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0.1 - INTERET DU "BINOME11 GEOS TAT TONNAI RE

L'accroissement incessant des besoins, notamment dans le

domaine des télécommunications, impose à la technologie spa
tiale d'améliorer encore la performance de ses systèmes.

Cette évolution doit passer par une augmentation en mas
se et volume des matériels satellisés à 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 à cette situation de "surpopulation
géostationnaire", de nombreuses études ont examiné, ces der
nières années, la possibilité de réaliser des assemblages en
orbite et les "stations orbitales" ont déjà fait l'objet
d'avant-projets plus ou moins futuristes. En fait, les solu
tions envisagées, pour être économiquement lourdes, ne sau
raient être 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 à poste (pilotage en rendez-vous
et arrimage à 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
GÉOSTATIONNAIRE
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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 hectomètres à quelques kilomètres. 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 déjà consacré l'appellation
d'"essaim" à un tel ensemble de satellites proches
coordonnés.

L'essaim le plus élémentaire est le "binôme" 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 à une couverture

plus globale (liaison type pays-continent).

La coordination exige alors un contrôle 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 contrôle au main
tien à poste de chacun des satellites.
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Figure 2

EXEMPLES D'UTILISATION D'UN BINOME DE

SATELLITES GEOSTATIONNAIRE DE TELECOMMUNICATIONS,

ou
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0.2- PROBLEME POSE PAR UNE LIAISON INTER-SATELLITES

On considère donc un binôme géostationnaire constitué
par deux satellites distants d'une centaine de kilomètres au
plus, de façon à pouvoir les contrôler à partir d'une même
station-sol.

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 à bord des
véhicules. En effet, des dépointages d'antenne ou de téles
copes trop importants exigent non seulement des systèmes
d'articulation et d'acquisition complexes, mais aussi ren
dent plus délicat le contrôle d'attitude des véhicules. De
façon pratique, minimiser ce dépointage revient à exiger des
satellites, en plus de la stabilisation requise pour leurs
fonctions respectives, un mouvement relatif tel qu'ils res
tent en vis-à-vis, chacun d'eux dans un cône d'angle donné
lié à l'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 à

poste destinées à contrer l'effet de ces perturbations. Le
mouvement relatif nominal est donc nul et le mouvement rela

tif réel est dû à la différence des perturbations naturelles
et à 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 à l'imprécision du contrôle
des orbites et éventuellement aussi à la pression de radia
tion solaire dont l'influence dépend des rapports Surface/
Masse de chaque satellite.

A priori, donc, 3 paramètres principaux vont intervenir:

- la distance nominale entre les deux satellites,

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

- la précision du maintien à poste.

La précision du maintien à poste définit la "fenêtre
orbitale", voisinage de la position nominale où peut se
trouver le satellite. En plaçant les deux satellites à
l'intérieur de leurs fenêtres 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 fenêtres, et le demi-angle au sommet du cône de
dépointage.
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Figure 4

Désignant par:

- Gi et G2: les positions géostationnaires nominales

- c : la largeur des fenêtres

- 0( : le demi-angle au sommet du cône

on a (figure 3):

(G]_G2 ~ c) . tgo< = *|Tc (1)

Ainsi, par exemple, si l'on contrôle la position de cha
cun des satellites à ± 0,05°, c'est-à-dire avec une largeur
de fenêtre c û-' 75 km, et si les positions nominales sont
distantes de 100 km, alors le dépointage des antennes doit
pouvoir atteindre <X = ± 77° ! !

Ce résultat numérique montre bien la nécessité de coor
donner les mouvements des deux satellites à l'intérieur de

leur fenêtre 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, à coordonner l'évolu
tion des satellites à l'intérieur de leur fenêtre respective

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

Le binôme 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 à 11°.

Intitulée "BINOME KEPLERIEN", la première partie étudie
le mouvement relatif képlérien de deux satellites quasi-géo
stationnaires à 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 deuxième partie décrit
l'effet des perturbations naturelles sur le mouvement absolu
et relatif des deux satellites du binôme en examinant parti
culièrement dans quelles mesures ce mouvement respecte la
contrainte imposée aux dépointages.

Enfin, la troisième partie, intitulée "BINOME CONTROLE",
présente l'adaptation d'une stratégie de contrôle d'orbite
géostationnaire au maintien à poste simultané des deux sa
tellites d'un binôme avec liaison inter-satellites.
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PREMIERE PARTIE

BINOME KEPLERIEN
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INTRODUCTION

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

En prenant comme critère la possibilité d'établir en
permanence une liaison inter-satellites avec des dépointages
d'antenne minimaux, on définit une configuration de binôme
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.
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1.1 - MOUVEMENT D'UN SATELLITE QUASI-GEOSTATIONNAIRE RELA

TIVEMENT A UN REPERE GEOSTATIONNAIRE

1.1.1 - Description du mouvement

Figure 1.1.a

/vo* d

Par repère géostationnaire Rq, on désigne un repère lié
à la terre dont l'origine G est un point du plan équatorial
situé en une longitude 1q/ à la distance géosynchrone as du
centre 0 de la terre (figure 1.1.a)

Les axes Gx et Gy du repère appartiennent au plan équa
torial et sont portés respectivement par l'axe CKj et sa nor
male orientée positivement vers l'est. L'axe Gz est dirigé
suivant l'axe des pôles orienté positivement vers le nord.

Si 9 dés igné le temps sidéral, on passe du repère y 50
au repère géostationnaire Rq par une rotation d'angle 9 +. 1g
autour de l'axe des pôles et une translation de vecteur OG.
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Dans le repère Y50, les coordonnées du centre de
gravité S d'un satellite en orbite terrestre s'écrivent:

r. cos cp-cos ex

r. cos cp-sin ex

r. sin

avec :

- r = | | ÔS | |

- <X = ascension droite de S/^50
- = latitude de S

Dans le repère géostationnaire Rq, on a donc:

Cos, (0* •> Sm(e-rf&)

._Sin (0+ € g, ) Co£ (© *'^0)

c'est-à-dire:

r. cos <^.cos ( « - e - Ig)

GS = r. cos <p.sin (<x - 6 - lG)

r. s in <^>

rG

»
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D'autre part, comme le montre la figure 1.1.b, les coor
données sphériques r, c* , 0 du satellite sont liées à ses pa
ramètres orbitaux par les relations:

avec :

- a = demi grand axe de l'orbite

- e = excentricité

- i = inclinaison

- Cl = ascension droite du noeud ascendant

- eu = argument du périgée

- v = anomalie vraie.

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

£X = fl+cJ+v- siffi.. sit\Z{CJ + v)
£

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

= h •+ Xe -sÀr\ M -v- £ 2 H
4-

v
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On a donc:

C* - O - € - + £ e. si* - Xi*±.Qln 2(£Jt M) + £ e/si'n ^ r)
4-

où 1 désigne la longitude moyenne de S : 1=JT + ù-> + m-£

Pourvu que 1 - 1q soit du même ordre que sin i et e, les
relations (I), (III), (IV) et (V) permettent de calculer les
coordonnées de S dans le repère Rq en fonction de ses para
mètres orbitaux a, e, i , fl , cj et M.

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

GS

a sin'(CJ t Mj- 1 6^)L- ^e(f- sin M - sin 1 M] —

+ 2e îir> M - J/V? 2(0 + M) - e(f-<?^)cczH +stsîsi2MTj

cx.^simx.i(n(£j+(v\) +- e -si* / H - (cj r M^) — x/Vj a; )j

rG

C'est le terme en sin^i/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 sin^i/2
est supérieur à celui de e.

Pour un satellite quasi-géostationnaire, i < 0,1°, ce
terme est tout à fait négligeable, et, au premier ordre en
sin i, e, et (1 - 1q), on a:

X = ce - cls — cl e.-CO£. M

ÿ = Cl(X- fç) -+• iatsirt H fï)
2 = CL S’m X .sin (CJ + M)

rG

Si, de plus, a = as, 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 (JL) autour de sa position équatoriale moyen
ne, dans le repère géostationnaire Rq*
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Quand a = as, M - B, et donc 1, est une fonction linéai
re du temps et le centre de l'ellipse "osculatrice" de coor
données Cx = a - as, Cy = a (1 - 1q) dérive lentement le
long de l'axe Cy.

1.1.2 - Etude de la trajectoire relative

Figure 1.1.c

NORD

Dans un repère Rq, en translation par rapport à Rq, et
ayant pour origine le centre instantané C de l'ellipse,
l'équation cartésienne du plan FTcontenant (ÿ) se déduit des
équations (1). Elle s'écrit:

£ £/\n J-. sin co (oc) S/t7 y<~ • CcS. CO - /ÿ) + ie/2 o

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

COS te — C,cS col'\Jd+- 3) Sin^Co

et sin oc = co\ +
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2 sin i sin ùj

Ce plan est normal au vecteur n - sin i cos co
2e

dont l'angle 6 avec l'axe nord-sud (Cz) est défini par:

COS fi = Z . ïî = j e*~ -f Sin**. (4+ 3sin^cj) '

et sin S = = s;„Z.\fr7J7ï7IP/
W<r\ 11 ' “

Posons £ - et O - ^ A ^
ASTI 1 _ _ _

Dans le nouveau repère 0,5,^, 5 ainsi défini, les coor
données des points de l'ellipse (<*) s'écrivent:

CS =

S*
a_ e

- ( 4 sin H sin <*; - ces H cj>)
\j 3sinJ

Q-+ 6-;^' .^+3tlri£6>)' ' s;n
' \J A- 3> Sin~cj>

L'élimination de M dans les composantes £ et *7 fournit
l'équation cartésienne de (£)s

^ » s

<S - ^ — Q e sin tj-ccs cj y £, + g'2, ^ *7

où l'on a posé:

O sin^ej + A j. — (X S. — 0

-Y.4 + 3s»n"6J et = ^4^ *
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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

Z
a

Z
3s, ~f.

• £. .

s/n ^ -f \j3 e.v + ée^sïritc » (l •1

-t-

Z

CL

l.
i

+ SIH* si J3 + é e2 Sir.T2yi Ces

\

+• -4 ^3'C.

ainsi que l'angle y de^ ses directions principales avec la
direction du vecteur ^ :

3 eSÇ.s'tn 2CJ

tg = —2 n—: i—
+ /f5Sm^3 — ^
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1.2 - CONFIGURATION POSSIBLE DE BINOME GEOSTATIONNAIRE

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

[ aj, ej, ij,n j,cj j, M j ] j = 1,2

Pour que les satellites forment un binôme, des restric
tions doivent être faites sur le choix de ces éléments

orbitaux. Les demi grands axes doivent être égaux pour que
les périodes des orbites soient égales et que le binôme ne
se disperse pas au cours du temps. De plus, les longitudes

moyennes, lj = flj + Mj - 9 (j = 1,2), doivent être

approximativement égales, pour que les satellites du binôme
soient effectivement regroupés. Enfin, chaque orbite étant
quasi-géostationnaire la valeur connue du demi grand axe est

imposée (= as) et les ej et ij sont tous proches de zéro et
inférieurs à des valeurs emax et imax fixées par les
contraintes de maintien à poste.

A ces restrictions, s'ajoutent celles qu'impose le lien
inter-satellite que l'on désire maintenir en permanence à
l'intérieur du binôme. Dans cette étude, on doit viser à mi

nimiser, les dépointages des télescopes laser limités par le
"cône de dépointage" admissible de chacun des satellites.
Comme première conséquence de cette contrainte de dépointa
ge, on ne peut envisager de placer les deux satellites à la
même longitude exactement.

En effet, d'après l'étude du paragraphe précédent, s'ils
ont la même longitude moyenne, le mouvement journalier des
satellites se fait sur deux ellipses (<^i) et (£2) centrées
au même point géostationnaires G et peut imposer à leurs an
tennes des dépointages de 2TTstéradians (figure 1.2.a).
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En fait, comme les deux satellites sont tous les deux
stabilisés dans le repère géostationnaire xyz, pour respec
ter au mieux la contrainte de dépointage, on doit viser à
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 Gi et G2 (figure 1.2.b).

Figure 1.2.b

x <
z.
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Les dépointages de télescopes nécessaires au lien inter
satellite sont minimisés quand ces ellipses sont semblables,
dans des plans parallèles, et décrites "simultanément" par
les deux satellites (figure 1.2.c).

L'ordre de grandeur de la distance entre les satellites
(50 km) correspond à un écart en longitude de 0,07° pour le
quel on peut considérer au deuxième ordre près que les repè
res G]_xiyiz et G2X2Y2Z sont en translation.

L'étude du paragraphe précédent montre alors que les
deux ellipses (£]_) et (£_i) sont semblables et parallèles
quand les éléments orbitaux e, i et cô 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 ^ doit donc être assuré
par un écart entre les noeuds ascendants ü]_ et O2.

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

ai = a2 = as (demi grand axe synchrone)

ei = e2 = e (même excentricité)

il= i2= i ( " inclinaison)



11/10/84
TdT = 410A

Doc. n° 217 CA/TS

Page 28

COi = (J2 = Cô (même argument du périgée)

M1 = M2 = M (c'est-à-dire (puisque =
tant de passage au périgée)

=n2 -V (écart des noeuds ascendants
à l'écart en longitude).

2): même ins-

cor res pondant
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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 paramètres orbitaux.

Pour cela, on se place dans un repère géostationnaire
ayant pour origine Go milieu des positions géostationnaires
nominales de S]_ et S2» Si li et I2 sont les longitudes de
ces positions, la longitude de Go est

1 1

i = 1 + 2
±o -

2

Figure 1.3.a

/
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* -

Le mouvement relatif des deux satellites est décrit par
le vecteur S]_S2 = GoS*2 - GoS\.

En notant alors a = a]_, e = e]_, i = ii,Aa = a 2 “ a]_,

Ae = e2 - e]_, Ai = 12 - ii,Al = 12 ~ 1]_, et en tenant comp
te du fait que la différence M2 - M]_ peut, au bout de plu
sieurs jours, devenir trop importante, à cause du Aa., pour
être traitée comme un premier ordre, on obtient:

SiS2

A cl - (cc-Ae. + e Aa. )i(coS M,,* tes HJ - ae [cos ct>s MJ

a. AA +(a-Ae+ e Aa)(sin + H^) -h £ue (s;in ^ HJ)

I^Àa-Siinl-r a-Am Cc,s •+• ^aSiVû Si\+(coA+ M,,)J

c'est à dire:

SiS2

Aa - (0. Ae. + e Aa.) cas. M cos êti +. 2.é£!
£ i

aJé’ + 2(aAe + e Aa)^inM c=>$ -+ L a.-e, Cc%. AH

(AaSi'n è -f aAUûii)s'in(Mta;) Cos 4- j> cl s.in À-‘Ccjk Ljysln àH+Au

M M

avec M = i ^ 2, = dJl + 6J2, 2ÏM = M2 - M]_ et Aùô = (ü 2 ~ 6J ]_
2 2

mais où seuls les éléments métriques A a, Ae et Ai sont con
sidérés comme des infiniment petits.

Enfin, en posant:

^ 2 = ^cc-Att. -r- e-Aay Cos 4. câeâ.s-in' ètl
2-

g2 = ^ a-AiccS'C.J^cos^AîltAii 4- A câsîn^ -s ^ Aïu^cj
£ 2.
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<X = SL Arc &j>
À

2cx.e,.ll* 4M

(a- ke. +- e-AaVCoS

= £ Arc t<j
2 cc <2 •

AM+ âa

B + (Aa-SinÂ + a^cosO^^^
2. J

on obtient:

SlS2

+ A • cos ( M + X )

aAl + 2A. sin (M + CK )

B . cos (M + CO + fl )
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1.4 - CONTRAINTE IMPOSE AU MOUVEMENT RELATIF PAR LA LIAISON
INTER-SATELLITE

A/otZ h

La liaison satellite n'est possible que si le
vecteur S1S2 est situé à l'intérieur des cônes de dépointage
admissible pour chaque satellite (figure 1.4.a). Les sommets
de ces cônes coïncident avec chacun des satellites, et, aux
erreurs d'attitude près, leurs axes sont dirigés parallèle
ment à l'axe des y.

Par ( S, y ) on désigne le cône de sommet S, de demi-
angle au sommet y et dont l'axe est parallèle à l'axe des y.
Si les demi-angles au sommet des cônes de dépointage sont
les mêmes pour les deux satellites, égaux à j' *, on a
1'équivalence :

S1S2 £ ftsi, /*) <==> S2Sl £ ?( S2, p)

_Aux erreurs d'attitude près, il suffit donc que
S1S2 e ÉTCSi, y*) à tout instant, pour que la liaison
satellite puisse être maintenue.

inter-
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On tient compte des erreurs d'attitude en restreignant

le demi-angle au sommet du cône de dépointage y* à
= Jf * - <£ où £ désigne la moyenne quadratique pes erreurs

maximales d'attitude en lacet et tangage (£ = VTû/ + ' ).

L'erreur d'attitude en roulis n'intervient qu'à un ordre
inférieur puisque l'axe de roulis est parallèle à celui des
cônes 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 l'étude qui va suivre,
l'angle ÿ - 10° retenu pour les cônes de "dépointage" du bi
nôme envisagé, correspond en fait à des dépointages réels
maximaux de Y* = 11°.

Soit sx, Sy et sz les composantes du vecteur S]_S2 dans
le repère géostationnaire Rgo* Ces composantes ont été cal
culées au paragraphe précédent. En reprenant les mêmes nota
tions, on a :

sx = A a + A-cos (M + <* )

Sy = a-Al + 2A.sin (M + * )

sz = B cos (M + cJ + fl)

La condition S]_S2 6 ^(S]_, y ) est équivalente à
l'inégalité suivante:

Si l'on suppose I2 > Il (et donc Al > 0), elle est tou
jours vérifiée quand:

(I)

où £ désigne le signe de Aa.
Aa
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C'est cette dernière inégalité (I) qui constitue la
condition discriminante pour établir les écarts maximaux ad
missibles entre les paramètres orbitaux des satellites du
binôme.

On rappelle que:

et g2 = (Àû-Si'm t
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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 , Ai , A co , Am , Al et le demi-angle au sommet des cônes de

dépointage y.

La quantité AM est liée à AO/Acj et Aa par une fonction
linéaire du temps. En effet, pour j = 1,2 on a:

1.5.1 - Etude du cas Aa = Ae = Ai = 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 à l'inégalité (I) fournit
la condition:

avec des notations déjà précisées et donc, à 2kTTprès

MU) = Afl+ A« + A H - 1
1 v fO*s V Ap

posant t - to = on a donc:

.fAa+Acj- Le
2.

Aïl + Alj- az

£
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Pour des valeurs de e, i, À1 et J'fixées, cette dernière
relation définit les domaines admissibles du plan Acj , Afi .
Ces domaines ont l'allure suivante, modulo 2ir suivant les
2 axes.

Figure 1.5.a

L'inégalité obtenue peut être résolue analytiquement en
l'écrivant sous la forme

s\SM^
If. Si n

(Ad - A e.Sl" AtUàu-_Atf'£jÿ_

On fixe la somme Af2+AcJ puis on détermine successive
ment les AU extrêmes admissibles et les Acj correspondants.

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

- une distance nominale inter-satellite de 50 km, c'est

à dire Al = 0,07°,

- des dépointages d'antenne maximaux à Jf' = 10°.

On a tracé (fig. 1.5.b) les domaines admissibles du plan
Acj,AfL pour différentes valeurs de e et i correspondant aux
valeurs maximales autorisées par les contraintes classiques
du maintien à poste des satellites de télécommunications.
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Figure 1.5.b

âflr)

-.800E+02 -.400E4Œ 0. .400E+0E .800E+«2

2.10"4
0,1°

ACl(;)

100E+«2

500E+01

500E+01

100E+0E

-,800E-»œ -.400E40E .aBBE+02

e

i

2.10~4
0,08°

- Au/’)

500E+01

500E+01

e = 1,5.10
i = 0,1°

100E+02
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- Les domaines ainsi trouvés montrent: que les écarts ad
missibles Afi et Acj dépendent respectivement des va
leurs de imax et de emax retenues comme contraintes de
maintien à poste.

- Comme ils en dépendent de façon 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 à sin i
(cf. 1.1). De même, l'écart des arguments du périgée
crée un déphasage des mouvements dans le plan équatorial
dont l'amplitude est proportionnelle à e.

- On constate que pour les valeurs retenues de emax et
imaxf les écarts maximaux admissibles sur u> sont de
l'ordre de 10 fois les écarts maximaux sur A. Ce résul

tat est directement lié au rapport des ordres de gran
deur entre sin imax et emax.

#

sin imax = sin (0,1°) = 1,8 10“3 et e = 2.10“4

En prenant une marge de sécurité, on peut, en conclusion
de cette étude, retenir pour écarts maximaux admissibles
avec imax = 0,1° et emax = 2.10”4

A(J = ± 20° et Aiï. = ± 5°

correspondant au domaine rectangle représenté sur les dia
grammes Au , Aft de la figure 1.5. b.

La contrainte obtenue sur Afi dans le cas de imax = 0,1®
est sévère: quelques degrés. Il est très important de noter
que cette contrainte diminue beaucoup avec la valeur de
l'inclinaison. En effet, au cours d'un cycle nord-sud,
l'inclinaison d'un satellite quasi-géostationnaire passe par
un minimum proche de zéro pour lequel il est nécessaire,
comme le montrera la 2ème partie, de tolérer des écarts
beaucoup plus importants entre les noeuds ascendants des sa
tellites du binôme.
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Pour bien rendre compte de cette variation des écarts AQ
admissibles en fonction de l'inclinaison, on a tracé, pour
une même excentricité e = 2.10“^, les domaines AcJrA-Q- cor
respondant à différentes inclinaisons entre i = 0,01° et
i = 0,08°.

Les domaines, présentés sur la figure 1.5.C, montrent
que, pour une inclinaison de i = 0,05°, on peut tolérer des
écarts AO. = de ± 10°, et pour i = 0,02°, des écarts
AD. = A cj> de ±20°.

D'autre part, on remarque que les domaines sont symétri
ques par rapport à la droite AXL + Au = 0 et les plus
grands écarts admissibles A-O. sont atteints sur cette droi
te. Autrement dit, l'écart admissible sur -O. est d'autant
plus important que l'écart sur la somme jQ + cj est proche de
zéro.

Ces résultats sont particulièrement intéressants. En ef
fet, la deuxième partie montrera que les perturbations natu
relles ne produisent pratiquement pas de variations de
l'écart A ( Ci + cj ) . Par contre, elles affectent d'autant plus
l'écart AU que l'inclinaison de l'orbite est faible.
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Figure 1.5.c

AAC)
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Sur la figure 1.5.d, page suivante, on donne les courbes
des écarts | /\fl| max admissibles en fonction de l'incli
naison i pour différentes valeurs de l'excentricité e.

On vient de montrer que les | ^12 | max dépendaient beau
coup des | Ap | max-

Aussi donne-t-on ici les | Afl| max correspondant à deux
points caractéristiques des domaines {Acj,A-Q- ). Le point
pour lequel AcJ = AÎl (graphique du haut) et celui pour le
quel Acj = - A/2 (graphique du bas).

On constate que ces points correspondent à
voisins quand l'inclinaison i est supérieure à

des AOl

0,05°.
très

D'autre part, les variations d'excentricité n'ont d'in
fluence significative que
l'inclinaison (i < 0,05°)

pour les faibles valeurs de
et ce d'autant que le point

(AtJrAfL) est proche de l'axe de symétrie A ( Cl + cj ) = 0.
Enfin, ces courbes montrent la forte augmentation des écarts
AO. admissibles pour de très faibles inclinaisons (i < 0,02°)
et des valeurs moyennes de l'excentricité (e n 2.10"4), et
ce quels que soient les écarts Acü .
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Figure 1.5.d (Aéa = q,or~')

ASï*Au(°)

À SI --4cj (*)

1C2E+S00 28SE-01 4GST-01 6S2E-01
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1.5.2 - Etude du cas où Aa t 0

Dans le paragraphe précédent, on se plaçait dans le cas
idéal où les deux satellites étaient parfaitement géo
synchrones. Il faut maintenant considérer le cas réel où

chacun des demi grand -axes est légèrement 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 à 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 A T maxr la condi
tion §YS*2 £ n'est plus réalisée.

Avec toujours Ae = Ai = 0, la durée ATmax dépend des
écarts Aa,AHet Acj .

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

et /LM = AC -.AU - ACJ

avec toujours Al(to) = 0,07° et ÿ= 10° pour le binôme
envisagé.

Sur la figure 1.5.e, on a représenté cette durée limite
ATmax, en fonction des valeurs de Zja = a2 - apour

différents écarts A/2 et . Pour chaque courbe, on a pris
AO. - Acj , et, pour éviter d'augmenter inutilement les temps
de calcul, on a limité à 50 jours les valeurs possibles de
A Tmax*
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Figure 1.5.e

AT G°
hflOut

-.10RE+00 0. . 100E+00 .200Et-00

A O. 0

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

Pour des écarts AO = Lco < 6°, la durée maximale pendant

laquelle la condition est vérifiée, dépend du signe du A a
et de sa valeur si 2la est positif.

Quand Aa < 0, elle est toujours vérifiée pour tout
A T < 50 jours. Du point de vue physique, c'est le cas où

la dérive relative - I.Aa.J/L . AT éloigne les petites
2 asK3

ellipses décrites par les satellites.

