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ol L’objectif principal visé dans ce mémoire dstréaliser un code qui permet de ol
¢ ¢

:}. fournir par un satellite, les coordonnées des sibteen longitude et en latitude en :}.
:} temps réel, ainsi que leur poursuite lors de leowmvement. En effet, le satellite en :}
“ , : , : I . “~
o~ question, dispose d’'un seul faisceau et par careségil doit pour des raisons o~
« . . o «
« technologiques garder des liaisons avec les cibigs en alternance. «
U U
,% Dans cette perspective de recherche, nou®poo un progiciel destiné a ,%
¢ ¢

i}. I'orbitographie, I'échantillonnage et la poursuikes cibles terrestres mobiles. Ce i}.
ﬁ} progiciel a été développé sous I'environnement MABLet a recu comme ﬁ}
oy _ i
« appellation ATARIK. «
i , . : ) : . i
i« Cles: orbitographie, repérage et poursuite des cibles... i«
™ ™
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i Abstract i
Y Y
i i
o) The main aim of this memory is to carry oubde which makes it possible to o)
¢ ¢

i} provide by a satellite, the coordinates of thegtg@nd in longitude and latitude, in i}.
ﬁ} real-time, like their continuation at the time béir movement. Indeed, the satellite in ﬁ}
© _ . i©
« question has only one beam and consequently mutgdbnological reasons keep «
i . : : : i
« connections with the targets but in alternation. «
™ ©»
ol In this research orientation, we propose ansuft intends has “The Orbitographie, o)
¢ ¢

:}. The Sampling by satellite and Continuation of thebiie terrestrial targets”, develops :}.
P under environment MATLAB, having like name ATARIK. s
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INTRODUCTION GENERALE 5

L'espace est un lieu privilégié pour observer lardecomprendre son fonctionnement,

technologique et un outil de puissance pour maftdsnformation, contréler les activités ¢

humaines et accompagner une stratégie d’'indépeadanc «,},
¢

"y

I . . <
L'utilisation de l'espace repose essentiellement ku collecte, le traitement et la ¥
. . . . . . . . 0
transmission de l'information. Le traitement denfdrmation releve de I'Informatique, la
™

transmission de l'information releve des Télécomitations et 'ensemble constituant la
™

Télématique. On peut distinguer deux grandes famille satellites d'applications: les
™

satellites d’observation et les satellites de tH@nunications. ~
™

"y

Les satellites d’observation analysent les rayoremsnde toutes natures émis par Iaﬁ:g
Terre. Ce sont des satellites météorologiquessatdlites de télédétection, qui observent Ia%:
Terre a des fins civiles, et des satellites d'oleswn militaires. L'observation depuis %
'espace nous permet de mieux connaitre notre Tetraous donne ainsi les moyens deﬁ::“

pouvoir mieux agir pour protéger son environnement. i

Les satellites de télécommunications se scindentleemombreuses familles selon la «
nature de leur application. Parmi ces applicati@ams pourra distinguer principalement les %
téléecommunications proprement dites (liaisons tedémues, téléconférences, etc.), Ia%
télédiffusion (TV directe, TV haute définition), teavigation et la localisation. Ces satellites %
rendront possible la transmission instantanée, iqueat et abordable, de données g‘:
audiovisuelles. Cette transmission pourrait avien de n’importe quel point du globe a un g‘:
autre, et ce, a toute heure du jour ou de la tint.satellite de télécommunication est un %
élément spatial qui a pour rdle de produire ou éyer des données vers différents%:

récepteurs terrestres. o

Pour que les satellites puissent remplir leurs iomss impliquant des positions fixes des «
optiques et des antennes par rapport a la Terrg, cderections seront régulierement %
nécessaires. Ces corrections constituent ce queppelle lecontréle d’attitude du satellite %
(appelé aussi I'orientation angulaire), pour obtem pointage parfait avec le repére orbital ﬁ%

local. &



O O O O O A A A O O O N O O O O L L A N O O N O O L A N O O A O O L A N O O O O O LA N R LN LYY
oy oy
oy oy
o~ . . . L, . Ny
o La vue depuis le satellite pour un instrument estiguée par divers types de balayage, d;,@
HY . : : i~
o savoir : le balayage au long de la trace, ortholga@oaique, oblique, etc. o
oy oy
oy oy
‘i}. Au cours de l'observation, le plus petit élémerttedté est appel@ixel, image “,},
¢ ¢

