellite suit donc les courbes de niveau correspondantes
représentées sur la figure 2.l.a.

Figure 2.l.a

La partie de révolution du potentiel terrestre (celle
des harmoniques zonaux Jj,o) n'a que peu d'effet: avec elle
seule, les courbes de niveau de 6 (a,l) resteraient des cer-
cles et il y aurait une infinité de points d'équilibres
géostationnaires, a la distance du minimum de ¢0(a,l).

C'est la présence d'harmoniques tesseraux en J4,m
(avec m # 0) qui provoque la dissymétrie de la figure ci-
dessus et principalement les termes en J22, J31 et J33.

Le terme Z= + 8 tya est minimal & la distance géosta-

2a
tionnaire képlerienne: ak = % 4% = 42164,2 km.
V@
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Loin de ce minimum ay, Pl - )&a présente un fort
2a

gradient en fonction de a et les courbes de niveau de G(a,l)

sont presque des cercles. La position équatoriale moyenne C

du satellite posséde un mouvement de "circulation", vers

1'Est si a < ag, ou vers 1'Ouest si a > ag.

Prés de la distance akx, il existe une "bande d'accro-
chage", hachurée sur la figure, & l'intérieur de laquelle
les courbes de niveau ne font plus le tour de la terre. Sur
ces courbes de niveau, le satellite se balance (mouvement
dit de "libration"), tout en restant "accroché" & la rota-
tion de la terre. La bande d'accrochage a une largeur maxi-
male de 80 km.

Aux minimums de 6 (a,l) correspondent les deux points
d'équilibre stable S et S' notés sur la figure:

- S est a environ 76° Est (Inde),
- S' est & environ 105° Ouest (Pacifique oriental).

Les points C et C' sont des cols, ils correspondent a
des points d'équilibre instable:

- C est a environ 162° Est (Archipel Bismarck),
- C' est & environ 11° Ouest (Sierra Leone).

En dehors des deux points stables, 1'équilibre n'est pas
possible et il est nécessaire d'effectuer artificiellement
le maintien & poste du satellite.

Si on laisse dériver la position égquatoriale moyenne du
satellite le long d'une courbe de niveau de ¢(a,l) le mouve-
ment en longitude se fait pratiquement suivant la loi:

421 - - 3_OF
dt2 a2 21

Autrement dit, l'accélération circonférentielle de la

position équatoriale moyenne (a.QE% ) est pratiquement égale
dt
a - 3 fois la composante circonférentielle 1 JF de 1'accé-
a 21
lération perturbatrice. Ce facteur négatif, -3, est directe-
ment 1ié & un "paradoxe des satellites" bien connu dans le
cas du freinage atmosphérique: un satellite freiné descend
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sur une orbite plus basse et sa vitesse s'en trouve finale-
ment augmentée.

La période des mouvements "de libration" dans la bande
hachurée de la figure est d'au moins 2 ans.

La perturbation "résonnante" due aux dissymétries du po-
tentiel terrestre affecte donc principalement le demi grand-
axe et la longitude d'un satellite quasi-géostationnaire.

S'il existe également un effet & courte période (de.

1'ordre du jour) sur le vecteur excentricité, l'influence
sur le vecteur inclinaison est parfaitement négligeable.

2.1.2 - L'attraction de la lune et du soleil

L'astre perturbateur (soleil ou lune) agit simultanément
sur la terre et sur le satellite de sorte que la perturba-
tion provoquée est due & la différence de ces deux actions
(figure 2.1.b).

Figure 2.1.Db

Es’fra /be,rZZréa feur

(Sciei\ cu L.ur\e\

ja‘[’e//f fa
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L'effet principal est une rotation du plan de l'orbite
autour de la direction de l'astre attirant. Dans ce qui
suit, le symbole % est mis pour () dans le cas du soleil et
pour  dans celui de la lune. Désignant alors par:

/M*, le produit de la constante de NEWTON par la masse
de l'astre =

le vecteur Terre-Astre =*

= 2

le vecteur unitaire normal au plan de l'orbite du sa-
tellite et orienté suivant le moment cinétique,

et

le vecteur rotation du plan de l'orbite induit par l'astre =*
est principalement:

Zi _ éi./u}‘(fi'iz)ﬁ:

z n3°

Les expressions de (9 et & sont valables gquelle que
soit l'inclinaison de l'orbite du satellite, tant que
l'excentricité reste voisine de 2zéro. ;

— —p—

Les normes et directions des vecteurs Dg et D¢ sont va-
riables, mais comme les rotations ;g et F; dues au soleil et
4 la lune ne correspondent qu'ad quelques degrés par an, on
peut avoir une idée excellente du phénoméne en effectuant
une moyenne sur une année et une lunaison respectivement. On
obtient ainsi:

- 2T

A mf*s *

ol bx, désigne le demi petit-axe de l'orbite de l'astre *
relative a la terre,

7

, la projection de ¥ sur le plan de l'orbite de
l'astre =*.
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Cependant, méme ainsi simplifiée, 1'évolution du plan de
1'orbite et du vecteur normal k reste complexe et l'équation
d'évolution:

_d__= ({OOm+ (OCm) A‘—]:
dt

est rendue peu maniable par la variation du plan de l'orbite
lunaire dont l'inclinaison sur l'écliptique oscille entre 5°
et 5°3 et dont les noeuds écliptiques rétrogradent sur une
période de 18,613 années.

Pour une courte période (quelques mois), on peut suppo-
ser le plan de l'orbite lunaire & peu prés fixe pour décrire
le phénoméne.

Enfin, comme seules les composantes de Am et.FZm per-
pendiculaires & k modifient le plan orbital, le vecteur ro-
tation "efficace" est, en fait, la somme de ces composantes
notées o7, et ({’me .

Désignant alors par'i:e, la projection de k* sur le plan
orbital et par i*, l'inclinaison de l'orbite de l'astre =
sur celle du satellite, on a, comme l'indique la
figure 2.1l.c:

“

— —
|! kel|ll=]|k ||.cos i = sin i .cos i
* * * . * *
et donc: || 7% || = 3 L 1T = 2L i
* 4_”,5*3 * e g mg*?m %

Figure 2.1l.c
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Pour les satellites quasi-équatoriaux, dont le plan or-
bital est trés voisin du plan équatorial (i < 0,1°), i
correspond & l'obliquité & = 23°44 et i, varie entre
£ - 5°3 et £+ 5°3. On a donc:

D2 || =0,270° 2 |l=1]0,476°
|| ﬁge,l| ' /an et || G || 0:5830522
0,679°/an

suivant que l'inclinaison de la lune sur le plan de 1l'équa-
teur est minimale, moyenne ou maximale. Le dernier maximum

d'inclinaison de 1l'orbite lunaire a eu lieu fin Mars 1969,

le prochain aura lieu début Novembre 1987.

Quant a la direction des vecteurs A%, un raisonnement
géométrique simple, aidé par la figure 2.1.c, montre qu'elle
est perpendiculaire & l'intersection du plan orbital avec le
plan de l'orbite de l'astre =x.

Dans le cas des satellites quasi-équatoriaux, cette
intersection coincide "quasiment" avec la ligne des noeuds
équatoriaux dont la direction fait avec celle du point
l'angle {x : ascension droite du noeud ascendant équatorial
de l'astre «*.

Pour le soleil, par définition du point y cet angle est
nul. Pour la lune, il peut varier entre les valeurs de
-12°87 et +12°87 atteintes quand l'inclinaison lunaire ig
est moyenne. Pour les valeurs extrémales de l'inclinaison
lunaire, &, et 2. sont colinéaires, perpendiculaires a
la direction du point .

Par conséquent:

- pour ig extrémal,‘@ est perpendiculaire au point y et
sa valeur en module vaut:

'l_, Il ||__' || ly_, || 0°746/an si i, = 28°74
—] + =
(e Gos e 0°949/an si i, = 18°14
- pour i, moyen = 23°44, é? a pour module:
|12 [[= (1PoelIF+ NPr I + 2 WEmalIE s
ee - ()OL’. + I 6(9, " + 2 “6@@_”'“(“@2“. Cos QCMM)

= 0,853°/an
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et sa direction, située dans le plan de l'orbite, fait
avec celle du point y un angle

toée~8;n Q

@ max

{006 -+ (O@e. Co_sﬂ@mw(

90° + 8°83

I1 est intéressant de connaitre & peu prés la direction
de l'axe instantané de rotation du plan de l'orbite pour
dbaucher une stratégie de maintien a poste en latitude. En
effet, la rotation du plan de l'orbite du satellite modifie
ses éléments i et £l et on montrera dans la troisiéme partie
que la condition de maintien a poste i < ipax est vérifiée
le plus longtemps quand le noeud ascendant initial est situé
dans la direction opposee a celle de l'axe de rotation du
plan de l'orbite, c'est-a-dire a environ 270° du point Yy -

A la rotation du plan orbital, il faut ajouter comme ef-
fets principaux de l'attraction luni-solaire, des variations
séculaires ou quasi-séculaires de la position de l'orbite
dans son plan, définie par w, et de l'anomalie moyenne M du
satellite. Ces derniéres provoquent donc des variations de
la longitude moyenne et, corrélativement, des variations du
demi grand axe. Enfin, s ajoutent aussi des effets du 2éme
ordre a perlodes plus ou moins courtes sur tous les éléments
orbitaux, ainsi que des effets séculaires de résonance en-
tre attraction luni-solaire et potentiel terrestre affectant
demi grand-axe et longitude moyenne.

Derniére remarque pour clore ce paragraphe: le vecteur
rotation du plan orbital induit par le terme principal
(en Jp) de l'applatissement de la terre est:

2
3.3 (Ee) 2y
f:a 2 20’ Z .m.-ca;x.-,u@

ol )Ié désigne le vecteur unitaire normal au plan équato-
rial, dirigé vers le nord (J20 < 0).

La composante "efficace" de Er est paralléle au plan de
l'orbite et s'écrit: e

ll?;el\ﬂl@“sw; - _43__3; ('g‘*’) bin &L

@
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Pour un satellite %uasi-équatorial avec i < 0,1° elle
n'excéde pas - 8,5.1073 °/an ce qui est tout a fait négli-
geable devant A, et 4, comme on l'affirmait a la fin du
paragraphe précédent concernant les effets du potentiel
terrestre.

2.1.3 - La pression de radiation solaire

La pression de radiation solaire affecte principalement
1'excentricité de l'orbite et son orientation dans son plan.

Figure 2.1.d

1 accelraRavw cebrale
da cue ferme prinedpal

e ‘;:*e_\.‘\-:u.\ +erregtre

L'accélération perturbatrice est proportionnelle au rap-
port S/m de la surface apparente S du satellite dans la di-
rection du soleil et de sa masse m. Le coefficient de
proportionnalité est le produit_de la pression solaire par
unité de surface (4,63.10-3 N/m2) par un coefficient de ré-
flexivité C, dépendant des caractéristiques du satellite,
et, particuliérement, de la taille de ses panneaux solaires.
Les valeurs extré@males de Cp sont 1 (correspondant a des
panneaux totalement absorbants) et 2 (panneaux totalement
réfléchissants). Pour un satellite de la classe d'ARABSAT,
la valeur de Cp est comprise entre 1,3 et 1,4.
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L'excentricité subit des variations bornées de période
annuelle tandis que le périgée de l'orbite oscille ou cir-
cule, avec la méme période, suivant la position relative
initiale de sa direction avec celle du soleil, la valeur
initiale de l'excentricité et la valeur du produit Cp.S/m.

La pression de radiation solaire a également quelques
effets & courtes périodes sur le demi grand-axe et la longi-
tude moyenne du satellite.

Pour étudier, de facon quantitative, l'influence de la
pression de radiation solaire, on négligera les passages a
1'ombre et on confondra la direction soleil-satellite avec
la direction soleil-centre terre. L'accélération perturba-
trice dérive alors d'une pseudo-fonction de force:

F = - Cp.S/m.r.cos 6
ou: r désigne la distance terre-satellite

et @ l'angle entre la direction du soleil et la direction
du satellite vue du centre de la terre.

La négligence des passages a l'ombre du satellite est
justifiée puisqu'd l'altitude géosynchrone, les éclipses
n'ont lieu que pendant une période de * 22,5 jours autour
des équinoxes avec une durée maximale de 72 minutes par
jour, soit moins de 1 % du temps en orbite.

2.1.4 - Autres perturbations du satellite géostation-
naire

Les autres perturbations naturelles modifient beaucoup
plus l'attitude d'un satellite quasi-géostationnaire que son
orbite. Il s'agit principalement des effets du champ magné-
tigque terrestre et du gradient de gravité terrestre qui in-
duisent des couples sur le satellite. La pression de
radiation solaire peut également créer un couple perturba-
teur dont l'importance est directement liée & la taille des
panneaux solaires.

Les perturbations dues aux pressions de radiation reémi-
ses par la terre et la lune, de méme que celles provogquées
par le flux de particules chargées provenant du soleil sont
tout a fait négligeables. De méme, la force propulsive réa-
lisée par les photons radio émis par le satellite.
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Notons cependant que les couples produits par ces diver-
ses perturbations ont un effet perturbateur indirect sur
l'orbite du satellite. En effet ces couples sont contrés par
des roues cinétiques dont la désaturation demande des peti-
tes poussées de tuyéres. Celles-ci ne créent pas des couples
purs et induisent des perturbations artificielles parasites.
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2.2 - SIMULATION ANALYTIQUE DES ORBITES QUASI-GEOSTATION-
NAIRES

Pour décrire et calculer 1'évolution naturelle des orbi-
tes quasi-géostationnaires, on a utilisé un modéle de
simulation analytique présenté par P. LEGENDRE au congres
IAF de Budapest en 1883. (Réf. 2).

Les perturbations prises en compte par ce modéle sont:

- le potentiel terrestre (termes zonaux et tesseraux
jusqu'a l'ordre 8),

- 1'attraction de la lune et du soleil,

- la pression de radiation solaire (sans ombre).

2.2.1 - Paramétres utilisés

Pour s'affranchir des singularités présentées par les
équations de LAGRANGE dans les cas d'orbites circulaires
(e = 0) ou équatoriales (i = 0), on utilise un Jjeu de para-
métres "adaptés" aux orbites quasi-géostationnaires:

- le demi grand-axe a

- les deux composantes du "vecteur excentricité"

€
_ a 7
o |ex = e.cos (L1 +@) -
e ¢ .
ey = e.sin (N + @) Oro
e.z
- les deux composantes du "vecteur inclinaison"
» | ix = i.-cos 2 =
i | 7
iy = i.sinQ} Q

A
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- la longitude moyenne 1 =fl+ cw+ M - 6

ol: (1l désigne l'ascension droite du noeud ascendant
@ l'argument du périgée
M, l'anomalie moyenne

@, le temps sidéral a la date t.