Quand A a > 0, les courbes obtenues sont du type hyper
bolique, asymptotes aux droites A3- = 0 + et ÀX = 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
écart sur les demi grand axes A a < 100 mètres, il faut des
écarts AO.et Ato < 3° pour une inclinaison de l'ordre de
0,1° et une excentricité de 2.10“^.

Avec les mêmes valeurs de /la, i et e, pour des écarts
Afl et ACJ < 5°, la condition n'est réalisée que pendant
12 jours au mieux.

Quand on fera l'étude du maintien à poste du binôme, une
bonne manière de tenir compte des éventuels À a sera
d'estimer le pire rapprochement des satellites pouvant se
produire pendant la période retenue pour le cycle de
contrôle. On en déduira alors des contraintes du type obtenu
au paragraphe précédent (1.5.1), comme pour A a = 0, mais
avec un A1 < 0,07°.

Pour A a = +100 mètres, le rapprochement en longitude
est de 1,28.10”3°/jour. Ainsi, au bout de 15 jours, la liai
son sera sûrement possible pour les domaines Acj t ACi de la
figure 1.5.f, correspondant à A a = 0 mais avec
Al = 0,07° - 15 x 1,28 10“3 ^ 0,05°.

La figure 1.5.g reprend les courbes de la figure 1.5.d,
mais pour Al = 0,05°.

Les deux figures montrent une augmentation très nette
des contraintes par rapport au cas Al = 0,07° traité au pa
ragraphe précédent (figures 1.5.C, 1.5.d).
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An(°)

0,05°
2.10"

0,05°
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Ax1/0

0,05°
2.10"

0,02°

—-400E+02 —.200E+02 0. 200E+02 400E+02



11/10/84 Doc. n° 127 CA/TS

Page 47
Figure 1.5.g

Pour un écart en longitude Al = 0,05°

0. .200E-01 .400E-01 .-600E-01 .S80E-01 .100E+00

-Àcj (*)
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1.5.3 - Etude du cas où Ae et Ai ^ 0

Des petits écarts Ae et Ai sur les excentricités et
inclinaisons des orbites ont pour effet de contraindre plus
encore les écarts admissibles A cj et AO. . Sur les figures
1.5.h, on a représenté les mêmes courbes qu'au 2),
fonction de A a pour différentes valeurs de Ae et Ait à
Afl~ A6J fixés:

Figures 1.5.h

0°—)

avec Ai — 0,003° ; 0,005° ; 0,007° ? 0,01°

et Ae = 1.10”5 ? 2.10-5 ; 4.10-5 ; 6.10-5 .
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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° r 0,005° 7 0,007° et 0,01°. A
l'intérieur de chaque faisceau, les courbes correspondent,
du haut vers le bas encore, aux différentes valeurs de /le:
10"5 , 2.10-5 , 4.10"5 et 6.10-5.

On constate que l'effet des Ae considérés est très in
férieur à celui des Ai (les faisceaux sont même tous

disjoints). Ceci est lié directement au rapport de
Ae/ Ai (rad) qui est de l'ordre de e/i (rad) c'est-à-dire de
10"^- comme on l'a déjà remarqué. Une autre raison est que
les effets de ^e et Ai dépendent respectivement des va
leurs de Au) et AO . L'effet d'un Ae est d'autant plus fai
ble que Au est petit devant le Zl^max admissible. Or le Au
retenu est de l'ordre de AcJ max/10 pour être pris égal au
AU , à 1 ' intérieur du rectangle Au AO retenu au 1 ) .

Pour AO - Au = 5°, il n'existe pas de faisceau pour
A i = 0,01° : la condition de dépointage n'est jamais
réalisée. Les courbes obtenues pour cette valeur de AO et
Au montrent aussi qu'il est difficile de maintenir la
condition plus de 8 jours. De tels écarts sur les O. et 6j
des orbites sont à exclure.

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

A Tmax 12 Jours 20 Jours 30 Jours

1°
Aimax 0,01° 0,007° 0,005°

Aa = 100 m

Aemax 2.10“5 2.10-5 10"5
i-max = 0,1° !

Aimax 0,008° 0,006° 0,003° emax = 2.10~4
2°

Aemax 3.10-5 2.10-5 4.IO-5

7. 0

Aimax 0,007° 0,005° -V-
0

Aemax 4.IO-5 10-5 A
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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 même que
l'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 binôme.

Toutefois, à cause du facteur sin dans l'expression
2

des coefficients A et B de l'inégalité (I) et du fait aussi
que le terme e Aa (respectivement sin i. Âa) est négligeable
devant a Ae (respectivement a zli) pour les valeurs de A a
considérées (< 200 m), l'effet d'une variation de e ou i sur
les courbes 2iTmax = f( ZÏ a ) est d'autant plus faible que
A M, c'est à dire AO et Acj , est faible.

La figure 1.5.i présente les courbes ^Tmax = f( A a)
(à A i et Ae fixés) pour différentes valeurs de e, i, et
ACl- A co .

Pour AO. - ûco =3°, on constate qu'à une augmentation de
2.10“^ de la valeur de e correspond une diminution infé
rieure à 3 jours de la durée ATmax à A a - 100 m. Cette va
riation de ATmax (100 m) est inférieure à 2 jours pour
AO -AcJ = 2° et n'est plus que d'une fraction de jours pour
A.O =AcJ =1°.

Ces derniers résultats pourront servir à adapter ceux du
1.5.3 à différentes stratégies de maintien à poste. Ces
stratégies doivent respecter les contraintes liées à la
condition de dépointage et traduites en écarts maximaux ad
missibles / amax/ A emax, A i-max/ A Cl max/ Zl^Jmax*
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Figure 1.5 . i

Influence des valeurs de l'excentricité e et de l'incli

naison i pour différentes valeurs de Afl = : 3° 2° et 1°
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CONCLUSION

L'étude effectuée dans cette première partie a permis de
traduire en écarts maximaux admissibles sur les éléments or

bitaux d'un binôme, la contrainte imposée aux dépointages
d'antennes requis par la liaison inter-satellites.

Ces écarts, principalement à 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 dernière en permanence, il
convient donc de prévoir un réajustement périodique des élé
ments orbitaux. Dans la dernière partie, on étudiera la pos
sibilité de corréler ces corrections orbitales avec les

classiques opérations de maintien à poste destinées à
contrer les perturbations naturelles des satellites géosta
tionnaires. La deuxième partie présente l'effet de ces
perturbations.
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DEUXIEME PARTIE

BINOME PERTURBE
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INTRODUCTION

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

On applique ensuite ce modèle à l'étude du mouvement re
latif perturbé des deux satellites quasi-géostationnaires du
binôme défini dans la première partie.

Enfin, en vue de définir une stratégie de maintien à
poste, on examine tout particulièrement dans quelle mesure
ce mouvement relatif respecte les conditions de liaison
inter-satellites déterminées dans la première partie.
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2.1 - EVOLUTION NATURELLE DES ORBITES QUASI-GEOSTATIONNAIRES

Le satellite géostationnaire est soumis à des forces
perturbatrices qui modifient son orbite et l'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 confère 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 façon de décrire ce phénomène de résonance
est d'examiner le mouvement de la position équatoriale
moyenne du satellite, c'est à dire du centre C de la petite
ellipse étudiée au 1.1.1. On rappelle que C est situé en la
longitude moyenne du satellite 1=/2+6j+M-£, à la dis
tance a du centre de la terre.

Soit F, la valeur de la fonction de force perturbatrice
à l'endroit de la position équatoriale moyenne:

F ( a , 1 ) =

avec :

- : rayon terrestre

- Pjm : fonction de LEGENDRE

- Jjmt \jm • coefficients du modèle de potentiel ter
restre .
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On montre facilement que la somme

est une intégrale première du mouvement principal de C dans
un repère lié à la terre. La position équatoriale moyenne du
satellite suit donc les courbes de niveau correspondantes

représentées sur la figure 2.1.a.

La partie de révolution du potentiel terrestre (celle

des harmoniques zonaux JjfQ) n'a <3ue Peu d'effet: avec elle
seule, les courbes de niveau de<5*(a,l) resteraient des cer

cles et il y aurait une infinité de points d'équilibres
géostationnaires, à la distance du minimum de <T(a,l).

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

0

Le terme ^ + 9 est minimal à la distance géosta-

Figure 2.1.a

2a

tionnaire képlerienne: a^ 3, = 42164,2 km.
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Loin de ce minimum ajç, présente un fort
2a '

gradient en fonction de a et les courbes de niveau de <r(a,l)
sont presque des cercles. La position équatoriale moyenne C
du satellite possède un mouvement de "circulation", vers
l'Est si a < ajç, ou vers l'Ouest si a > a^.

Près de la distance ajç, il existe une "bande d'accro
chage", hachurée sur la figure, à 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" à la rota

tion de la terre. La bande d'accrochage a une largeur maxi
male de 80 km.

Aux minimums de <T(a,l) correspondent les deux points
d'équilibre stable S et S' notés sur la figure:

- S est à environ 76° Est (Inde),

- S' est à environ 105° Ouest (Pacifique oriental).

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

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

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

Si on laisse dériver la position équatoriale moyenne du
satellite le long d'une courbe de niveau de <T(a,l) le mouve
ment en longitude se fait pratiquement suivant la loi:

d2j _ _ 3_ dF
dt2 a2 dl

Autrement dit, l'accélération circonférentielle de la

position équatoriale moyenne (a ) est pratiquement égale
dt2

à - 3 fois la composante circonférentielle k flZ de l'accé-
a 'dl

lération perturbatrice. Ce facteur négatif, -3, est directe
ment lié à 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 à courte période (de
l'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 à la différence de ces deux actions
(figure 2.1.b).

Figure 2.1.b

! e.'

Sa~te Hlie.
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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 Q 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 *

D* , le vecteur Terre-Astre *

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

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

A* = 3 _ ( fit * ^ ) fi»
< T n13,*

Les expressions de /© et /J sont valables quelle que
soit l'inclinaison de l'orbite du satellite, tant que
l'excentricité reste voisine de zéro.

Les normes et directions des vecteurs D0 et D^ sont va

riables, mais comme les rotations fa et fa dues au soleil et
à la lune ne correspondent qu'à quelques degrés par an, on
peut avoir une idée excellente du phénomène en effectuant
une moyenne sur une année et une lunaison respectivement. On
obtient ainsi:

fi m
! ./ji .£
4 *

où b*, désigne le demi petit-axe de l'orbite de l'astre *
relative à la terre,

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

-ÜL = A Te
dt ( 1

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 à peu près fixe pour décrire
le phénomène.

Enfin, comme^seules les composantes de et ^drn per
pendiculaires à k modifient le plan orbital, le vecteur ro
tation "efficace" est, en fait, la somme de ces composantes

notées ^ et ^ .
Désignant alors par k*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 2.1.c:

k I L cos i = sin i . cos i
* * * *

et donc:
s_ /*-
g m

. Am

Figure 2.1.c
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Pour les satellites quasi-équatoriaux, dont le plan or

bital est très voisin du plan équatorial (i < 0,1°), i^
correspond à l'obliquité S - 23°44 et i^ varie entre
£ - 5°3 et £ + 5°3. On a donc:

(oe~ I I ° / 27° °/an et II £e 0,476°/an
0,588 °/an
0,679 °/an

suivant que l'inclinaison de la lune sur le plan de l'équa
teur est minimale, moyenne ou maximale. Le dernier maximum
d'inclinaison de l'orbite lunaire a eu lieu fin Mars 1969,

le prochain aura lieu début Novembre 1987.

Quant à la direction des vecteurs ^*, un raisonnement
géométrique simple, aidé par la figure 2.1>c, montre qu'elle
est perpendiculaire à l'intersection du plan orbital avec le
plan de l'orbite de l'astre *.

Dans le cas des satellites quasi-équatoriaux, cette
intersection coïncide "quasiment" avec la ligne des noeuds

équatoriaux dont la direction fait avec celle du point y
l'angle Cl* : ascension droite du noeud ascendant équatorial
de l'astre *.

Pour le soleil, par définition du point ÿ cet angle est
nul. Pour la lune, il peut varier entre les valeurs de
-12°87 et +12°87 atteintes quand l'inclinaison lunaire ic
est moyenne. Pour les valeurs extrêmales de l'inclinaison
lunaire, et sont colinéaires, perpendiculaires à
la direction du point

Par conséquent:

- pour ic extrêmal, f est perpendiculaire au point V et
sa valeur en module vaut: '

0°746/an si = 28°74

0°949/an si i^ = 18°14

- pour iç. moyen = 23°44, a pour module:

| I fe. | | ~ (llfoe H +* ^ Cos )
= 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

= 90° /g-e.' ^ -^-<2* mon

Coe. + Ç&é c~os‘
90° ± 8°83

Il est intéressant de connaître à peu près la direction
de l'axe instantané de rotation du plan de l'orbite pour
ébaucher une stratégie de maintien à poste en latitude. En
effet, la rotation du plan de l'orbite du satellite modifie
ses éléments i et fl et on montrera dans la troisième partie
que la condition de maintien à poste i < imax est vérifiée
le plus longtemps quand le noeud ascendant initial est situé
dans la direction opposée à celle de l'axe de rotation du

plan de l'orbite, c'est-à-dire à environ 270° du point y.

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 eu, et de l'anomalie moyenne M du
satellite. Ces dernières provoquent donc des variations de
la longitude moyenne et, corrélativement, des variations du
demi grand-axe. Enfin, s'ajoutent aussi des effets du 2ème
ordre à périodes 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.

Dernière remarque pour clore ce paragraphe: le vecteur
rotation du plan orbital induit par le terme principal
(en J2) de 1'applatissement de la terre est:

P - 2. . T . / E$\./rL-CO£^L _sU-
( 2 *'° \ CL l e>

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

La composante "efficace
l'orbite et s'écrit:

de ^ est parallèle au plan de
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Pour un satellite quasi-équatorial avec i < 0,1° elle
n'excède pas - 8,5.10“3 °/an ce qui est tout à fait négli
geable devant P^ et comme on l'affirmait à 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
l'excentricité de l'orbite et son orientation dans son plan

Figure 2.1.d

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“^ N/m2 ) par un coefficient de ré
flexivité Cp dépendant des caractéristiques du satellite,
et, particulièrement, de la taille de ses panneaux solaires

Les valeurs extrêmales de Cp sont 1 (correspondant à 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 même 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 à courtes périodes sur le demi grand-axe et la longi
tude moyenne du satellite.

Pour étudier, de façon quantitative, l'influence de la
pression de radiation solaire, on négligera les passages à
l'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 0

où: r désigne la distance terre-satellite

et 6 l'angle entre la direction du soleil et la direction
du satellite vue du centre de la terre.

La négligence des passages à l'ombre du satellite est
justifiée puisqu'à 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
tique 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 à la taille des
panneaux solaires.

Les perturbations dues aux pressions de radiation reémi
ses par la terre et la lune, de même que celles provoquées
par le flux de particules chargées provenant du soleil sont
tout à fait négligeables. De même, 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 dêsaturation demande des peti
tes poussées de tuyères. Celles-ci ne créent pas des couples
purs et induisent des perturbations artificielles parasites.



11/10/84
TdT = 410A

Doc. n° 217 CA/TS

Page 67

2.2 - SIMULATION ANALYTIQUE DES ORBITES QUASI-GEOSTATION-

NAIRES

Pour décrire et calculer l'évolution naturelle des orbi

tes quasi-géostationnaires, on a utilisé un modèle de
simulation analytique présenté par P. LEGENDRE au congrès
IAF de Budapest en 1983. (Réf. 2).

Les perturbations prises en compte par ce modèle sont:

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

- l'attraction de la lune et du soleil,

- la pression de radiation solaire (sans ombre).

2.2.1 - Paramètres 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 jeu de para
mètres "adaptés" aux orbites quasi-géostationnaires:

le demi grand-axe a

les deux composantes du

ex = e. cos (fl + cô )

e

ey = e. s i n ( fl + cj )

les deux composantes du

ix = i.cos a

i

iy = i. sin H.

vecteur excentricité"

"vecteur inclinaison

si

;
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- la longitude moyenne 1 = .Ci + gj + M - 91

où:A désigne l'ascension droite du noeud ascendant

U) r l'argument du périgée

M, l'anomalie moyenne

Otr Ie temps sidéral à la date t.

2.2.2 - Equations d'évolution du modèle

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

da = JL. LE
dt 'èë

<*ex =

dt

7>r
JL.)

7 2c /
e* fr-eQ Ç>F

A* ez '

• »
tÀ. )

; ?i9 ) A* )}a- ec 1 V

dix =_i *X ^
f - e

dt * •4**i ><
— T

7 2 'P^/

di y + — -vH
+

U.Ri
!

Je *£_ _ 9r
-

dt AÙ, i X 7/ * 7 /é»^ 'A>

di s/n. .e-±-?JL+ ±
dt

£_
/TU? 3a A+ {Â

L=/ep-e^)~kA.u2l
XK tKj1UA- **A
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avec :

- n

(n =

- c

*

- 9

moyen-mouvement

te

si^ - C^ewton x Masse de la Terre)
module du moment cinétique (c = na^ ^j~~l - e^)
vitesse angulaire de rotation de la terre

et F: fonction de force perturbatrice.

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

da = ^ Dr
/

dl c^l
l

Sfc
i*ii

dt /r>û~ D e dt />n c

dex
J D F~

dey = yf D>r~

dt /yi <x~ de^ dt é De x.

dix
yf J)

7 diy = j or

dt /yiCL*’'D.£y dt DJ.
JC

Dr

Te

L'intégrale première ^(a,!) indiquée au paragraphe 2.1.1
se déduit directement du premier couple d'équations:

Àa. _ £ IF
ûit /n* Dô

et

<£6 ^

Ces équations permettent en effet d'écrire:

?LfA\ =
eu-g**- ett

k— = à.2f
«-



11/10/84
TdT = 410A

Doc. n° 217 CA/TS

Page 70

. —/^ + ê d)l ^ O
et finalement: # ,

tôt ( 2«.

c'est-à-dire: CT- ^) ~ + ^ O,

2.2.3 - Equations d'évolution linéarisées

é

A cause du terme (n - 0 ) dans l'équation en 1, il est
nécessaire, pour l'intégrer, de linéariser le couple
d'équations en a et 1 autour des valeurs as et ls définies
par :

- ls longitude de stationnement

- as demi grand axe synchrone solution de l'équation

/*- è- ^
s -—s L

à O-

où tls désigne le moyen-mouvement synchrone ns =

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

dm . Z ^ ^ \
dut ^«s le3-1 ‘

- 1 r2*(a-*ï> _ _ë_

avec F = F - F, partie
perturbatrice.

Pour déterminer as

as = ak + iïa. avec :

l'équation, on obtient

périodique de la fonction de force

on résout 1'

= è. Apr es

équation (*) en

linéarisation

posant

de

3 .—

k '^>h
o TT -, ( a*> -O

O-

2.2.4 - Le modèle de force

La fonction de force perturbatrice F se décompose en

F = F,
S>

+ F + F
po

avec F^ fonction de force due aux irrégularités du poten
tiel terrestre (modèle GEM6 ordre et degré 8)

: fonction de force due à l'attraction luni-solair

calculée à l'aide des théories de BROWN pour la
lune et de NEWCOMB pour le soleil

Fp0 z fonction de force dont dérive la force de pres
sion de radiation solaire. Une telle fonction de

force n'existe que si l'on ne tient pas compte
des passages à l'ombre.
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Aux parties séculaires de et FC<£> correspondent res
pectivement un Ja^ et un 5aeo pour le calcul de as.

Le 5a$ , lui-même, se décompose en 5a0z dû aux termes
zonaux du potentiel (et donc indépendants de la longitude de
stationnement ls) et Ja^t dû aux termes tesseraux (et dé
pendant de ls).

'ùà-oz — 2,089 km tandis que Ja^i^ls) 30 mètres

Ta(ro — - 0,504 km.

Enfin, comme le demi grand-axe képlérien a^ =

OZ. 42 164,203 km, la valeur du demi grand-axe synchrone as
est, à Ja^t près:

as = ak + ^"a^z + Ja^ = ^2 165,787 km.

Après avoir exprimé les trois fonctions de force à
l'aide des paramètres adaptés, P. LEGENDRE a développé les
2e membres des équations d'évolution en séries trigonométri
ques , fonctions du temps, pour intégrer les équations ana
lytiquement .

2.2.5 - Intégration des équations

La méthode d'intégration est la suivante:

a) l'évolution de chacun des couples de paramètres

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

b) dans l'expression des membres de droite, on néglige
les termes en o(e), o(i), o(a - as) et o(l - ls).

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

Notons, toutefois, qu'à cause de la présence de dans
l'équation de 1, certains termes en o(a - as) et
o(l - ls), spécialement significatifs, sont retenus dans
les équations 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
temps, à coefficients
trigonométriques dans
fait donc pas plus de

a et 1 des termes linéaires du

constants, s'ajoutent aux séries
le 2e membre. L'intégration ne
difficultés.

2.2.6 - Solution analytique de P. LEGENDRE

La résolution des équations confère alors au modèle la
structure suivante, si X est le vecteur des paramètres

(a, 1 ,ex ,ey /ix >iy ) •

X ( t ) = F ( t, to, X ( to ) ) + 2.P (t)

évolution séculaire termes périodiques

où X (to) = X (to) - 2 p (to) représente le vecteur des pa
ramètres moyens.

- a ( t ) , 1 ( t ) :

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

'a.

+ CAo

V- J

4- _ 4"
l ((/:.)- fs-Re(o)

- —

Pour q £ /a, lj,
Pq (t) désigne la somme des termes périodiques
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avec :

ôct = @t + 1s ( ; temps sidéral à la date t)

rtqj , vTqj , ctqj , kqj : coefficients proposés par
P. LEGENDRE jusqu'à Na = 78 pour a
et N]_ = 38 pour 1.

"q ( to ) désigne le paramètre q moyen à la date to

q ( to ) = q ( to ) - Pq ( to )

(/b(zr) =
CcC vc G* Cm CJ r

KL

ou-

(À CJT ÇgLa&cj-c
CJ

0

-ÇtM U) ~c
ÙJ

coïc» r
ÇuJr&tJC C&cjz: Kx
ÙJ

—

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

-

s* ^ À

A, 2->«m—^-c°z
rvi = 4 V ^s/ J'***

(Re : rayon terrestre,
Pjm : fonction de LEGENDRE (le vieux!)

Jjm ^jm: coefficients du modèle de potentiel terrestre)

K = - 1 et 61 = A G- kT
2 (Xc, ' *

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

n-KX^ (2ç(o) — — h e-V Q. ^(°)- o <à-i G^= o)
(a^fc^e*) <*(o

(!Sa (o) = O
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e ( t ) , i ( t ) :

L’évolution des vecteurs excentricité et inclinaison est

décrite par:

ex(t) = ë^(to) + £ex(t - to) + Pex(t)

ey(t) = ë^(to) + Jey(t - to ) + Pey(t)

ix(t) = ix(to) + Pix(t)

iy(t) = iy(to) + 5iy(t - to) + Piy(t)

Pour q G. £ e, i J,
Pqx(t) et Pqy(t) désignent les sommes de termes
périodiques :

M,

H

Pqy(t) = /LS''^ +T
i

avec :

(Xt = 8t + 1s ( 6?t : temps sidéral à la date t)

<Xa-i/ t 'Ufair&air kai : coefficients proposés par
T P. LEGENDRE jusqu'à Ne = 46

pour e et Ni = 40 pour i.

q^ (to) et qÿ (to) désignent les paramètres qx et qy
moyens à la date t

q^ ( to ) = qx ( to ) - Pqx ( to )

q^ ( to ) = qy ( to ) - Pqy ( to )

Iqx et Jqy, les dérives de ces paramètres moyens
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^ex = - 2,925 10~6 Cp S/M OII

X

1II

>1
£

et
Ç -

0,687 10"6 Cp S/M Jiy = 2,323 10"3 °/jour

avec :

- Cp : coefficient de réflexivité du satellite

- S : section effectivement perpendiculaire à la
radiation solaire

- M : masse du satellite.

De ces paramètres Cp, S et M dépendent également les am
plitudes de quelques termes périodiques dans l'évolution
du demi grand-axe, de la longitude moyenne et du vecteur
excentricité. Ces termes décrivent, avec les termes sé

culaires en Jex et Jèy, l'effet de la pression de radia
tion. solaire.

2.2.7 - Classification des termes périodiques

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

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

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

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

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

Le modèle 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
mètres adaptés d'une orbite quasi-géostationnaire:

a, (e^/Sy), i (ixfiy) s t 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 à courtes périodes sur e\

Causés par l'attraction luni-solaire:

- un effet séculaire important sur la composante

iy = i sinfl, de i,

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

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

- des effets à moyennes périodes sur iT, i et 1 (et pas
sur a ) ,

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

Causés par la pression de radiation solaire :

- un faible effet séculaire sur e",

- un effet à longue période important sur e~,

- des effets à courtes périodes sur a et 1.

2.2.8 - Lien avec les phénomènes physiques décrits
au 2.1

Du point de vue physique:

- les effets séculaires sur le demi grand-axe et la Ion
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 à la dérive du pôle 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 à 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 paramètres Cp, S et M par

Re = 1,115 ÎO-2 CD -S
P M (kg)

et dont le demi grand axe, ae = l,017.Re, est perpendi
culaire à la direction du point

2.2.9 - Domaine de validité du modèle

Les équations de LAGRANGE étant linéarisées autour des
paramètres d’une orbite parfaitement géostationnaire
(a = as, e = o, i = o, 1 = ls), la précision du modèle se
dégrade d'autant plus que l'on s'éloigne des conditions de
géostationnarité.