;’:ﬁ élémentaire. L'ensemble des éléments vus au selutlarméme balayage est apgaléchée ;’:ﬁ
Y Y
oy oy
o Pour le cas des satellites GEO, il n'y a pas V@etaent de fauchée mais un disquet*,
[ [
& terrestre, qui est balayé par un instrument, néeess I'utilisation des antennes ¢
[ [
,,% contrarotatives mécanique ou a balayage électronique, et desspfatmes contrarotatives ,,%
¢ ¢

ﬂ% portant plusieurs antennes et des répéteurs. ﬂ%
¢ ¢

& “
& . . "
&« La trace de I'orbite et de la fauchée au sol, naident a repérer les coordonnées duit
[ [
&« point visé (dit cible) et en longitude et en latiégu On détermine également, d'aprés lat
[ [
&« position du satellite, I'instant auquel ce poirtt\aset la direction cible-satellite, dite directio
[ [
&« de vue. Cette droite est définie par les coordamrspdériques, I'angle de zénith et I'angle
[ [
&« d’azimut. &«
[ [
& &
& . e . . . «
« Cette opération est designee sous le non d'éclummége du satellite. On parle
& . . . Wl
« d’échantillonnage temporel lorsqu'on connait lesires de passage pour tout point de lai¥
[ [
« Terre, pour un satellite et un instrument donné, e certaine durée de temps. On parlei™
[ [
« d’échantillonnage angulaire lorsqu’on se rapporta éonnaissance des angles de visée poui
[ [
&« chaque passage. Si on rapporte la notion d'éctamtdge sans plus de précision, il s’agirad
[ [
&« genéralement de 'ensemble des deux. &«
[ [
& “
& L o . : . ., ®
w L'utilisation des deux opérations inverses quitsda trace de l'orbite et de la fauchée
i . L . , , i
i~ au sol ainsi que I'échantillonnage du satelliteusi\permet de repérer en temps réel et auxs
« . : ] : : . «
« conditions angulaires, les coordonnées de chagué\podepuis le satellite. «
[ [
& i
i~ o 0 : : ®
o~ Partant de formules mathématiques utilisées danslo@aine du spatial et des g
& i L oo — . , . &
~ téléecommunications, il s’agira pour notre traval a@éer un code de simulation qui permet lags
& ] o , . . . , "
i~ détermination des coordonnées des points vus #nditet en longitude, et ce depuis un
& . . : R . . . . "
~ satellite et en temps réel. Par ailleurs et a teales trois chapitres qui vont suivre, nous
& ; . "
o~ allons présenter notre travail. o~
oy oy
Y Y
Y . . s . . , . Y
f;@ Le premier chapitre concerne I'étude du satellaasdle cadre des lois de la mecamque}e
oy . , . . ey . . . _ i
o spatiale. On présente aussi les diverses catégdivebites : orbite circulaire, elliptique, g
o o~
Y Y



vue pour la fauchée et au probléme de I'échantibge spatial et temporel. o

Les résultats obtenus aprés simulation sur le cédksé seront quant & eux présentés®
N

dans le troisieme chapitre. Le code en questionidsaATARIK est la charpente de ce *{g
£

mémoire et constitue un outil trés utile pour ladation du suivi de cibles en mouvement «

par un satellite. o4

En dernier, une conclusion générale en résumetac®uwui a été rapporté et obtenu
N

comme résultat ainsi que des perspectives futunésieyvraient intéresser d'autres étudesit






Chapitrel. Trajectoires des systemes orbitaux diadmpn

[-1- INTRODUCTION

Les systémes orbitaux d’application sont tatgoconstitués d’'une plate forme comprenant,
d’'une part, un module de service chargé de foldmergie nécessaire aux équipements et de
contrdler I'orbite et l'attitude du veéhicule et,aditre part, la charge utile elle-méme. Parmi ces

systemes on distingue les satellites.