2.2.2 - Equations d'évolution du modéle

Avec ces paramétres, les équations de LAGRANGE
s'écrivent:

da = £ .9F
dt ma €

_ é _ e -
deX =—i, 4—2,2>D—r— + € .éj_z(ix;a_F,—. e 5 ('.D;) 4 M.aj
e« de, N NERL T I g T er 9L

£ . =
v m- Al ) o S g0 L0y o B JR
c » p. FH 5 Ao YA-e O€

dig __4 [ £ 05 4x ¢ IF , 2@ _2Fy |
N N R

dt ¢ J de *de
dly =+‘4' ’f' 9)‘-’ + i.'i é_/? _l.::_ - e _?i . ?E
dt ClAm 4 9(1 A < ‘;{Qez € )‘;7 €
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avec:

: moyen—mouvement

1/ 51/0-— CNewton X Masse de la Terre)
- : module du moment cinétique (c = na? V 1 - e2)

-8 : vitesse angulaire de rotation de la terre
et F: fonction de force perturbatrice.

En négligeant tous les termes d'ordre inférieur ou égal
a o(e) et o(i), on obtient les équations d'évolution du mo-
déle. Elles se regroupent en trois paires d'équations
couplées:

da = 2 9F ;o dl —m_ .. IF
dt ma 7€ dt ma JE
dex =—4,' i : dey = A4 . PF
dat ma” 96} at ma® e,
dix == 2 ;  diy = £ .28
dt ma&/;.cj dt maa /D.x‘.z

L'intégrale premiére 6(a,l) indiquée au paragraphe 2.1.1
se déduit directement du premier couple d'équations:

L _ o, p_ 2 IOF

— T et —_— = —_——

A ma €  ze ma DE
Ces équations permettent en effet d'écrire:
( ola L 9F
aé/m/ 2) = ,,éf . 8.9F
e ¢

AFE_ 2 da  2E L _ i, 5)°F
A& 9¢ e ¢ AL 2€
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et finalement: f‘L' ﬁ + 0 J—/:Z + F(a, ﬁ)) = O
£

c'est-a-dire: T (&, 6} = + 9‘1}/0-& % F(a,6>= =

2.2.3 - Equations d'évolution linéarisées

A cause du terme (n - #) dans l'équation en 1, il est
nécessaire, pour l'intégrer, de linéariser le couple
d'équations en a et 1 autour des valeurs ag et lg définies
par:

- 1lg longitude de stationnement

- ag demi grand axe synchrone solution de l'équation

o Q‘E
/ﬂg— - £ - =o0 (;F)
ma, da
ol g désigne le moyen-mouvement synchrone ng = Zﬁé
a

<

et F, la partie séculaire de la fonction de force per-
turbatrice, c'est-a-dire les contributions du potentiel
terrestre et de l'attraction luni-solaire indépendantes
du temps.
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Développé au ler ordre en (a - ag) et (1 - 1lg), le cou-
ple d'équations en a et 1 devient alors:

da . 2 OF | 2 ’?_f_((,(s)

—

A as 9l meas LF
Zd—@:: _ 3 ms (a a > _ = 9:
At "3 i MsQs )CL

-~ -
avec F = F - F, partie périodique de la fonction de force
perturbatrice.

Pour déterminer ag, on résout l'équation (*) en posant
ag = ag + ;a avec : . /i;= @. Aprés linéarisation de
a

l'équation, on obtient:

e 4 ag OF
az-—_____-af
3/4' (&/A)

2.2.4 - Le modele de force

La fonction de force perturbatrice F se décompose en

F=Fy +F,, + Fpo
avec Fg : fonction de force due aux irrégularités du poten-

tiel terrestre (modé&le GEM6 ordre et degré 8)

fonction de force due & l'attraction luni-solaire
calculée & l'aide des théories de BROWN pour la
lune et de NEWCOMB pour le soleil

Fpp : fonction de force dont dérive la force de pres-
sion de radiation solaire. Une telle fonction de
force n'existe que si 1l'on ne tient pas compte
des passages a l'ombre.
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Aux parties_séculaires de Fg et E,, correspondent res-
pectivement un Jda_ et un Bace pour le calcul de ag.

Le §a@ , lui-méme, se décompose en 3a®z did aux termes
zonaux du potentiel (et donc indépendants de la longitude de
stationnement 1lg) et dapt dl aux termes tesseraux (et dé-
pendant de lg).

Sa., ~ 2,089 km tandis que JagTr(ls) 30 métres
Pz

Ya,, = - 0,504 km.

3/ P20
Enfin, comme le demi grand-axe képlérien akx = =
&

2~ 42 164,203 km, la valeur du demi grand-axe synchrone ag
est, & Jdagt prés:

ag = ag + jﬁwz + Jéea = 42 165,787 km.

Aprés avoir exprimé les trois fonctions de force a
l1l'aide des paramétres adaptés, P. LEGENDRE a développé les
2€¢ membres des équations d'évolution en séries trigonométri-
ques, fonctions du temps, pour intégrer les équations ana-
lytigquement.

2.2.5 - Intégration des égquations

La méthode d'intégration est la suivante:

a) 1'évolution de chacun des couples de parametres
(a,1), (ex, ey) et (ix, iy) est étudiée séparément de
1'évolution des deux autres couples,

b) dans 1l'expression des membres de droite, on néglige
les termes en o(e), o(i), ola - ag) et o(l - 1lg).

Aussi, pour étudier 1l'évolution de iy et iy, par exem-
ple, on suppose que a = ag et e = o et on néglige les
termes en o(i2). Les termes en o(i) ne sont négligés
qu'une fois effectuée la dérivation de F.

Notons, toutefois, qu'd cause de la présence de dans
l'équation de 1, certains termes en o(a - ag) et

o(l - 1lg), spécialement significatifs, sont retenus dans
les égquations de a et 1.
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c) les séries trigonométriques qui constituent alors les
membres de droite des équations en (ex ey) et (ix iy)
s'intégrent aisément.

Pour les équations en a et 1 des termes linéaires du
temps, & coefficients constants, s'ajoutent aux séries
trigonométriques dans le 2© membre. L'intégration ne
fait donc pas plus de difficultés.

2.2.6 - Solution analytique de P. LEGENDRE

La résolution des équations confére alors au modéle la
structure suivante, si X est le vecteur des paramétres
(a/l,ex ,ey,ix ,ly) .

X (t) = F (t, to, X (to)) +ZP (t)

| | | |

évolution séculaire termes périodiques

ol X (to) = X (to) -ZE:P (to) représente le vecteur des pa-
ramétres moyens.

= akeyy L) =

L'évolution du demi grand axe et de la longitude moyenne
est décrite par:

a a, o O Qaltta) [P ey
= + U‘G(,é-zf:‘) _ 4 '
¢ |4 Pt - - Rotey |Rele-t) ™ |P )

Pour q € ZE, %],

Pg (t) désigne la somme des termes périodiques:

N
q
B ) - g“‘u’ (gt + oy = gy %)
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avec:

xt = G + 1g (O : temps sidéral & la date t)
Xgir wWgsor :, kgt : coefficients proposés par
= i $al <L P. LEGENDRE jusqu'a N = 78 pour a
et Nj = 38 pour 1.

g (to) désigne le paramétre g moyen a la date to

g (to) = g (to) - Pg (to)
CosS WT & ginoT }gwt szg
. < 7Y | A o
M%(L')-'—’ ow Oce
.
;Smt«)f coScoT g.,ﬂrﬂé)t CZU: kT 4

suivant que G > 0 ou que G2 < 0 ou que G2 = 0 avec:

4

g J .
Ga= — émsas ,'Z Zm%(&).:)- .P(jm(o\ . Cog m(es..,\ms

(Rg : rayon terrestre,
Pym : fonction de LEGENDRE (le vieux!)

J9m ij: coefficients du modéle de potentiel terrestre)

K=-3M et @=A\Gk|
2
2 Qg

Enfin, Ry et R] sont des termes séculaires complémentai-
res ne dépendant que de (t - to) et lg. Ils prennent en
compte les effets de résonance entre attraction luni-
solaire et potentiel terrestre.

(o(@d=0 ,mais Bp(e) == Cilg, & Guto ok Ry()= 0 5 G,= 0)
(G~ f6. (&) A€
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e(t), i(t) :
L'évolution des vecteurs excentricité et inclinaison est
décrite par:

| ex(t) = &x(to) + dex(t - to) + Pex(t)
e
ey(t) = &y(to) + dey(t - to) + Pey(t)
et ig(t) = ix(to) + Pig(t)
< . - 51 .
1y(t) = 1y(to) + 1y(t - to) + Ply(t)

Pour g e[e, i},
Pgx(t) et Pgy(t) désignent les sommes de termes
périodiques:

N‘l

Pgy(t) = % O(qs Cos (W%' A+ chfd + &c‘é zxt)
Ng
Z_‘ (573 Sin (w“fé't + c?:»% e é‘%’ O‘t)

a:ll

avec:

Xt = e + 1g ( Gt : temps sidéral & la date t)

Xqijr Bqjr wWqjr pqir Kqj coefficients proposés par
= ¢ ] P. LEGENDRE jusqu'a Ng = 46

pour e et Nj = 40 pour 1i.

qx (to) et @y (to) désignent les parametres gx et gy
moyens a la date t

gx (to) = gx (to) - Pgx (to)
dy (to) = gy (to) - Pgy (to)

Jéx et Jéy, les dérives de ces paramétres moyens
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dex = - 2,925 1076 c, s/M Jig = 0
et
Jéy = - 0,687 1076 c, s/M Jiy = 2,323 1073 °/jour

avec:
Cp : coefficient de réflexivité du satellite

- S : section effectivement perpendiculaire a la
radiation solaire

- M : masse du satellite.

De ces parametres Cp, S et M dépendent également les am-
plitudes de quelques termes périodiques dans 1'évolution
du demi grand-axe, de la longitude moyenne et du vecteur
excentricité. Ces termes décrivent, avec les termes sé-
culaires en dex et Jéy, l'effet de la pression de radia-
tion solaire.

2.2.7 - Classification des termes périodigques

Les termes périodiques du modéle d'évolution ont des pé-
riodes trés variables qui permettent toutefois de les répar-
tir en 4 classes:

- les termes quasi-séculaires, de période supérieure a
1800 jours ( > 5 ans),

- les termes a longues périodes, de période comprise en-
tre 90 jours et 400 jours (3 mois-1 an),

- les termes a moyennes périodes, de période comprise
entre 6,5 jours et 36 jours (1l semaine-5 semaines),

- les termes a courtes périodes, de période inférieure a
1, 2 jours ( < 30 heures).

Le modéle permet de distinguer les différents effets des
dissymétries du potentiel terrestre, de l'attraction luni-
solaire et de la pression de radiation solaire sur les para-
métres adaptés d'une orbite quasi-géostationnaire:

a, g (eX,ey), _]r.’ (lx,ly) et 1.
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Causés par les dissymétries du potentiel terrestre:

- des effets séculaires couplés sur a et 1 pouvant
conférer au satellite des accélérations maximales en
longitude de 0,002°/jours? ,

- des effets a courtes périodes sur €.

Causés par l'attraction luni-solaire:

- un effet séculaire important sur la composante
iy = i sinQ), de 1,

- des effets quasi-séculaires importants sur i et fai-
bles sur a, € et 1,

- des effets a longues périodes sur a (dus au couplage
entre terme sur longitude et potentiel), sur &, T et 1,

- des effets & moyennes périodes sur e, 1 et 1 (et pas
sur a),

-

. e
- des effets & courtes périodes sur a, e, 1 et 1.

Causés par la pression de radiation solaire:

- un faible effet séculaire sur €&,
- un effet & longue période important sur €,
- des effets & courtes périodes sur a et 1.

2.2.8 - Lien avec les phénoménes physiques décrits
au 2.1

Du point de vue physique:

- les effets séculaires sur le demi grand-axe et la lon-
gitude moyenne correspondent aux mouvements de résonan-
ce avec les dissymétries du potentiel terrestre,

- les effets séculaires et quasi-séculaires sur le vec-
teur inclinaison correspondent & la dérive du pdle de
l'orbite dans une direction proche de celle du point ’
comme on l'a décrite au 2.1.2,
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- les effets & longues périodes sur le vecteur excentri-
cité correspondent au mouvement annuel de son extrémité
sur une ellipse quasi-circulaire dont le rayon moyen
dépend des paramétres Cp, S et M par

Re = 1,115 1072 ¢, S (m?)
M (kg)

et dont le demi grand axe, ag = 1,017.Re, est perpendi-
culaire & la direction du point

2.2.9 - Domaine de validité du modéle

Les équations de LAGRANGE étant linéarisées autour des
paramétres d'une orbite parfaitement géostationnaire
(a = ag, e =0, i = 0, 1 = 1g), la précision du modéle se
dégrade d'autant plus que l'on s'éloigne des conditions de
géostationnarité.

Le domaine de validité du modéle est défini par les li-
mites suivantes:

- sur le demi grand-axe:
a - as| < 5 km (on rappelle que ag =~ 42 165,8 km)

- en longitude par rapport & une longitude de stationne-
ment lg:

1 -15|< 0,5° ( % 335 km & 1'altitude géosynchrone)
- en excentricité:
e < 1073
- en inclinaison:

i<o0,1°.
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A l'intérieur de ce domaine, la comparaison avec une in-
tégration numérique des équations de LAGRANGE sur 6 périodes
de 10 jours chacune, fournit le tableau de précisions
suivant:

Parameétre Ecart quadratique moyen
a 5 métres
e 1,5 106
i 1074 °
i 2,5 1074 ° (184 métres)

2.2.10 - Exemples de résultats obtenus & l'aide du
modele

Dans ce paragraphe, on présente des résultats obtenus a
l'aide du modéle décrit précédemment, pour un satellite
quasi-géostationnaire dont la longitude de stationnement no-
minale est celle de Greenwich, 0° et pour lequel le produit
Cp x S/m = 1,2 x 0,04 = 0,048 m2/kg.