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

- sur le demi grand-axe:

| a - as | < 5 km (on rappelle que as — 42 165,8 km)

- en longitude par rapport à une longitude de stationne
ment ls:

| 1 — ls | < 0,5° ( ^ 335 km à l'altitude géosynchrone)

- en excentricité:

e < 10“3

- en inclinaison:

i < 0,1°.
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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 :

Paramètre Ecart quadratique moyen

a 5 mètres

e 1,5 10"6

i
O1̂111orH

1

1 2,5 10"4 ° (184 mètres)

2.2.10 - Exemples de résultats obtenus à l'aide du
modèle

Dans ce paragraphe, on présente des résultats obtenus à
l'aide du modèle 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 m^/kg.

La date initiale de mise à poste est le 1er Janvier 1990
à 0 h et l'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
à - 0,32°. La dernière figure met ainsi en évidence le pro
fil parabolique sur lequel oscille le point courant (l,a)
lors d'un cycle Est-Ouest optimal, à savoir un cycle qui
maximise le temps pendant lequel | 1 - ls | <0,32°.
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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 fl = 270°) ont été
choisies pour mettre en évidence une évolution quasi-opti
male du vecteur inclinaison, à 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 l'argument du périgée Ui . Les
conditions initiales (e = 4.10“^ et cj = 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 O. +cj ). La derniè
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

-.160E-02 —-800E-03 0. -800E—03 .160E-02
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CL -

.600E-H31

Evolution du

demi grand-axe
en fonction du

temps sur
90 jours

Evolution de

la longitude
moyenne en
fonction du

temps sur

90 jours

Plan longitude
demi grand-axe
sur 90 jours.

—. 400E+00 —.200E+00 0. .200E+00 .400E+00



11/10/84
TdT = 410A

Doc. n° 217 CA/TS

Page 82

Evolution de

11 inclinaison

en fonction du

temps sur
90 jours

Evolution de

11 ascension

droite du noeud

ascendant, en

fonction du

temps, sur

90 jours

0. .Z50E+02 .500E+02 . 750E+0E . 100E+03

Plan du vecteur

inclinaison :

ix = i . cos n
î

iy = i . sinil

sur 90 jours.

-.100E+00 —.500E-01 0. .500E-01 .100E+00
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Evolution de

1'excentricité

en fonction du

temps sur

90 jours

Evolution de

l'argument du
périgée en
fonction du

temps sur

90 jours

-.200E-03 0. . 200E-03 . 400E-03 . 600E-03
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2.3 - MOUVEMENT RELATIF PERTURBE DE DEUX SATELLITES QUASI-
GEOSTATIONNAIRES PROCHES

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

On rappelle que ce binôme est constitué de deux satelli
tes distants de 50 km, c'est-à-dire que leurs longitudes de
stationnement nominales diffèrent de 0,07° (6,79 10“2° pré
cisément). Cet écart en longitude est créé par un écart de
même amplitude sur les ascensions droites des noeuds ascen
dants XI i et -0.2/ les autres éléments orbitaux des satelli
tes étant par ailleurs égaux. Dans la configuration nominale
donc a2 = ai ; e2 = ei ; i2 = il 1^2 = XIi + 0,07°, Cj 2 = ^1
et M2 = Mi.

Il est prévisible que les variations des éléments orbi
taux deviennent, après un temps relativement court, du même
ordre de grandeur que l'écart en longitude. Toutefois, du
fait de leurs longitudes presque identiques, on peut
s'attendre aussi à ce que les deux satellites soient soumis
aux mêmes accélérations perturbatrices, au 2e ordre près, à
condition toutefois qu'ils soient "semblables" du point de
vue du contrôle d'orbite, c'est-à-dire qu'ils présentent le

même produit Cp x S/m. Ainsi, l'effet différentiel sur les
deux satellites sera négligeable et le binôme conservera un
mouvement de translation par rapport à sa position nominale.
Mathématiquement, en reprenant les notations de la première
partie, cela s'écrit: S1S2 (t) = (to).

Pour mettre en évidence cette quasi-nullité de l'effet
différentiel des perturbations, on a simulé l'évolution na
turelle d'un binôme à l'aide du modèle décrit au 2.2. On

s'est d'abord placé dans le cas idéal où les satellites se
trouvent initialement dans leur configuration relative
nominale. Puis, on a regardé le cas plus réaliste où 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 binôme est calculée sur 50 jours et le
bulletin des éléments orbitaux, a, e, i,Ci,CJt 1 est donné
tous les 10 jours pour 3 satellites : les satellites 1 et 2
composant le binôme 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 à 2 dates de mise à poste initiales différentes
(hiver-printemps) pour 4 longitudes de stationnement nomina
les du binôme. La longitude de stationnement nominale d'un
binôme est le milieu des longitudes de stationnement nomina
les de ses satellites. Ainsi le binôme composé d'un satelli
te à + 0,035° et d'un satellite à - 0,035° a une longitude
de stationnement nominale de 0°. Les 4 longitudes retenues
sont classiques pour les satellites de télécommunications
occidentaux. 10° Ouest en particulier est la longitude de
TELECOM 1 et correspond à 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 très nettement inférieur à la précision du
modèle, même 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 à poste réalisées initialement au
printemps 1990 et de 30 jours pour celles réalisées en
hiver 1990. Cette différence est liée à 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, à savoir n'atteint la précision du mo
dèle en inclinaison (A i ^ 10“4°) 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 légère variation des
écarts sur les noeuds ascendants. Ceux-ci toutefois

n'excèdent pas le demi-degré. Les déphasages qu'ils sont su
sceptibles de provoquer sur les mouvements nord-sud des sa
tellites sont donc tout à fait "inoffensifs" du point de vue
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de la liaison inter-satellite, d'après l'étude faite en pre
mière partie.

Les arguments des périgées présentent également des va
riations relatives directement corrélées à celles des noeuds

ascendants. On constate, en effet, que les écarts sur la
somme iTl + ro ne dépassent pas 4.10~^ d°: les vecteurs excen
tricités ne présentent pratiquement pas de variations
relatives. D'autre part, toujours d'après l'étude de la pre
mière 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 près de 2,8.10“3 d° pour le binôme situé à
10° ouest et sont couplées à des variations relatives de
l'ordre de 10 mètres sur les demi grand-axes. Cette pertur
bation relative est due évidemment à la différence de 0,07°

sur les longitudes initiales de stationnement. Elle est la
plus importante pour le binôme de longitude nominale
10° ouest, proche d'un point d'équilibre instable du point
de vue des effets du potentiel terrestre. (Pour le binôme
situé à 30° ouest, elle n'atteint que 2,2>10“3 d° au bout de
la même période de 30 jours).

Enfin, notons que ces perturbations sont nettement infé
rieures à celles que provoque une différence de 100 mètres
sur les demi grand-axes d'un binôme "képlérien". (On a mon
tré, dans la première partie, qu'un tel écart Aa = 0,1 km
provoquait des variations relatives en longitude de
1,28 10”3 d°/jour). De plus, il est particulièrement 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 binôme. 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'être commentés, on propose sur les pages suivantes
(figures 2.3.a à 2.3.c) des résultats plus visuels corres
pondant à un binôme centré initialement à 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 à poste initiale, effectuée le 1/1/90.

Initialement, le bulletin orbital du binôme est le
suivant :

- ai = a2 = 42 165,8 km

- ei = e2 = 0,0002

- i]. = i2 = 0,1°

-£li = 269,965° 0.2 = 270,035° ( AO = 0,07°)

-COl =&J>2 - 0°

- Il = - 0,035° 12 = + 0,035° ( Al = 0,07°).

Sur la figure 2.3.b, on note, en particulier, les varia
tions corrélées de Ai et ACl . Les maximums de ACL correspon
dent au minimum de Ai. Sur les bulletins orbitaux du binôme

donnés en annexe I, on constate que ce minimum de A i cor
respond également aux plus faibles valeurs atteintes par ii
et i2t de l'ordre de 0,01°.

Le paragraphe suivant (2.3.2) montrera que cette pro
priété (directement liée à la géométrie de la rotation des
plans orbitaux quasi-équatoriaux) demeure quand les éléments
orbitaux du binôme présentent des petits écarts par rapport
à leurs valeurs nominales. Les variations de ACl 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 Aa. ET POUR
UN BINOME CENTRE INITIALEMENT A 0°DE LONGITUDE

Sur 80 jours: ,4a < 30 mètres

Sur 80 jours d | Al | < 1,5.10-2 °

0. -200E+02 .400E+02 .600E+02 .S00E+02



11/10/84
TdT = 410A

Doc. n° 217 CA/TS

Page 89

Figure 2.3.b

EVOLUTION SUR 8 0 JOURS DES ECARTS A i ET ACl POUR

UN BINOME CENTRE INITIALEMENT A 0° DE LONGITUDE

Sur 80 jours: I Ai I < 1,3.10”^ °

0. . 200E+02 .400E+02 .600E+02 . 800E+02

Sur 80 jours: | ACl | < 0,5°. On remarque que les maxi
mums de ACl correspondent au minimum de Ai, c'est-à-dire
aussi aux plus faibles valeurs de il et 12r au milieu du cy
cle nord-sud environ.

0. .200E+02 .400E+02 .600E+02 .800E+02
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Figure 2.3.C

EVOLUTION SUR 8 0 JOURS DES ECARTS Je ET ÂcJ POUR
UN BINOME CENTRE INITIALEMENT A 0°DE LONGITUDE

Sur 80 jours: Ae < 4.10"^ non significatif

Ae

Sur 80 jours: Aù) < 0,5° directement corrélé à Afl pui
que les ascensions droites des périgées ne présentent prat
quement pas de variations relatives:

t/t : .O-l + 1 — +<^2 - 0,07°
Àü (°)

0. .200E+02 .400E+02 .G00E402 .800E+02
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En conclusion du paragraphe, on peut dire que pour un
binôme initialement nominal, la direction du vecteur S1S2
est préservée sous l'effet des perturbations naturelles.

Son module | | S^S2 | | • c'est-à-dire la distance entre les
satellites varie avec l'écart sur leurs longitudes. Dans les
zones occidentales considérées, cet écart augmente de moins
de 10“3 d° en un mois et correspond à un éloignement des sa
tellites inférieur à 3 km.

Pour mieux visualiser cette évolution en translation du

vecteur S1S2» on donne sur les figures 2.3.e et 2.3.f les
traces des orbites de Si et S2 dans un repère géostationnai
re lié au centre nominal du binôme, à 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

Sûr chaque figure 2.3.e et 2.3.f, la première trace cor
respond à l'évolution du satellite pendant le premier jour
(1,8 jour précisément) après sa mise à poste initial, la
deuxième trace à l'évolution au cours du 30e jour après la
mise à poste. Les traces sont paramétrées par le temps ex
primé en fraction de jour. Enfin, sur une troisième figure
2.3.g on a rassemblé les projections de l'évolution orbitale
du binôme sur 32 jours dans les 3 plans de coordonnées du
repère géostationnaire.



11/10/84
TdT = 410A

Doc. n° 217 CA/TS

Page 92

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 1er jour:

-.750E+02 -.500E>02 -.250E+02 0. ,v .250E+O2 .500E+02 .750E+02

On reconnaît la petite ellipse dérivant, décrite au dé
but de la première partie au 1.1.1.
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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 31e jour:

On constate que les satellites ont, tous deux, dérivé en
longitude de la même façon à quelques 2 km près.
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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 1er jour:

— .750E+02 -.500E+G2 -.250E+02 0. .250E+02 .500E+02 .750E+02
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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 31e jour:

L'amplitude du mouvement nord-sud (en Z) a beaucoup va
rié, directement liée à l'inclinaison passée de 0,1° le
1er jour à 0,086° le 31e/ de la même façon pour les deux
satellites.
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Figure 2.3.g

EVOLUTION SUR 32 JOURS DU MOUVEMENT

DU BINOME DANS LES PLANS DE COORDONNEES

DU REPERE GEOSTATIONNAIRE A 0° DE LONGITUDE

120E+03

.600E+02

0.

-.600E+02

-.120E+03,

i

i

!

•S-l

-— MME*/y 1 J\) . '

> i
VtK

s*

•. \

J

—.100E+03 0. . 100E+03 . 200E+03 .300E+03 . 400E+03

. 120E+03 4

.600E+02

0.

—.600E+02
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Figure 2.3.g (suite)

(PLAN PERPENDICULAIRE A L'ARC GEOSTATIONNAIRE)

.750E+02

.500E+02

.250E+02

0.

—.250E+02

—.500E+02

.750E+S2 ®
y

100E+03 —.500E+02 0. .500E+02 .100E+03
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2.3.2 - Evolution naturelle d'une configuration quasi-
nominale

On reprend ici l'étude du paragraphe précédent dans le
cas où il existe initialement des écarts entre les éléments

orbitaux réels du binôme et ses éléments nominaux. Comme on

vient de montrer que les perturbations naturelles relatives
des satellites du binôme restaient minimes, on pourrait
s'attendre à ce que l'écart initial se conserve sous l'effet
de ces perturbations. Si cette intuition se révèle effecti
vement justifiée par les simulations pour les éléments mé
triques a, e et i, il convient d'examiner plus en détail
l'évolution des éléments angulaires JCI y et 1.

Les figures 2.3.h à
tent l'évolution sur 80

orbitaux du binôme pour
bulletin "B":

2.3.m des pages suivantes présen-
jours des écarts entre les éléments
le bulletin initial suivant, noté

- ai = 42165,750 km 4 a 2 = 42165,850 km

- ei = 0,0002125 f e2 = 0,0001975

- il = 0,098° 7= i 2 = 0,102°

-fil = 269,955° 4 ü-2 = 270,045°

- Q1 = 0,01° 4 = 359,99°

- li = - 0,037° 4 12 = + 0,037°

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

Initialement, on a donc :

- /iao = + 100m au lieu de AaQ = 0

- ÀeQ = 1,5.10-5 II A Sq = 0

- 4i0 = 4.10-3° II A io = 0°

- A£lo = 9.10-!“ II aü o = 7.10“2 °

- Auo = 10-2° II

Auo = 0"

- A10 = 0,074° II

à lo •

O
r-ooII
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- A a ( t ) :

Figure 2.3.h

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L'ECART POUR LE BINOME

DU BULLETIN T, CENTRE INITIALEMENT A 0°,
AVEC UN Aan = + 100 m

A a. (A~A)

Par rapport au cas où AaQ = 0 (fig. 2.3.a), on
constate une légère diminution de la variation de A a
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 A a et l'écart initial AaQ est de
12 m dans le cas présent AaQ = 100 m au lieu de 15 m
dans le cas A aQ = 0 m. Cette différence de 3 m atteint
seulement alors l'ordre de grandeur de l'amplitude des
variations à courtes périodes de A a.

Cette différence entre les évolutions de Aa est

évidemment liée directement aux variations de l'écart en

longitude que provoque le AaQ 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 à l'annulation
de l'écart en longitude Al.
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- A e ( t ) :

Figure 2.3.i

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L'ECART Ae POUR LE BINOME

DU BULLETIN "B" , CENTRE INITIALEMENT A 0°,
AVEC UN A e0 = 1,5.10~5

de

La variation de Ae est beaucoup plus importante
que dans le cas où zjeQ = 0. Toutefois son amplitude
n'atteint l'ordre de grandeur de l'amplitude initiale
qu'au bout de 40 jours.

De plus, on peut s'attendre à retrouver pour cette
variation de Ae, une période égale à celle des varia
tions de l'excentricité des orbites des deux satellites.

Effectivement, en traçant l'évolution de /je sur

500 jours (fig. 2.3.j), on constate que ces variations
présentent une longue période de l'ordre d'une année,
c'est-à-dire la période sur laquelle les extrémités des
vecteurs excentricités de Si et S2 décrivent leurs el
lipses quasi-circulaires respectives. Aussi quelle que
soit la valeur initiale de l'écart Âe, ses variations

restent bornées, ce qui est évidemment très intéressant
pour le contrôle du binôme.
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0. . 100E+03 . 200E+03 .300E403 . 400E+03 . 500E+03

Dans le cas considéré, les vecteurs excentricités

initiaux sont à peu près alignés tous les deux dans la
direction du soleil. C'est pourquoi la valeur absolue
initiale de l'écart AeQ constitue la borne supérieure
des variations de Ae, comme aide à le comprendre la fi

gure suivante (fig. 2.3.k) représentant le plan des vec
teurs excentricités. (On montrera que l'écart A(Cl+ùJ)
ne varie que de quelques degrés au plus sur une année).

Figure 2.3.k
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En général, d'une part, la direction initiale des
vecteurs excentricités dépend de la stratégie retenue
pour le contrôle des excentricités, et, d'autre part,
l'écart A( )Q initial peut atteindre quelques de
grés. Lors de l'étude du contrôle du binôme, il faudra
donc évaluer l'écart maximal, /I emax, pouvant intervenir
au cours d'un cycle Est-Ouest à cause de l'éventuel A eQ
initial.

La figure 2.3.1 présente l'évolution de l'écart Ae
correspondant au binôme de bulletin initial suivant,
noté

- ai

bulletin "B*":

= 42165,750 km = a2 = 42165,850

- ei = 0,0002125 - e2 = 0,0001975

" il = 0,098 = i 2 = 0,102

= 268,5° = fl2 = 271,5°

- CJl = 359,5° = cj2 = 1.5°

- Il = - 0,037° = 12 = + 0,037°

Initialement, on a donc A(&-+6J)0 = 6° et les pé
rigées ne sont pas tout à fait dirigés vers le soleil.
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Figure 2.3.1

Ae.

On constate que l'écart Ae atteint avant 50 jours
la valeur initiale de 2,6.10“5 très nettement supérieure
à la valeur absolue initiale de 1,5.10“^.

Toutefois, la première partie a montré que des
écarts Ae de cet ordre de grandeur ( < 3.10“^)
n'affectaient que très peu les contraintes requises pour
maintenir la liaison inter-satellite?. Celles-ci, de

plus, à cause de l'éventuel 21 a positif en particulier,
imposent des fréquences de corrections Est Ouest bien
inférieures aux 40 jours nécessaires pour rendre sensi
bles les variations de Ae.
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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 Ain - 4.10~3 d°

AU C°)

On constate que l'écart Ai reste borné par sa valeur
initiale de 4.10“^. Il s'annule au bout de 34 jours et at
teint une valeur égale et opposée à sa valeur initiale au
bout de 80 jours. Cette variation de Ai est évidemment liée
directement aux variations des inclinaisons il et 12 des
deux satellites. Ces dernières sont toutes deux présentées
sur la figure 2.3.n.
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Figure 2.3.n

Les courbes d'évolution i^(t) et i2(t) apparaissent
quasiment parallèles, décalées en translation de 2 jours
au plus. Elles se coupent très près de leurs minimums, à
la date où se produit le changement du signe de l'écart
A i.

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 l'inclinaison reste inférieure à l'incli
naison "de contrôle" imax tolérée. On montrera, dans la
troisième partie, que pour une date initiale donnée et
une inclinaison initiale égale à imaXf ce temps dépend
uniquement du noeud ascendant initial de l'orbite.
L'ascension droite du noeud "optimal" est toujours com
prise entre 250° et 290°. Pour la date initiale du
l/l/$0: 0 h, avec imax = 0,1°, c'est 277°. Dans le cas
qui vient d'être présenté, les deux valeurs initiales de
0.1 et Ci2 n'en sont pas très éloignées. (f7i = 269°,955
et Cl2 = 270°,045 ). Elles rendent donc les évolutions de
il et i2 proches des évolutions optimales que l'on
cherchera effectivement à réaliser.
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Remarquons aussi que l'écart initial AOQ est ici
relativement faible, de l'ordre de 0,1°. Pour des écarts

initiaux ÀflQ plus importants, on doit s'attendre à des
décalages plus sensibles des courbes ii(t) et i2(t)-
Leur intersection, en particulier, peut s'éloigner suf
fisamment de leurs minimums pour provoquer des écarts
Ai supérieurs à l'écart initial.

La figure 2.3.0 présente les courbes ii(t) et i2(t)
ainsi que l'évolution de Ai correspondant au binôme de
bulletin initial suivant "B*" pour lequel initialement

AO. o = + 3q.

0. .200E+02 . 400E+02 .600E+02 .800E+02

0. .200E+02 .400E+02 .600E+02 .800E+02
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Figure 2.3.0 (suite)

A^ C°)

On constate que l'écart Ai atteint avant la
"mi-cycle" une valeur absolue de 6,7.10“3 d° nettement
supérieure à sa valeur initiale de 4.10~3 d°. Lors de
l'étude du contrôle du binôme, il sera donc important
d'évaluer l'écart maximal, /4imax' pouvant intervenir au
cours d'un cycle Nord-Sud à cause des A iQ et AfLo ini
tiaux .

Le paragraphe 1.5.3 de la première partie a montré,
en effet, l'influence sensible d'écarts Ai de l'ordre
de 3.10“^ d° à 7.10”^ d° sur les contraintes requises
par la liaison inter-satellites.
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- AfL(t) :

Figure 2.3.p

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L'ECART AO POUR LE BINOME DU
BULLETIN "B" CENTRE INITIALEMENT A 0° AVEC ACln = 9.10"^ d°

Le pic, tout à 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.
Il convient donc d'examiner soigneusement ce phénomène.

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 /li0 décalait
dans le temps les passages des orbites à leur inclinai
son minimale, au cours d'un cycle nord-sud quasi-
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 l'écart AO . Pour mieux visuali

ser ce phénomène, on présente sur la figure 2.3.q les
variations des noeuds ascendants Oi et Cl2 des deux sa
tellites .
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Figure 2.3.g

L'écart an atteint donc une valeur maximale de 30°
au 35e jour après la date initiale. A cette date, les
inclinaisons sont de l'ordre de 10"3 d°.

(Cf. fig. 2.3.n ) .

En se rapportant aux courbes présentées sur la fi
gure 1.5.d, on constate qu'un tel couple de valeurs
{ACL, i) se situe au-dessus de la limite supérieure cal
culée pour l'excentricité de 2.10”^ considérée, dans le
cas défavorable où Acj- + A&- . Il convient donc d'exa

miner les variations de l'écart sur la somme H-+ OJ.

On a déjà annoncé, entre parenthèses, lors de
l'étude de l'évolution de Ae que l'écart A(Q+A>) ne
variait que de quelques degrés au plus sur une année. On
peut même, 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 l'évolution sur 500 jours de l'écart

A (fl+ to).
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Figure 2.3.r

A(n+oV0>

.400E+01

.200E+01

—.200E+01

—. 400E+01

0. .100E+03 .200E+03 .300E+03 . 400E+03 .500E+03

La longue période des variations de A(A+û;) appa
raît clairement. Des courtes périodes s'y ajoutent, ha
bituelles pour les vecteurs excentricités, mais l'ampli
tude de l'écart A (D. + &;) reste inférieure à 4°. Ainsi,

les points effectivement atteints du plan Acj , ACl sont
toujours situés entre les droites A{Q+CJ) = + 4° et

= - 4°. Les domaines admissibles de ce plan,
présentés dans la première partie sur la figure 1.5.c,
montrent alors que l'on peut tolérer des écarts A.CI
jusqu'à 3Z° dès que les inclinaisons sont inférieures à
0,02°. La figure 2.3.s reproduit le domaine {A6j,AGl)
correspondant à cette valeur de i, avec dessus tracées
les droites frontières A ( -O- + OJ ) = ± 4°.
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Figure 2.3.s

Pour tenir compte, en plus, des éventuels écarts
sur les éléments métriques, /la ^e et Ai on peut tra
cer les courbes A a, ZiTmax présentées au chapitre 1.5
de la première partie. La figure 2.3.t présente les
courbes de Aa, A^max correspondant à un AO- = 30° avec
A0. + A& = ± 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
à sa valeur maximale sur l'année: 1,5.10”5. L'écart A i,
à sa valeur maximale atteinte sur 80 jours: 0,004°, va
leur très supérieure, en fait, aux valeurs de A i cor
respondant aux fortes variations de Afl comme le montre
la courbe d'évolution Zîi(t) sur la figure 2.3.m.
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Figure 2.3.t

Avec un écart initial en longitude ZilQ = 0,07° et
un Aa0 = 100 m, pour une inclinaison i = 0,015°, la
liaison peut être maintenue entre 13 et 15 jours suivant
les valeurs de l'excentricité. Or, le passage de l'écart
Afl à son maximum de 30° ne dure pas plus d'un jour.
(Précisément AD. reste supérieur à 10° pendant 6 jours
avec il et i2 inférieurs à 0,02°). Les jours de reste
autorisent un rapprochement en longitude J(231) de
l'ordre de 0,02°.