Pour qu’un satellite puisse effectuer la taaHaquelle il est desting, il faut qu'’il puisse se
maintenir sur orbite, et de garder une trajectate mouvement. Ce mouvement peut
s’expliquer avec un formalisme simple, initié paggdter et Newton. Il est basé sur les lois
fondamentales de la dynamique. Il s’applique a tessatellites artificiels lancés depuis 1957,
a toutes les sondes spatiales parties vers la aurmkautres planetes, comme il s’applique aux
satellites naturels, aux planétes ou aux cometésumawdu Soleil : c’est lemouvement
Képlérien Ce mouvement est définit a I'aide des parametretesdiparameétres orbitaux, qui
permettent de définir et de repérer I'orbite ddasplace, ainsi que de repérer le satellite sur

I'orbite.

Le mouvement du satellite est parfaitement @oné au mouvement képlérien si tout était
parfait pour le satellite : un satellite ponctuel erbite autour d’'une planete parfaitement
sphérique et seuls dans l'univers. C’est parceogtie perfection n’existe pas dans le monde
réel qu'on doit modifier Iégérement le mouvemenpl&éen pour en faire un mouvement qui
rend compte des diverses petites interactions.t Gegn mouvement qui est dit perturbé, un

mouvement réel

Toute mission dans I'espace implique la pob&bde pouvoir échanger des informations
entre le véhicule spatial et la Terre par un ensemé liaisons radioélectriques, et cela a tres
grande distance, assurant la surveillance du isatetlpermettant leur commande et le contrble

de leur fonctionnement.

Le présent chapitre débute par I'étude du lgatelans le cadre des lois de la mécanique
spatiale. Ensuite, il présente les diverses caiggal’orbites (orbite circulaire, elliptique,
haute, moyenne, basse, géostationnaire, héliosynehr Il se termine par les liaisons
satellitaires et leurs applications spatiales.

Page 17



Chapitrel. Trajectoires des systemes orbitaux diadmpn

[-2-MOUVEMENT KEPLERIEN

Le mouvement Képlérien est le mouvement d'omaesse ponctuelle (élément secondaire)
dans un champ centrale, le centre du champ étentNious verrons par la suite que ce champ

est le champ gravitationnel, crée par la masse élé@ment primaire supposé immokg, [2].

I-2-1-Loi de Newton

La loi de I'attraction universelle, énoncée pawton, indique que deux corps ponctuels, de
masseM (par exemple, la masse de la Terre)ndta masse d’'un satellite en orbite atour de la
Terre), exercent I'un sur l'autre une attractiompgmrtionnelle a leur masse et inversement
proportionnelle au carré de leur distafigle [3]. Cette force est exprimée par :

— Mm —

F=-G— &, (L1

=

G : étant laconstante universelle de gravitatios = 6,67. 1d* m*/Kg. sec).
M : masse de la Terre égale a 5,97°K@.

On définit laconstante d’attraction géocentriqgugonnée par :

H=G.M
Si on remplacg dans la premiére équation, on obtient :

(1.2)

On définit aussp qui est lechamp de gravitatiorterrestre de la force F, par I'équation
suivante :
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I-2-2-Les lois de Kepler

Loi des ellipses l'orbite de chaque planete est une ellipse doBdleil est un de ses foyers.

La figure suivante esquisse cette loi des ellipses.