La date initiale de mise & poste est le ler Janvier 1990
a 0 h et 1'évolution orbitale est évaluée sur 90 jours. La
longueur de cette période dégrade évidemment les précisions
annoncées au paragraphe précédent (sur 10 jours) mais elle
permet toutefois de mettre en évidence les différentes pé-
riodes des variations. '

Sur la figure 2.2.b sont regroupés des résultats concer-
nant le demi grand-axe a et la longitude moyenne 1. Les
conditions initiales (a = 42 168,6 km et 1 = 0,32°) ont été
choisies pour provoquer un changement de signe de la dérive
a - 0,32°. La derniére figure met ainsi en évidence le pro-
fil parabolique sur lequel oscille le point courant (1,a)
lors d'un cycle Est-Ouest optimal, & savoir un cycle qui
maximise le temps pendant lequel| = ls| < 0,32°.



11/10/84 Doc. n° 217 CA/TS
T4dT = 410A Page 80

Sur la figure 2.2.c, on a regroupé des résultats concer-
nant l'inclinaison et l'ascension droite du noeud ascendant.
Les conditions initiales (i = 0,1° et {1 = 270°) ont été
choisies pour mettre en évidence une évolution quasi-opti-
male du vecteur inclinaison, & savoir une évolution qui res-
pecte la condition i < 0,1° pendant un temps maximal.

Sur la figure 2.2.d, enfin, sont regroupés des résultats
concernant ‘l'excentricité e et 1l'argument du périgée w. Les
conditions initiales (e = 4.10"4 et w = 0°) placent approxi-
mativement le périgée de l'orbite dans la direction du
soleil. (Au solstice d'hiver, l'ascension droite du soleil
est proche de 270° qui est une valeur de {2+« ). La dernié-
re figure met ainsi en évidence une portion (un peu moins
d'un quart) du cercle décrit annuellement par l'extrémité du
vecteur excentricité moyen.

Ci-dessous (figure 2.2.a), on donne un exemple de cercle
décrit pendant un an par le vecteur excentricité d'un autre
satellite. Ici, l'excentricité initiale est choisie égale au
rayon du cercle et le périgée dirigé vers le soleil, de sor-
te que le cercle est exactement centré sur l'origine:

Figure 2.2.a

a.

-.SeeE-a3 |

. 16602

—-.168E-a2 16842
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Plan longitude
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sur 90 jours.
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2.3 - MOUVEMENT RELATIF PERTURBE DE DEUX SATELLITES QUASI-
GEOSTATIONNAIRES PROCHES

Dans ce paragraphe, on étudie 1l'évolution naturelle du
bindéme envisagé dans la premiére partie, sous l'effet des
perturbations naturelles que l'on vient de modéliser.

On rappelle que ce bindme est constitué de deux satelli-
tes distants de 50 km, c'est-a-dire que leurs longitudes de
stationnement nominales différent de 0,07° (6,79 10~2° pré-
cisément). Cet écart en longitude est créé par un écart de
méme amplitude sur les ascensions droites des noeuds ascen-
dants L] et {13, les autres éléments orbitaux des satelli-
tes étant par ailleurs égaux. Dans la configuration nominale
donc ap = a1 ; ep =e] ; i = i1 Q1 =07 + 0,07°, Wy =@
et Mp = Mj.

Il est prévisible que les variations des éléments orbi-
taux deviennent, aprés un temps relativement court, du méme
ordre de grandeur que l'écart en longitude. Toutefois, du
fait de leurs longitudes presque identiques, on peut
s'attendre aussi & ce que les deux satellites soient soumis
aux mémes accélérations perturbatrices, au 2€ ordre prés, a
condition toutefois qu'ils soient "semblables" du point de
vue du contrdle d'orbite, c'est-a-dire qu'ils présentent le
méme produit Cp X S/m. Ainsi, l'effet différentiel sur les
deux satellites sera négligeable et le bindme conservera un
mouvement de translation par rapport a sa position nominale.
Mathématiquement, en reprenant les notations de la premiére
partie, cela s'écrit: S1S2 (t) = S1S2 (to).

Pour mettre en évidence cette quasi-nullité de 1l'effet
différentiel des perturbations, on a simulé 1l'évolution na-
turelle d'un bindme a l'aide du modéle décrit au 2.2. On
s'est d'abord placé dans le cas idéal ol les satellites se
trouvent initialement dans leur configuration relative
nominale. Puis, on a regardé le cas plus réaliste ou il
existe des écarts non voulus entre les éléments orbitaux
initiaux.

Enfin, on a examiné l'effet d'une différence de rapport
S/m ou de coefficient de réflexivité Cp entre les satellites
sur leur évolution relative.
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2.3.1 - Evolution naturelle d'une configuration nominale

L'évolution du bindme est calculée sur 50 jours et le
bulletin des éléments orbitaux, a, e, i,fl1,&, 1 est donné
tous les 10 jours pour 3 satellites : les satellites 1 et 2
composant le bindme et un satellite 3 "virtuel" placé ini-
tialement au milieu de leurs positions nominales.

Les 8 simulations ainsi rapportées dans l'annexe I cor-
respondent & 2 dates de mise a poste initiales différentes
(hiver-printemps) pour 4 longitudes de stationnement nomina-
les du bindme. La longitude de stationnement nominale d'un
bindme est le milieu des longitudes de stationnement nomina-
les de ses satellites. Ainsi le bindme composé d'un satelli-
te 4 + 0,035° et d'un satellite & - 0,035° a une longitude
de stationnement nominale de 0°. Les 4 longitudes retenues
sont classiques pour les satellites de télécommunications
occidentaux. 10° OQuest en particulier est la longitude de
TELECOM 1 et correspond & un point d'équilibre instable du
point de vue des effets du potentiel terrestre (cf. 2.1.1).

On constate que, dans tous les cas de longitude considé-
rés (-30°, -19°, -10°, 0°), l'écart relatif sur les excen-
tricités reste trés nettement inférieur a la précision du
modéle, méme au bout de 50 jours. Cette quasi-nullité des
variations relatives demeure quand l'excentricité commune
initiale est plus importante (de l'ordre du double: 4.10"4).

Sur les inclinaisons, des écarts apparaissent au bout de
20 jours pour les mises & poste réalisées initialement au
printemps 1990 et de 30 jours pour celles réalisées en
hiver 1990. Cette différence est lide a la variation de po-
sition de l'orbite lunaire. Dans les deux cas et pour tou-
tes les longitudes de stationnement considérées, l'écart ne
devient significatif, & savoir n'atteint la précision du mo-
ddle en inclinaison (Ai =~ 1074°) qu'au bout de 30 jours.
Cette variation relative des inclinaisons s'explique par la
différence de 0,07° sur les noeuds ascendants qui distingue
les plans d'orbite initiaux.

La rotation des plans orbitaux causée par l'attraction
luni-solaire provoque également une légére variation des
écarts sur les noeuds ascendants. Ceux-ci toutefois
n'excédent pas le demi-degré. Les déphasages qu'ils sont su-
sceptibles de provoquer sur les mouvements nord-sud des sa-
tellites sont donc tout & fait "inoffensifs" du point de vue
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de la liaison inter-satellite, d'aprés l1l'étude faite en pre-
miére partie.

Les arguments des périgées présentent également des va-
riations relatives directement corrélées a celles des noeuds
ascendants. On constate, en effet, %ue les écarts sur la
somme {l+c¢o ne dépassent pas 4.107% d°: les vecteurs excen-
tricités ne présentent pratiquement pas de variations
relatives. D'autre part, toujours d'aprés l'étude de la pre-
miére partie, les écarts atteints entre les arguments des
périgées sont également "inoffensifs" du point de vue de la
liaison inter-satellites

Enfin, c'est sur les longitudes moyennes que l'on cons-
tate les plus grandes variations_relatives. Sur 30 jours,
elles atteignent prés de 2,8.10"3 d° pour le bindme situé a
10° ouest et sont couplées & des variations relatives de
l1'ordre de 10 métres sur les demi grand-axes. Cette pertur-
bation relative est due évidemment & la différence de 0,07°
sur les longitudes initiales de stationnement. Elle est la
plus importante pour le bindme de longitude nominale
10° ouest, proche d'un point d'équilibre instable du point
de vue des effets du potentiel terrestre. (Pour le bindme
situé & 30° ouest, elle n'atteint que 2,2>10"3 d4° au bout de
la méme période de 30 jours).

Enfin, notons que ces perturbations sont nettement infé-
rieures a celles que provogque une différence de 100 métres
sur les demi grand-axes d'un bindme "képlérien". (On a mon-
tré, dans la premiére partie, gqu'un tel écart d4a = 0,1 km
provoquait des variations relatives en longitude de
1,28 10~3 d°/jour). De plus, il est particuliérement inté-
ressant de noter que, pour les longitudes occidentales con
sidérées (0°- 40° ouest), la variation relative des longitu-
des induites par le potentiel terrestre rend moins contrai-
gnante la condition de liaison inter-satellites puisqu'elle
éloigne systématiquement les deux satellites du bindme. Au
contraire, dans le voisinage d'un point d'équilibre stable,
elle les rapprocherait.
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En plus des bulletins orbitaux de l'annexe I qui vien-
nent d'étre commentés, on propose sur les pages suivantes
(figures 2.3.a & 2.3.c) des résultats plus visuels corres-
pondant & un bindme centré initialement & 0° de longitude.
Les figures présentent l'évolution des écarts entre les élé-
ments orbitaux des satellites au cours des 80 jours qui sui-

vent leur mise & poste initiale, effectuée le 1/1/90.

Initialement, le bulletin orbital du bindme est le
suivant:

42 165,8 km

- e1 = e 0,0002
== il = i2 = 0’l°

Q1 = 269,965° € = 270,035° (AQ=0,07°)

-w] =Wy = 0°

- 0,035° 1 = + 0,035° ( AL = 0,07°).

-ll

Sur la figure 2.3.b, on note, en particulier, les varia-
tions corrélédes de 4i et AQL . Les maximums de Al correspon-
dent au minimum de A4i. Sur les bulletins orbitaux du bindme
donnés en annexe I, on constate que ce minimum de 4i cor-
respond également aux plus faibles valeurs atteintes par 1ij]
et ip, de 1l'ordre de 0,01°.

Le paragraphe suivant (2.3.2) montrera que cette pro-
priété (directement liée & la géométrie de la rotation des
plans orbitaux quasi-équatoriaux) demeure quand les éléments
orbitaux du binéme présentent des petits écarts par rapport
3 leurs valeurs nominales. Les variations de A4f2 deviennent
alors beaucoup plus importantes mais correspondent toujours
aux plus faibles inclinaisons atteintes. Aussi, le déphasage
maximal entre les mouvements nord-sud des satellites inter-
vient quand l'amplitude de ces mouvements est minimale. Ce
résultat est évidemment intéressant du point de vue de la
contrainte de liaison inter-satellites.
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Figure 2.3.a

EVOLUTION SUR 80 JOURS DES ECARTS 4a ET A€ POUR
UN BINOME CENTRE INITIALEMENT A 0°DE LONGITUDE

Sur 80 jours: 4a < 30 métres

Aa(A~)
OO P e

ABE-@L fromemeenn Lo :

e

—-.308E-01

f f (¢
— . 400E-91 : i : (4t=)
a 200 +@2 .4PPE+aR 600E+a2 .800E a2

. 7TSeE-a1

. 700E-81

. 65041

. 600E-081 : : X\
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Figure 2.3.b

EVOLUTION SUR 80 JOURS DES ECARTS 4i ET /4Q POUR
UN BINOME CENTRE INITIALEMENT A 0° DE LONGITUDE

ur 80 jours: | Ai| < 1,3.1074 °

aSeE-a3 | L L L ,
. 280643 : -

. .2PE+a2 .ABFE+A2 . 6OPE+A2 .8A0E+@2

Sur 80 jours: | AQQ| < 0,5°. On remarque que les maxi-
mums de AL correspondent au minimum de Ai, c'est-a-dire
aussi aux plus faibles valeurs de ij et i2, au milieu du cy-
cle nord-sud environ.
AR (9)
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. A0CE+00
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Figure 2.3.c

EVOLUTION SUR 80 JOURS DES ECARTS Jde ET 4w POUR
UN BINOME CENTRE INITIALEMENT A 0°DE LONGITUDE

Sur 80 jours: Ade < 4.107 non significatif

de

. 300E-986 . |

. 2086

. 10PE-96 I o S I R
o. )V o : : :
: : . ¢éli»
-. 102696 : : i 4;:)
a. . 200E+@2 . 400E+02 .600E+E2 R

Sur 80 jours: 44 < 0,5° directement corrélé & AN puis-
que les ascensions droites des périgées ne présentent prati-
quement pas de variations relatives:

Vt : ()] + w1 ¥ )y +07 - 0,07°

. 200E+00
. 10PE+08

-. 100400
—~. 200400
—. 300E+09
—. 480E+08
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En conclusion du paragraphe, on peut dire que pour un

. A~ . . . . > . . ﬁ

bindme initialement nominal, la direction du vecteur S;S»>
est préservée sous l'effet des perturbations naturelles.

Son module|| Slsz|| , Cc'est-a-dire la distance entre les
satellites varie avec 1'écart sur leurs longitudes. Dans les
zones occidentales considérées, cet écart augmente de moins
de 10-3 d° en un mois et correspond & un &loignement des sa-
tellites inférieur & 3 km.

Pour mieux visualiser cette é&volution en translation du
vecteur S1S3, on donne sur les figures 2.3.e et 2.3.f les
traces des orbites de S; et Sy dans un repére géostationnai-
re 1ié au centre nominal du bindme, & 0° de longitude.