Il reste à regarder comment se modifient ces résul
tats obtenus pour un écart initial AH0 de l'ordre de
0,1°, quand celui-ci est de quelques degrés. La figure
2.3.u présente l'évolution de l'écart ACï correspondant
au bulletin "B*" pour lequel initialement ADIq = + 3°.
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Figure 2.3.U

An cs)

Les variations de Afl sont sensiblement plus importantes
puisque l'écart reste supérieur à 10° pendant près 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.o, on constate que ces valeurs de AC1 corres
pondent à des inclinaisons comprises entre 0,01° et
0,025°.
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Avec initialement Al0 = 0,07°, la liaison est
maintenue 9 jours pour A a = + 100 m avec e = 2.10“^ et
i = 0,01°. Or la figure 2.3.o montre que cette valeur de
l'inclinaison est bien supérieure à la valeur minimale
de 0,006° atteinte par 12 quand l'écart AO. est à 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 être maintenue, sans problème pendant les
quelques jours où interviennent les fortes variations de
l'écart AO. , mais en supposant que l'écart en longitude
correspondant à la date du pic était de 0,07°. Or, le
maximum de AO pour un cycle nord-sud classique à
imax = 0,1° ne se produit pas avant 30 jours, à la mi-
cycle environ, quand l'inclinaison est minimale. L'étude
du paragraphe 1.5.3, dans la première partie, a conclu
qu'une telle période de 30 jours était très dangereuse,
du point de vue de la liaison pour des écarts initiaux
A 10 « 0,07° , /\a = + 100 m, Ml = Acj =3°.

En fait, si A10 = 0,07° initialement, un
Aa-o - + 100 m produit un ^Jl ^ 0,03°, 30 jours après,
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, à celle des correc
tions nord-sud.

La liaison inter-satellites ajoutera donc aux con
traintes du maintien à 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 à
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 Aft(t) du binô
me correspond au premier bulletin orbital "B" proposé
mais pour une date initiale différente: le 1 Avril 1990.

Figure 2.3.v

Aa(-)

Les noeuds ascendants initiaux proches de 270°
(avec AO 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 ( >v0,03°) et, corrélativement, la variation de
l'écart An moins importante (de l'ordre de 6°).
Remarquons, pour finir, qu'il est possible d'atteindre
des inclinaisons minimales aussi peu faibles sans
s'éloigner autant du cycle optimal qui, lui-même, ne
passe pas forcément par les plus faibles inclinaisons.
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- ACJ(t) :

Figure 2.3.w

EVOLUTION SUR 80 JOURS DE L * ECART Açà_ POUR LE BINOME
DU BULLETIN "B", CENTRE INITIALEMENT A 0°,

AVEC UN A{Jn = 0,j7

O (•)

L'évolution de l'écart AUJ est directement corrélée

à celle de l'écart AO . On a montré, en effet, que
l'écart. Zi ( Cl + CJ) ne variait que de quelques degrés sur
une période annuelle. Aussi, l'effet de la variation de
l'écart AôJ sur la liaison inter-satellites a-t-il été

examiné implicitement lors de l'étude des variations de
AO.
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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 Ain - 0/074°

Il apparaît que l'effet provoqué par l'écart ini
tial positif de 100 mètres sur les demi grand-axes ab
sorbe très nettement les effets du potentiel terrestre
sur l'évolution de l'écart en longitude A 1• Le paragra
phe 2.3.2 a montré que ces effets tendaient systémati
quement à éloigner les deux satellites des binômes
situés en des longitudes "occidentales" (-30°, 0°).
Aussi, le rapprochement que provoque le AaQ = + ioo 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 dès le 57e jour
( = 0,0074°/l,28.10~3), au lieu du 64® jour constaté sur
la figure 2.3.x. Remarquons que l'écart initial proposé
Al0 - 0,074° présente une différence "favorable" de,

+ 0,004° par rapport à l'écart nominal. Une différence
opposée de - 0,004° diminue les durées précédentes
d'environ 3 jours.
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De toutes façons, on peut dire que le potentiel
terrestre fait "gagner du temps", en quelque sorte, aux
binômes de satellites occidentaux.

Pour mieux concrétiser les résultats obtenus, on

présente sur la figure suivante 2.3.y les traces orbita
les d'un binôme dans un repère géostationnaire lié à son

centre nominal. De telles traces ont déjà été proposées^
à la fin du chapitre précédent. On rappelle que l'axe Z
est parallèle à l'axe nord-sud, dirigé vers le nord.
L'axe y' est tangent à l'arc géostationnaire dirigé vers
1'est.

Le binôme considéré ici est le binôme "B*" pour le
quel initialement:

Aa0 = + 100 m Ae0 = 1,5.10-5 4li0 = 4.10-3°

Ado = + 3° Au0 = + 3° Al0 = 0,074°

Les traces présentées correspondent à l'évolution
du binôme au cours du 35e jour pour lequel les Zji et
AD sont maximaux. En ce jour:

Ai = ~ 0,006° ; e £ 1,4.10"5

AD 40° ; A (CL + AJ) ^ 3°

Al 0,032°.

On constate que si l'écart en x est négligeable
( Ae et ALÇL+cJ) 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 AlL = Arctg _JL_ > 10°).
Ay 24

L'effet "physique" des écarts Ai et AD apparaît
donc très clairement. Pour éviter que ces écarts devien
nent "dangereux" du point de vue de la liaison inter
satellites, il est nécessaire de corriger l'écart en
longitude Al avant l'intervention des valeurs maximales
du Ai et AD . 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

PROJECTIONS, DANS LE PLAN PERPENDICULAIRE AU RAYON VECTEUR,

DES ORBITES DU BINOME DANS LE MEME REPERE

-.ææ+02 —-480E+02 0. -430E+02 .800E-+02
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2.3.3 - Influence d'une différence de produits Cp.S/M

Une différence de produit Cp.S/M entre les deux satelli
tes du binôme affecte essentiellement les écarts en excen

tricité Ae et en ascension droite des périgées A ( Jfl + CJ ) .

Pour donner une idée de l'importance de ces effets, on a
simulé l'évolution orbitale d'un binôme de bulletin "B" dans

le cas où le satellite S2 présente un produit Cp.S/M supé
rieur de 10 % à celui de Si. (Cp.S/M)2 = 1,1 (Cp.S/M)i.

La figure 2.3.z présente les variations des écarts Ae
et A ( CL + CJ ). On constate que l'écart en excentricités
peut atteindre sur l'année des valeurs 10 fois plus impor
tantes que l'écart initial A eQ = 1,5.10”^. Ces valeurs, qui
sont de l'ordre de grandeur des excentricités elles-mêmes
(10~4), ne correspondent qu'à des variations de l'écart
A (&.+&') inférieures à 10°, mais risquent d'être 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 Ae0, reste inoffensive. Un
contrôle d'orbite respectant la liaison inter-satellite est
donc envisageable pour un tel binôme "dissymétrique" par les

Cp.S/M. Ce contrôle, toutefois, impose une correction pério
dique de l'écart Ae, c'est-à-dire des corrections différen
ciées des excentricités des orbites. Ces corrections, dont

l'efficacité dépend principalement des ascensions droites où
elles sont réalisées seront difficiles à synchroniser.
Aussi, pour rester dans le cadre d'un maintien à poste de
binôme n'impliquant qu'un minimum de multiplications de ma
noeuvres par rapport au maintien à poste du satellite
"solitaire", l'étude de la 3ème partie sera limitée au cas

où les 2 satellites présentent des produits Cp.S/M égaux à
1 % près.
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Figure 2.3.Z

VARIATION DE L» ECART Ae SUR 50 0 JOURS POUR UN BINOME DE

BULLETIN "B" AVEC (Cp.S/M)? = 1,1.(Cp.S/M)i
Ae-

VARIATION CORRESPONDANTE DE L'ECART ( Ci + CJ )
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CONCLUSION

L'étude présentée dans la deuxième partie a montré que
l'évolution du binôme, décrite par le vecteur S]_S2(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 S]_S2 suffisantes pour que ne soit
plus respectée la condition de liaison inter-satellites éta
blie dans la première partie.

Le contrôle périodique de ces écarts, ainsi rendu néces
saire, va entraîner des contraintes spécifiques sur la stra
tégie de maintien à poste définie dans la troisième partie.

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

Quant aux écarts sur les vecteurs excentricités, Ae,

A ( OlL + cJ ) , pourvu que les satellites présentent des pro

duits Cp.S/M égaux, ils sont pratiquement "inoffensifs".
Toutefois, comme les autres écarts, ils rendent plus délicat
le problème de la synchronisation des manoeuvres de contrôle
orbital.
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TROISIEME PARTIE

BINOME CONTROLE
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INTRODUCTION

Après description du maintien à poste des satellites
géostationnaires classiques, on examine les imprécisions af
fectant sa réalisation.

En tenant compte de ces imprécisions, on définit pour le
binôme un cycle de contrôle orbital visant à maintenir les
deux satellites dans une même fenêtre de ± 0,1° avec un mou

vement relatif permettant la liaison inter-satellites.

La stratégie de Contrôle 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 problème

La deuxième partie a montré comment les perturbations
naturelles modifient l'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 à l'intérieur de ces "fenêtres".

Il existe plusieurs façons de corriger l'orbite suivant
les équipements dont dispose le satellite. Dans la suite,
nous nous placerons dans le cas le plus classique où le sys
tème de contrôle d'orbite utilise des actuateurs à faible

niveau de poussée (quelques newtons).

Les corrections d'orbites sont alors pratiquement des

impulsions provoquant un changement instantané des paramè
tres d'orbite. Ces impulsions correspondent à une modifica
tion du vecteur vitesse à position constante.

Elaborer une stratégie de maintien à poste consiste à
rechercher un maintien à poste optimal. Le critère majeur
est la minimisation de la somme des modules des impulsions,
c'est-à-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 à 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
critères de consommation d'ergol, il faut prendre en consi
dération des critères de souplesse des opérations (simpli
cité, répétitivité, fiabilité). Notons enfin que le problème
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 paramètres adaptés à l'orbite géostationnaire. Ces
paramètres ont été définis dans la deuxième partie. On rap
pelle que:

- a désigne le demi grand axe de l'orbite

- «T le vecteur excentricité de composantes:

ex = e.cos (fl+cJ)

ey = e . sin (A + (J )

- i le vecteur inclinaison des composantes:

ix = i • cos Cl

iy = i. sin Cl

- 1 la longitude moyenne du satellite

X =il + CJ + M - 6 avec O = temps sidéral.

L'instant où est effectuée la correction est repéré par
l'ascension droite du satellite notéeCKi.

(Yi = n+ CJ + 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 Ÿ s'écrit :

r = a - as(ex^cos(Xj + ey-sin<Xi)

À = 1 + 2.ex-sin(Xx - 2^ey-cosû<x

0 = ix-sin0^i - iy.cosCXj
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D'autre part, dans le repère orbital local défini par:

- îf : 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 à 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), Vs désignant

la vitesse géostationnaire (Vs

VN = as0 = Vs (ix-cos^i + iy.sin#i)
« .

Vt = as(/i+^) = Vs - 3/2 -ns(a-as) + 2VS( excos0<i + eysin Cxj )
»

Vr = r = Vs (exsin<Xj - eycos^j)

Soit Z\Vt, AVr les composantes de la correction im
pulsionnelle dans ce même repère. Les écarts induits sur les
éléments orbitaux s'obtiennent par résolution des six équa
tions obtenues en écrivant que:

- r, A , 0 sont inchangés pendant la manoeuvre
(correction impulsionnelle)

- Vn , Vt/ Vr deviennent Vn + AVn, Vt + 2}Vt, Vr + /\Vr
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Les écarts obtenus sur les éléments orbitaux s'écrivent

_ _. AVt
Vs

^Vt COS (Vj + Vr . s i n Ofi
Vs Vs

_YT , s i n - Vr -COSCXj
Vs Vs

Aix = —-.cos0(j
Vs

Aiy = ---, sin (Xj
Vs

Ai = - 1_.avr
Vs

La figure 3.1.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) = 4,5226.10-3.AVT

|A1 | (deg>= 0,01863 . AVN

| Ae-1 = 6,504.10-4. AVt ou 3,252.10~4./Wr

|AT | = 0,01863.AVr

On peut noter que:

- 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 3.1.a

Changement de vecteur inclinaison dû à une impulsion
AVn normale au plan de l'orbite.
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Figure 3.1.a (suite)

Remarque : si | ef | = | e? | = e, | | = 2e. s in
2

Changements de demi grand-axe et de vecteur excentricité
dus à une impulsion tangente à l'orbite.
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Figure 3.1.a (suite)

CL

Remarque : si | ef ë"T | = e , | Aë” | = 2e .s in
2

Changements de longitude moyenne et de vecteur excentri
cité dus à une impulsion radiale /Wr.
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3.1.3 - Contrôle Nord-Sud

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

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

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 à peu
près perpendiculaire à celle du point f (jusqu'à ± 15° de
cette perpendiculaire, suivant la position de l'orbite
lunaire). Cette rotation se traduit par une précession du
pôle de l'orbite dans une direction proche de celle du
point .

La stratégie optimale consiste donc à placer en début de
cycle le pôle orbital dans une direction à peu près opposée
à celle du point ÿ , le plus loin possible à la limite de
l'inclinaison tolérée. Le cycle s'achève dès que la rotation
du plan orbital rend l'inclinaison supérieure à l'inclinai
son de contrôle. Une correction Nord/Sud doit alors reposi
tionner convenablement le pôle de l'orbite pour le cycle
suivant.

La position du pôle orbital, au début de chaque cycle,
est définie par le noeud ascendant initial £l0 de l'orbite et
son inclinaison prise alors égale à l'inclinaison de con
trôle. La direction initiale du pôle, "à peu près opposée" à
celle du point y , correspond à une valeur initiale du noeud
ascendantjfl0 = 270°. En fait, on a dit que sa direction
exacte dépendait de la position de l'orbite lunaire et donc
de la date tQ de début du cycle.

Pour une date tQ donnée, le modèle analytique décrit
dans la deuxième partie (chapitre 2.2) permet de détermi
ner le noeud ascendant correspondant à cette direction opti
male du pôle. Ce noeud ascendant initial, lui-même appelé
noeud optimal, est tel qu'en fin de cycle, quand l'inclinai
son reprend sa valeur maximale initiale, le noeud ascendant
final est flf = .ilo ~ 180°.
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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
l'aide du modèle analytique.

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

Le noeud optimal correspondant à la date initiale, est
ici Q0 = 266°. Le parcours décrit par le vecteur inclinai
son dans son plan maximise sa durée de présence à l'inté
rieur du cercle, de contrôle de rayon imax (96 jours).

Au cours du cycle, l'inclinaison passe par un minimum,
et, sur la période où 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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Evolution du vecteur

inclinaison pendant
un cycle Nord/Sud
optimal avec imax = 0,1

O

- 0. _25OE>02 .SBOE+Œ , .753E:-KC , ^ -1O0E-+Î33
Evolution au noeud ascendant

pendant un cycle Nord/Sud optimal

T (jours)
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La figure 3.1.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
raît toutefois que cette durée ne varie pas de plus de deux
jours pour des écarts de ±. 10° par rapport au noeud optimal.

Figure 3.1.C

/b UAU-(

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 à l'autre, et ce d'autant plus que l'inclinaison de
contrôle est faible. Cette variation peut être gênante du
point de vue de la répétitivité des manoeuvres de correction
effectuées en station sol. Si l'on impose une durée de cycle
Nord/Sud tc constante, il faut choisir une inclinaison de
contrôle imax telle que la durée minimale des cycles
Nord/Sud optimaux pour imax soit justement tc. Ceux des cy
cles Nord/Sud ayant une durée supérieure à tc, au cours de
la durée de vie du satellite, sont interrompus au bout du
temps tc, avant que l'inclinaison ne recouvre la valeur
imax •
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Toutefois/ même ainsi rendues tout à fait périodiques,
les corrections Nord/Sud sont différentes à chaque fin de
cycle. Elles visent toujours l'inclinaison de contrôle im-,v

• _ i _ _ | llld a

mais un noeud optimal fonction de la date. De plus, les vec
teurs inclinaisons en fin de cycle, c'est-à-dire les incli
naisons et noeuds ascendants à corriger pour initialiser le
cycle suivant, sont à chaque fois différents.

On désigne par ii,n et if,n' respectivement, les vec
teurs inclinaisons au début et à la fin du nleme cycle.
D'après le paragraphe précédent (3.1.2), la correction fai
sant passer, au dernier jour du cycle, le vecteur inclinai

son de la valeur if ^ à la valeur if test réalisée par
une impulsion Nord/Sud:

Avn = - 53,68 \A± | m/s avec Ai = ii/n+l ~ ifn

effectuée à l'instant du jour où l'ascension droite du sa
tellite est:

avec ix = (1,0), iy = (0,1) et <£ = sgn(Zii.iy) = - 1

Le même résultat peut être obtenu par une impulsion
Sud/Nord-de même module, réalisée à 12 heures d'intervalle
environ, à l'ascension droite <Xj ± . Aussi les satellites
permettant les deux types d'impulsion (Nord/Sud et Sud/Nord)
autoriseront-ils également un sommeil nocturne aux stations-
sol chargées des manoeuvres l

C<i = £ Arc cos
Ai. i

x + TT



11/10/84
TdT = 410A

Doc. n° 217 CA/TS
Page 139

Quand on peut attendre systématiquement la fin du cycle
optimal, la correction AT s'effectue à inclinaison constan
te égale à imax*

Figure 3.1.d

AT\ = 2 imax sin AU
2

peut être réalisée par une impulsion Nord-Sud ( ZiVft < 0) à
l'ascension droite

<*I = ûfn + Aa ~ ^
2

AQ—zUl.. est donc l'angle parcouru sur l'orbite après le
2

passage au noeud, au moment de la correction. Pour obtenir
un AO- = TT , on doit corriger au noeud.
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Notons enfin que l’évolution principale du vecteur in
clinaison étant quasi-séculaire, le coût annuel du contrôle
Nord-Sud est pratiquement indépendant de l'inclinaison de
contrôle imax. Ce coût varie entre 40 et 52 m/s suivant la
position de l'orbite lunaire.

En diminuant imax, on multiplie les corrections, mais on
diminue également leur amplitude et donc aussi l'impact
Est-Ouest que peut avoir l'imprécision de leur réalisation.
Le chapitre suivant (3.2) étudiera ces effets 2\V parasites
et l'on cherchera dans le dernier chapitre à définir un com
promis adapté au cas du binôme.

3.1.4 - Le contrôle Est/Quest

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

Ce contrôle doit prendre en compte plusieurs phénomènes
qui conduisent à une répartition de la fenêtre 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 À1 = * 2e (rad),

- une plage pour le mouvement journalier
dre, induit par l'inclinaison A1 = ± —L

2
du second or-

. (rad),
4

négligeable pour i = 0,1° dès que e ^ 10“^

- une marge de sécurité pour les perturbations à courtes
et moyennes périodes (principalement dues à 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-à-dire en fait du produit Cp x S/M du satellite) ain
si que de la longitude de stationnement.
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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 ls est située à l'Ouest du point d'équilibre
stable le plus proche. Désignant alors par Al la plage de
longitude allouée au contrôle de la longitude moyenne, la
stratégie optimale est la suivante:

en début de cycle, le satellite est placé à la longitude
limite ls + Al avec un demi grand-axe aQ tel qu'il dérive
d'abord vers l'Ouest, sa vitesse de dérive s'annulant à la

longitude ls -Al, L'effet du potentiel terrestre le fait
alors dériver pendant la seconde moitié du cycle dans la di
rection du point stable jusqu'à la longitude ls + Al où la
correction Est/Ouest doit être réalisée.

Cette procédure conduit à un cycle répétitif schématisé
sur la figure 3.1.2. Pour une plage de longitude Al donnée,
le coût de ce cycle est minimal.

Figure 3.1.2
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Le modèle analytique décrit dans la deuxième partie et
un peu de mathématique, rapportée dans l'annexe 4, permet
tent de calculer le demi grand-axe aQ requis en début de cy
cle, en fonction de la longitude de stationnement ls et de
l'écart A1 toléré. En reprenant les notations du paragra
phe 2.2.6, où l'on rappelle que

K = - 1 s ( _ l,2840916.10"2 d°/jour/km)
2 ag

On trouve

a0 - 3-s “ avec £ = sgn (Gi)

En fin de cycle, la valeur du demi grand axe est

af = 2 as ” 3-o

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

A a = aQ - af [ £ = sgn (Gi)]

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

/lVT = -XëAa= -2 ns £. aLH~A1
éa.s \J K

Le calcul de la durée 7TC du cycle Est/Ouest ainsi décrit

est également rapporté^dans l'annexe 4. Son expression dé
pend du signe de G2 = -= - , mais il est constant pour une

?ls
longitude de stationnement ls et une plage en longitude A1
données.
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~ si G2 ^ 0 s

— si G2 — 0 ï

- si G2 > 0 : Tc

La figure 3.1.f présente les variations de Gi et

”*3 g -1
G2 = -—- en fonction de la longitude de stationnement ls.

^ls

Les maximums de G2 correspondent aux points d’équilibre
stable S et S' (-105°et 76° Est) et les minimums de G2* 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 Gi, vers l'Est si Gi < 0, et vers
l'Ouest si Gi > 0. Ce signe est aussi opposé à celui de
l'écart en longitude 1 en début de cycle. On remarque
alors que l'inégalité Gi Al < 0 assure la définition des ra
dicaux intervenant dans les expressions de /\a. et*tc. Enfin,
notons que quand la longitude de stationnement correspond
exactement à un point d'équilibre, Gi(ls) = 0 et
1(t) = ls Vt, pourvu qu'en début de cycle 1Q = ls (Al = 0).
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Variation de en fonction de la longitude

de stationnement 1

G1 = “ 2nSaS rVN(1®Y "'(J-Z-k]»?)
1-4 ir\-z.4 'OsJ 0 0 J

&A
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La stratégie de contrôle 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 (as = asic+ ^a^^Les effets périodiques de l'at
traction luni-solaire et de la pression de radiation solaire
perturbent les cycles (a,l) décrits en introduisant princi
palement :

- des termes à moyennes et à longues périodes sur 1,

- des termes à 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 à 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 à 0,005°,

- une modification de la durée 2TC du cycle qui devient
fonction de l'époque (suivant les perturbations luni-
solaire ) .

Le premier problème est résolu facilement en soustrayant
à la plage Al une marge de "sécurité" luni-solaire

fe0e= 0,006°.
Quant au deuxième point, il ne fait problème que si l'on

impose à la durée TTC du cycle d'être 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 à la longitude extrême devenue lc = ls + Al - .
Mais le demi grand axe à créer initialement pour rejoindre
cette longitude au bout du temps ~cQ diffère légèrement à
chaque cycle. La valeur as, fonction de la date initiale tQ,
est fournie par l'équation d'évolution de 1.
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En notant tf = t0 + zrc, l'égalité 1 (tf) = 1 (tQ)
fournit :

le

(*)

ân ( t0 ) — a? + [<- fs~K- -

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

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

af(tf) = as +j59(^-ûs-^]c^cc)+£?-?- ^ ?rÿ)

La correction à effectuer au temps tf est alors:

A& - a0(t'0) ~ af (tf)

où a0(t'0) désigne le demi grand-axe initial du cycle sui
vant calculée comme a0(t0) par (*) en remplaçant tQ par
t'o = tQ +TTC et tf par t'f = t'0 + 7TC.
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La figure 3.1.g présente un exemple de cycle en longitu
de prenant en compte les perturbations 1uni-solaires. La du
rée est fixée à 32 jours et l'écart toléré de ± 0,1°. La
longitude de stationnement est celle d'un satellite ARABSAT
à + 20° E.

Figure 3.1.g

a - 42164

On constate que le demi grand axe initial permettant de
rejoindre la longitude initiale, 20°1, en 32 jours est
aQ = 42168,4 km. Cette valeur diffère de 700 mètres de la
valeur calculée sans tenir compte des perturbations

(as + 2 y = 42167,7 km).
D'autre part le dépassement à l'Ouest de la longitude

minimale autorisée 19°9 montre clairement la nécessité de

prendre une marge de sécurité luni-solaire ^ .
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Pour calculer le coût théorique "principal" (sans per
turbations luni-solaires) du contrôle de la dérive en longi
tude, on exprime l'impulsion AVt en fonction de la période
77c calculée pour un écart A 1• Par élimination de Al, on
obtient:

avec CJ

th ( T ) si G2

1 G. 1
= 2 ns 1 x T si G2

O)
tg ( T ) si G2

= V\ G2K l' et T - G)~Co

< 0

= 0

> 0

Pour une durée D de maintien à poste, le coût total est
alors :

^ | AvT I /D = _D_ | A VT | = D.ns | Gl |
c

avec f = th, tg ou Id suivant le signe de G2.

Ce coût dépend de la longitude de stationnement:

- en zone instable (G2 < 0), il est minimal, égal à
Dns | Gi | , pour une période nulle et donc une fenêtre Al
nulle. Le système de contrôle d'orbite retenu (par im
pulsions discrètes et non pas continues) impose toute
fois de s'écarter de ce cycle "nul" optimal,

- en zone stable (G2 > 0), le coût décroit quand la pé
riode augmente mais, dans ce cas, la fenêtre Al augmente
aussi,

- dans les cas limites (G2 = 0), le coût est strictement
indépendant de la période.

f (T)

2T
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En fait, pour de faibles écarts Al (< 0,1°), et donc de

faibles périodes, on peut faire l'approximation Jk LT1 & 1
T

(au 2e ordre en T = ) et dire que le coût du cycle est
4

relativement indépendant de sa période "Cc :

y^"1. | AVt | /Djours — — • ns | Gi | m/s
2

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 à la longitude de 145° Est.
A titre indicatif pour nos longitudes occidentales, il est
de 0,7 m/s/an pour ls = 0°.