Figure I-1 Loi des ellipses

Loi des aires: Laloi des airesndique que l'aire balayée par le satellite espprtionnelle au

temps, ou si I'on préfere, qu’en des intervallesaheps égaux, les aires balayées sont égales

[2]. Cette loi est illustrée par la figure suivante :

f:_]: -

-
_ i1

t1+T
Figure 1-2 Egalités des aires balayées au cours d’'une périae temps

Loi harmonique : cette loi explique que les carrés des duréesgw@ution sont proportionnels

aux cubes des longueurs des grands @{ept], comme l'illustre la figure suivante :
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T
:\-\-"-\-\_\_\_\_\_ Iil
al qu___h_:l'
- T,
al
s\

Figure 1-3 Troisiéme loi de Kepler :11/ a’= T,*/ &°

[-3-SATELLITE EN ORBITE KEPLERIENNE
[-3-1-Définition de référentiel
» Référentiel héliocentrique

Pour décrire le plus simplement possiblenegivements de la Terre et des planétes du
systeme solaire, les astronomes utilisent un néfi@teparticulier dit référentiel héliocentrique.
Comme l'indique la figure-4, c’est un référentiel de Copernic, dont l'origiest le Soleil et
les trois axes qui pointent en direction d’étoitess éloignées, le Soleil et les étoiles étant

considéres immobiles.

Figure 1-4 Le reférentiel héliocentrique
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» Référentiel géocentrique

Pour décrire le mouvement du satellite autderla Terre, les astronomes utilisent un
référentiel particulier, le référentiel géocentegulont I'origine est le centre de la Terre et les
trois axes dirigés suivant les mémes étoiles désigau référentiel héliocentrique.

Le référentiel géocentrique définit le repé@e; x, y, 2). Le centreO est le centre de la
Terre. L'axeOz est I'axe des podles. Le pla®y est le plan équatorial terrestre, qui coupe la
sphere terrestre selon I'équatéai, comme I'indique la figuré-5.

Ce référentiel est considéré comme galildesera noté]. On appelle référentiel galiléen,
ou référentiel d'inertie, tout référentiel au remasen mouvement de translation uniforme par
rapport au référentiel héliocentrig[#.

Figure I-5 Le référentiel géocentrique

[-3-2- Les parametres orbitaux

Pour repérer un point en mouvement képiédigns I'espace, on repére d’abord I'orbite,

puis le point sur I'orbite. On définit donc sucdesment :
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[-3-2-1- Définition de I'orbite
L’orbite comme le montre la figure6, est définit par les deux parametres suivaiig, :[2],

[4]

« L’'axe semi-principal a: c’est lamoitié de la plus grande longueur de I'ellipse, domnne

la dimensiorde I'orbite.

* L’excentricité e: c’est une valeur qui se situe dans lintervallel] et qui définie la
forme de l'orbite. Cette forme part depues= 0 pour un cercle, a de plus grandes valeurs
donnant des figures progressivement aplaties, jasge 1 ou l'ellipse s’étend a l'infini et
devient une parabole. Toutes les orbites des ggqiaeétes sont proches du cercle. Pour la
terre, par exemple e = 0.0068. L'excentricité estienée par la formule suivante :

’g]- % (1.4)

b : étant le demi-petit axe de I'ellipsezeke demi-grand axe.

orbite

I,

Figure 1-6 L’orbite d’'un satellite

La ligne des nceuds, qui représente la traqaah de I'orbite dans le plan équatorial, reste
fixe dans I'espace. Le nceud ascendant N correspomuhssage du satellite de 'hémisphére
austral a 'hémisphére boréal. La ligne des ncestiseprésentée, en général, par la trace de

I'écliptique (plan de I'orbite terrestre) dans lampde I'équateur.
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On notera que le plan de I'écliptique estimicde 23° 27’ par rapport au plan équatorial
terrestre. Le nceud ascendant de la trajectoirerapigadu soleil est appelé : point verfigl

La figure suivante montre la ligne des nceuds NN’ :

A
=

¥

Figure 1-7 La ligne des nceuds

Les parametres qui caractérisent la position dbit® sont alors :

* L’angle Q : mesure la longitude vernale du pdt

« L’argument du périgée w : repeére la ligne des apsides (grand axe dep&)i compté a
partir de la ligne des nceuds.

e L’inclinaison i : le plan de I'orbite du satellite coupe la Tereéos un grand cercle incliné

d’anglei par rapport au plan équatorial.