La figure 2.3.e présente la projection des traces dans
le plan équatorial (Y -» EST) et la figure 2.3.f, dans le
plan perpendiculaire en rayon vecteur nominal. On rappelle
l'orientation de ces plans sur la figure 2.3.d:

Figure 2.3.d

-

Nory ‘

2

"N Bvelections  deg
orbites relatives

Sur chaque figure 2.3.e et 2.3.f, la premiére trace cor-
respond & 1'évolution du satellite pendant le premier jour
(I,8 jour précisément) aprés sa mise a poste initial, la
deuxiéme trace a 1l'évolution au cours du 30€ jour aprés la
mise & poste. Les traces sont paramétrées par le temps ex-
primé en fraction de jour. Enfin, sur une troisiéme figure
2.3.g9 on a rassemblé les projections de 1'évolution orbitale
du bindme sur 32 Jjours dans les 3 plans de coordonnées du
repére géostationnaire.
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Figure 2.3.e

PROJECTIONS, DANS LE PLAN EQUATORIAL, DES ORBITES DES
SATELLITES DU BINOME, DANS UN REPERE GEOSTATIONNAIRE
A 0° DE LONGITUDE

Evolution au cours du ler jour:

Yo
A

. SOPE+H32 //‘ k1.8

0.6 a.9
_ 1.5
a. [EL.LB'
0.6
-.2SE+HA2 1.5
‘A
\\g . s
T

. 2SOE+HA2

—-. SeeE+a2
—-.7SEEHE2 —-.S0E+a2  —.ZSeE+a2 a. o ZSOEHE2  (SOOEHE2 . TSBEHA2

On reconnait la petite ellipse dérivant, décrite au dé-
but de la premiére partie au 1l.1l.1l.
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Figure 2.3.e (suite)

PROJECTIONS, DANS LE PLAN EQUATORIAL, DES ORBITES DES
SATELLITES DU BINOME, DANS UN REPERE GEOSTATIONNAIRE
A 0° DE LONGITUDE

Evolution au cours du 31€ jour:

Y(kwn) -
h / \_I\g.g
. 400E+03 / \
9.6
11 2
.375E+a3 \\v/;
?ls
.3
. 3SOE+33 \
8.6 )
.32SE+@3 A\
N
/ X km)
. 390E+83 .3 . o
— . TSOE+02- . SOOE+A2 —.2SPE+32 0. .ZBUE4E2  .SOOE+E2 . TSOEHA2

On constate que les satellites ont, tous deux, dérivé en
longitude de la méme facon a quelques 2 km prés.
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Figure 2.3.f

PROJECTIONS, DANS LE PLAN PERPENDICULAIRE AU RAYON VECTEUR
DES ORBITES DES SATELLITES DU BINOME, DANS UN REPERE
GEOSTATIONNAIRE A 0° DE LONGITUDE

Evolution au cours du ler jour:

Y (Kina)
o ——
250E+32 ,fsz”/i:::;;;%’//////
- ? /
it /

-.2SPE+HAR2 /

\\\
L}

i

-.7TSOE+HA2 -.SBEE+HA2  —.2SeE+HA2 a. SeEHA2 (SelEH2 L 7TSaEHa2
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Figure 2.3.f (suite)

PROJECTIONS, DANS LE PLAN PERPENDICULAIRE AU RAYON VECTEUR
DES ORBITES DES SATELLITES DU BINOME, DANS UN REPERE
GEOSTATIONNAIRE A 0° DE LONGITUDE

Evolution au cours du 31€ jour:

v (Kw)

. APPE+33 {

el L AL

. 32SE+HA3 \
. 300E+a33 =03 A
—. TSEHAZ-. SBE+A2 —. ZSBE+HA2 a. . A2 75%4'32 . TSEEHA2

L'amplitude du mouvement nord-sud (en Z) a beaucoup va-
rié, directement lide & 1l'inclinaison passée de 0,1° le
ler jour a 0,086° le 31e, de la méme fagon pour les deux

satellites.
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Figure 2.3.9

EVOLUTION SUR 32 JOURS DU MOUVEMENT
DU BINOME DANS LES PLANS DE COORDONNEES
DU REPERE GEOSTATIONNAIRE A 0° DE LONGITUDE

X(x =)
. 120E+@3 "

. 6OPE+B2 —

—-.600E+a2

i‘ Y/k’-«)
—Jzaaaaga =
-. 100E+33 a. . 100E+23 . 2PPE+HA3 . 300E+83 . 400E+33

2z (I(au)
. 120433

. 600E+32

—-. 600E+32

-.1206e+43 ¢
-.100E+33 a. . 106+483 .28a6+03 . 380e+383 . 400E+33
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Figure 2.3.g (suite)

(PLAN PERPENDICULAIRE A L'ARC GEOSTATIONNAIRE)

Z(km)
. TSOE+82

. S@vE+Ha2

!
.2SeE+ER | \\{

a. N
-. ZSOE+a2 ﬂ\
N
—.SPPE+E2

~. TSREER @ o=

-.100e+33 -.SeeE+a2 a. BRYS17 % 7 g . 108E+03
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2.3.2 - Evolution naturelle d'une configuration gquasi-
nominale

On reprend ici 1l'étude du paragraphe précédent dans le
cas ol il existe initialement des écarts entre les éléments
orbitaux réels du bindme et ses éléments nominaux. Comme on
vient de montrer que les perturbations naturelles relatives
des satellites du bindme restaient minimes, on pourrait
s'attendre a ce que l'écart initial se conserve sous l'effet
de ces perturbations. Si cette intuition se révele effecti-
vement justifide par les simulations pour les éléments mé-
triques a, e et i, il convient d'examiner plus en détail
1'évolution des éléments angulaires L1, «w et 1.

Les figures 2.3.h a 2.3.m des pages suivantes présen-
tent l'évolution sur 80 jours des écarts entre les éléments
orbitaux du bindme pour le bulletin initial suivant, noté
bulletin "B":

- a] = 42165,750 km # ap = 42165,850 km
- e1] = 0,0002125 o ey = 0,0001975

- iy =0,098° £ i = 0,102°

-] = 269,955° . Q) = 270,045°
-4&1-=0,01° = &2 = 359,99°

-1 =-10,037° # 1 = + 0,037°

Les bulletins orbitaux correspondant sont donnés tous
les dix jours sur 50 jours, dans 1l'annexe II.

Initialement, on a donc:

- Aag =+ 100 m au lieu de 4dag =0
- deg =1,5.1073 " Aeog =0
- Aig = 4.10"3° E Aig = 0°
- 40, = 9.10"1° " A(lg = 7.102 °
- Awo = 1072° " Ao = 0°

- A1o = 0,074° . Alo

Il
o
"y
o
~
o
.
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- Aa (t) :

Figure 2.3.h

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L'ECART Aa POUR LE BINOME
DU BULLETIN "B", CENTRE INITIALEMENT A 0°,
AVEC UN Aao = + 100 m

da (A)
.1&2}615

. 1809r+99

.oSa1
.SaE-a1

. 8SeE-91

) i A (jom)
T

. 5841
a. .2PEHE2 .40 +A2 < 60 +H32 S5 % Xp%724

Par rapport au cas ou dag = 0 (fig. 2.3.a), on
constate une légére diminution de la variation de Aa
qui ne devient sensible qu'au bout d'une quarantaine de
jours. Au bout de cette période, en effet, la différence
entre l'écart moyen da et 1l'écart initial Adag est de
12 m dans le cas présent Jdag = 100 m au lieu de 15 m
dans le cas Adag = 0 m. Cette différence de 3 m atteint
seulement alors l'ordre de grandeur de l'amplitude des
variations & courtes périodes de Ada.

Cette différence entre les évolutions de Ada est
évidemment liéde directement aux variations de l'écart en
longitude que provoque le Jday initial de 100 m. En par-
ticulier, en examinant les figures 2.3.h et 2.3.m, on
constate que le point stationnaire des variations de A a
atteint au bout de 60 jours, correspond a l'annulation
de 1'écart en longitude A41.
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(t)

- Ae

Figure 2.3.1i

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L'ECART 4de POUR LE BINOME

DU BULLETIN "B", CENTRE INITIALEMENT A 0°,

de

CSHEGS

-. S5

—. 1800694

e 15&"84 u

—. 200E-84

AVEC UN Aeg = 1,5.1072

. 2BeE+H2 . 400EHA2 . 6EeE+Ha2 .8eE+E2

La variation de Ade est beaucoup plus importante
que dans le cas ou Jdeg = 0. Toutefois son amplitude
n'atteint l'ordre de grandeur de l'amplitude initiale

gu'au

bout de 40 jours.

De plus, on peut s'attendre a retrouver pour cette
variation de 4e, une période égale & celle des varia-

tions

de l'excentricité des orbites des deux satellites.

Effectivement, en tracant 1l'évolution de /e sur

500 jours (fig. 2.3.3j), on constate que ces variations
présentent une longue période de l'ordre d'une année,
c'est-a-dire la période sur laquelle les extrémités des
vecteurs excentricités de S] et Sp décrivent leurs el-
lipses quasi-circulaires respectives. Aussi quelle que
soit la valeur initiale de l'écart Ae, ses variations
restent bornées, ce qui est évidemment trés intéressant
pour le contrdle du bindme.
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de Figure 2.3.7
.200E-84

. 15304

. 100E-04

LSS

-.SOE-a5

-.100E-84 i

-. 1584

a. .168e+83 . 2OAE+A3 S % % X35 C] . 480E+33 -.SeaE+a3

Dans le cas considéré, les vecteurs excentricités
initiaux sont & peu prés alignés tous les deux dans la
direction du soleil. C'est pourquoi la valeur absolue
initiale de 1'écart Adeg constitue la borne supérieure
des variations de 4de, comme aide & le comprendre la fi-
gure suivante (fig. 2.3.k) représentant le plan des vec-
teurs excentricités. (On montrera que l'écart A ({1 +a))
ne varie que de quelgues degrés au plus sur une année).

Figure 2.3.k

.y
JA

| —
o .//\\
a2 \

/‘j
Ae, Avémax

\/ 4 AN o \Qo

\

=
=
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En général, d'une part, la direction initiale des
vecteurs excentricités dépend de la stratégie retenue
pour le contrdle des excentricités, et, d'autre part,
l'écart A(LL + & ), initial peut atteindre quelques de-
grés. Lors de 1l'étude du contr&le du bindme, il faudra
donc évaluer 1l'écart maximal, A epax, pouvant intervenir
au cours d'un cycle Est-Ouest & cause de 1l'éventuel Aeg
initial.

La figure 2.3.1 présente l'évolution de 1l'écart Ae
correspondant au binéme de bulletin initial suivant,
noté bulletin "B*":

- a] = 42165,750 km = ap = 42165,850 km
- e1] = 0,0002125 = ez = 0,0001975

- i3 = 0,098 = i = 0,102

-, = 268,5° = 5 = 271,5°

- &1 = 359,5° = w2 = 1,5°

- 11 =-0,037° = 1 = + 0,037°

Initialement, on a donc A( {1+ @ ), = 6° et les pé-
rigées ne sont pas tout a fait dirigés vers le soleil.
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Figure 2.3.1

.COGE-B4

100634 |

—. 100634

~.2APE-84

—. 368084

On constate que l'écart Ade atteint avant 50 joufs
la valeur initiale de 2,6.10"° trés nettement supérieure
a4 la valeur absolue initiale de 1,5.107°.

Toutefois, la premiére partie a montré que des
écarts Ae de cet ordre de grandeur ( < 3.1072)
n'affectaient que trés peu les contraintes requises pour
maintenir la liaison inter-satellites. Celles-ci, de
plus, & cause de l'éventuel Aa positif en particulier,
imposent des fréquences de corrections Est Ouest bien
inférieures aux 40 jours nécessaires pour rendre sensi-
bles les variations de 4de.
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- Ai (t) :

Figure 2.3.m

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L'ECART Ai POUR LE BINOME
DU BULLETIN "B", CENTRE INITIALEMENT A 0°,
AVEC UN Jdig = 4.1073 4d°

4.4(°)

On constate que l'écart Adi reste borné par sa valeur
initiale de 4.10~4. Il s'annule au bout de 34 jours et at-

teint une valeur égale et opposée a sa valeur initiale au
bout de 80 jours. Cette variation de 4i est évidemment liée
directement aux variations des inclinaisons i] et i) des
deux satellites. Ces derniéres sont toutes deux présentées
sur la figure 2.3.n.
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Figure 2.3.n

)

. 8o +a2

Les courbes d'évolution ij(t) et i2(t) apparaissent
quasiment paralléles, décalées en translation de 2 jours
au plus. Elles se coupent trés prés de leurs minimums, a
la date ol se produit le changement du signe de l'écart

A4ai.

Ces variations des inclinaisons ont l'allure géné-
rale d'une variation d'inclinaison au cours d'un "cycle
nord-sud" optimal. Un tel cycle maximise le temps pen-
dant lequel 1l'inclinaison reste inférieure a 1l'incli-
naison "de contrdle" ipax tolérée. On montrera, dans la
troisiéme partie, que pour une date initiale donnée et
une inclinaison initiale égale a ipax, ce temps dépend
uniquement du noeud ascendant initial de 1l'orbite.
L'ascension droite du noeud "optimal" est toujours com-
prise entre 250° et 290°. Pour la date initiale du
1/1/80: 0 h, avec imax = 0,1°, c'est 277°. Dans le cas
qui vient d'édtre présenté, les deux valeurs initiales de
Q1 et )y n'en sont pas trés éloignées. (L1 = 269°,955
et Q)2 = 270°,045). Elles rendent donc les évolutions de
i1 et ip proches des évolutions optimales que l'on
cherchera effectivement a réaliser.
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Remarquons aussi que l'écart initial AQg est ici
relativement faible, de 1l'ordre de 0,1°. Pour des écarts
initiaux A1y plus importants, on doit s'attendre a des
décalages plus sensibles des courbes ij(t) et iz(t).
Leur intersection, en particulier, peut s'éloigner suf-
fisamment de leurs minimums pour provoquer des écarts
A i supérieurs a l'écart initial.

La figure 2.3.0 présente les courbes ij(t) et ip(t)}
ainsi que 1l'évolution de A4i correspondant au bindme de
bulletin initial suivant "B*" pour lequel initialement

Ao = + 3°.
Aqite () Figure 2.3.0
. 100E+29

. 7ToOE-9O1

.SoeE9a1

.2SeE-9a1

. BE—2

—-. 10062
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Figure 2.3.0 (suite)

...................................................................

.....................................................................

. BOE—82

—-. 10062

: . : | s
-. TOOE-a2 - : : (= o)
a. .200E+82 . ADAEAE2 .600E+82 . BOGE+A2

On constate que l'écart Ai atteint avant la
"mi-cycle" une valeur absolue de 6,7.10-3 d° nettement
supérieure & sa valeur initiale de 4.10-3 d°. Lors de
1'étude du contrdle du bindme, il sera donc important
d'évaluer l'écart maximal, Aipmaxr pouvant intervenir au
cours d'un cycle Nord-Sud & cause des Aig et AQo ini-
tiaux.

Le paragraphe 1.5.3 de la premiére partie a montré,
en effet3 'influence sensible d'écarts A4i de 1l'ordre
de 3.1073 d4° a 7.10-3 d4° sur les contraintes requises

par la liaison inter-satellites.
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- AQ(x) :

Figure 2.3.p

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L'ECART Af]l POUR LE BINOME DU
BULLETIN "B" CENTRE INITIALEMENT A 0° AVEC AQo = 9.107<_4°

02.(2)

. 300E+32 A _________________________________________________________________
. 2OOE+A2 .
. 100E+a2 ; .