Les perturbations 1uni-solaires périodiques entraînent
des variations de coût d'un cycle à l'autre qui se compen
sent en moyenne. Près des points stables, toutefois, où le
coût théorique "principal" est nul (Gi =0), les effets per
turbateurs deviennent les principaux effets à corriger et
doivent faire l'objet d'une étude spécifique.

Notons enfin que, dans tous les cas, le coût du contrôle

de la longitude moyenne est très nettement inférieur au coût
du contrôle Nord/Sud.
(Au plus un rapport _i— m/s =

40 m/s

5 %)
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Cycle en excentricité

La plage de longitude Alexc tolérée pour la libration
diurne due à l'excentricité impose à celle-ci la valeur
maximale

e* = — ^lexc
c 2

Le modèle analytique montre que le mouvement principal
du vecteur excentricité est dû à la pression de radiation
solaire et fait décrire à son extrémité une ellipse quasi-

circulaire dont le rayon moyen dépend du produit Cp.S/M du
satellite

Re = 1,115.10“2 Cp.S/M (rd)

et dont le centre dérive très lentement à la vitesse

1^J~e2 + <5e2 = 3.10“6 Cp.S/M (/jour)
A ce mouvement principal s'ajoutent des perturbations

périodiques dues à des effets à 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, où dominent les termes luni-solaires à courtes

périodes, est bornée par iïa0(S2? 5.10"5 .

Pour définir la stratégie retenue pour le cycle du vec
teur excentricité, on ne considère 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
contrôle de 0,017 Re + ^eo<c • La nouvelle valeur notée ec
est donc:

ec = e* - 0,017.Re - 5.10-"5
c

(0,017.Re est la différence entre le demi grand-axe,
ae = 1,017 Rg, et R0)•

Si l'excentricité de contrôle ec est supérieure à Re, la
stratégie optimale consiste à placer initialement le vecteur
excentricité :

- dans la direction du soleil,

- avec un module égal à Re.
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Dans son mouvement principal quasi-circulaire, son modu
le ne varie pas de plus de 0,017.Re et reste donc inférieur
à ec. Les seules corrections à effectuer sont, de temps à

Pour un satellite de la classe d'ARABSAT avec un

Cp.S/M ^ 3,5.10”2f cette dérive est de l'ordre de 4.10“^/an>
Le rayon R~^ 4.10”^ et,pour une excentricité de contrôle
ec = 5.10“^, une correction tous les deux ans est suffisan
te .

Souvent, hélas, l'excentricité de contrôle ec est infé
rieure à Re. Notons, par exemple, que la valeur Re = 4.10~4
donnée précédemment correspond à une plage en longitude de
± 8.10“^ rd = ± 0,05° difficilement compatible avec les fe
nêtres de contrôle imposées actuellement aux satellites de
télécommunication (± 0,1°, voire même ± 0,05°.)

Il est alors nécessaire de contrôler 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

ec, est retardé par rapport à la direction du soleil
d'un angle o(. 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'achève
quand le module reprend sa valeur initiale égale à ec.
Le vecteur excentricité est alors en avance d'un angle ex
par rapport au soleil

- en fin de cycle, une rotation de la ligne des absides
effectuée à excentricité constante ec rend au vecteur
excentricité sa direction relative au soleil initiale.

autres, les corrections de

de l'ellipse.
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Figure 3.1.h

£ ss. C -C2. y- cü

La figure 3.1.h présente deux cycles consécutifs avec la
correction A~e qui les sépare. Un peu de géométrie permet
d'exprimer celle-ci à l'aide des différents paramètres du
problème :

| A e | = 2ec . sin (X

sin c< = s^-n[ Re cos ûc - 'l/ë^ - R^sin^g ’ ]
ec * ce

et & s = i &>s pe

avec £)s : vitesse de rotation apparente du soleil
(= 0,9856 °/j)

Pe : période du cycle en excentricité.
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La correction A~e est effectuée par une impulsion tan-
gentielle | A V-p | = i Vs | Zi'e’"| , deux fois plus efficace
qu'une correction radiale.

si (H + ^)fn désigne l'ascension droite du périgée à la
fin du n^-ème cycle, l'étude du paragraphe 3.1.2 montre, avec
la figure 3.1.i, que la correction doit être effectuée à
l'ascension droite

= (fl + éJ)£n + 2ZT - ex avec > 0 ( = _XS_ | A ~e | )
2 2

ou ôÎTi = (Xi - TT avec VT < 0 ( = - ,Vs | /le^| )
2

L'ascension droite du soleil étant alors (fl+^)fn - <x ,
on constate que l'impulsion doit être appliquée quand la di
rection du satellite est perpendiculaire à celle du soleil
(figure 3.1.j).

Figure 3.1.j

/ \
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Le coût annuel du contrôle de l'excentricité est égal à

| ZWt | /an = — --- | Ae~|
0s 2

avec I ^1T| = 2 sin#s (Recos#s - - R^sin^^g ’ )
f c e

On constate qu'il croît avec Re et décroît avec ec. Pour
un produit Cp.S/M donné, on a donc intérêt à prendre la plus
grande excentricité de contrôle ec possible.

Par contre, l'étude de la fonction I Aq* (Ûs) I
0 s 1

montre que le coût augmente faiblement avec l'angle &s, et

donc avec la période du cycle, Pe = ,2 _ $s, et ce d'autant
CJ s

plus que le rapport Re/ec est faible (cas d'ARABSAT).

Le contrôle optimal du vecteur excentricité n'est donc
pas celui qui maximise sa durée de présence dans le "cercle
de contrôle", contrairement au contrôle 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 -
coût annuel du cycle en fonction de sa période Pe, pour dif
férents rapports Re/ec.

A titre indicatif, pour un satellite de la classe
ARABSAT (Rû ^ 4.10r4), une excentricité de contrôle
ec = 2.10"^ impose pour une période Pe = 10 jours un angle
oc = 5° et un coût 2 | ^V>p | /an = 3,9 m/s (supérieur au coût
du maintien de la longitude moyenne à 20°E ± 0,1°).

Le contrôle est donc optimal quand la période tend
vers 0 (cas limite du contrôle continu, incompatible avec le
système de contrôle d'orbite considéré). La faible influence
de la période sur le coût permet cependant d'utiliser la mê
me période pour recaler la dérive en longitude et l'excen
tricité. On cherche alors à combiner les corrections de

l'excentricité avec celles du demi grand-axe.
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Contrôle combiné excentricité/demi grand-axe

Les impulsions tangentielles ont à 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 à l'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 coûts, Ave et /lva, imposés
par chacune de ces corrections. On applique à 12 heures
d'intervalle environ ( = TT) les impulsions tangentiel
les définies comme suit:

Le coût global est alors:

AVT = | ÀVi | + | Av2 | = Max ( | A Ve | , | /Wa | )

Par exemple, si | Ave | > | AVa | , la dérive en longitude
due au potentiel terrestre est corrigée gratuitement, et si
| AVe | < | Ava | , c'est l'excentricité qui est contrôlée
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 à créer à chaque
début de cycle. Cette dérive croit avec Ave. Pour qu'elle
fasse systématiquement "gagner du temps", on effectue
d'abord l'impulsion AV i ( i = 1 ou 2) ayant le signe de <Ava,
c'est-à-dire celle qui modifie le demi grand axe dans le
sens de sa correction.

Vi = i I Ave + z\va

v2 = i I Ave - Ava
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3.2 - PRECISION DU MAINTIEN A POSTE

Avant d'adapter la stratégie de maintien à poste au cas
du binôme, 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 système de contrôle d'orbite considéré utilise comme
actuateurs des moteurs à faible niveau de poussée (quelques
Newtons). Le modèle impulsionnel des corrections orbitales

est donc^approximatif. Dans la réalité, l'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 à la réalisation d'une "impulsion" de contrôle
Nord/Sud d'un satellite du type ARABSAT, par exemple, cor
respondent à une variation de 0,5° de son ascension droite.
Il est important de prendre en compte cette variation pour
définir précisément l'instant de correction.

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

On peut considérer qu'après calibration des biais systé
matiques contenus dans ces différentes erreurs, le module
d'une impulsion ZT\T est précis à ± 2,5 I et sa direction à
0,2° en roulis et 0,15° en lacet et tangage.

Dans le cas de l'impulsion tangentielle (de l'ordre
de 2 m/s) les effets parasites normal et radial (de l'ordre
de sin 0,15°.(1,025)AVt — 5,4.10“^ m/s) sont négligeables.
Il faut toutefois prendre en compte les erreurs affectant le
module AVt en définissant, par exemple, les cycles limites
en longitude que peuvent engendrer les zWt minimal et
maximal.
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On peut aussi prévoir de réaliser une double correction
en réalisant après 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 contrôle Est/Ouest des satellites
d'un binôme, la contrainte imposée à l'écart en longitude
conduira naturellement à adapter ce type de corrections en
deux étapes.

Notons également que l'erreur en module affectant une
impulsion Av^ provoque, avec l'imprécision de l'ascension
droite où 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 % l'excentricité de

contrôle (cf. annexe 6). L'incertitude sur la rotation du

périgée réalisée est de l'ordre de ± 1°.

Enfin, comme les corrections Est/Ouest sont découpées
en 2, voire 3 impulsions tangentielles, pour combiner les
contrôles d'excentricité et de dérive, l'incertitude sur la

rotation du périgée peut atteindre jusqu'à ± 3°.

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

Dans le cas de 1'impulsion normale AVn (de l'ordre de
10 m/s pour un contrôle à imax = 0,1°), l'effet parasite ra
dial (de l'ordre de sin 0,2°.1,025. AV^ cr 3,6.10“2 m/s) sur
l'excentricité et la longitude est tout à fait négligeable.
En revanche, on doit prendre en compte l'effet tangentiel
dont l'amplitude (de l'ordre de sin 0,15°.1,025. AV^ ^
2,7.10“2 m/s) suffit à modifier de façon significative le
demi grand axe, et donc la dérive en longitude
( A a = 2 fjL AV^ip ^ 0,74 km). Aussi est-il absolument né-

Vs
cessaire de 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:

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

- à durée fixée, il est nécessaire d'effectuer la cor

rection de l'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 l'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 fenêtre à l'impact Est/Ouest.

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

Pour illustrer la deuxième stratégie dite "de l'impact
corrigé", la figure 3.2.a présente des exemples de cycles de
dérive perturbés par l'impact Est/Ouest d'une impulsion
Nord/Sud et sa correction. La plage de fenêtre allouée à la
dérive en longitude est de ± 0,0045° autour de ls = 5°
Ouest. La durée du cycle de dérive est fixée à 14 jours et
la date de manoeuvre Nord/Sud au onzième jour du cycle.

Ainsi, si le ZIVnt parasite est orienté dans le sens
rétrograde à l'orbite, le A a induit amène 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 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 façon à 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 à le ramener le quatorzième jour à la longi
tude -5 ± 0,0045 degrés, de façon à préserver la répétitivi
té de ce cycle à durée fixée.



11/10/84 Doc. n ° 217 CA/TS

Page 159
Figure 3.2.a : STRATEGIE DE L'IMPACT CORRIGE

- EXEMPLE DE CYCLE EST/OUEST PERTURBE PAR UNE MANOEUVRE NORD/SUD

- EXEMPLE DE CYCLE EST/OUEST PERTURBE PAR UNE MANOEUVRE NORD/SUD
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Notons enfin que l'erreur en module affectant l'impul
sion AVfl provoque, avec l'imprécision de l'ascension droite
où 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 contrôle

(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
déjà de l'ordre de grandeur de l'erreur commise sur le noeud
ascendant par la restitution d'orbite.

3.2.2 - Les erreurs de restitution d'orbite

La précision de restitution des paramètres d'une orbite
quasi-géostationnaire dépend du type des mesures de position
et de vitesse, et de la longitude du satellite par rapport
aux stations de mesures.

Les valeurs présentées ci-dessous sont données par le
CNES pour une restitution à 3<T faite par le réseau des trois
stations: Aussaguel, Prétoria, Kourou.

Après 2 jours de restitution par des mesures effectuées
toutes les 2 heures par séries de 15 par 15 secondes:

Para

mètres a ( m ) e i (°) (°) (°) 1 (°)

Préci

sion

(3cT)

30 m 2.1er6 1,7.10-3 0,9 3,2 1,7.10-3

L'augmentation de la durée (15 secondes)d'une série de
mesures n'apporte rien. Une diminution de la période (2 heu
res) entre les séries de mesures améliorerait un peu cette
précision.

L'utilisation des techniques laser mises en oeuvre
jusqu'ici pour la restitution fine d'orbites plus basses (en
particulier les satellites de géodésie) permettrait
d'améliorer ces erreurs.
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Toutefois ces techniques imposent, d'une part, une ré
duction de la fenêtre de contrôle à cause de l'étroitesse du

cône de visée 0,05°) ou une meilleure connaissance a

priori de l'orbite, et, d'autre part, exigent pour être pré
cises des conditions de mesures plus contraignantes (ciel
clair et de préférence nocturne).

De plus en plus, aussi, on envisage l'utilisation du
"Global Positioning Système".

Pour l'étude du maintien à poste du binôme, on se place
ra dans la limite des précisions actuellement "opération
nelles", définies par le tableau précédent. Ces valeurs li
mites seront aussi considérées comme la meilleure précision
effectivement réalisable sur les paramètres d'une orbite
quasi-géostationnaire, après fines corrections.

Elles imposent, en particulier, de prendre des marges de
sécurité correspondantes à l'intérieur des fenêtres de
contrôle en longitude et latitude.

3.2.3 - Les perturbations non considérées

Les principales perturbations de l'orbite géostationnai
re non modélisées sont, en fait, des perturbations artifi
cielles induites par le contrôle d'attitude. Celui-ci est
destiné à contrer les différents couples perturbateurs en

gendrés aussi bien par des phénomènes naturels (champ magné
tique et gradient de gravité terrestre, pression de radia
tion solaire) que par les impulsions de corrections orbita
les elles-mêmes.

Même dans le cas où le système de contrôle d'attitude
est constitué par des roues cinétiques, plutôt que par des
tuyères, il engendre plus ou moins directement des petites
accélérations perturbant l'orbite. En effet, les roues ciné
tiques contrent les couples en accélérant ou décélérant leur
rotation propre et il est nécessaire de temps à autre de
réinitialiser leur vitesse de rotation. Pendant ce temps de
"désaturation des roues cinétiques", l'attitude du satellite
est maintenue par des petites impulsions AV, associées ou
non par paires, qui, de toutes façons ne créent pas des cou
ples purs. (Incertitude sur la position du centre de masse
du satellite, mauvais alignement des tuyères effectuant les
impulsions, etc...).
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Quand ces désaturations interviennent périodiquement à
cause d'un couple perturbateur prépondérant, on peut prévoir
assez précisément l'effet qu'elles induisent sur les cycles
Est/Ouest et Nord/Sud. C'est le cas, en particulier, des sa
tellites possédant des grands panneaux solaires (L.SAT ,
Télévision Directe) pour lesquels le couple dû à la pression
de radiation domine et évolue périodiquement avec la posi
tion du soleil pendant un cycle Est/Ouest.

En revanche, ce n'est pas le cas d'un satellite de télé
communications type ARABSAT pour lequel les désaturations
des roues cinétiques interviennent de façon aléatoire avec
une période variant entre 2 et 4 jours. De plus, l'impul
sion, ou plutôt le train d'impulsions de désaturation est
créé par une unique tuyère qui provoque une perturbation
tangentielle relativement importante. Celle-ci peut être po
sitive ou négative et son module, de l'ordre de 2.10“^ m/s,
est plus ou moins bien "récupéré" par le budget en du
contrôle Est/Ouest, suivant une stratégie en phase de mise
au point...

Dans le cas du binôme où le contrôle de l'écart en lon

gitude est déterminant, ce type de désaturation à l'aide
d'une seule tuyère est à proscrire. On visera de réaliser
les meilleurs couples possibles en faisant agir des paires
de tuyères. Une impulsion tangentielle parasite due à une
désaturation des roues cinétiques devra rester de deux or
dres inférieure au ZIVt requis pour un cycle de dérive.
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3.3 - MAINTIEN A POSTE D'UN BINOME GEOSTATIONNAIRE AVEC LIEN

INTER-SATELLITES

3.3.1 - Objectifs du maintien à poste

Les buts poursuivis sont directement inspirés de l'appel
d'offre émis par l'Agence Spatiale Européenne en
Octobre 1983 sous le titre:

"Systèmes synchronisés de contrôle d'attitude et d'orbi
te de satellites opérant en essaims".

Le texte proposait de commencer par l'étude de 2 satel
lites, non identiques, mais "semblables en configuration"

(mêmes produits Cp.S/M), occupant le même créneau de l'arc
géostationnaire, a savoir la même fenêtre de ± 0,1° Nord/Sud
et Est/Ouest autour d'une longitude donnée.

Par ailleurs, on imposait aux satellites d'être situés
en chaîne, côte à côte, en excluant les configurations el
liptiques où ils se tournent autour en 24 heures. Dans le
cas de liaison inter-satellites, on excluait aussi les con

figurations "maître-esclave" où position et attitude du se
cond satellite seraient asservies au pilotage du satellite
"chef". Le travail demandé comportait, en particulier,
l'étude du maintien à poste du binôme, sans modification, à
bord des satellites, du système de contrôle d'attitude et
d'orbite, et avec une "adaptation mineure" des logiciels de
la station-sol.

Dans cet esprit, le but de ce chapitre est d'adapter la
stratégie de maintien à poste exposée pour le satellite
géostationnaire "solitaire" au cas du binôme défini dans la
première partie. La liaison inter-satellites impose une
contrainte au mouvement relatif des satellites mais n'est

utilisée en aucune façon pour informer le contrôle des orbi
tes. Celui-ci est assuré, pour les deux satellites, par la
même station-sol qui ne dispose que des mesures de son ré
seau pour restituer les paramètres orbitaux du binôme et
leurs écarts.
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Le problème consiste alors à définir, pour chaque satel
lite, des cycles de corrections Nord/Sud et Est/Ouest visant
à la fois:

- le maintien à poste des satellites à l'intérieur de la
même fenêtre de ± 0,1° en latitude et longitude centrée
sur la position nominale du binôme

- le maintien d'un mouvement relatif autorisant en per
manence la liaison inter-satellites.

Aux critères habituels de coût minimal en impulsions Av
et de répétitivité des opérations s'ajoute un critère spéci
fique de synchronisation des manoeuvres effectuées sur cha
que satellite. Cette synchronisation est à la fois néces
saire pour faciliter le maintien de la liaison pendant les
corrections orbitales et pour minimiser l'accroissement des
charges de la station dû au second satellite.

La restitution simultanée des deux orbites peut encore
se faire en 48 heures compte tenu de la période de 2 heures
qui sépare les 15 secondes de mesures effectuées par les
stations du réseau. On peut très bien envisager une alter
nance, toutes les heures, des séries de mesures, en utili

sant des fréquences de télémesure distinctes pour chaque
satellite. La précision de restitution serait la même pour
les paramètres orbitaux de chaque satellite, et double pour
les écarts entre ces paramètres. Ainsi les valeurs données
au paragraphe 3.2.2 donnent pour la mesure des écarts, après
48 heures de restitution, les précisions suivantes:

Ecarts A a( m) A e Ai( ° ) AO(°) 0 ) 0
i—1

Préci

sion

(3 )

60 m 4.10“6 3,4.10-3" 1,8° 6,4° 3,4.10-3°

Dans la pratique, on comptera comme écarts effectivement
réalisables après ajustement des paramètres orbitaux:

A a = 70 m Ae = 5.10”6

A CJ - goAO. = 2°

Ai = 4.10"3 d°

A 1 = 4.10-3 do
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3.2.2 - Contraintes imposées par la liaison aux cycles
de contrôle

La première partie a traduit la contrainte de liaison
inter-satellites en terme d'écarts maximaux admissibles

^ amax f ^emax' ^max ' AQ max• AéJ max et ^e durée limite
ZlTmax- Le contrôle d'orbite doit donc maintenir les écarts
en-dessous de leur valeur limite, et ce, sur une période
inférieure à ^Tmax*

Si A a était nul en permanence, la durée A T serait in
différente et l'étude du chapitre 1.5 montre que les écarts
A e = 5.10"6, Ai- 4,10~3, A-& = 3° et AtUJ - 10° seraient
tout à fait admissibles pour une excentricité et une incli
naison de contrôle de 2.10~4 et 0,1° respectivement.

Un A a non nul et la variation des écarts orbitaux due

aux perturbations naturelles créent des contraintes de
durée. Un Aa de 70 mètres, par exemple, provoque une varia
tion de l'écart /I en longitude moyenne de 0,02° en
22 jours. Cette variation est légèrement altérée par les
perturbations dues au potentiel terrestre (diminuée dans les
zones occidentales).

Pour le binôme considéré, l'écart nominal en longitude
est de 0,07°. On lui tolère une variation de ± 0,02° en vi
sant des cycles de correction Est/Ouest d'une durée de
21 jours. Les corrections Nord/Sud et l'inclinaison de
contrôle qui leur correspond sont alors très conditionnées
par leur fort impact Est/Ouest. On devra les effectuer à un
moment du cycle Est/Ouest où l'écart en longitude est quasi-
nominal et faire en sorte qu'elles n'engendrent pas une va
riation de cet écart supérieure à 0,02° après les 48 heures
nécessaires à la restitution des orbites.

Pour une inclinaison de contrôle de l'ordre de 0,1°, les

corrections sont de l'ordre de 10 m/s. On a montré que la
variation du demi grand axe produite par leur impact
Est/Ouest pouvait atteindre 0,74 km. Les corrections simul
tanées de deux orbites inclinées de 0,1° pourraient donc
provoquer un A a = 1,5 km, c'est-à-dire une variation de
l'écart en longitude de 0,038° en 48 heures. Aussi est-il
impératif de réduire l'amplitude des corrections Nord/Sud.
La meilleure façon d'opérer cette réduction est de minimiser
l'inclinaison de contrôle.
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En effet, outre l'intérêt de réduire les impacts
Est/Ouest, une inclinaison de contrôle plus faible autorise
aussi, d'après la 1ère partie, des écarts ^dflplus impor
tants .

Pour le binôme considéré, on prendra une inclinaison de
contrôle ic = 0,05°. Ainsi, la variation de l'écart en lon
gitude induite par les corrections Nord/Sud ne dépassera pas
0,02° en 48 heures et, avec l'écart limite Al = 0,05° (au
lieu de 0,07°) on pourra tolérer pour cette inclinaison ic,
des écarts |zlil| ^ 7° et \/[CJ | < 15° (figure 1.5.f du para
graphe 1.5.2).

D'autre part, la deuxième partie a montré qu'un petit
écart initial AÀ. 2^ 0,004° pouvait induire avec un écart
initial AQo < 3° de fortes variations de cet écart AD. , à
la mi-cycle Nord/Sud, quand les inclinaisons atteignent
leurs valeurs minimales. Pour que cette variation ne soit
pas dangeureuse, on visera de faire coïncider la mi-cycle
Nord/Sud avec un moment de cycle Est/Ouest où l'écart en
longitude est quasi-nominal (Al 0,07°).

Notons que la durée optimale des cycles Nord/Sud corres
pondant à une inclinaison de contrôle 0,05° est d'au moins

42 jours ( ii= = 2x1 = 43,01).
oiy 2,325.10-3

A durée de cycle Est/Ouest donnée, le choix de
l'excentricité de contrôle, ec, dépend habituellement du
produit Cp.S/M du satellite, par l'intermédiaire du rayon
Re, et de la longitude de stationnement par la plage de fe
nêtre réservée à la dérive en longitude. Dans le cas du bi
nôme, cette plage est évidemment réduite à cause de l'écart
en longitude moyenne qui sépare en permanence les
satellites.
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Une fenêtre de ± 0,1° autour de la longitude de station
nement a une largeur totale de 0,2°. A ces 0,2° il faut
retrancher :

- la plage réservée à l'écart en longitude:
0,07° + 0,02° = 0,09°

- la plage de sécurité luni-solaire:
2 x 0,006° = 0,012°

- les plages d'erreur de restitution

. de la longitude:
2 x 0,0017° = 0,0034°

. du double de l'excentricité:

2 x 2 x Ml x 2.10“4 = 0,0005°
TT

Il reste 0,094° à répartir entre:

- la plage réservée aux excentricités:

2 x 2ec* x Ml
1T

- la plage réservée à la dérive:

I | Gi.K | . ZTC2
8

avec: ec* = ec + 1,9.10”4 Cp.S/M + 5.10”^

Zc • durée du cycle Est/Ouest

K = - 1,28.10-2 d°/km/jour

G]_ : fonction de la longitude de stationnement
définie dans la deuxième partie.
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Il est ici nécessaire de se fixer les idées avec quel
ques données supplémentaires. On suppose que la longitude de
stationnement nominale du centre du binôme est 0°, c'est-à-

dire qu'il est situé à 11° Est du point d'équilibre insta
ble C. Notons qu'une longitude de stationnement symétrique
par rapport à C ( ^20° Ouest) donnerait des résultats ana
logues .

A 0°, Gi -0,05 km/j (figure 3.1.f), et pour une durée
de cycle Z~c = 21 jours, la plage réservée à la dérive doit
être de 0,035°.

Il reste donc 0,059° pour les excentricités, c'est-à-

dire 2,58.10“4 pour e^*. Avec un même produit
Cp.S/M = 1,2 x 0,04 mVkg (type ARABSAT ) pour les deux sa
tellites, cette valeur de ec* conduit à une excentricité de
contrôle ec = 2.10“^.