I-3-2-3-Position du satellite sur 'orbite

Si l'orbite est définie, il s’agit de piger ou se situe le satellite sur celle-ci. Pola,dé
faut spécifier une date d’observation et un lieul'subite. On exprime alors :
* Anomalie moyenne M : c’est I'angle que le satellite fait avec le périg€m définitM

par :

M=n(-tp

Oun est lemoyen mouveme(gera définit par la suite).
t : la date d’observation

t, : l'instant de passage au peérigee.
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* Anomalie vraie v : c’est la position réelle du satellite et qui @stnée par :

Sy est le point sub-satellite et est I'intersectionQfe (segment origine-satellite) avec la surface
terrestre.
* Argument de latitude ou position sur orbite c’est I'anglea, qui repere le satellite par

rapport au nceud ascendant et est défini par :

a=w+yV (1.5)

[-4-TRAJECTOIRE DU MOUVEMENT PERIODIQUE

On peut écrire I'équation de la trajectoirlpébjue en coordonnées polaires & sous la

forme: [1], [2]

a(l-e?)

r(0)= (1.6)

1+ e cos{6-80)

Avec le mouvement périodique du satellite, la distar passe par un minimum et un

maximum, respectivement notgsetr,, avec :

h=r@=¢)=a(l-e) a.7)

E=r©®=6,+tm=a(l+e) (1.8)

La somme de ces deux grandeurs donne le grandediadlighse :

h+1a=2a
Si on fait un changement de variable, en utilifanbmalie vraier :

V= 8- 4, (1.9)
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On peut ainsi exprimaren fonction des par :

all- g2 )

= — (1.10)

l1+ecosv

La figure suivante représente la trajectoire eplmmetres orbitaux pour un satellite au tour
de la Terre.

. = X Zox.
W e
/_ V.o P
- ¥ ’ W
o 7
5 .
-

=
I
™y

INoeud ascendant

—

Q
Figure -I-8 L’orbite et les parametres orbitaux d’un satellite

I-5-PERIODE, PULSATION ET FREQUENCE QUOTIDIENNE DU MOUVEMENT

On appelle période le tempsnis par le satellite pour décrire entierementipsk. Celle-

ci est donnée par la formule :

T=2m |— (1.11)

Cette méme période est appaliéece de révolutiomoupériode orbitale oupériode
képlériennedu mouvement.

On définit la pulsatiom correspondante, appeléai@yen mouvemeptr :

n=2 =[x 1.12
B T _1».q||||:.'E (1.12)
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Le moyen mouvement est la pulsation du mouvemaifinme circulaire, de rayoa, d’'un

point fictif qui aurait la méme période qu’un poert mouvement képlérien sur une orbite de
demi-grand axe.

La fréquence quotidienne du mouvement du satetidgger, mesure le nombre de tours de la

Terre que fait le satellite en un jour (en 24 heur®n aura alors la relation :

Ea400 1440
Tisec) T (min)

V=

(1.13)

La grandeun est appelée lméquence quotidienne orbitatas derévolution

[-6-MOUVEMENT REEL

Si le mouvement Képlérien rend compte de besgucke choses dans les grandes lignes, il
n'explique pas pour autant les petits détails ; pesites différences qui, avec le temps,
deviennent grandes. En astronomie, on sait utileséemps : une période de révolution d’'une
planéte ou d'un satellite, peut étre mesurée ssiadeées, ce qui donne des résultats avec une

précision tres poussée. On ne pas peut donc sentent’approximations.