0. : r

: E E E/f o
~. 100E+82 : : L ,=;;~“ﬂ
a. . 2PFE+A2 . APPE+A2 .6OAE+A2 .8PPC 162

Le pic, tout & fait remarquable, présenté par la
variation de l'écart Afl peut, a priori, faire craindre
le pire du point de vue de la liaison inter-satellites.
I1 convient donc d'examiner soigneusement ce phénoméne.

Physiquement, il s'explique aisément. On comprend
bien, en effet, que le noeud ascendant d'une orbite est
d'autant plus affecté par la rotation du plan orbital
que ce plan est faiblement incliné. Or, on vient de mon-
trer qu'un écart initial en inclinaison Aig décalait
dans le temps les passages des orbites a leur inclinai-
son minimale, au cours d'un cycle nord-sud gquasi-
optimal. Aussi, les fortes variations des noeuds ascen-
dants qui interviennent aux inclinaisons minimales sont
elles décalées d'autant, engendrant ainsi le pic impor-
tant (30°) constaté sur 1l'écart 42 . Pour mieux visuali-
ser ce phénoméne, on présente sur la figure 2.3.g les
variations des noeuds ascendants ()] et ()y des deux sa-
tellites.
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Figure 2.3.9

2,,Q, ()
SBPEHAS
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0. . 2PE+A2 . ADFE+A2 .GOPE+A2 . BPEE+A2

L'écart AQ) atteint donc une valeur maximale de 30°
au 35 jour aprés la date initiale. A cette date, les
inclinaisons sont de l'ordre de 10-3 4d°.

(CE. Fig. 2.3.m)s

En se rapportant aux courbes présentées sur la fi-
gure 1.5.d4, on constate qu'un tel couple de valeurs
(A0, i) se situe au-dessus de la limite supérieure cal-
culée pour l'excentricité de 2.10~4 considérée, dans le
cas défavorable ol Adw= +AQ2 . Il convient donc d'exa-
miner les variations de 1l'écart sur la somme (L+ .

On a déja annoncé, entre parenthéses, lors de
1'étude de l'évolution de Ae que l'écart A(L2+&) ne
variait que de quelques degrés au plus sur une année. On
peut méme, en fait, prévoir pour cette variation une pé-
riode annuelle, telle que la présentent les variations
des vecteurs excentricités et de A e.

Pour vérifier ces présomptions, on présente sur la
figure 2.3.r 1'évolution sur 500 jours de 1l'écart

A (Q+c).
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Figure 2.3.r

A+ Q
4O +01
.2956+01
0. i i
-.200E+81 : :
- : , : ) Efgouns)
—. 400E+81 ' : : : Lo
@. 1056483 .2006+@3 .390E+E3 4006433 .SBEE+a3

La longue période des variations de A((L+ew) appa-
rait clairement. Des courtes périodes s'y ajoutent, ha-
bituelles pour les vecteurs excentricités, mais l'ampli-
tude de 1l'écart A (Q) + @) reste inférieure & 4°. Ainsi,
les points effectivement atteints du plan 4w ,4(2 sont
toujours situés entre les droites A1 +@w) = + 4° et
AQL+w) = - 4°, Les domaines admissibles de ce plan,
présentés dans la premiére partie sur la figure 1.5.c,
montrent alors que l'on peut tolérer des écarts A0
jusqu'a 32° dés que les inclinaisons sont inférieures a
0,02°. La figure 2.3.s reproduit le domaine (4&,dQ)
correspondant & cette valeur de i, avec dessus tracées
les droites frontiéres A (L +co) = £ 4°,
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Figure 2.3.s
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Pour tenir compte, en plus, des éventuels écarts
sur les éléments métriques, Aa Ade et Ai on peut tra-
cer les courbes Aa, ATmax présentées au chapitre 1.5
de la premiére partie. La figure 2.3.t présente les
courbes de Aa, ATpax correspondant & un A{2= 30° avec
AQ+Aw = + 4°, pour différentes inclinaisons "faibles"
comprises entre 0,007° et 0,02°, et différentes excen-
tricités entre 10~4 et 6.10"4. L'écart Ae est pris égal
34 sa valeur maximale sur l'année: 1,5.107°. L'écart Ai,
3 sa valeur maximale atteinte sur 80 jours: 0,004°, va-
leur trés supérieure, en fait, aux valeurs de Ai cor-
respondant aux fortes variations de A4f) comme le montre
la courbe d'évolution Ai(t) sur la figure 2.3.m.
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Figure 2.3.t
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Avec un écart initial en longitude Alg = 0,07° et
un Aag = 100 m, pour une inclinaison i = 0,015°, la
liaison peut &tre maintenue entre 13 et 15 jours suivant
les valeurs de l'excentricité. Or, le passage de l'écart
AN 3 son maximum de 30° ne dure pas plus d'un jour.
(Précisément A reste supérieur a 10° pendant 6 jours
avec i1 et ip inférieurs a 0,02°). Les jours de reste
autorisent un rapprochement en longitude 2(A1) de
1l'ordre de 0,02°.

Il reste & regarder comment se modifient ces résul-
tats obtenus pour un écart initial Alg de l'ordre de
0,1°, quand celui-ci est de quelques degrés. La figure
2.3.u présente l'évolution de 1l'écart Al correspondant
au bulletin "B*" pour lequel initialement AQo = + 3°.
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Figure 2.3.u
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Les variations de 4f) sont sensiblement plus importantes
puisque l'écart reste supérieur a 10° pendant prés de

14 jours et atteint un maximum de 40° au lieu de 30°. En
se reportant aux courbes i(t) présentées sur la

figure 2.3.0, on constate que ces valeurs de AQL corres-
pondegt 3 des inclinaisons comprises entre 0,01° et
0,025".
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Avec initialement Alg = 0,07°, la liaison est
maintenue 9 jours pour Aa = + 100 m avec e = 2.10"4 et
i = 0,01°. Or la figure 2.3.0 montre que cette valeur de
l'inclinaison est bien supérieure a la valeur minimale
de 0,006° atteinte par iy quand l'écart AR est a son
maximum de 40°. Un rapprochement en longitude de l'ordre
de 0,01° est donc tolérable.

Ce dernier cas présenté montre que des écarts de
quelques degrés entre les noeuds ascendants initiaux
peuvent engendrer des écarts de plusieurs dizaines de
degrés dont le maximum ne correspond pas forcément aux
plus faibles écarts des inclinaisons.

On a toutefois montré que la liaison inter-satelli-
te pouvait &tre maintenue, sans probléme pendant les
quelgues jours ol interviennent les fortes variations de
1'écart A, mais en supposant que l'écart en longitude
correspondant & la date du pic était de 0,07°. Or, le
maximum de A() pour un cycle nord-sud classique a
imax = 0,1° ne se produit pas avant 30 jours, a la mi-
cycle environ, quand l'inclinaison est minimale. L'étude
du paragraphe 1.5.3, dans la premiére partie, a conclu
gu'une telle période de 30 jours était trés dangereuse,
du point de vue de la liaison pour des écarts initiaux
Alg = 0,07°, Aa =+ 100 m, Al =A4w= 3°,

En fait, si A4lg = 0,07° initialement, un
Aag = + 100 m produit un 41 = 0,03°, 30 jours aprés,
au moment du pic. Il est donc important de souligner ici
la nécessité de corriger l'écart en longitude sur des
périodes plus courtes que celles de tels cycles nord-
sud. Ces corrections seront évidemment réalisées par les
classiques corrections Est-Ouest dont la période est
justement inférieure, en général, a celle des correc-
tions nord-sud.

La liaison inter-satellites ajoutera donc aux con-
traintes du maintien & poste des satellites une con-
trainte de synchronisation supplémentaire des cycles. Il
sera intéressant, en particulier, de prévoir des correc-
tions en longitude précédant de quelques jours seulement
les minimums d'inclinaison. On pourra également envisa-
ger d'éviter de trop faibles inclinaisons, quitte a
s'éloigner un peu des cycles nord-sud "optimaux".
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Pour illustrer cette possibilité, la figure 2.3.v
présente les courbes d'évolution i(t) et AQ(t) du bind-
me correspond au premier bulletin orbital "B" proposé
mais pour une date initiale différente: le 1 Avril 1990.

Figure 2.3.v

4160t Ce)

. 102E+09

. TSEE-91

.SPeE-B1 |-

SE-91

Ar ()

. 188E+32 ""'"“"""":"'""""""": """""""" T"""""""":

—-.18ae+a2

.....................................................................

f (i)

—~.280E+A2
a. . 2PE+A2 .40 +a2 . 6OE+A2 . BeaE+a2

Les noeuds ascendants initiaux proches de 270°
(avec AQ o = 0,1°) sont encore plus éloignés du noeud
optimal de 253° pour cette date. Quelques 5 jours sont
perdus sur la durée du cycle optimal de 76 jours. Mais
aussi, les inclinaisons minimales atteintes sont moins
faibles ( » 0,03°) et, corrélativement, la variation de
1'écart AN moins importante (de l'ordre de 6°).
Remarquons, pour finir, gu'il est possible d'atteindre
des inclinaisons minimales aussi peu faibles sans
s'éloigner autant du cycle optimal qui, lui-méme, ne
passe pas forcément par les plus faibles inclinaisons.
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- Aw(t) :

Figure 2.3.w

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L'ECART A« POUR LE BINOME
DU BULLETIN "B", CENTRE INITIALEMENT A 07,
AVEC UN Adg = 0,1°

w ()

.16E+32

L'évolution de 1'écart A& est directement corrélée
a celle de 1l'écart ANl . On a montré, en effet, que
l'écart A (L)L +c) ne variait que de quelques degrés sur
une période annuelle. Aussi, l'effet de la variation de
l'écart A& sur la liaison inter-satellites a-t-il &té
examiné implicitement lors de 1'étude des variations de

AQ.
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- Al (t) :

Figure 2.3.x

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L'ECART Al POUR LE BINOME
DU BULLETIN "B", CENTRE INITIALEMENT A 0°,
AVEC UN Al = 0,074°

Ae 2

o1 |

.6 -91

.40 81

. 2E 91

—-.28F¥ 91

Il apparalt que l'effet provoqué par 1l'écart ini-
tial positif de 100 métres sur les demi grand-axes ab-
sorbe trés nettement les effets du potentiel terrestre
sur l'évolution de l1l'écart en longitude 4 1. Le paragra-
phe 2.3.2 a montré que ces effets tendaient systémati-
quement & éloigner les deux satellites des bindmes
situés en des longitudes "occidentales" (-30°, 0°).
Aussi, le rapprochement que provoque le Aap = + 100 m
se fait-il moins vite que s'il n'y avait pas l'effet
perturbateur du potentiel terrestre. Sans ce dernier, en
effet, l'annulation du Al se ferait dés le 57€ jour
( = 0,0074°/1,28.10-3), au lieu du 64© jour constaté sur
la figure 2.3.x. Remarquons que l'écart initial proposé
Alg = 0,074° présente une différence "favorable" de.

+ 0,004° par rapport & l'écart nominal. Une différence
opposée de - 0,004° diminue les durées précédentes
d'environ 3 jours.



11/10/84 Doc. n® 217 CA/TS
TdT = 410A Page 119

De toutes fagons, on peut dire que le potentiel
terrestre fait "gagner du temps", en quelque sorte, aux
bindmes de satellites occidentaux.

Pour mieux concrétiser les résultats obtenus, on
présente sur la figure suivante 2.3.y les traces orbita-
les d'un binéme dans un repére géostationnaire 1lié a son
centre nominal. De telles traces ont déja été proposées
a la fin du chapitre précédent. On rappelle que l'axe Z
est paralléle & l'axe nord-sud, dirigé vers le nord.
L'axe ¥ est tangent & l'arc géostationnaire dirigé vers
l'est.

Le bindme considéré ici est le binbme "B*" pour le-
quel initialement:

1,5.1075 Aig = 4.1073°

Aag = + 100 m Aeo
AQo = + 3° Awog = + 3° Alg = 0,074°

Les traces présentées correspondent a l'évolution
du bindme au cours du 35 jour pour lequel les Ji et
AQ sont maximaux. En ce jour:

Al = - 0,006° ; e 1,4.1073
ALl = 40° ; AL +4)) g 3°

Al = 0,032°.

On constate que si l'écart en x est négligeable
(Ae et All+w) faibles), l'écart maximal de 5 km at-
teint en Z au cours du jour est incompatible avec la
condition de liaison pour l'écart de 24 km en y qui lui
correspond.

(Arctg Az = Arctg _5_ > 10°).
Ay 24

L'effet "physique" des écarts Ai et ALl apparait
donc trés clairement. Pour éviter que ces écarts devien-
nent "dangereux" du point de vue de la liaison inter-
satellites, il est nécessaire de corriger 1l'écart en
longitude Al avant 1l'intervention des valeurs maximales
du A4i et AQ. L'écart minimal en longitude tolérable,
pour un écart en z de 5 km, est de l'ordre de 0,04°.
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Figure 2.3.y
PROJECTIONS, DANS LE PLAN EQUATORIAL, DES ORBITES DU
BINOME DANS UN REPERE GEOSTATIONNAIRE A 0° DE LONGITUDE
y (Posss) .
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2.3.3 - Influence d'une différence de produits Cp.S/M

Une différence de produit C,h.S/M entre les deux satelli-
tes du bindme affecte essentiellement les écarts en excen-
tricité Jde et en ascension droite des périgées A(L) +c ).

Pour donner une idée de l'importance de ces effets, on a
simulé 1l'évolution orbitale d'un bindme de bulletin "B" dans
le cas ol le satellite S présente un produit Cp.S/M supé-
rieur de 10 % a celui de S1. (Cp.S/M)2 = 1,1 (Cp.S/M)]1.