Pour un contrôle combiné dérive en longitude/excentrici-
té , la durée du cycle Est/Ouest est aussi la période du cy
cle en excentricité. L'étude du paragraphe 3.1.4 fournit
alors l'angle de recalage soleil/périgée : = 18,4°.

La figure 3.3.a présente la répartition de la fenêtre
Est/Ouest du binôme sur les différentes plages déterminées
précédemment. Sont aussi présentés les cycles moyens de dé
rive de chaque satellite autour de leur longitude de sta
tionnement nominale, respectivement - 0,035° et + 0,035°.

Les plages de ± 0,01° autour de ces cycles correspondent
aux effets limites admissibles des erreurs sur les demi

grand-axes. Volontairement, on n'a pas réservé de plage aux
impacts Est/Ouest des corrections Nord/Sud, adoptant impli
citement la stratégie de l'impact corrigé exposée au para
graphe 3.2.1 et illustrée par la figure 3.2.a.
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3.3.3 - Corrections principales du maintien à poste

Les corrections Nord/Sud principales viseront systémati
quement pour chaque orbite le noeud ascendant optimal cor
respondant à la date de début de cycle et l'inclinaison
limite ic = 0,05°. Il est nécessaire de viser le noeud opti
mal pour ne pas risquer de sortir du cercle de contrôle
avant 42 jours. Les cycles optimaux de durée supérieure à
42 jours sont interrompus de manière à assurer la répétiti
vité des manoeuvres Nord/Sud. D'un intérêt précieux pour les
stations-sol, cette répétitivité garantit aussi la possibi
lité de réaliser la stratégie de l'impact corrigé par un
phasage convenable des cycles Nord/Sud et Est/Ouest.

Fonctions des dates et des vecteurs inclinaisons de fin

de cycle Nord/Sud, les impulsions doivent être cal
culées pour chaque cycle. De même l'ascension droite,
c'est-à-dire l'instant du jour, où elles sont appliquées aux
satellites. Leur module est au plus de l'ordre de 5 m/s pour
chaque satellite, toujours inférieur pour les cycles opti
maux écourtés.

Les variations de demi grand axe induites par l'impact
Est/Ouest de ces impulsions /4Vn peuvent atteindre ± 0,37 km
pour chaque satellite. La stratégie de l'impact corrigé im
pose donc d'effectuer ces corrections après l'instant du cy
cle de dérive où a - as = “ 0,37 km. Avec l'aide de l'anne

xe 4, on calcule que cet instant intervient 13,5 jours après
le début du cycle de dérive, aux points de longitudes
Ici = Isi ” 0,0131° (i = 1,2), notés sur la figure 3.3.a.

En prenant quelques heures de sécurité, on effectue les
corrections Nord/Sud au 15e jour d'un cycle Est/Ouest. La
durée des cycles Nord/Sud étant double de celle des cycles
Est/Ouest, elles se font un cycle Est/Ouest sur deux, toutes
les six semaines. Elles sont suivies au 18e jour du cycle
Est/Ouest, après 48 heures de restitution d'orbite, d'une
correction tangentielle de leurs impacts, différenciée pour
chaque satellite, et visant à les ramener au 21e jour à leur
longitude nominale respective de fin de cycle lsi + 0,0175°
(i = 1,2).
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Les corrections Est/Ouest principales sont décomposées
en trois manoeuvres pour combiner les contrôles de dérive et
d'excentricité sans introduire de dérive parasite. La stra
tégie décrite au paragraphe 3.1.4 conduit à trois impulsions
tangentielles effectuées à 12 heures d'intervalle.

A cf + 0,038 m/s

Av2 — ~ 0,078 m/s

&V3 ^ + 0,078 m/s

L'impulsion Avi correspond à la correction principale
de dérive, à ajuster pour chaque satellite suivant son demi
grand axe en fin de cycle Est/Ouest suivant aussi la date.
(On rappelle que les perturbations luni-solaires, fonctions
de la date, modifient à chaque cycle le demi grand axe ini
tial permettant d'atteindre la longitude de fin de cycle au
bout de 21 jours).

La somme en module des impulsions:

|AVi | + | Av2 | + | Av^ | = 0,194 m/s

correspond au coût de la correction de chaque vecteur excen
tricité, à savoir une rotation de périgée d'angle
2(X = 36,8°, à excentricité constante ec = 2.10“^.

3.3.4 - Synchronisation des manoeuvres et corrections

d'ajustement

Les corrections principales définies précédemment sont
appliquées simultanément aux deux satellites. Pour la cor
rection tangentielle de dérive, AVi, et la correction des
impacts Est/Ouest (les fameux impacts !), on a précisé que
les manoeuvres étaient différenciées pour chaque satellite.

Les corrections des vecteurs inclinaisons et des vec

teurs excentricités, quant à elles, sont difficilement
différenciables. En effet, l'instant de leur réalisation si

multanée détermine l'ascension droite où elles sont appli
quées aux satellites et donc, d'après le chapitre 3.1, leur
direction. Une éventuelle différenciation de ces corrections

principales ne peut donc affecter que leur module | | | et
rupi.
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Aussi, q(^) étant mis pour i(^) ou + indifférem
ment, si la restitution d'orbite décèle des écarts entre les

vecteurs qfT et qf7 des 2 satellites à la fin du cycle en q,
les modules | \Aqi | | et | |/lq2 | | sont différenciés comme indi
qué sur la figure 3.3.b.

Figure 3.3.b

Aqi vise le vecteur initial nominal qQ du cycle sui
vant .

Aq2 parallèle à AqT, ajusté en module, vise pour cjJ le
seul point du cercle de contrôle alors possible: q'2•
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Notons que l'imprécision des manoeuvres peut alors creu
ser ou réduire les écarts. Quoi qu'il en soit, après
48 heures du nouveau cycle, quelles qu'aient été les correc
tions Aql (différenciées ou non), si la restitution d'or
bite décèle des écarts entre qi et q^ on effectue une cor
rection d'ajustement /q* sur le satellite le plus éloigné du
cycle théorique, et au besoin sur les deux satellites.

Ces corrections d'ajustement Jq^ qui ne sont pas forcé
ment simultanées quand elles concernent les deux satellites,
ramènent les écarts orbitaux du binôme dans les plages dues
aux incertitudes de restitution d'orbite, à savoir:

L'ajustement des vecteurs excentricités peut éventuelle
ment être combiné à un ajustement des demi grand axes assu
rant | A a | < 70 m.

Notons ici que l'écart nominal AfL- 0,07° déterminé au
début de la première partie (chapitre 1.2) ne saurait être
visé avec réalisme. On a d'ailleurs exclus implicitement de
le faire en visant le même cycle Nord/Sud (l'optimal ! le
seul, le vrai l) pour les deux satellites.

Les écarts mentionnés ci-dessus sont tout à fait admis

sibles du point de vue de la liaison inter-satellites. On
rappelle, en effet, que pour une inclinaison de 0,05° et une

excentricité de 2.1Cr, on peut tolérer | ACl ° | ^ 7° et
| ^ 15° tant que Al b 0,05°.

Les variations des écarts Ae et A {Cl + CO) au cours des
cycles en excentricité les laissent inoffensifs pour la
liaison. En revanche, la deuxième partie a montré que des
variations mal corrélées de Ai et ACl, intervenant en mi
lieu de cycle Nord/Sud, pouvait déphaser sensiblement le
mouvement Nord/Sud relatif des satellites.

Pour rendre inoffensif ce déphasage, il est important de
recaler l'écart en longitude avant la mi-cycle Nord/Sud.
Celle-ci intervient au 15e jour d'un cycle Est/Ouest sur
deux. Pendant le cycle intermédiaire, c'est la correction
Nord/Sud des inclinaisons qui intervient au 15e jour. Cette
correction impose, elle aussi, un écart en longitude quasi-
nominal Al = 0,07° (à cause des impacts ...).

| A~e \ < 5.10"6

| AT | < 4.10”3

| A Cl | < 2°

| AO) | < 8°
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Systématiquement donc, au 12e jour de tous les cycles
Est/Ouest, un ajustement différencié des demi grand-axes
visera d'amener les satellites en leurs longitudes nominales
respectives, lci et 1C2, au 15e jour (cf. figure 3.3.a).
Réalisée, pour chaque satellite, en deux impulsions respec
tant l'excentricité, cette correction fine de dérive, en fin
de deuxième semaine, garantit à la liaison ... l'accès en
troisième semaine 1

3.3.5 - Cycle de maintien à poste du binôme

Le tableau suivant résume dans l'ordre chronologique
toutes les corrections Est/Ouest et Nord/Sud pouvant inter
venir au cours des 21 jours d'un cycle Est/Ouest.

E/0 est mis pour correction Est/Ouest, N/S pour correc
tion Nord/Sud, le symbole * désigne des impulsions éventuel
lement différenciées pour chaque satellite, Av, des
corrections principales, et Jv, des corrections d'ajuste
ment .
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1 Lu E/O AV\* et Av2* à 12 heures d'intervalle ;
début du cycle de dérive

2 Ma E/O AV3* (12 heures après AV2) ; début du
cycle en excentricité

3 Me Restitution d'orbite

4 Je Restitution d'orbite

5 Ve E/O ajustement dérive et excentricité ^V«n*
(facultative)

6/7 W.E.

8 Lu

9 Ma

10 Me Restitution d'orbite

11 Je Restitution d'orbite

12 Ve E/O ajustement dérive <5v>r2* visant Al = 0,07°
au Lu. suivant

13/
14

W.E.

15 Lu N/S zjVjj* ; début du cycle en inclinaison

16 Ma Restitution d'orbite

17 Me Restitution d'orbite

18 Je E/O <Jv<p3* corrigeant les impacts de ^iV^* 7
Jv^* rectifiant le cycle en inclinaison

19 Ve

20/
21

W.E.
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Toutes les corrections principales AV\*, AV2*> AV3*
et zWn* peuvent être différenciées, mais sont appliquées
simultanément aux deux satellites. Pour différencier le mo

dule de la correction Nord/Sud principale, on peut s'appuyer
sur la restitution d'orbite du 11e jour puisque la correc
tion tangentielle du 12e jour ne modifie pas les vecteurs
inclinaisons.

Il est bon, en revanche, d'envisager une restitution
d'orbite supplémentaire à la fin de chaque cycle Est/Ouest
(quitte à traiter des mesures le dimanche ...) de façon à
mieux préciser les corrections différenciées r AV2* et
^V3* en début de cycle suivant.

Les corrections d'ajustement *r Jvt3* et
<TvN* ne sont pas forcément simultanées, de façon à pouvoir
corriger au mieux les écarts entre les vecteurs excentrici
tés ou les vecteurs inclinaisons des satellites. Chacune des

corrections tangentielles JVtI* / 7Vt2*r devrait
théoriquement faire l'objet, pour chaque satellite, d'un dé
coupage en 2 impulsions à 12 heures d'intervalle pour res
pecter les combinaisons de corrections de dérive et d'ex
centricité visées.

Toutefois, pour des impulsions suffisamment faibles on
peut négliger l'effet sur les vecteurs excentricité dont la
restitution est, par ailleurs, fort imprécise. En pratique,
seul le ?Vt3* pourrait faire l'objet de découpage, en cas
d'impacts Est/Ouest particulièrement "méchants". La restitu
tion d'orbite conseillée en fin de cycle Est/Ouest permet de
l'éviter. L'écart engendré sur les vecteurs excentricités
est alors corrigé dès le début du cycle suivant.

Le cycle Est/Ouest qui suit le cycle décrit par le ta
bleau est analogue en tous points pour les corrections
Est/Ouest. En revanche, les deux corrections Nord/Sud, prin
cipale et ajustement, sont supprimées. L'ajustement <TVn*
des cycles Nord/Sud au 18e jour est proscrite car, aux fai
bles inclinaisons qui interviennent alors, l'incertitude sur
les noeuds ascendants rendrait sa réalisation très impréci
se .

La correction 5v«p2* est impérative pour ajuster l'écart
en longitude à la mi-cycle Nord/Sud. Quant à la manoeuvre
5VT3*r il est bon de la maintenir pour viser avec précision
les longitudes nominales de fin de cycle.
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Les impulsions en fin de première semaine,
^V*p2*/ en fin de deuxième semaine et <Jvt3* en fin de troi

sième semaine assurent alors un contrôle hebdomadaire de la
dérive.

Ce contrôle neutralise aussi les effets en longitude in
duits par les systèmes de contrôle d'attitude des satel
lites. On rappelle que pour les satellites du binôme on a

imposé aux impulsions parasites dues à des mauvais couples
de désaturation des roues cinétiques d'être inférieures au
l/100e du ^Vo4rive, c'est-à-dire inférieures à 4.10”4 m/s.
Au pire ces impulsions, imposées de façon aléatoire tous les
3 ou 4 jours, engendrent des variations de l'écart Al de
5.10“3 <3° en une semaine. Dans le cas d'impulsions parasites
plus importantes (par exemple système de désaturation mono
tuyère type ARABSAT), il est nécessaire d'imposer quelque
contrainte à leur caractère aléatoire. (Sur la date

d'intervention, en particulier, qui leur fait changer de si
gne toutes les 12 heures).
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CONCLUSION

On peut envisager de contrôler les satellites du binôme
considéré dans une même fenêtre de ± 0,1° à l'aide de la mê
me station-sol.

Le maintien de la liaison inter-satellites exige toutes
les semaines, pour chaque satellite, une restitution des pa
ramètres orbitaux et un ajustement différencié de la dérive.

Un ajustement des vecteurs excentricité et inclinaison
peut également être nécessaire deux jours après leur correc
tion principale qui a lieu toutes les trois semaines pour
l'excentricité, et toutes les six semaines pour l'inclinai
son .

L'inclinaison est contrôlée à 0,05° pour éviter des im
pacts Est/Ouest fatals et pour diminuer les contraintes im
posées par la liaison aux écarts entre les noeuds ascendants
et les périgées.

Cette réduction de moitié de l'inclinaison de contrôle

n'affecte pas le coût principal des corrections Nord/Sud.
Celui-ci, en revanche, est légèrement augmenté par l'inter
ruption des cycles optimaux de durée supérieure à six
semaines. Le coût des corrections Est/Ouest est aussi un peu
accru par les ajustements hebdomadaires de dérive.

Toutefois, plus qu'en impulsions Av, c'est en terme de
multiplication des opérations sol (mesures de restitution et
manoeuvres, différenciées, et plus nombreuses) qu'il con
vient d'évaluer le coût du maintien à poste du binôme.
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CONCLUSION GENERALE
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Le maintien permanent d'une liaison du type télécommuni
cations entre les deux satellites d'un binôme géostationnai
re ajoute au contrôle de leurs orbites respectives une
contrainte sur leur mouvement relatif.

Cette contrainte se traduit par des conditions relative
ment simples sur les paramètres orbitaux classiques. En re
vanche, sa prise en compte dans la stratégie de maintien à
poste est rendue délicate par l'utilisation des paramètres
adaptés aux orbites géostationnaires. Les vecteurs excentri
cité et inclinaison, en effet, facilitent l'étude des per
turbations et du contrôle de ces orbites mais allourdiraient

beaucoup la description du mouvement relatif et l'écriture
des conditions de liaison.

L'étude proposée s'est attachée à l'examen d'un binôme
constitué par deux satellites distants de 50 kilomètres en
moyenne avec, pour la liaison, des dépointages d'antennes ou
de télescopes de * 11 degrés au plus. Toutefois, les procé
dures mises en oeuvre pour appréhender ce cas précis peuvent
servir à résoudre d'autres binômes. Elles comportent essen
tiellement :

- la traduction des contraintes de liaison inter

satellites en terme d'écarts admissibles sur les paramè
tres orbitaux

- la définition de cycles de contrôle orbital dont
l'imprécision de réalisation et l'évolution respectent
ces écarts admissibles.

Les stratégies de maintien à poste ainsi définies peu
vent être mises au point sur un programme de simulation nu
mérique développé dans le cadre plus général des essaims de
satellites. Ce programme dont l'annexe VII fournit le mode
d'utilisation permet de calculer l'évolution orbitale natu
relle et corrigée d'un ensemble de satellites quasi-
géostationnaires dans différents systèmes de références.

L'étude proposée a été développée dans le souci d'une
adaptation mineure des procédures habituellement suivies par
les stations-sol. En particulier, la liaison inter
satellites, elle-même, ne joue aucun rôle dans la réalisa
tion du contrôle d'orbite. Or on peut très bien prévoir de
l'utiliser pour effectuer des mesures de positions et de vi
tesses relatives. Plus simplement, la seule prise en compte
du mouvement quotidien moyen des antennes peut aider à dé
terminer les écarts entre les paramètres orbitaux. Les mesu
res transmises au sol, ou mieux traitées par un calculateur
embarqué, amélioreraient les performances de restitution
d'orbite, tout en allégeant la charge des stations-sol.
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On peut même envisager d'asservir complètement le pilo
tage du second satellite à celui du satellite "chef". Les
corrections principales sont alors à la fois simultanées et
identiques "aveuglément" pour les deux satellites. Des cor
rections d'ajustement sont ensuite calculées par le chef à
partir de ses mesures du mouvement relatif. Ce type de stra
tégie de maintien à poste, avec traitement en vol des infor
mations fournies par la liaison inter-satellites,
permettrait aux stations-sol de considérer totalement le bi

nôme comme un seul élément géostationnaire.

L'examen de cette solution plus élaborée de binôme cons
titue donc un axe de recherche important pour le développe
ment de la coordination de satellites.

Il peut être intéressant également, pour certaines mis
sions, de considérer le cas d'un binôme de satellites très

dissemblables en configuration. Les écarts entre les cycles
en excentricité provoqués par une différence importante du
produit Cp.S/M nécessitent alors une réadaptation spécifique
du contrôle combiné excentricité/dérive en longitude des
deux satellites.

Enfin, un autre point important qui n'a pas été abordé dans
cette étude est la phase de mise à poste du binôme. Elle
correspond aussi à la phase d'acquisition pour la liaison'
inter-satellites. Celle-ci exige un examen soigné du rendez-
vous en longitude du second satellite et de l'initialisation
des cycles de contrôle d'orbite.

Loin, donc, de fermer le problème, cette thèse constitue
une étape encourageante pour l'étude de la coordination de
satellites géostationnaires. En assurant la faisabilité du
contrôle orbital d'un binôme avec liaison inter-satellites,
elle contribue à montrer que le concept "essaim" demeure une
option viable comme segment spatial de télécommunications.

OBSERVATOIRE

DE PARIS
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Annexe 1

BULLETINS ORBITAUX D1 UN BINOME NOMINAL INITIALEMENT
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LONGITUDE DE STATIONNEMENT DU BINOME : 0° - 0,035°

Mise à poste initiale en hiver le 1er Janvier 1990 à Oh:

1/ 1/90

0:0: 0 JOUR JULIEN : 14510. OOOÛOC TEMPS SIOEpal :

SAT. 1 DGA» «2165.300 ETC» .Û00ZQOG INC» ,.10000 OEG

3 A T. 2 DGA» 42165.300 <• E*C» .0002000 INC* .10000 OEG

SAT. 3 DGA» 42165.300 KM ETC* .0002000 INC* ,.10000 DEG

99.87107 DES

GCM» 269.96500 DEG POM* .00000 OEG LM» -.03500 DEG

GOM* 270.03500 DEG P0*« .00000 DEG LM* .03500 DEG

GOM» 270.00000 DEG POM* .00000 DEG IN* 0.00000 0 EG

11/ 1/90

OO 0 JOUP JULIEN : 14520.000000 TEMPS SIDEPAL :

SAT. 1 DGA» 42166.446 KM ETC* .0002042 INC» ,.06677 DEG

SAT. 2 DGA» 42156.440 KM ETC* .0002044 INC* ,.06677 DEG

SAT. 5 DGA* 42166.443 KM ETC* .0002043 INC» ,,06677 DEG

109.72719 0EG

GOM* 273.73232 DEG POU 25.75269 DEG LM» .05473 DEG

GOM» 273.83649 DEG PON* 25.71066 DEG LM* .12522 DEG

GCM* 273.78440 DEG POM* 25.73168 DEG LM* .08998 0 EG

21/ 1/90

0: C: 0 JOUP JULIEN :14630.000000 TJ MP S SIDEPAL :

SAT. 1 DGA» 42164.346 K» ETC» .0002625 INC* ,.04316 DEG

SAT. 2 DGA* 42164.337 AM ETC» .000262E INC* ,.04316 DEG

SAT . 3 DGA* 42154.342 AM ETC* .0002527 INC* ..04316 DEG

119.58312 DEG

GOM» 267.52612 OEG POM* 61.41032 DEG LM* .20952 DEG

GOM* 267.63709 DEG POM* 61.25905 DEG LM* .29039 DEG

GOM* 267.60660 DEG PQM* 61.33469 OEG LM* .24520 DEG

31/ 1/90

0: 0: 0 JOUP JULIEN :14640.000000 TEMPS SIDEPAL :

SAT. 1 DGA» 42164.157 ETC* .0002717 INC* ,.01559 DEG

SAT. 2 DGA* 42164.149 KM ETC* .0002719 INC* ,.01850 DEG

SAT. 3 DGA* 42164.153 KM ETC* .0002713 INC* ,.01855 OEG

129.43944 OEG

GOM» 223.92732 DEG PO“» 104.42827 OEG LM* .43763 DEG

GOM* 224.18997 DEG POM* 104.18665 DEG LM* .51031 OEG

GOM* 224.05838 DEG POM* 104.30772 DEG LM» .47400 DEG

10/ 2/90

0: 0: 0 JOUP JULIEN :14650.000000 TEMPS SIDEPAL : 139.29556 DEG

SAT. 1 DGA» 42164.997 KM ETC* .0002960 INC* ,.02460 DEG GOM* 130.79880 DEG P0*« 221.89394 OEG LM» .72443 DEG

SAT. 2 OGA* 42164.995 <M cXC* .0002962 INC* .02452 OEG GOM* 130.53373 DEG P 0 M * 222.11426 DEG LM* .79871 DEG

SAT. 3 DGA* 42164.990 KM EXC* .0002961 INC* .02456 DEG GOM* 130.69149 DEG POM* 222.00639 DEG LM* .76157 DEG

Mise à poste initiale au printemps le 1er Avril 1990 à Oh:

1/ »/90

: 0: 0 JOUP JULIEN : 14 700.000000 TEMPS

SAT. 1 DGA* 42165.300 K* ETC* .0002000 INC»
SAT. 2 DGA* 42165.300 KH EXC* .0002000 INC*

SAT. 3 OGA* 42165.800 KM EXC» .0002000 INC*

S ID E® Al : 184.5761 8 DEG

10000 OEG G0»« 269.96500 DEG POU*
10000 OEG GOM» 270.03500 DEG POM»

10000 DEG GOM* 270.00000 OEG POM*

90.00000 DEG LM* -.03500 DEG

90.00000 DEG LM* .03500 D EG

90.00000 DEG LM* 0.00000 DEG

0: 0: 0 JOUP JULIEN :14710.000000 TEMPS SIDERAL : 198.43230 OEG

SAT. 1 DGA* 42166.910 KM EXC» .0001880 INC* .03447 OEG GO»* 270.35139 DEG POM. 135.86173 DEG LM* -.02538 DEG
SAT. 2 OGA* 42166.907 KM ETC* .0001332 INC* .03447 DEG GOM* 270.43427 DEG POM* 135.83706 DEG LM* .04499 DEG
SAT. 3 OGA* 42166.909 KM ETC* .0001331 INC* .03447 DEG GOM* 270.39233 DEG POM* 135.84941 DEG LM* .00980 DEG

21/ 4/90

0: 0: 0 JOUR JULIEN :14720.000000 TEMPS SIDERAL : 208.28842 DEG

SAT. 1 DGA* 42165.185 KM EXC* .0002370 INC* .06000 OEG GOM» 276.81105 OEG POM* 152.45570 DEG LM* .05366 DEG
SAT. 2 DGA* 42165.175 KM ETC» .000?S73 INC* .06001 DEG GOM* 276.92662 DEG POM» 152.34227 DEG LM* .12932 DFG
SAT. 3 DGA» 42165.180 KM EXC* .0002872 INC* .06000 DEG GOM* 276.86684 DEG POM* 152.39897 DEG LM* .09424 OEG

1/ 5/90

0: 0: 0 JOUP JULIEN :14730.000000 TEMPS SIDERAL : 213.14454 DEG

SAT. 1 OGA* 42164.055 KM ETC» .0002923 INC* .04055 DEG GOM* 303.98497 OEG POM* 126.37835 DEG LM* .19958 DEG
SAT. 2 OGA* 42164.046 K * ETC* .0002930 INC* .04061 DEG GOM* 304.12843 DEG POM* 126.24156 OEG LM* .27190 DEG
SAT. 3 OGA» 421 64.050 KM ETC* .0002929 INC* .04058 OEG GOM* 304.05675 DEG POM» 126.30991 OEG LM* .23574 DEG

11/ 5/90

O O 0 JOUP JULIEN :14740.000000 TEMPS SIDEPAL : 228.00067 OEG

SAT. 1 DGA* 42165.179 K» EXC* .000349* INC* .03789 DEG GOM* 333.23306 DEG POM* 116.84869 DEG LM» .40335 DEG
SAT. 2 DGA* 421 45.1 66 K» EXC* .0003498 INC* .O’SOO DEG GOM» 333.36763 DEG POM* 116.76038 OEG LM* .43222 DEG
SAT. 3 OGA* 42165.173 KM ETC* .0003497 INC* .03794 DEG GOM* 333.32538 DEG POM* 116.80449 DEG LM* .44523 OEG



11/10/84

LONGITUDE DE

.Mise à poste

Doc. n° 217 CA/TS

.Page Al-3

STATIONNEMENT DU BINOME : 10° - 0,035° OUEST

initiale en hiver le 1er Janvier 1990, à Oh:

1/ 1/00

: Oî 0 JOU» JULIEN :14610.000000 TEMPS SIDERAL : 99.87107 DEG

5 AT . 1 DGA» 42165.300 X» EXC» .0002000 INC» ,.10000 DEG GC«» 269.96500 DEG PO"* .00000 DEG LX* -10.03500 DEG

SAT. 2 DGA* 42155.800 XX EXC» .0002000 INC» ,.10000 DEG GOX. 270.03500 DEG P0M* .00000 DEG LM» -9.96500 DEG

SAT. 3 DG*» 42165.300 X» EXC» .0002000 INC* .10000 DEG GOM» 2*0.00000 DEG PO"* .00000 DEG LM* -10.00000 OEG

11/ 1/90

0: 0; 0 JOUR JULIEN :K.620.000000 TEM»S SIDERAL : 109.72719 DES

SAT. 1 DGA

SAT. 2 DGA

SAT. 3 DGA

* 42167.139

» 42147.114

* 42147.136

K» Ç X C * .