Le mouvement du satellite est parfaitemenfaome au mouvement képlérien si tout était
parfait pour le satellite : un satellite ponctual erbite autour d’'une planéte parfaitement
sphérique et seuls dans 'univers. C’est parceogtie perfection n’existe pas dans le monde
réel qu’on doit modifier, légerement, le mouvemilegplérien pour en faire un mouvement qui
rend compte des diverses petites interactions.t @éesnouvement qui est dit perturbé, un

mouvement régP], [4].

La différence entre le mouvement réel et le mouverképlérien résulte de deux faits :

v'  La terre n'est pas exactement sphérique et latitpa de masses n’est pas exactement a
symétrie sphérique.

v'  Le satellite est soumis a d'autres forces que ahlle a I'attraction terrestre : les forces
d’attraction dues aux autres astres et les forsgiméables a des frottements.
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[-7-VARIATION DES PARAMETRES ORBITAUX
Si on remarque la trajectoire réelle dulbtedtrajectoire perturbée) par rapport a la

trajectoire Képlérienne, on note les points suisf2jt

« La demi grand axa de 'orbite reste constante.

» L’excentricitée de I'orbite reste constante.

* L’inclinaisoni de I'orbite sur le plan équatorial est constante.

* Le plan de l'orbite a une rotation uniforme autderl’axe des pdles, avec une vitesse

angulaire constant@, qui peut s’écrire sous la forme suivante :

3 1 [« (R\2 ,
£ =-= - 2«.4'2_ E cosi (1.14)

A partir de cet équation, il apparait clairemeue lorsquén augmente, pour la méme
inclinaison, £ diminue. Plus le satellite s'éloigne du centre ldeTerre et moins les
irrégularités du potentiel terrestre ont influesce lui. Ce mouvement s’appelle le mouvement
deprécession de I'orbiteouprécession nodalet se fait dans le sens direct ou rétrograde selon

I'inclinaison du satellite.

Sens direct >0 o cosi €0 < () 0D,
Sens rétrograde 2<0 « cosi >0 < i(°)0OD;

Domai, = [0.00, 90.00]

* Le périgée a une rotation uniforme avec une vitesggilaire constante, qui peut

s’écrire sous I'équation suivante :

u (R\2 15,
W= - J, |2 _)2 (3 T sin'i) (1.15)
a

Page 27



Chapitrel. Trajectoires des systemes orbitaux diadmpn

Ce mouvement s’appelle le mouvemenpdicession apsidalédl se fait dans le sens direct ou

rétrograde selon 'inclinaison du satellite.

&
Sens direct w > 0 o sin®i< - < i(°) 0D,
=
4
Sens rétrograde Ww<0 o sinfi>- o i(°) 0D
DomaineD; = [63.43, 116.57].
On définit I'inclinaison critique par :
i =sin~(=) (1.16)

W2

Pour les deux valeurs: = 63.43° ef. = 180°-i.= 116.57°, la vitesse de précession apsidale
s’annule.
* Le moyen mouvement réel du satellite est difféamicelui qu'il aurait s’il N’y avait

pas d’aplatissement. La différence est donnéegpiariule :

— R —_
n=-— 73, & (—)2 G- 2 sin?i) (1.17)
\ a 2

4

Ce mouvement peut étre plus rapide ou plus lenhd&hclinaison du satellite.

Plus rapide Mz0 - sifi s> ~ i(°)0Ds
Plus lent <0 - sifi 2> <~ i(°) 0Dy
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[-8-TYPES DE TRAJECTOIRES

La Terre contient des champs magnétiques rizapis, ce qui a des répercussions sur son
voisinage. Certaines zones au-dela de la surfacestee présentent des radiations. Ces
radiations détériorent les équipements électrosiqies satellites. On distingue deux zones
chargées en protons treés énergétiqgues dues aumrsrapsmiques appelés ceintures de Van
Allen [1], [4], [6] :

* La ceinture intérieure : située entre 1500 Kra@0 Km
* La ceinture extérieure : située entre 13 000 K20e000 Km

On représente ces deux ceintures sur la figurpréisa

Figure 1-9 Les ceintures de Van Allen

Ces zones définissent 4 régions principales de emswbite des satellites, a savoir :

» La zone LEO (Low Earth Orbit) : entre la fin de I'atmosphérel@tpremiere ceinture de
Van Allen, de 400 Km a 1500 Km d’altitude.