La figure 2.3.z présente les variations des écarts Ae
et A(LL+ & ). On constate que 1l'écart en excentricités
peut atteindre sur l'année des valeurs 10 fois plus impor-
tantes que l1'écart initial Aeg = 1,5.1072. Ces valeurs, qui
sont de l'ordre de grandeur des excentricités elles-mémes
(104), ne correspondent qu'a des variations de 1l'écart
A (L +¢&) inférieures & 10°, mais risquent d'é&tre dange-
reuses pour la liaison inter-satellites. Toutefois, sur une
période de 40 jours, la variation de Ae, de l'ordre de
grandeur de l'écart initial Adeg, reste inoffensive. Un
contr8le d'orbite respectant la liaison inter-satellite est
donc envisageable pour un tel bindme "dissymétrique" par les
Cp.S/M. Ce contrdle, toutefois, impose une correction pério-
dique de l'écart Ae, c'est-a-dire des corrections différen-
ciées des excentricités des orbites. Ces corrections, dont
l'efficacité dépend principalement des ascensions droites ou
elles sont réalisées seront difficiles a synchroniser.
Aussi, pour rester dans le cadre d'un maintien a poste de
bindme n'impliquant qu'un minimum de multiplications de ma-
noeuvres par rapport au maintien a poste du satellite
"solitaire", 1l'étude de la 3éme partie sera limitée au cas
ol les 2 satellites présentent des produits Cp.S/M égaux a
1l % preés.
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Figure 2.3.2

VARIATION DE L'ECART ‘Ae SUR 500 JOURS POUR UN BINOME DE

BULLETIN "B" AVEC (Cp.S/M)z = l,l.(Cp.S/M)l
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CONCLUSION

L'étude présentée dans la deuxiéme partie a montré que
l'évolution du bindme, décrite par le vecteur S1S2(t), était
directement liée aux écarts initiaux entre les éléments or-
bitaux des deux satellites.

De faibles écarts par rapport aux éléments nominaux peu-
vent engendrer sur des périodes de temps de l'ordre du mois
des variations du vecteur S1S2 suffisantes pour gue ne soit
plus respectée la condition de liaison inter-satellites éta-
blie dans la premiére partie.

Le contrdle périodique de ces écarts, ainsi rendu néces-
saire, va entrainer des contraintes spécifiques sur la stra-
tégie de maintien a poste définie dans la troisiéme partie.

Le plus déterminant pour ces contraintes est 1l'écart en
longitude, Al, fonction quasi-linéaire de 1l'écart sur les
demi grand-axes, da. Pour des valeurs convenables de 41,
les écarts sur les vecteurs inclinaisons, 4i, AQ, ne sont
pas contraignants.

Quant aux écarts sur les vecteurs excentricités, Jde,
AL +&), pourvu que les satellites présentent des pro-
duits Cp.S/M égaux, ils sont pratiquement "inoffensifs".
Toutefols, comme les autres écarts, ils rendent plus délicat
le probléme de la synchronisation des manoeuvres de contrdle
orbital.
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TROISIEME PARTIE

BINOME CONTROLE
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INTRODUCTION

Aprés description du maintien & poste des satellites
géostationnaires classiques, on examine les imprécisions af-
fectant sa réalisation.

En tenant compte de ces imprécisions, on définit pour le
bindme un cycle de contrdle orbital visant a maintenir les
deux satellites dans une méme fenétre de # 0,1° avec un mou-
vement relatif permettant la liaison inter-satellites.

La stratégie de Contrdle n'utilise pas cette liaison.
Elle est recherchée avec le souci d'une adaptation mineure
des procédures habituellement suivies par les stations-sol.
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3.1 - MAINTIEN A POSTE D'UN SATELLITE GEOSTATIONNAIRE

3.1.1 - Présentation du probléme

La deuxiéme partie a montré comment les perturbations
naturelles modifient l1l'orbite du satellite géostationnaire
et l'écartent de sa position nominale. Il est donc nécessai-
re de tolérer un écart en longitude et en latitude et d'ef-
fectuer des corrections d'orbite pour maintenir en perma-

-

nence le satellite & l'intérieur de ces "fenétres".

Il existe plusieurs fagons de corriger l'orbite suivant
les équipements dont dispose le satellite. Dans la suite,
nous nous placerons dans le cas le plus classique ou le sys-
téme de contrdle d'orbite utilise des actuateurs a faible
niveau de poussée (quelgques newtons).

Les corrections d'orbites sont alors pratiquement des
impulsions provoquant un changement instantané des paramé-
tres d'orbite. Ces impulsions correspondent a une modifica-
tion AV du vecteur vitesse & position constante.

Elaborer une stratégie de maintien & poste consiste &
rechercher un maintien a poste optimal. Le critére majeur
est la minimisation de la somme des modules des impulsions,
c'est-a-dire la minimisation de la masse d'ergol et son uti-
lisation la plus économique pendant la durée de vie du sa-
tellite.

Toutefois, d'autres facteurs sont a prendre en compte,
et, en premier lieu, la charge de travail du centre d'opé-
ration. Chaque manoeuvre de correction est une opération
complexe et leur nombre doit rester limité. En plus des
critéres de consommation d'ergol, il faut prendre en consi-
dération des critéres de souplesse des opérations (simpli-
cité, répétitivité, fiabilité). Notons enfin que le probléme
est rendu stochastique par les erreurs affectant la restitu-
~tion d'orbite et la réalisation des corrections.
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3.1.2 - Effet d'une impulsion AV sur une orbite quasi-

géostationnaire

On examine ici l'effet d'une correction impulsionnelle
sur les paramétres adaptés a l'orbite géostationnaire. Ces
paramétres ont été définis dans la deuxiéme partie. On rap-
pelle que:

- a désigne le demi grand axe de l'orbite

- € le vecteur excentricité de composantes:

1

ex = e.cos (L +w)

e.sin (1 +dJ)

ey &

e vecteur inclinaison des composantes:
ix = i.cos (0

ly = i-sinﬂ

- 1 la longitude moyenne du satellite

1=0+w+M-86 avec © = temps sidéral.

L'instant ol est effectude la correction est repéré par
l'ascension droite du satellite notéelT.

X1 = O+ C+ v avec v : anomalie vraie.

En utilisant des développements au premier ordre en e et
i, la position instantanée du satellite décrite par sa dis-
tance r au centre terre, sa longitude réelle A et sa latitu-
de ¢ s'écrit:

_Q
I

a - aglex -cos1r + ey sin¥r)
1+ 2.ex-siny - 2-ey.cosig

ix.sin% - iy-cosXg
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D'autre part, dans le repére orbital local défini par:

—

- N : perpendiculaire au plan de l'orbite du satellite
dirigé vers le nord

- R : suivant l'axe centre terre satellite dirigé de la
terre vers le satellite

- T : perpendiculaire a R et N dirigé dans le sens de la
vitesse.

Les composantes de la vitesse sont données par les for-
mules suivantes (au premier ordre en e et i), Vg désignant

la vitesse géostationnaire (Vg = 255,
asg

VN asé = Vg (ix.cos&1 + iy.sinXy)

Ve

ag(A+0) = Vg - 3/2.ngla-ag) + 2VglexcosXy + eysin&y)
VR = r = Vs (exsinXp - eycosdy)

Soit Avy, Avy, AVR les composantes de la correction im-
pulsionnelle dans ce méme repére. Les écarts induits sur les
éléments orbitaux s'obtiennent par résolution des six équa-

tions obtenues en écrivant que:

- r, A, @ sont inchangés pendant la manoeuvre
(correction impulsionnelle)

- VN, Vp, VR deviennent Vy + AVy, Vp + Avp, VR + AVy
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Les écarts obtenus sur les éléments orbitaux s'écrivent:

Aa = 2 E§.AVT

Vs
Aey = 2 ézz.cosui + _XB.sinai
Vs Vs
Aey = 2 ézi‘sina1 - _ZE.cosaI
Vs Vs
Aig = AN cosap
Vs
Vs
Al = - &..AVR
Vs

La figure 3.l.a représente l'effet d'une impulsion dans
les plans:

- longitude moyenne/demi grand-axe
- excentricité
- inclinaison.

Les impulsions étant exprimées en m/s, les variations
orbitales s'écrivent:

|Aa | (km) = 4,5226.1073. AV
a1 I(deg)= 0,01863 . AVN
| AT | = 6,504.1074. AV ou 3,252.1074 Avy

| AT | = 0,01863.4vy
On peut noter Qque:

- le plan de l'orbite n'est sensible qu'aux impulsions
normales,

- le demi grand-axe n'est affecté que par des correc-
tions tangentielles,
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- l'excentricité est affectée par des corrections tan-
gentielles ou radiales, mais les corrections tangentiel-
les sont deux fois plus efficaces que les radiales.

Figure 3.l.a

7y
X
i, R ( D(I si 4Vy > O
» = (
A, (X1 + W si Avyg < 0
X
-/(.:/—"écdf.)_
X
Remarque : si | if | =|T1i|= i, |4T| = 2i.sin AQ

2

Changement de vecteur inclinaison d@ & une impulsion
AVN normale au plan de l'orbite.
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te)

¢ = CAM(Q+LJ)
J

Remarque : si|

/
X
n}é\_____-
‘AgL”ﬂNM
S
e/‘
4l
A.;' {24:44)\{/1 Q,y* A éxtacud(_nrﬁ)
7
. ( 71 si AVT > 0
- .
(X1 + 77 si AVp < 0
et | =|e7|= e, |4T]| = 2e.5in AY

2

Changements de demi grand-axe et de vecteur excentricité
dus a une impulsion AVT tangente a l'orbite.
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Figure 3.l.a (suite)

Al- - 24V '. QLH.J// 'D""fw"; 2= C AL

2 1 g

~ (X - T si aAVR > 0
o ’ X= A 2
(X1 + T si AVR < 0
2

= =

Remarque : si | 8F | =] &7 | = e, |AE| = 2e.sin LW
2

Changements de longitude moyenne et de vecteur excentri-
cité dus a une impulsion radiale AVR.
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3.1.3 - Contrdle Nord-Sud

On appelle contrdle Nord-Sud le contrdle du vecteur in-
clinaison de l'orbite, réalisé, d'aprés le paragraphe précé-
dent, par des impulsions AVyN perpendiculaires au plan orbi-
tal quasi-équatorial.

La fenétre de tolérance en latitude impose a l'orbite
une inclinaison maximale appelée inclinaison de contrdle.
La stratégie optimale de contrdle consiste alors a maximiser
la durée du cycle pendant lequel le vecteur inclinaison gar-
de un module inférieur a l'inclinaison de contrdle.

Le chapitre 2.1.2 a montré comment l'attraction luni-
solaire provoquait une rotation de l'orbite géostationnaire
autour d'un axe situé dans son plan en une direction a peu
prés perpendiculaire & celle du point ) (jusqu'a * 15° de
cette perpendiculaire, suivant la position de l'orbite
lunaire). Cette rotation se traduit par une précession du
pdle de l'orbite dans une direction proche de celle du

point J’.

La stratégie optimale consiste donc a placer en début de
cycle le pdle orbital dans une direction a peu prés opposée
a celle du point 4}, le plus loin possible a la limite de
l'inclinaison tolérée. Le cycle s'achéve dés que la rotation
du plan orbital rend l'inclinaison supérieure a l'inclinai-
son de contrdle. Une correction Nord/Sud doit alors reposi-
tionner convenablement le p&le de l'orbite pour le cycle
suivant. ‘

La position du pdle orbital, au début de chaque cycle,
est définie par le noeud ascendant initial {25 de l'orbite et
son inclinaison prise alors égale a l'inclinaison de con-
trdle. La direction initiale du pdle, "a peu prés opposée" a
celle du point g/, correspond a une valeur initiale du noeud
ascendant)o = 270°. En fait, on a dit que sa direction
exacte dépendait de la position de l'orbite lunaire et donc
de la date to de début du cycle.

Pour une date tg donnée, le modéle analytique décrit
dans la deuxiéme partie (chapitre 2.2) permet de détermi-
ner le noeud ascendant correspondant a cette direction opti-
male du pdle. Ce noeud ascendant initial, lui-méme appelé
noeud optimal, est tel qu'en fin de cycle, quand l'inclinai-
son reprend sa valeur maximale initiale, le noeud ascendant
final est QQf = (o - 180°.



11/10/84 Doc. n® 217 CA/TS
TdT = 410A Page 135

La démonstration, un peu technique, de ce résultat est
rapportée dans l'annexe 3. Elle découvre au noeud optimal
une propriété facilitant beaucoup son évaluation numérique a
l'aide du modéle analytique.

La figure 3.1.b présente un exemple de cycle Nord/Sud
optimal pour une inclinaison de contrdle ipgx = 0,1°.

Le noeud optimal correspondant a la date initiale, est
ici Qg = 266°. Le parcours décrit par le vecteur inclinai-
son dans son plan maximise sa durée de présence a l'inté-
rieur du cercle, de contrSle de rayon ipax (96 jours).

Au cours du cycle, l'inclinaison passe par un minimum,
et, sur la période ol elle atteint ses plus faibles valeurs,
le noeud ascendant subit une forte variation. La variation
totale de ce dernier, au cours du cycle, est bien de 180°
exactement comme annoncé plus haut.
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La figure 3.1l.c montre l'influence du noeud ascendant
initial sur la durée d'un cycle Nord/Sud. On constate bien
l'existence d'une valeur optimale du noeud ainsi que la for-
te diminution de la durée du cycle pouvant intervenir quand
on s'éloigne suffisamment de cette valeur optimale. Il appa-
rait toutefois que cette durée ne varie pas de plus de deux
jours pour des écarts de + 10° par rapport au noeud optimal.

Figure 3.1l.c

D unla (jounn)
. 1006+33

. 899E+32 e T
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.1See+a3 . 200E+33 . 2ZS8E+Ha3 . 303E+43 . 3SBE+Ha3

. 280E+A2

a.

Durée d'un cycle Nord/Sud en fonction du noeud
ascendant initial

Notons aussi que la durée du cycle optimal dépendant de
la date initiale, elle peut varier de plusieurs jours d'un
cycle a l'autre, et ce d'autant plus que l'inclinaison de
contrdle est faible. Cette variation peut étre génante du
point de vue de la répétitivité des manoceuvres de correction
effectuées en station sol. Si 1l'on impose une durée de cycle
Nord/Sud tc constante, il faut choisir une inclinaison de
contrdle ipgx telle que la durée minimale des cycles
Nord/Sud optimaux pour imax Soit justement to. Ceux des cy-
cles Nord/Sud ayant une durée supérieure a tg, au cours de
la durée de vie du satellite, sont interrompus au bout du
temps tc, avant que l'inclinaison ne recouvre la valeur

lmax-
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Toutefois, méme ainsi rendues tout & fait périodiques,
les corrections Nord/Sud sont différentes & chaque fin de
cycle. Elles visent toujours l'inclinaison de contrdle ipax.
mais un noeud optimal fonction de 1la date. De plus, les vec-
teurs inclinaisons en fin de cycle, c'est-a-dire les incli-
naisons et noeuds ascendants a corriger pour initialiser 1le
cycle suivant, sont & chaque fois différents.

2 — —i .