K* E X C * .

X" EXC* .

0001964 INC»

0001966 INC*

0001965 INC»

.06685 DES

.06686 DES

.06635 DES

SON» 273.73623 DES

SON» 273.89040 DES

SON» 273.83832 OEG

PO"* 25.30249 DEG LM» -10.01733 DEG

PO"* 25.26385 DEG LM» -9.94637 DEG

P0"« 25.28318 DEG LM* -9.95212 DEG

21/ 1/90

OO 0 JOUR JULIEN : 14630.000000 TEMPS SIDERAL S

SAT. 1 DGA» 42165.747 XX EXC» .0002541 INC* .04313 DEG

SAT. 2 DGA* 42165.737 <x EXC* .0002544 INC* .04313 DEG

SAT. 3 DGA» 42165.742 XX EXC* .0002542 INC* .04313 DEG

119.53332 DES

GOM» 267.63947 OEG POM* 63.97854 DEG LM» •9.99340 DEG

GOX» 267. 85047 DEG POM* 63.82348 OEG LM» -9.92196 OEG

GO». 267.76997 DEG POM* 63.90100 DEG LM* -9.95763 DEG

31/ 1/90

0: 0: 0 JOUR JULIEN : 14640.000000 TEMPS SIOERAL ! 129.43944 OES

SAT. 1 DGA» 42165

SAT. 2 DGA» 421 65

SAT. 3 DGA* 42165

429 XM EXC» .0002743

420 <" EXC» .0002745

424 XX EXC* .0002744

INC» .01852 DES

INC» .01843 DES

INC» .01948 DES

SON» 223.93389 DES

GO**» 224.20206 DES

GOM» 224.07020 DES

ROM* 105.37949 DES

POM» 105.13493 DEG

PQM» 105.25747 DEG

LM* -9.95179 DEG

LM* -9.37902 DEG

LM» -9.91540 OEG

10/ 2/90

: 0: 0 JOUR JULIEN :14650.000000 TEMPS SIDERAL !

SAT. 1 DG»* 42166.926 KM EXC* .0002929 INC* ,.02452 DEG

SAT. 2 DGA* 42160.913 KM EXC* .0002932 INC» .02444 DES

SAT. 3 DGA* 42166.919 <M EXC* .0002930 INC* .02443 DEG

139.29556 OEG

GOM» 130.67051 DEG POM» 222.76143 DEG LM» -9.90834 OEG

GOM» 130.45396 DEG POM* 222.97914 DEG LM* -9.83386 DEG

30N» 130.56244 DEG POM* 222.37008 OEG LM» -9.87110 D*G

Mise à poste initiale au printemps le 1er Avril 1990, à Oh:

1/ 4/9J

: 0: 0 JOUR JULIEN :14700.000000 T*M»S SIDERAL : 188.57618 OEG

SAT. 1 DGA» 42165.800 KM EXC* .0002000 INC» ,.10000 DEG GOM» 269.96500 OEG POM» 90.00000 DEG LM* -10.03500 DEG

SAT. 2 DGA* 42165.800 KM EXC* .0002000 INC* ,.10000 DEG GOM» 270.03500 DEG POM» 90.00000 DEG LM» -9.96500 DEG

SAT. 3 DGA* 42165.800 KM EXC» .0002000 INC* .10000 OEG GOM» 270.00000 OEG POM» 90.00000 DEG LM* -10.00000 DEG

11/ 4/90

OO 0 JOUR JULIEN :14710.000000 TEMPS SIDERAL : 198.43230 DEG

SAT. 1 OGA» 42167.366 KM EXC» .0001331 INC» ,.08457 DEG GOM» 270.33796 DEG POM» 134.61153 DEG LM* -10.07793 OEG

SAT. 2 DGA* 42167.364 KM EXC» .0001333 INC* ,.08457 OEG GOM» 270.42089 DEG POM» 134.59377 DEG LM* -10.00758 OEG

SAT. 3 OGA* 42167.365 KM EXC» .0001332 INC* ,,08457 DES GOM» 270.37943 DES POM» 134.60266 OEG LM» -10.04275 DEG

21/ 4/90

OO 0 JOUR JULIEN :14720.000000 TEMPS SIDERAL S 203.28842 DEG

SAT. 1 DGA» 42166.590 XM EXC» .0002757 INC» ,.06006 DEG GOM» 276.83737 DEG ROM» 154.57393 DEG LM* -10.10497 OEG

SAT. 2 DGA» 42166.531 XX EXC» .0002760 INC» ,.06007 DEG GOM» 276.95296 DEG POM» 154.45997 DEG LM» -10.03336 DEG

SAT. 3 OGA» 42166.535 XM EXC* .0002759 INC* ,.06006 DEG GOM» 276.89517 OEG POM* 154.51696 DEG LM» -10.06942 DEG

1/ 5/90

: 0: 0 JOUR JULIEN :14730.000000 TEMPS SIDERAL î 218.14454 OEG

SAT. 1 DGA» 42165.500 XM EXC* .0002914 INC* ..04055 OEG GOM» 303.90603 DEG POM» 127.83676 DEG LM* -10.13176 DEG

SAT. 2 DGA» 42165.489 XM EXC* .0002916 INC» ,.04062 DEG G CM» 304.04961 DEG POM» 127.69838 OEG LM» -10.05950 DEG

SAT. i DGA» 42165.495 XM EXC* .0002915 INC» ,.04058 OEG GOM» 303.97786 DEG POM» 127.76752 OEG LM* -10.09563 DEG

11/ 5/90

: 0: 0 JOUR JULIEN :14740.0CûQ00 TEMPS SIDERAL : 228.00067 DEG

SAT. 1 OGA» 42166.966 XM EXC» .0003467 INC» ,.03790 DEG GOM» 333.03166 DEG POM» 117.42435 DEG LM» -10.14637 DEG

SAT. 2 DGA* 42166.954 XM EXC* .0003470 INC* .03801 DEG GOM» 333.11691 DEG POM» 117.33849 DEG LM* -10.07256 DEG

SAT. 3 OGA» 42166.V60 XM EXC» .0003469 INC* .03795 OEG GOM. 333.07432 OEG POM» 117.38163 DEG LM* -10.10947 DEG
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LONGITUDE DE STATIONNEMENT DU BINOME : 19° - 0,035 OUEST

Mise à poste initiale en hiver le 1er Janvier 1990 à Oh:

OO 0 JOUR JULIEN :14610.000000 TEMPS SIDERAL : 99.87107 DEG

SAT. 1 DG A * 421 65.800 km EXC* .0002000 INC» ,.10000 DEG G0M* 269.96500 DEG POM* .00000 DEG LM* -19.05500 DEG
SAT. 2 DGA* 42165.800 KM ETC* .0002000 INC* ,.10000 DEG GCM* 270.05500 DEG POM* .00000 DEG LM* -18.96500 DEG
SAT . 5 DGA» 42165.800 K M EXC* .0002000 INC* ,.10000 0EG G0M« 270.00000 DEG P0*« .00000 DEG LM* -19.00000 0EG

0: 0: 0 JOUR JULIEN : 14620.000000 TEMPS SIDERAL : 109.72719 DEG

SAT. 1 DGA* 42167.600 KM EXC* .0001921 INC* .06694 DEG GOM* 275.81603 DEG POM* 24.72935 DEG LM* -1 9.08325 OEG
SAT. 2 OGA* 42167.598 KM EXC* .0001923 INC* ,.06694 DEG GOM* 273.92021 DEG POM* 24.69450 DEG LM* -19.01275 DEG

SAT. 3 DGA* 42167.599 KM EXC* .0001922 INC* .06694 DEG GOM* 273.86812 DEG POM* 24.71193 DEG LM* -19.04800 DEG

21/ 1/90

i: 0: 0 JOUR JULIEN : 1 4630.C 00000 TEMPS SIDERAL : 119.5833. DEG

SAT. 1 DGA* 42166.972 KM EXC* .0002475 INC* ,.04314 DEG GOM* 267.84033 DEG POM» 66.48114 DEG

SAT. 2 DGA* 42166.962 KM EXC* .0002478 INC* ,.04313 DEG GOM* 268.00136 DEG POM* 66.32334 DEG
SAT. 3 DGA* 42166.967 KM EXC* .0002476 INC* ,.04314 OEG GOM* 267.92085 DEG POM» 66.40249 DEG

LU* -19.17568 DEG

LM* -19.1Q4Î1 DEG

LM* -19.14000 DEG

31/ 1/90

O O 0 JOUR JULIEN :14640.000000 TEMPS SIDERAL : 129.43944 OEG

SAT. 1 DGA* 42166.533 KM EXC* .0002769 INC» .01846 DEG GOM* 224.01476 DEG POM» 106.32623 DEG LM* -19,299Q7 DEG
SAT. 2 DGA* 42166.529 KM EXC* .0002771 INC» .01837 DEG GCM* 224.27868 DEG POM* 106.07837 DEG LM* -19.22647 DEG
SAT. 3 DGA* 42166.534 KM EXC* .0002770 INC* .01842 OEG GOM* 224.14645 DEG POM» 106.20281 DEG LM* -19.26277 DEG

10/ 2/90

0: 0: 0 JOUR JULIEN : 14650.000000 TEMPS SIDERAL : 139.29556 OEG

SAT. 1 DGA* 42168.437 KM EXC* .0002930 INC* .02443 DEG GOM* 130.60909 DEG POM* 223.23175 DEG LM* -19.46390 DEG
SAT. 2 DGA* 42168.427 K* EXC* .0002932 INC* .02435 DEG GOM* 130.39112 DEG POM* 223.45290 DEG LM* -1 9.39472 DEG
SAT. 3 DGA* 42168.432 KM EXC* .0002931 INC* .02439 OEG GOM* 130.50031 DEG POM» 223.34212 DEG LM* -19.43181 OEG

Mise à poste initiale au printemps le 1er Avril 1990, à Oh:

1/ 4/90

: 0: 0 JOUR JULIEN :147Q0.000000 TEMPS SIDERAL ! 188.57618 OEG

SAT. 1 DGA* 42165.800 KM EXC* .0002000 INC* .10000 OEG GO"* 269.96500 DEG POM* 90.00000 OEG LM* -19.03500 DEG

SAT. 2 DGA* 42165.300 KM EXC* .0002000 INC* ,.10000 DEG GOM* 270.03500 DEG POM* 90.00000 DEG LM* -18.96500 DEG

SAT. 3 DGA* 42165.800 KM EXC* .0002000 INC* ,.10000 DEG GOM* 270.00000 DEG POM* 90.00000 DEG LM* -19.00000 DEG

0: 0: 0 JOUR JULIEN : 14710.000000 TEMPS SIDERAL : 193.43230 DEG

SAT. 1 DGA* 42167.592 KM EXC* .0001311 INC* .08465 DEG GOM* 270.30942 DEG POM* 132.91065 DEG LM* -19.11971 DEG

SAT. 2 DGA* 42167.591 KM EXC* .0001313 INC* .08465 DEG GOM* 270.39239 DEG POM* 132.89971 DEG LM* -19.04942 OEG

SAT. 3 DGA» 42167.591 KM EXC* .0001 812 INC* .08465 DEG GOM* 270.35091 OEG POM* 132.90519 DEG LM* -19.08456 DEG

21/ 4/90

OO 0 JOUR JULIEN .•14720.000000 TEMPS SIDERAL : 208.28842 DEG

SAT. 1 DGA* 42167.721 KM EXC* .0002668 INC* ,.06011 OEG GOM* 276.84179 DEG POM* 156.31066 DEG LM* -19.23851 DEG

SAT. 2 DGA* 42167.713 KM EXC* .0002671 INC* ,.06013 OEG GOM* 276.95742 DEG POM* 156.19798 DEG LM* -19.16756 DEG

SAT. 3 DGA* 42167.717 KM EXC* .0002670 INC* .06012 OEG GOM» 276.89961 DEG POM* 156.25431 DEG LM* -19.20303 DEG

1/ 5/90

I: 0: 0 JOUR JULIEN :14730.000000 TEMPS SIDERAL : 218.14454 DEG

SAT. 1 DGA» 42166.768 K M EXC* .0002899 INC* ,.04053 OEG GOM* 303.83937 DEG POM* 129.18007 DEG LM» -19.40633 DEG

SAT. 2 DGA* 42166.758 KM EXC* .0002*02 INC» ..04060 DEG GOM* 303.98305 DEG POM* 129.04053 DEG LM* -19.33436 OEG

SAT. 3 DGA* 42166.763 KM EXC» .0002900 INC* ..04057 DEG GOM» 303.91125 DEG POM* 129.11025 DEG LM* -19.37035 OEG

: 0: 0 JOUR JULIEN 114740.000000 TEMPS SIDERAL 1 228.00067 DEG

SAT. 1 DGA* 42168.348 KM EXC* .0003459 INC* ,.03786 DEG GOM. 332.32143 DEG POM* 117.55082 DEG LM» -19.60953 DEG

SAT. 2 DGA* 42168.338 KM EXC* .0003461 INC* ,,03797 DEG GOM* 332.90715 DEG POM* 117.46691 DES LM* -19.53619 DEG

SAT. 3 DGA* 42166.343 KM EXC* .0003460 INC* ,.03791 OEG GOM* 332.86432 OEG POM* 117.50883 DEG LM* -19.57286 OEG
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LONGITUDE DE STATIONNEMENT DU BINOME : 30° - 0,035° OUEST

Mise à poste initiale en hiver le 1er Janvier 1990 à Oh:

1/ 1/90

0: 0: 0 JOUR JULIEN : 14610.000000 TEMPS SIDERAL : 99.87107 DEG

SAT. 1 DGA* 42165.800 KM EXC» .COG2000 INC* ,.10000 OEG GOM* 269.96500 DEG POM* .00000 OEG LM* -30.03500 DEG

SAT. 2 DGA* 42165.300 KM EXC» .0002000 INC* ,.10000 OEG GOM* 270.03500 DEG POM* .00000 OEG LM* -29.96500 DEG

SAT. 3 DGA* ,2165.800 KM EXC» .0002000 INC* .10000 DEG GOM» 270.00000 OEG POM* .00000 DEG LM* -30.00000 DEG

11/ 1/90

: 0: 0 JOUR JULIEN :14e20.000000 TEMPS SIDERAL : 109.72719 OEG

SAT. 1 OGA* 42167.901 KH EXC* .0001903 INC* .06705 DEG GOM* 273.82415 DEG POM* 23.57756 OEG LM* -30.15561 OEG

SAT. 2 DGA» 42167.900 KM EXC» .0001904 INC* .06706 DEG GOM* 273.92835 DEG POM» 23.54300 OEG LM* -30.08520 OEG

SAT. 3 DGA* 42167.901 KH EXC» .0001903 INC* .06705 DEG GOM* 273.87625 OEG POM* 23.56279 DEG LM* -30.12040 OEG

21/ 1/90

l: 0: 0 JOUR JULIEN :14630.000000 TEMPS SIDERAL : 119.58332 DEG

SAT. 1 OGA* 42158.250 KH EXC» .0002411 INC* ,.04319 DEG GOM* 263.00636 DEG POM* 69.46935 DEG LM* -30.37219 OEG

SAT. 2 OGA* 42163.243 K H EXC* .0002414 INC* ,.04319 OEG GOM* 268.16741 OEG POM* 69.31165 OEG LM* -30.30109 OEG

SAT. 3 OGA* 42163.247 K H EXC* .0002413 INC* ,.04319 DES GOM* 268.08689 OEG POM* 69.39050 OEG LM* -30.33664 OEG

31/ 1/90

0: 0: 0 JOUR JULIEN -.14640.000000 TEMPS SIDERAL : 129.43944 DEG

SAT. 1 OGA* 42137.699 KH EXC* .0002300 INC* ,.01 840 DEG GOM» 224.13020 OEG POM* 107.57084 OEG LM* -30.67009 OEG

SAT. 2 OGA* ,2137.092 KH EXC» .0002302 INC* ,.01531 DEG GOM* 224.44530 DEG PC N* 107.31995 DEG LM* -30.59801 OEG

SAT. 3 DGA* 42167.695 KH EXC* .0002301 INC* ,.01836 DEG GCM* 224.31248 DEG POM* 107.44566 DEG LM* -30.63405 OEG

10/ 2/90

0: 0; a JOUR JULIEN : 1 465C .000000 TEMPS SIDERAL : 139.29556 OEG

SAT. 1 OGA* 42169.800 KH EXC* .0002956 INC* .02432 DEG GOM* 130.61256 OEG POM* 223.27797 OEG LM* -31.06261 OEG

SAT . 2 OGA* 42169.793 KH EXC* .0002956 INC» ,.02424 DEG GO1»* 1 30.39302 DEG POM* 223.50382 OEG LM* -30.93931 DEG

SAT. 3 OGA* 42169.797 KM EXC* .0002957 INC* ,.02423 DES GOM* 130.50299 OEG POM» 223.39069 OEG LM* -31.02596 OEG

M.ise à poste initiale au printemps le 1er Avril 1990 à Oh:

1/ 4 /9G

u: 0 : 0 JOUR JULIEN : 1, 700.000000 TEMPS SIDERAL : 183.57618 OEG

SAT . 1 OGA* ,2165.800 KM EXC* .0002000 INC» ,.10000 DEG GOM* 269.96500 DEG POM» 90.00000 OEG LM* -30.03500 OEG
SAT . 2 OGA* 42165.800 KM EXC* .0002000 INC* ,.10000 OEG GOM* 270.03500 OEG POM» 90.00000 DEG LM* -29.96500 OEG
SAT . 3 OGA* 42165.800 KM EXC* .0002000 INC* ,,10000 OEG GOM* 270.00000 DES POM* 90.00000 OEG LM* -30.00000 DEG

11/ 9/90

0: 0: 0

S AT . 1

SAT. 2

SAT. 3

21/ 4/90

0: 0: 0

SAT. 1

SAT. 2

SAT. 3

JOUR J ULI£ N J14710.000000 TEMPS SIDERAL : 198.43230 DEG

OGA* 42167.603 KM

DGA* 42167.604 KM

DGA* 42167.604 KM

EXC* .0001813

EXC* .0001815

EXC* .0001314

INC* .03472 0EG

INC* .03472 DEG

INC* .08472 DEG

G0M* 270.25773 DEG

G0M* 270.34072 DEG

GOM» 270.29922 DEG

JOUR JULIEN : 14720.000000 TEMPS SIDERAL : 208.23842 DEG

OGA* 42168.77J =XC*

DGA* 42166.768 KM EXC»
OGA* 42163.770 KM EXC*

.0002573 INC* .06017

.0002576 INC* ,0e019

.0002574 INC* .06018

DEG GOM* 276.82193 DEG

OEG GCM* 276.93762 OEG

DEG GOM»* 276.87978 DEG

POM* 130.05477 OEG

POM* 130.05158 OEG

POM* 130.05319 OEG

POM» 157.89464 DEG

POM* 157.78591 OEG

POM* 157.84027 DEG

LM* -30.15708 OEG

LM* -30.08690 DEG

LM* -30.12199 OEG

LM* -30.36395 OEG

LM* -30.29332 OEG

LM* -30.328o3 OEG

1/ 5/90

û: Os 0 JOUR JULIEN :1,730.000000 TEMPS SIDERAL : 213.14454 DEG

SAT. 1 DGA* 42163.100 KM

SAT. 2 DGA* 42163.092 KM
SAT. 3 OGA* 42168.096 KM

EXC* .0002373 INC* .04050 DEG
EXC» .0002330 INC* .04057 DEG

EXC* .0002679 INC* .04053 OEG

GOM* 303.77260 OEG

GOM* 303.91639 OEG

GOM* 303.34454 OEG

POM* 130.79378 DEG

POM* 130.65327 DEG

POM* 130.72347 OEG

LM* -30.67091 OEG

LM* -30.59955 DEG

LM* -30.63523 DEG

11/ 5/90

: 0: 0 JOUR JULIEN :147*0.00000Ü TEMPS SIDERAL : 228.00067 OEG

SAT. 1 DGA* 42169.559 KH EXC* .0003456 INC* .0377* OEG GOM* 332.61426 OEG P 0H«

SAT. 2 DGA* 42169.553 KM EXC» .0003,61 INC* .07787 OEG GOM* 332.70037 DEG P 0H«

SAT. 3 DGA* 42169.556 KH EXC* .0003460 INC» .03782 OEG GOM» 332.65735 OEG POH*

117.18245

117.10156

117.14197

LM* -31.06114 DEG

LM* -30.98879 DEG

LM» -31.02497 DEG
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Annexe 2

BULLETIN ORBITAL D'UN BINOME QUASI-NOMINAL INITIALEMENT
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LONGITUDE DE STATIONNEMENT DU BINOME : 0°

Binôme quasi-nominal
AiQ = 4.10-3 . Q
Ad) = 10-2 ; Al

As.0 = +100 m ;
= 1.10-1<=au lieu
= 0,074° au lieu

AeQ = 1,5.10-5
de 0,7.10-lc3 ;
de 0,07°

1/ 1/?0

0: 0 : 0 JOUR JULIEN : 1 461 0.000000 TEMPS SIDERAL : 99.37107 DEG

SAT. 1 D GA = 421 65.750 K m c X C = .000 21 25 INC = .09800 DEG SCM= 269.95500 DEG P0.M = .01000 DEG LM= -.03700 DEG

SAT. 2 0 G A = 421 5 5.550 KM £XC= .0001975 IN C = .1 0200 DEG G0M= 270.04500 DEG PQMs 359.99000 DEG LM= .03700 DEG

11/ 1/90

Û: û: 0 JOUR JULIEN : 14620.000000 TEMPS SIDERAL : 109.7271 9 DEG

SAT. 1

S AT. 2

DG A = 42166.396 KM

DGA = 4216&.49J KM

EXC = .00021 52 INC =

ÊXC = .0002022 I N C-

.06477 DEG GCM =

.06577 DEG GQM=

273.33345 DEG PCM =

273.74032 DEG PQM =

24.01133 DEG LM =

26.15511 DEG LM =

.05915 DEG

.12030 DEG

21/ 1/90

: 0: 0 JOUR JULIEN :14630.000000 TEMPS SIDERAL : 119.53332 DEG

SAT. 1 D G A = 421 64.290 KM E X C = .0002e92 IHC= .04116 DEG GCMs 267.33374 DEG POM = 59.27065 DEG L M = .22037 DEG

SAT. ") DG A = 42164.337 KM E X C * .000261 5 IN C = .0451 5 DEG G 0M = 267.31 375 DEG P 0 M = 61.60293 DEG LM = .27004 DEG

31/ 1/90-

0: 0: 0 JOUR JULIEN : 1 4640.000000 TEMPS SIDERAL : 1 29.43944 DEG

SAT. 1 D GA = 421 64.107 KM ;XC = .Q C Q 2 7 3 4 INC = .G172S DEG GCM = 21 9.1 0770 DEG P0M = 1 07.05632 DEG L M = .45 503 DEG
SAT. 2 0 G A = 421 64.1 99 KM EXC= .0002706 INC = .C1 994 DEG G0M = 22 3. 35 31 3 DEG POM= 100.4^377 DEG Lw= .49297 DEG

10/ 2/90

(jj 0 : 0 JOUR JULIEN :14550.000 COO TEMPS SIDERAL : 139.29556 DEG

SAT . 1 DGA= 42164.945 KM £ X C = . 000297g I N C = ,,02616 DES G OM = 1 27.96142 DEG PO M = 222.3 51 61 DEG LM = .74336 DEG

SAT . 2 DGA= 42165.034 K -M £ X C = . 0002955 INC = ..02303 DEG GOM= 133.73715 DEG POM= 219.23939 DEG L M = . 77478 DEG

20/ : / 9 0

0: 0 : û JOUR JULIEN : 14560.COOûOO TEMPS SIDERAL : 149.15163 DEG

SAT . 1 D G A = 42162.854 KM £XC= . 0 0 û 4 G f 1 INC = ,, C4Ü07 DEG GQM= 113.15103 DEG P 0 M = 2 5 5 . 5 C53Ü 0 c G LM = 1.10727 DEG

SAT . 2 DGA= 42162.942 KM EX C= . 0004059 : n c = ,,0372s DEG GOM= 115.34334 DEG PCM= 255.37027 DEG L M = 1.12231 DEG
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Annexe 3

OPTIMISATION DE LA DUREE DU CYCLE EN INCLINAISON
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OPTIMISATION DU CYCLE NORD-SUD

L'évolution principale du vecteur inclinaison étant
quasi-séculaire, il s'agit de maximiser, par le choix des
conditions initiales optimales, la durée de présence du vec
teur inclinaison i dans le cercle de contrôle de rayon imax
Deux résultats importants permettent de résoudre ce
problème.