On désigne par 1i,n et 1f, n, respectivement, les vec-
teurs inclinaisons au début et & la fin du niéme cycie.
D'aprés le paragraphe précédent (3.1.2), la correction fai-
sant passer, au dernier jour du cycle, le vecteur inclinai-

- T 2 . 2

son de la valeur if p & la valeur 1ij,n+]1 ©st realisée par
une impulsion Nord/Sud:

— —

My = - 53,68|4YIW m/s avec 4i = ij pny1 - ifp

effectuée a 1l'instant du jour ol 1l'ascension droite du sa-
tellite est:

X1 = £ Arc cos ;éi;iﬁ_ + TU
| Ai |
avec Ty = (1,0), Iy = (0,1) et &= sgn(4T.I;) = - 1

Le méme résultat peut &tre obtenu par une impulsion
Sud/Nord -de méme module, réalisée & 12 heures d'intervalle
environ, a l'ascension droite X1 * T . Aussi les satellites
permettant les deux types d'impulsion (Nord/Sud et Sud/Nord)
autoriseront-ils é&galement un sommeil nocturne aux stations-
sol chargées des manoeuvres !
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Quand on peut attendrg_systématiquement la fin du cycle
optimal, la correction A1 s'effectue & inclinaison constan-
te égale a ipgx-

Figure 3.1.d

P P
‘2

nhite o,brzg
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\
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La figure 3.1.d montre que la correction AT de module

AQ)

‘AT' = 2 imax sin 222
2

peut étre réalisée par une impulsion Nord-Sud ( AVy < 0) a
l'ascension droite

Xy = Qlgn + 40 -1
2
AQL -

2

passage au noeud, au moment de la correction. Pour obtenir
un AQ = T, on doit corriger au noeud.

est donc l'angle parcouru sur l'orbite apreés le
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Notons enfin que 1l'évolution principale du vecteur in-
clinaison étant quasi-séculaire, le colt annuel du contrdle
Nord-Sud est pratiquement indépendant de l'inclinaison de
contrdle ipgx. Ce colit varie entre 40 et 52 m/s suivant la
position de l'orbite lunaire.

En diminuant ipsyx, on multiplie les corrections, mais on
diminue également leur amplitude et donc aussi 1'impact
" Est-Ouest que peut avoir l'imprécision de leur réalisation.
Le chapitre suivant (3.2) étudiera ces effets AV parasites
et l'on cherchera dans le dernier chapitre a définir un com-
promis adapté au cas du bindme.

3.1.4 - Le contrdle Est/Quest

On appelle contrdle Est/Ouest le contrdle de la longitu-
de moyenne du satellite, de son demi grand axe, et de son
vecteur excentricité.

Ce contrdle doit prendre en compte plusieurs phénoménes
qui conduisent a une répartition de la fenétre en longitude
suivant différents postes:

- une plage pour la dérive en longitude induite par les
dissymétries du potentiel terrestre,

- une plage pour le mouvement journalier induit par
l'excentricité Al = # 2e (rad),

- une plage pour le mouvement journalie:;2 du second or-
dre, induit par l1l'inclinaison A41 = # _1 (rad),
4

négligeable pour i = 0,1° dés que e ~ 1073

- une marge de sécurité pour les perturbations a courtes
et moyennes périodes (principalement dues a l'attraction
luni-solaire) sur les cycles en dérive et en excentri-
cité.

L'importance relative de ces différents postes dépend du
rayon du cercle décrit par le vecteur excentricité moyen
(c'est-a-dire en fait du produit Cp x S/M du satellite) ain-
si que de la longitude de stationnement.

T ——
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Les marges supplémentaires requises par la prise en
compte des erreurs de restitution d'orbite et de réalisation
des corrections feront l'objet du paragraphe suivant
(3.1.5).

Cycle longitude demi grand-axe

Pour fixer les idées, on suppose que la longitude de
stationnement 1lg est située a 1'Ouest du point d'équilibre
stable le plus proche. Désignant alors par A1 1a plage de
longitude allouée au contrdle de la longitude moyenne, la
stratégie optimale est la suivante:

en début de cycle, le satellite est placé a la longitude
limite 1lg + A1 avec un demi grand-axe ap tel qu'il dérive
d'abord vers 1l'Ouest, sa vitesse de dérive s'annulant a la
longitude lg - Al. L'effet du potentiel terrestre le fait
alors dériver pendant la seconde moitié du cycle dans la di-
rection du point stable jusqu'ad la longitude 1lg + 41 ol la
correction Est/Ouest doit étre réalisée.

Cette procédure conduit a un cycle répétitif schématisé
sur la figure 3.1.2. Pour une plage de longitude A1 donnée,
le colt de ce cycle est minimal.

Figure 3.1.2

a-a, A
24é |
4,-a, ’ )Ehuk’ de wy,\e.
4 - 4¢ ZA ZA'* 4dc {
Correction
JAY-"

\J
f‘m de c-ﬂr.le..
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Le modéle analytique décrit dans la deuxiéme partie et
un peu de mathématique, rapportée dans l'annexe 4, permet-
tent de calculer le demi grand-axe ag requis en début de cy-
cle, en fonction de la longitude de stationnement 1lg et de
l'écart Al toléré. En reprenant les notations du paragra-
phe 2.2.6, ou 1l'on rappelle que

A )

K=-3_% ( -1,2840916.10"2 4°/jour/km)
2 as
& 5. 2 ¢
et G = - 2nsas-ZZ. m.(ﬁxllm‘?. (o) . Sin m (€s—r\- m‘)
. -4 Qs l" a" A'
A;z, m=

On trouve

Ao = ag —- 2& . S1 avec &= sgn (Gj)
K

En fin de cycle, la valeur du demi grand axe est
af = 2 ag - ap

et la correction a effectuer doit faire varier le demi grand-
axe de

Aa = ag - af = -4€ 4/ CL A1 [ &£ = sgn (G])]
K

D'aprés le paragraphe 3.1.2, cette correction est réali-
sée par une impulsion Est/Ouest, tangente a l'orbite, de
module:

Avp = IS Aa = -2 nge C1 A1
Sag K

Le calcul de la durée Z. du cycle Est/Ouest ainsi décrit
est également rapportéaeins l'annexe 4. Son expression dé-
pend du signe de G2 = , mais il est constant pour une

1
longitude de stationnement lg et une plage en longitude A1
données.
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- 8iGy <0 :Zg=__24 Argth( G2A1)
Gy K G1
- si Gy =0 : 72, =4 41
KGj

- si Gy >0 : Z¢ 4 Arc tg ( G2 A1

\/G2|K|' -

La figure 3.1.f présente les variations de G} et

~——

G2 =4%§l en fonction de la longitude de stationnement lg.
ls ’

Les maximums de G2 correspondent aux points d'équilibre
stable S et S' (-105°et 76° Est) et les minimums de G3, aux
points d'équilibre instable (-11° et 162° Est). En ces qua-
tre points d'équilibre, la fonction G] s'annule en changeant
de signe. Ainsi, pour une longitude de stationnement donnée,
la direction du point d'équilibre stable le plus proche est
indiquée par le signe de G], vers 1'Est si G] < 0, et vers
1'Ouest si G] > 0. Ce signe est aussi opposé a celui de
l'écart en longitude 1 en début de cycle. On remarque
alors que 1l'inégalité Gy Al < 0 assure la définition des ra-
dicaux intervenant dans les expressions de Ja et “€c. Enfin,
notons que quand la longitude de stationnement correspond
exactement 3 un point d'équilibre, Gi1(lg) = 0 et
1(t) = 1g ‘Vt, pourvu gu'en début de cycle 1lg = 1g (41 = 0).
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Figure 3.1.f
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La stratégie de contrdle de la longitude moyenne présen-
tée précédemment ne prend en compte que les effets du poten-
tiel terrestre, ainsi que les effets séculaires de l'attrac-
tion luni-solaire par modification du demi grand axe syn-
chrone (ag = aget Sa + JapgLes effets périodiques de 1l'at-
traction luni- solalre et de la pression de radiation solaire
perturbent les cycles (a,l) décrits en introduisant princi-
palement:

- des termes a moyennes et a longues périodes sur 1,
- des termes a courtes périodes sur a.

Plus la longitude de stationnement sera proche d'un
point d'équilibre (stable ou instable), plus ces termes au-
ront de l'importance relativement a ceux produits par le po-
tentiel terrestre.

Leur influence sur le cycle décrit précédemment est
double:

- des écarts en longitude moyenne par rapport au cycle
"nominal" au plus égal & 0,005°

- une modification de la durée Z. du cycle qui devient
fonction de l1l'époque (suivant les perturbations luni-
solaire).

Le premier probléme est résolu facilement en soustrayant
a4 la plage 41 une marge de "sécurité" luni-solaire
= 0,006°.
oe
Quant au deuxiéme point, il ne fait probléme que si l'on
impose a la durée Tc du cycle d'étre constante.

Il est alors nécessaire d'adapter les corrections tan-
gentielles pour chaque cycle. Comme elles ne modifient ins-
tantanément que le demi grand axe, on peut encore les effec-
tuer a la longitude extréme devenue lq = 1lg + Al - 049¢.
Mais le demi grand axe a créer initialement pour rejoindre
cette longitude au bout du temps T différe légérement a
chaque cycle. La valeur ag, fonction de la date initiale tg,
est fournie par l'équation d'évolution de 1.
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En notant tf = tg + To, 1'égalité 1 (tf) =1 (tg) = 1l¢
fournit: '
(%)
aglty) = a +?(%+ o gﬂ€—Y~€JP£-E 9| c(om) - B, 17 _?zfg
olto s tia ek -1~ G~To(0)- £e (9] < ¢ (%) - Yo (%)

avec (s,c) mis pour (sin,cos) ou (sh,ch) ou (Id,1l) suivant
le signe de G2 et en reprenant les notations du paragraphe
2.2.6 de la deuxiéme partie.

La valeur du demi grand axe en fin de cycle, af(tf), est
fournie par l'équation d'évolution de a:

ag(te) = ag +[o,()-a5- a(to\]ccwta{li—é-?fé>-€z(o)]%A(az)+fa(c)+2(«,)

La correction a effectuer au temps tf est alors:
Ada = aglt'y) - af (tf)
oll ag(t'p) désigne le demi grand-axe initial du cycle sui-

vant calculée comme ag(tg) par (*) en remplacant to par
t'o = to +Tc et tf par t'f = t'o + Z¢.
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La figure 3.1l.g présente un exemple de cycle en longitu-
de prenant en compte les perturbations luni-solaires. La du-
rée est fixée & 32 jours et 1l'écart toléré de * 0,1°. La
longitude de stationnement est celle d'un satellite ARABSAT
a + 20° E.

Figure 3.1l.g

a - 42164
(km)

. SEoE+Ha1 A

. T st el ~ N

. 300101

. 208E+01

.180E+a1

—-.100e+01

=% TR %) = > ol
YT 2o 207 Erdeg.

On constate que le demi grand axe initial permettant de
rejoindre la longitude initiale, 20°l, en 32 jours est
ap = 42168,4 km. Cette valeur différe de 700 métres de la
valeur calculée sans tenir compte des perturbations

) 1 :
(ag + 2 le(zo A1 - 42167,7 km).
' K

D'autre part le dépassement a 1'Ouest de la longitude
minimale autorisée 19°9 montre clairement la nécessité de

prendre une marge de sécurité luni-solaire 525¢.
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Pour calculer le colit théorique "principal" (sans per-
turbations luni-solaires) du contrdle de la dérive en longi-
tude, on exprime 1'impulsion AVp en fonction de la période
Zc calculée pour un écart A1l. Par élimination de A1, on
obtient:

th(T) si Gy < O
G
|AVT|=2ns|l|x T si G =0
0, :
tg(T) si G > 0
avec W = \|| G2K | et T = Wlc

4

Pour une durée D de maintien a poste, le colit total est
alors:

ZIAVTl/D=_Q_|AvT|=D.nS|Gl| £(T)
c 2

avec f = th, tg ou Id suivant le signe de G32.
Ce cofit dépend de la longitude de stationnement:

- en zone instable (G2 < 0), il est minimal, égal a

Dnsl G1| , pour une période nulle et donc une fenétre Al
nulle. Le systéme de contrdle d'orbite retenu (par im-
pulsions discrétes et non pas continues) impose toute-
fois de s'écarter de ce cycle "nul" optimal,

- en zone stable (G > 0), le cofit décroit quand‘la pé-
riode augmente mais, dans ce cas, la fenétre Al augmente
aussi, :

- dans les cas limites (G2 = 0), le colit est strictement
indépendant de la période.
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En fait, pour de faibles écarts 41 (< 0,1°), et donc de

faibles périodes, on peut faire 1'approximation _£(T) o1
T
(au 2€ ordre en T = & TC ) et dire que le colit du cycle est
4
relativement indépendant de sa période T :

le Avr | /Dijours £ g-ns | 1| m/s

Il ne dépend alors que de la longitude de stationnement
et atteint ses maximums loin des points d'équilibre. Le
maximum, de 2 m/s/an, correspond a la longitude de 145° Est.
A titre indicatif pour nos longitudes occidentales, il est
de 0,7 m/s/an pour lg = 0°.

Les perturbations luni-solaires périodiques entrainent
des variations de cofit d'un cycle & l'autre qui se compen-
sent en moyenne. Prés des points stables, toutefois, ol le
colit théorique "principal" est nul (G1 = 0), les effets per-
turbateurs deviennent les principaux effets a corriger et
doivent faire 1l'objet d'une étude spécifique.

Notons enfin que, dans tous les cas, le colGt du contrdle
de la longitude moyenne est tré&s nettement inférieur au cofit
du contrdle Nord/Sud.

(Au plus un rapport —2_ m/s =5 %)
40 m/s
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Cycle en excentricité

La plage de longitude Algyc tolérée pour la libration
diurne due & l'excentricité impose a celle-ci la valeur
maximale

e* = -]2= Alexc

Le modéle analytique montre que le mouvement principal
du vecteur excentricité est 43 & la pression de radiation
solaire et fait décrire a4 son extrémité une ellipse quasi-
circulaire dont le rayon moyen dépend du produit Cp.S/M du
satellite

Re = 1,115.1072 Cp.S/M  (rd)

et dont le centre dérive trés lentement a la vitesse

\/5;2 + Je2 = 3.1076 Cp.S/M  (/jour)
X y

A ce mouvement principal s'ajoutent des perturbations
périodiques dues a des effets a courtes périodes du poten-
tiel terrestre et des effets de toutes périodes de l'at-
traction luni-solaire. L'amplitude totale de ces perturba-
tions, ol dominent les termes luni-solaires a courtes
périodes, est bornée par Jdeg 5.107° .