1) L'inclinaison initiale d'un cycle Nord-Sud optimal est

l'inclinaison de contrôle im^y•

Le modèle analytique décrit dans la deuxième partie mon
tre qu'une variation initiale du vecteur inclinaison provo
que une translation exacte de son évolution dans son plan.
En effet, des équations:

ix ( t )

iy ( t )

i-x ( ^o ^ + ^ix (*-) - Pix ( tQ )

iy ( tQ ) + ^£y ( t — tQ ) + P fy ( t ) — P fy ( tQ )

dans lesquelles tQ désigne la date initiale, en début de cy
cle, on déduit qu'un écart initial en inclinaison A i (tQ )
se conserve au cours du temps: Vt zli(t) = tQ ) .

Supposons alors qu'initialement i(tQ ) < imax et dési
gnons par tf la date de fin de cycle définie par
i(tf) = imax. Si l'on peut trouver une translation de
1 '^évolution de T" qui maintienne l'inclinaison initiale
i'(t0) à 1'intérieur du cercle de contrôle mais telle qu'en
fin de cycle K i ' ( tf )|| < imax, on aura montré que les cycles
initialisés avec i(tQ) < imax ne sont pas optimaux et donc
que nécessairement i(tQ) = imax.
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Figure 3.1

Aidé par la figure 3.1, ci-dessus, on peut choisir par

exemple la translation de vecteur A i = - Y) . À_j. avec
' imax

y = imax ” i ( ) > 0•
Par cette translation, en effet, le vecteur inclinaison

initial devient:

i(tQ) = i(tQ) - r) L
' 1max

et le vecteur final:

lf(tf) = i(tf ) - M i(tf> = (l- / V i ( tf )
/ imax ' imax *

Enfin comme | i ( tf) || = imax/ on a bien:

Il 1'(t0) || < I i ( to ) | | + J = imax
et || i(tf) ||=|| i(to) | | < 1max

1max

i ( tf )

Per absurdum, il est donc établi que l'inclinaison ini
tiale optimale d'un cycle Nord-Sud est l'inclinaison de
contrôle : i(tQ) = imax.
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2 ) Un cycle Nord-Sud optimal joint deux points du cercle de
contrôle diamétralement opposés.

Autrement dit, le noeud ascendant initial optimal tQ )
est tel qu'en fin de cycle: /l(tf) = d (tQ) ± 180°.

Le paragraphe 1) vient de montrer que i(tQ) = imax né
cessairement. Il reste donc à déterminer le noeud ascendant

initial qui maximise la date tf de fin de cycle. Pour une
valeur donnée de Cl (tQ), cette date est définie implicite
ment par i(tf) = imax.

La vitesse d'évolution de l'inclinaison, , n'est
dt

fonction que des conditions initiales, n (tQ), i(tQ) et du
temps t. De même, la vitesse du carré de l'inclinaison

i2 = i2 + i2 b
x y

Posant donc:

1 di2 _ f[i(tQ), (t0), t]
2 dt

on a:

tf

i2 (tf) - i2 (tQ) = JtQ f[i(tQ), /2 (tQ), t] dt

et comme i(tQ) = imax ,

on constate que la condition i(tf) = imax implique:

tf

't, fUmax'-^ <t0), t] dt = 0



11/10/84
TdT = 410A

Doc. n° 217 CA/TS

Page A3-5

Posons alors, avec -fl 0 = H ( tQ )

r
F(flo,tf ) = J f ( imax, °'t >

Jtr,

Il est physiquement légitime de considérer que F est une
fonction différentiable de /10 et de tf admettant les déri
vées partielles:

et

'Dh- A tU*
17Z(V

?n.

A condition que F é 0, c'est-à-dire que —iL-Ll £ 0,
^tf dt <tf)r

le théorème des fonctions implicites assure l'existence de
la dérivée:

_ 9f" I—'
dn0 3/2. / 3 ÿ

Quand tf est maximal, cette dérivée s'annule, et la re
cherche du noeud ascendant initial optimal Xl0pt se ramène
ainsi à la résolution du système d'équations suivant:

°ù iT-opt et tfmax sont les inconnus.
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L'équation (1) se transforme en utilisant le modèle ana
lytique décrit dans la deuxième partie:

Avec

ix (t) = ix ( tQ ) + P ix ^ ) -

iy ( t ) = iy ( tQ ) + ^ j^y ( t —
On calcule:

= d ^ +
d dt * eCt

et comme :

f ( i O f) = 1 di2
r ' 1max > A o ' ’ —

2 dt

on obtient:

fîo, ^COj.'Çx^^^(60)'+ Svj(t-C)+^(é)-(0+ SiCj

Pix ^ t©) (2)

tQ) + Piy (t) - Piy (tQ) (3)

^ f£j?
/ dt

Notant alors que:

l-Q.
d(C) al^ = - iy (é,) ed ?>Zk

— o
Vd

de même que :

'J/l,

ed *0

2-4,

on obtient:

0/7
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L'équation (1) s'écrit alors:

rlf
l c<*)(t) +^3)- "ÿM ^ <**- = °

\
qui devient, en effectuant l'intégration terme à terme:

Utilisant de nouveau les équations (2) et (3) du modèle
analytique, on obtient la forme équivalente:

4-^(t-Ü - La (*•)&* ty) - ^ - »

qui s'écrit encore

4, 0*f) _ (*-)

4 (as) 4 ^
c'est-à-dire

Cotg fl (tf ) = Cotg ~C2 (tQ)

Cette dernière égalité achève la démonstration de la
propriété 2) du noeud ascendant optimal.

<n(tf> [i8o°])

Sans en donner une expression explicite, elle facilite
beaucoup sa recherche numérique à l'aide du modèle analyti
que. La deuxème partie a montré que sa valeur était proche
de 270°. En partant de cette valeur approchée, on cherche le
noeud ascendant initial optimal ,Q.0pt en résolvant le systè
me :

(tfmax) - nopt “ 180°

i (tfmax) = i-max
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Le traitement numérique de ce système s'effectue par ap
proximations successives, en utilisant sa forme adaptée aux
paramètres du modèle, à savoir:

^3 (^/) " ^ — °

£(4) + ^(Aà - = °

Pour éviter de tomber sur la solution triviale tf = tQ,
on divise les équations par tf - tQ.

Avec le vecteur inclinaison initial optimal, la résolu
tion fournit également la date de fin de cycle. Notons que
la durée des cycles Nord/Sud dépend de leur date initiale.
Elle peut varier de plusieurs dizaines de jours d'un cycle à
l'autre pour une inclinaison de contrôle donnée. Pour
imax = 0/1°/ par exemple, le maximum de cette variation at
teint près d'un mois.

La figure 3.2, ci-dessous, présente l'évolution du vec
teur inclinaison au cours d'un cycle Nord/Sud optimal pour
un inclinaison de contrôle imax = 0,1°. La durée du cycle
est ici de 96 jours environ.

Figure 3.2
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Pour clore cette annexe sur l'optimisation du contrôle
Nord/Sud, on peut donner une explication purement géométri
que de la propriété 2) du noeud ascendant optimal.

En effet, dire que le noeud ascendant varie de 180°
exactement au cours d'un cycle optimal revient à dire que
les vecteurs inclinaisons TT£0) et i(£f) s'y alignent dans
des directions opposées. En s'inspirant alors des propriétés
géométriques de l'évolution de i utilisées pour montrer la
propriété 1), on peut, ici encore, raisonner par l'absurde.

i( t0)que
.Q) /V i ( tf )

Supposant donc
ce qui s'écrit i(t

du vecteur initial i(tQ)
à 1 ' intérieur^ du cercle de contrôle
cycle, Il i(tf ) | | < imax strictement

et i(tf) ne sont pas alignés,
f 0, on cherche une translation^
qui maintienne l'évolution de i

mais telle qu'en fin de

Figure 3.3

Aidé par la figure 3.3, ci-dessus, on peut choisir par
exemple, la translation de _vecteur A i = -i [TTÊ^) + i ( tf~) ] ,
non nulle puisque i(tQ) A i(tf) f 0.
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Par cette translation, i(tQ) devient

i'(tQ) = i(tQ) - £ [ i ( to ) + ïïtf)] = £ [ i ( to~) - i(tf ) ]

de même i(tf) devient

i'(tf) = i(tf) - i [i(tQ) + îltfT] = £ [i(tf ) - i(tQ)]

Du fait alors que i(tQ) A i(tf) =}= 0, on peut écrire
strictement :

Il i' (to) | | < * ( | | i(tQ)

| | i ' (tf) | | < * ( | | i ( to')

Enfin comme | | i(tQ)
deviennent :

+ Il i(tf )

+ || i(tf )

i(tf) ||= imax, ces inégalité

i' (t^) | | < ^max

i ' ( tf) | | < i-max

Elles montrent que les bornes du cycle translaté sont

situées strictement à 1'intérieur ldu cercle de contrôle, et
donc que le cycle pour lequel i(tQ) N i(tf) ^ 0 n'est pas
optimal.

Per absurdum donc, on vient de montrer que les inclinai
sons initiale et finale d'un cycle optimal sont alignées.
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Annexe 4

OPTIMISATION DU CYCLE EN LONGITUDE MOYENNE
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Les équations décrivant l'évolution couplée du demi
grand axe a et de la longitude moyenne 1 s'écrivent après
linéarisation autour des valeurs "synchrones" as et ls
(cf. 2.2.3):

= G2 (1 - ls) + G]_ + H
dt

Ûk = K(a - as) + F
dt

avec K = - 3/2 (K C 0)
as

et où H et F sont les séries trigonométriques représentant
les effets de l'attraction luni-solaire et de la pression de
radiation solaire.

En négligeant ces dernières perturbations, on constate
que a et I sont liés par une intégrale première du mouvement
linéarisé :

KG2 (a - as)2 - [G2 (1 - ls > + Gx]2 =

Désignons alors pareil l'écart en longitude toléré,
couplé positif (resp. négatif) si le point d'équilibre sta
ble le plus proche est situé à l'Est (resp. à l'Ouest),
c'est-à-dire si < 0 (resp. > 0). On cherche le demi
grand axe initial aQ du cycle optimal. Ce cycle est tel
qu'initialement 1Q = ls + A 1 et que ls = ls - /} 1 quand

a as, c'est-à-dire quand £LL
dt

0.
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En écrivant la conservation de l'intégrale première du
mouvement linéarisé, on obtient:

(a0 - as>2 = 4 Al
K

D'autre part, quand le point stable le plus proche est à
l'Est (resp. à l'Ouest) on doit prendre un demi grand axe
initial aQ supérieur (resp. inférieur) au demi grand axe
synchrone pour obtenir une dérive initiale vers l'Ouest
(resp. vers l'Est). Finalement, donc:

a0 = as - 2£/\ I-9-1 A 1 avec £ = sgn (G]_ )
V K

La fin du cycle intervient quand la longitude moyenne
reprend sa valeur initiale ls + Al. Le demi grand axe final
af est alors, toujours d'après la conservation de
l'intégrale première:

af avec £ = sgn (G]_)

On obtient la durée tf - tQ écoulée pendant une varia
tion de longitude lf - 1Q depuis la longitude en début de
cycle, 1Q = ls - Alt en effectuant une quadrature à partir
des équations d'évolution.

De Èl. = K (a - as) .on tire dt =
dt K(a - as)

et on exprime a en fonction de 1 en utilisant l'intégrale
première

KG2 (a - as)2 - [Gi + G2 <1 - ls ) 12 = lT £â-

Les conditions de la mi-cycle, a = as avec ls = ls -^1,
permettent d'exprimer simplement la constante

£te = - [Gl - G2 Al]*

et d'écrire

K(a - as)2 = (1 - ls + Al) [2Gi + G2 <1 - ls - A1)]
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Posant alors

f( 1 ) = [K.(l - ls + 4l).(2Gi + G2 (1 - ls -

on a

dt = - £f(l) dl avec £= sgn (a - as )

Ici encore, pour fixer les idées, on suppose que G]_ < 0,
c'est-à-dire que A1 > 0.

On a ainsi, en désignant par ts l'instant où a = as

/lf
pour tf < ts : a - as > 0 et tf - ts = / - f(1) dl

lg + Al

/l£
pour t'f > ts : a - as < 0 et t'f - ts = / f(1) dl

As - ai

On constate que les deux instants tf et t'f auxquels la
longitude lf est atteinte sont symétriques par rapport à
l'instant ts, pour lequel

Cette durée ts - tQ est donc la moitié de la durée tota
le du cycle, ce qui signifie l'appellation de "conditions de
la mi-cycle" donnée au couple (as, ls - Al).
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Pour finir, notons que les primitives de f(1) peuvent
s'exprimer simplement à l'aide de fonctions usuelles. Cette

expression dépend du signe de G2.

si G2 < C /f(l)dl = i < W . ...

tGj 5 \l-zz,

si G2 = 0 /f(1)dl =
^ c-e- ^ +

— K Cr*

-+ C -k_

si G2 > 0 /f ( 1 )dl =
& ce-

Ae)

Ainsi, les temps tf et t'f déterminés précédemment peu
vent être calculés explicitement par des formules analyti
ques simplés.

En particulier, la durée totale du cycle

ls + Al

f(l) dlZ^c “ 2(ts — t0 ) — 2

ls - ^1

s'exprime simplement en fonction de Al

si G2 < 0 , 7TC — 7

si G2 - 0 , ZTC - Lf.
Al

KG-.

r:c =

11-«£,
,Arc

~G.

(i)

(2)

si G2 > 0 (3)
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Dernières remarques:

- quand on fait tendre G2 vers 0 dans les expressions
(1) et (3) on retrouve bien en "passant à la limite"
l'expression (2),

- dans le cas où G]_(ls) est positif, Al est négatif (en
début de cycle le satellite est placé à l'Ouest de sa
longitude de stationnement avec un demi grand-axe
aQ < as) et toutes les formules écrites, relatives aux
temps, restent valables si l'on remplace f par -f. Les
expressions obtenues pour rrc sont les mêmes.
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Annexe 5

OPTIMISATION DU CYCLE EN EXCENTRICITE
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Les figures 5.1 et 5.2 présentent l'angle de recalage
et le coût annuel relatif du contrôle de l'excentricité en

fonction de la période du cycle, pour différents rapports
Re/ec.

La variation du coût reste faible tant que la durée du
cycle n'est pas trop proche de la période maximale autorisée
par la géométrie du mouvement. Cependant, on constate que
les cycles optimaux ne sont pas ceux qui maximisent la durée
de présence du vecteur excentricité dans le cercle excentri
cité. On peut s'étonner de ce résultat contraire à la stra
tégie de contrôle de l'inclinaison.

Physiquement on peut l'expliquer de la manière suivante.
L'évolution principale du vecteur inclinaison était séculai
re et la variation périodique la plus importante était
quasi-séculaire, due à la lente oscillation du plan de
l'orbite lunaire. Celle-ci restant bornée, la rotation du
plan de l'orbite du satellite se fait toujours dans une di

rection proche du point J et conduit à des cycles quasi-
répétitifs pour le vecteur inclinaison. Aussi la direction
des corrections A'T est-elle toujours sensiblement la même.
D'autre part les termes périodiques ralentissent l'évolution
principale séculaire du vecteur inclinaison parallèle à

l'axe des ordonnées du plan (ix , iy). Les moyennes et cour
tes périodes engendrent même des points quasi-stationnaires

( -_Z = 0). Pour diminuer le coût, on a donc intérêt à
dt

maximiser leur nombre au cours du cycle en optimisant sa du
rée (annexe 3).

Très différente, l'évolution principale du vecteur ex
centricité est quasi-circulaire. Sa variation de période an
nuelle est directement liée au mouvement relatif du soleil

et conduit donc à des cycles non "répétitifs" inertielle-
ment. Aussi la direction de la correction Ae. varie-t-elle à

chaque période et impose-t-elle au cycle optimal de viser
pour le vecteur excentricité finale une direction pas trop
éloignée de celle du cycle suivant. Ce cycle optimal n'est
pas celui qui joint deux points diamétralement opposés du
cercle de contrôle en excentricité.
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Figure 5.1
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y [AeJI
ec Icmi

Figure 5.2

Coût relatif annuel du contrôle de l'excentricité

en fonction de la période du cycle

o zo 30
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Annexe 6

IMPRECISION DES CORRECTIONS D'EXCENTRICITE ET D'INCLINAISON
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IMPRECISION DES CORRECTIONS DU VECTEUR EXCENTRICITE

ET DU VECTEUR INCLINAISON

Les résultats qui suivent concernent aussi bien le vec
teur excentricité que le vecteur inclinaison et la nota
tion q désigne aussi bien e" que T. Suivant le cas, 0 désigne
alors l'argument du périgée X2+4> ou l'ascension droite du
noeud ascendant XI , et AV~, une impulsion tangentielle ou
normale.

Les erreurs commises sur le module de ^V, et sur
l'ascension droite (Xj où elle est appliquée au satellite se
traduisent par une imprécision de la correction A~q réali
sée .

Pour estimer cette imprécision, on peut considérer
qu'après la correction, l'extrémité du vecteur qf est située
à l'intérieur d'un petit secteur de couronne centré à
l'extrémité du vecteur initial "cfï. Ce petit secteur est re
présenté sur la figure 6.1 où désigne l'incertitude sur
l'ascension droite et l'erreur relative affectant le modu

le de l'impulsion A'v soit aussi le module de la correction
/Pf' qui lui est proportionnel.

Figure 6.1

<p C6\ &
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Figure 6.2

On examine d'abord l'effet de l'erreur <£% affectant le

module de la correction Aq~. Cette erreur engendre des in
certitudes <Tq et sur le module du* vecteur qf et la
rotation d'argument AB visés. Un peu de géométrie, avec
l'aide de la figure 6.2 permet d'écrire:

^f Sa = qf 1 + ( 2 + £ ) <£ sin 2 A&

et cos £( A9)
, 2 A 9
1 - sin^ —7-

^1 - (2 - £) £ sin2 AÊ-
( cos <T' ( A 9 ) <
cos /( A 9 ) )

Pour £ = 2,5

obtient <Tq = 2,2
%, par exemple, et AB - 140° ou 220°
% . qf et I <T( A9) I = 0,48°.

on
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Il est important de noter que l'imprécision de réalisa
tion d'une rotation d'argument ne dépend que de son amplitu
de A& visée et de l'erreur relative £ affectant le module

de l'impulsion A^T. Elle est indépendante du module de q"
visé (qmax)•

L'étude de la fonction f{AO ) = cos ^{A6 ) montre que
l'imprécision maximale sur

| % { A 0 ) | max = Arc cos \ .Vl_~JL ( )
2 - <£ 2

est obtenue pour des valeurs Aô proches de ± 90°:

AO- ± Arc sin 1

^2 - SJ

Pour E - 2,5% , par exemple, on obtient
| ^ {A& ) | max = 0,78° pour A 9 = 90,7° ou 269,3°.

D'autre part cette imprécision S{AO) tend à s'annuler
quand A 0 tend vers 0° ou 180°.

L'imprécision sur le module de qf est maximale quand on
cherche à réaliser une rotation de 180° de l'argument 0 .
Alors :

| | max = £‘Çlf

Pour £=2,5% , par exemple, on obtient:

I I
max =2,5%

<3f



11/10/84
TdT = 410A

Doc. n° 217 CA/TS
Page A6-5

Figure 6.3

On examine ensuite l'effet de l'erreur èctj affectant
l'ascension droite où l'impulsion est appliquée au satel
lite. Cette erreur engendre également des imprécisions Jq et

pour lesquelles la figure 6.3 et les propriétés de
"l'angle au centre" montrent que

<3f + <5"q = <3f + 8 sin AB
sin

st<Xj sin
A. & - r-

et que toujours

| % A 9 | < 2 .
la borne 2. ^Sr étant atteinte pour une rotation AB de 180°.
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L'étude de la fonction q{û) = qf + <?q montre que
l'imprécision maximale sur qf

| | max = 2 sin — • <3f
2

est obtenue pour des valeurs de AO proches de 90° ou 270°.

AO = 90° ± ou 270° ±
2 2

En général, on calcule la date des corrections A~q en
confondant l'ascension droite du satellite avec celle de sa

position nominale. La précision sur est alors celle de la
fenêtre en longitude pour le maintien à poste.

Pour une tolérance de ± 0,1°, par exemple, on a

a a \ l^q I
| à {AG) | < 0,2° et < o,2 %.

qf

Pour estimer, avec une marge de sécurité, les effets
combinés de l'erreur £ % sur Av et de l'imprécision $ckj sur
ôCj, on fait simplement la somme des £q et J~( ^ O ) obtenus.

Ceci conduit pour l'excentricité et l'inclinaison à une
petite réduction du cercle de contrôle nominal dont le rayon
devient

q'max = qmax ” | ^3 | max ^ ) " | ^~q | max

soit (1 - 2,7% )qmax Pour £ = 2,5% et foLj = 0,1°.

A précision relative donnée,£ , des impulsions Z5V, les
erreurs sur les arguments il+cj et il ne dépendent que de la
rotation d'argument visée. Maximales pour des rotations de
l'ordre de ± 90°, elles seront plus faibles pour les correc
tions du vecteur inclinaison, qui réalisent toujours des
corrections ^11 de la ligne des noeuds comprises entre 140°
et 220°.

7 CA/TS

1o , on

nodif ie

>aire

îtré, en
orbites

noeuds
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Annexe 7

SIMULATION NUMERIQUE DE L'EVOLUTION ORBITALE

D'UN ESSAIM DE SATELLITES QUASI-GEOSTATIONNAIRES
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EXEMPLE DE DIALOGUE TYPE POUR L'UTILISATION

DU PROGRAMME "ESSAIMS DE SATELLITES” DEVELOPPE

AU CENTRE DE SIMULATION

CHARS 2

v CALL“CM!NIT*
CALL'RATE'.QSSB.f.2
CALLMERMIN*

9CP <Py & «2.

RC

G O ü L O S. E. L. tl
SKIAS.7X RELEASE - 2.IA
ENTER YOUR OVNERNAfCi SAT1
ENTER AEV

mit IfU.I SEL 97 mit
tu ttf
itnti»»Ttnt*m«tTmfTif»tiTtnii»iÉfOTttnt>tti

* . ?
t PRIERE OC FAIRE SON HENACC S V * «

TSfl»Cü£.inB9

tTftyi»nnmfm<M>mw»wiwM
* EVOLUTION ORBITALE D'UN ESSAIH OC t
t SATELLITES OUA$l-GEOSTAÎIONNAIRES «
intmmimmtmtifitmfniifif

ENTREE QES DOUCES.
iiimtiTmifntft

I-DEFINITION DES PARAMETRES ORBITAUX DE L'ESSAIM .
mumnmTtnmritmtvnfTmiUTTttiTifmT

NOMBRE DE SATELLITES COMPOSANT L'ESSAIM .

NOMBRE IN»<12» T 4

TYPE O'ENTREE DE LA DATE .

t~OAT£ JULIENNE ~
2-DATE GREGORIENNE

DONNEZ LE NUMERO DE VOTRE CHOIX ? 2

IlSil
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EXEMPLE DE DIALOGUE TYPE POÜR L'UTILISATION

DU PROGRAMME "ESSAIMS DE SATELLITES" DEVELOPPE

AU CENTRE DE SIMULATION (suite)

- »
i

V) I

Si
tel l
H I
< I

a:

8!
IA I

•

i

i
•

«a I
s:

si
»

S j
u. i
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i

s

.Si £
.•I 4 «4

£hS i
m mi*- - r- -
V » o # a;

£*lï!ÜtfÜ>
*•'— LS —

:i F* «
* tel

* ®:«t< —jc — o

2
3' tÜÜUÜD O
H* MXZlAk2 2

Ü2* Oui —<<< o

(O

«fJi I
_ Jfeë 8
Ni

6 »o »

ÏJ-S-
*gr o-o

. -i'iSuiS „
te ài— ut 2

• — Oui— U

t*SS8S £
•: |=|fâi a

N* ZUM{

* «SïSxü jj
>•* —Là J LJ 3t —

u* uK^utaz g
VI* OU —< < < O

N

« (O •

P

S' o-o
§»A W U

sa:8»8
— oui** W

-sacs!
K -O&UJ
< LU K >•

-* i hzSaa
• q-o.dC

W»* ZUVIZ .
• < —— O»- LU
• «tac< —z —

jü; OgZÿWÿ
—* — uuuoe:

-i» cuyouo
_i* uxzdtl
irf* Oui — <<<
- *

< *
«•

»

s

S|
k,

«g Pk «oi
ta .CUl»»1
—i cd
Ml
tl 8 no»

a' i ui
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(A
tel

a
o

K
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—I » O U> O
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- ou—y

X — OfiLU
<u fit, >
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