Pour définir la stratégie retenue pour le cycle du vec-
teur excentricité, on ne considére que son évolution princi-
pale circulaire et l'on tient compte de l'ellipsité et des
perturbations en diminuant la valeur de l'excentricité de
contrdle de 0,017 Re + J epe - La nouvelle valeur notée eg
est donc:

ec = e* - 0,017.Rg - 5.107°
C

(0,017.Reg est la différence entre le demi grand-axe,

Si l'excentricité de contr8le ec est supérieure a Rg, la
stratégie optimale consiste a placer initialement le vecteur
excentricité:

- dans la direction du soleil,
- avec un module égal a Re.



11/10/84 Doc. n°® 217 CA/TS
TdT = 410A Page 151

Dans son mouvement principal quasi-circulaire, son modu-
le ne varie pas de plus de 0,017.Rg et reste donc inférieur
a eo. Les seules corrections & effectuer sont, de temps a

autres, les corrections de la dérive JéZ + de2 du centre
de l'ellipse. 4 X ¥

Pour un satellite de la classe d'ARABSAT avecCc un

Cp.S/M a£ 3,5.102, cette dérive est de l'ordre de 4.10~3/an.
Le rayon Rg a7 4.10-4 et,pour une excentricité de contrdle
ec = 5.107%*, une correction tous les deux ans est suffisan-
te.

Souvent, hélas, l'excentricité de contrdble e, est lnfé—
rieure a Rg. Notons, par exemple, que la valeur Rg = 4. 10-4
donnée grécédemment correspond & une plage en longitude de
+ 8.10° = * 0,05° difficilement compatible avec les fe-
nétres de contrdle imposées actuellement aux satellites de
télécommunication (* 0,1°, voire méme * 0,05°.)

Il est alors nécessaire de contrdler beaucoup plus fré-
quemment le module du vecteur excentricité par des impul-
sions Est-Ouest définies par la stratégie optimale suivante:

- en début de cycle, le vecteur excentricité, de module
ecr est retardé par rapport & la direction du soleil
d'un angle &. Cet angle est tel qu'au milieu du cycle le
vecteur excentricité soit aligné dans la direction du
soleil. Son module est alors minimal. Le cycle s'achéve
quand le module reprend sa valeur initiale égale a e(.
Le vecteur excentricité est alors en avance d'un angle
par rapport au soleil

- en fin de cycle, une rotation de la ligne des absides
effectude a excentricité constante es rend au vecteur
excentricité sa direction relative au soleil initiale.
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La figure 3.1.h présente deux cycles consécutifs avec
correction A€ qui les sépare. Un peu de géométrie permet
; :

d'exprimer celle-ci & l'aide des différents paramétres du
probléme:

la

|A?|=2ec . sin X

sin X = _sinfds [ Re cosbg - ’Véz - stinzﬁs‘]
e . e
o

et dg = twg Pe

avec g)g : vitesse de rotation apparente du soleil

(= 0,9856°/3)

Pe

période du cycle en excentricité.
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La correction AT est effectude par une impulsion tan-
gentielle lzﬁVT |= 3 Vg |zﬁ€?|, deux fois plus efficace
qu'une correction radiale.

gys e.din D+ Flgure 3.1.1

A N
X
L bositon du soleil
€ 'ﬁ" de hrr-lc.

22

- € 2 € lafR+c
>

/

!

Si (Ll+¢)g, désigne l'ascension droite du périgée a la
fin du niéme cycle, 1'étude du paragraphe 3.1.2 montre, avec
la figure 3.1l.i, que la correction doit &tre effectuée a
l'ascension droite

Xy = (R+@)gy + 3T - ¢ avec AVp > 0 ( =&|AE’|)
2 2

ou 1 =XK1 - T avec VT<O(=-_X§|/_\'é'|)
2

L'ascension droite du soleil étant alors ({Z+«)g, - X ,
on constate que l'impulsion doit &tre appliquée quand la di-
rection du satellite est perpendiculaire a celle du soleil
(figure 3.1.3).

Figure 3.1.7
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Le cofit annuel du contrdle de l'excentricité est égal a

.| Avp|/an = I Vs | A|
95 2

avec | A€ | = 2 sinfy (Recosby - Ve2 - R2s5in24; )
c e

On constate qu'il croit avec Reg et décroit avec e.. Pour
un produit Cn.S/M donné, on a donc intérét a prendre la plus
grande excentricité de contréle e, possible.

Par contre, l1'étude de la fonction ?%_| 443’(95)|
S
montre que le cofit augmente faiblement avec l'angle é%, et

donc avec la période du cycle, Pg = _2_.65, et ce d'autant
s
plus que le rapport Rg/e. est faible (cas d'ARABSAT).

Le contrdle optimal du vecteur excentricité n'est donc
pas celui qui maximise sa durée de présence dans le "cercle
de contrdéle", contrairement au contrdle du vecteur inclinai-
son. Ce résultat est commenté dans l'annexe 4 qui présente
également des abaques donnant l'angle de recalage X et le -
cofit annuel du cycle en fonction de sa période P,, pour dif-
férents rapports Re/ec.

A titre indicatif, pour un satellite de la classe
ARABSAT (Ro = 4.10-4), une excentricité de contréle
ec = 2.10‘$ impose pour une période Po = 10 jours un angle
& = 5° et un cofit Eﬂl AVnp I/an = 3,9 m/s (supérieur au cofit
du maintien de la longitude moyenne a 20°E * 0,1°).

Le contrdle est donc optimal quand la période tend
vers 0 (cas limite du contrdle continu, incompatible avec le
systéme de contrdle d'orbite considéré). La faible influence
de la période sur le cofit permet cependant d'utiliser la mé-
me période pour recaler la dérive en longitude et l'excen-
tricité. On cherche alors & combiner les corrections de
l'excentricité avec celles du demi grand-axe.
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Contrble combiné excentricité/demi grand-axe

Les impulsions tangentielles ont a la fois un effet sur
l'excentricité et le demi grand-axe. D'autre part, l'effet
sur le demi grand axe ne dépend pas de l'ascension droite du
satellite 4 1l'instant de correction. Les formules du para-
graphe 3.1.2 montrent alors qu'il est possible de corriger
simultanément l'excentricité et le demi grand-axe en ne
payant que le maximum des deux cofits, ‘AVé et Ava, imposés
par chacune de ces corrections. On applique & 12 heures
d'intervalle environ (AXy =T ) les impulsions tangentiel-
les définies comme suit:

}| Ave + Av, |
Vy = 3| Ave - Avg |

Vi

Le cofit global est alors:
AVp = | Avy |+ ]| Avy|=Max (| Ave |, | Ava|)

Par exemple, si |¢Ave |> | AVy |, la dérive en longitude
due au potentiel terrestre est corrigée gratuitement, et si
AVg |< |‘Ava |, c'est l'excentricité qui est contrdlée
gratuitement.

Notons qu'il est nécessaire de prendre en compte la dé-
rive parasite introduite pendant les 12 heures séparant les
impulsions pour calculer le demi grand-axe a créer a chaque
début de cycle. Cette dérive croit avec AVe. Pour qu'elle
fasse systématiquement "gagner du temps", on effectue
d'abord 1l'impulsion AV; (i = 1 ou 2) ayant le signe de<AVa,
c'est-a-dire celle qui modifie le demi grand axe dans le
sens de sa correction.
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3.2 - PRECISION DU MAINTIEN A POSTE

Avant d'adapter la stratégie de maintien & poste au cas
du bindme, il convient d'examiner les imprécisions qui af-
fectent sa mise en oeuvre. Ces imprécisions proviennent
principalement:

- des erreurs de réalisation des corrections

- des erreurs de restitution d'orbite
- des perturbations non considérées.

3.2.1 - Les erreurs de réalisation des corrections

Le systéme de contrdle d'orbite considéré utilise comme
actuateurs des moteurs a faible niveau de poussée (quelques
Newtons). Le modéle impulsionnel des corrections orbitales
est donc approximatif. Dans la réalité, 1'incrément de vi-
tesse AV est obtenu par une poussée effectuée en mode
continu ou pulsé sur un intervalle de temps au cours duquel
la position du satellite varie. Les 2 minutes de poussée né-
cessaires 3 la réalisation d'une "impulsion" de contrdle
Nord/Sud d'un satellite du type ARABSAT, par exemple, cor-
respondent a une variation de 0,5° de son ascension droite.
Il est important de prendre en compte cette variation pour
définir précisément 1'instant de correction.

D'autre part, 1l'imprécision de 1l'alignement des tuyéres,
souvent associées par paires, 1l'incertitude sur la position
du centre de gravité du satellite et surtout 1'imprécision
de sa stabilisation en attitude provoquent des erreurs sur
l'orientation des impulsions de vitesse réalisées.

On peut considérer qu'aprés calibration des biais systé-
matiques contenus dans ces différentes erreurs, le module
d'une impulsion 4V est précis a ¥ 2,5 % et sa direction a
0,2° en roulis et 0,15° en lacet et tangage.

Dans le cas de l'impulsion tangentielle AVp (de 1'ordre
de 2 m/s) les effets parasites normal et radial (de 1l'ordre
de sin 0,15°.(1,025) AVp =~ 5,4.10~3 m/s) sont négligeables.
I1 faut toutefois prendre en compte les erreurs affectant le
module AVp en définissant, par exemple, les cycles limites
en longitude que peuvent engendrer les AVp minimal et
maximal.
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On peut aussi prévoir de réaliser une double correction
en réalisant aprés la manoeuvre nominale une correction fine
de réajustement, plus précise, puisque plus faible. L'inter-
valle de temps minimal pouvant séparer les deux corrections
est imposé par la restitution d'orbite. En pratique, il faut
compter 48 heures. Pour le contrdle Est/Ouest des satellites
d'un bindme, la contrainte imposée & 1'écart en longitude
conduira naturellement a adapter ce type de corrections en
deux étapes.

Notons également que l'erreur en module affectant une
impulsion zﬂVT provoque, avec l'imprécision de 1l'ascension
droite ol elle est appliquée au satellite, une erreur sur le
vecteur excentricité visé par la correction. On tient compte
de cette erreur en diminuant de 3 % 1l'excentricité de
contrdle (cf. annexe 6). L'incertitude sur la rotation du
périgée réalisée est de 1l'ordre de * 1°.

Enfin, comme les corrections Est/Ouest sont découpées
en 2, voire 3 impulsions tangentielles, pour combiner les
contrdles d'excentricité et de dérive, 1l'incertitude sur la
rotation du périgée peut atteindre jusqu'a * 3°.

On pourrait chercher & réduire cette incertitude en
l'affinant par de petites rotations du périgée (plus préci-
ses d'aprés l'annexe 6). En fait le paragraphe 3.2.2 suivant
indique que cette incertitude est déja de l'ordre de gran-
deur de l'erreur commise sur 1l'argument du périgée par la
restitution d'orbite.

Dans le cas de l'impulsion normale AVy (de 1'ordre de
10 m/s pour un contrdle & ipax = 0,1°), 1l'effet parasite ra-
dial (de 1l'ordre de sin 0,2°.1,025. AVy = 3,6.10-2 m/s) sur
1l'excentricité et la longitude est tout & fait négligeable.
En revanche, on doit prendre en compte 1l'effet tangentiel
dont 1l'amplitude (de 1'ordre de sin 0,15°.1,025. AVy =~
2,7.10"2 m/s) suffit & modifier de fagon significative 1le
demi grand axe, et donc la dérive en longitude
(ha =228 AVyp =~ 0,74 km). Aussi est-il absolument né-

v

cessaire dg faire suivre les corrections Nord/Sud d'une cor-
rection tangentielle de leur impact Est/Ouest.
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Deux stratégies sont alors possibles, suivant que la du-
rée du cycle en longitude est imposée ou non:

- & durée non fixée, on peut prévoir de réserver une
plage de la fenétre en longitude a 1'impact Est/Ouest
pour ne la corriger qu'en fin de cycle & 1l'occasion de
la correction principale

- a durée fixée, il est nécessaire d'effectuer la cor-
rection de 1l'impact Est/Ouest avant la fin du cycle pour
replacer le satellite sur le cycle nominal. On choisit
alors une date de manoeuvre Nord/Sud telle que 1'impact
Est/Ouest ne risque pas de faire dépasser la longitude
limite de la mi-cycle. Il est ainsi inutile de réserver
une plage de la fenétre a 1'impact Est/Ouest.

Pour les deux stratégies, les délais de restitution
d'orbite imposent aux corrections Nord/Sud d'étre réalisées
au moins 48 heures avant la fin d'un cycle en longitude.

Pour illustrer la deuxiéme stratégie dite "de 1'impact
corrigé", la figure 3.2.a présente des exemples de cycles de
dérive perturbés par 1'impact Est/Ouest d'une impulsion
Nord/Sud et sa correction. La plage de fenétre allouée & 1la
dérive en longitude est de * 0,0045° autour de 1lg = 5°
Ouest. La durée du cycle de dérive est fixée & 14 jours et
la date de manoeuvre Nord/Sud au onziéme jour du cycle.

Ainsi, si le AVynp parasite est orienté dans le sens
rétrograde 4 l'orbite, le Aa induit améne au plus le satel-
lite au point A' situé sur le cycle nominal et donc la plage
de longitude allouée au cycle de dérive n'est pas dépassée.
Au contraire,si le AVynm est orienté dans le sens de la vi-
tesse le satellite est placé au plus au point A" d'un cycle
C" qui est corrigé au bout de deux jours de fagon & ne pas
dépasser la plage de longitude nominale en fin de cycle.

Dans les deux cas d'ailleurs, le satellite est replacé
au bout de deux jours de restitution d'orbite sur un cycle
corrigé destiné a le ramener le quatorziéme jour & la longi-
tude -5 * 0,0045 degrés, de fagon & préserver la répétitivi-
té de ce cycle & durée fixée.
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Figure 3.2.a : STRATEGIE DE L'IMPACT CORRIGE
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Notons enfin que l'erreur en module affectant 1'impul-
sion AvVy provoque, avec l'imprécision de l'ascension droite
oll elle est appliquée au satellite, une erreur sur le vec-
teur inclinaison visé par la correction. On tient compte de
cette erreur en diminuant de 3 % l'inclinaison de contrdle
(cf. annexe 7). L'incertitude sur la rotation de la ligne
des noeuds réalisée est de l'ordre de * 0,7°. Cette incerti-
tude est difficilement réductible par des corrections fines
du noeud ascendant.

Le paragraphe suivant, en effet, indique qu'elle est
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