» La zone MEO (Medium Earth Orbit) : entre les deux ceintures/da Allen, de 5000 Km

a 13000 Km daltitude.

» La zone HEO (High Earth Orbit ou Highly Elliptical Orbit) : dafapogée est au dela des
ceintures de Van Allen, mais qui dans le cadre aldstes elliptigues, embrasse une ou

plusieurs zones précédentes.
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» La zone GEO(Geostationary Earth Orbit) : qui pourrait se vadmme un cas particulier

de HEO.

L’'orbite d’'un satellite ne sera circulaire equsi son injection s’effectue d’'une part
parallelement a la Terre, et d’autre part, a laneoaltitude pour une vitesse donnée. On

démontre que si ces conditions ne sont pas regsedtt@rbite serait une ellipse.

Si la vitesse communiguée au mobile est ieted a la vitesse parabolique, mais supérieure
a la vitesse circulaire, le mobile décrira une terlalliptique comprise entre la parabole et le
cercle. Si la mise en orbite se fait parallelemanthorizontale locale terrestre, le point
d’injection sera le périgée de l'orbite (le poird kh trajectoire le plus proche du centre de la
Terre). Le centre de la Terre sera I'un des fogersette ellipse. On notera que si la vitesse
communiquée est inferieure a la vitesse circulaieemobile parcourt alors une ellipse
intérieure au cercle, dont le point d’injection kEspogée (point de la trajectoire le plus éloigné
du centre de la Terre). Le mobile pourra alors satrer la Terre dés sa premiére révolution si

sa vitesse est insuffisarti.

I-8-1-Les orbites circulaires

Le centre de la trajectoire est confondu aselai de la Terre. Le satellite d’'une orbite
circulaire est toujours a la méme vitesse et admendistance par rapport a la Terre. Dans ce

cas, la notion de périgée et d’'apogée n’existe plus

[-8-1-1-L’orbite géostationnaire GEO

Un satellite géosynchrone aura une pérical@égolution égale a la période sidérale de
rotation de la Terre, soit T = 23 h 56 mn 4 s, denxtricité et I'inclinaison du plan de I'orbite

étant quelconques. Pour un satellite géosynchmnaura :

n= (2, (1.18)
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Un satellite géostationnaire, qui a la propriéeérdster fixe par rapport a un observateur
terrestre, aura une orbite équatoriale, circulairesynchrone avec la rotation terrestre. On
notera que les autres types de satellites sontiégppesatellite a défilement ». L& Bi de
Kepler montre que le rayon de l'orbite circulai@tdalors étre de I'ordre de 35800 Km (35786
Km exactement). Sur la figure qui suivra, nous avaaprésenté un satellite en orbite
géostationnaire caractérisée par :

n=0,
i =0 (1.19)

h = constante

Figure 1-10 Satellite en orbite GEO

Un satellite géostationnaire est donc géosynchilanéciproque n’est pas toujours vérifiée. Sa
position est déterminée par la longitude du poiob-satellite, appelédongitude de
stationnementu satellite géostationnairt.suffit dés lors de trois satellites géostationes
disposés a 120° pour couvrir qguasiment toute & tér part une petite zone polaire située aux
extrémes comme le montre la figure suivdaie[6].
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Si

En rouge : zones couvertes par deux satelliteslsmément.

En bleu : zones couvertes par un seul satellite.

Figure 1-11 Couverture quasi-totale de la Terre par troisedtes GEO

On comprend facilement I'intérét d’'un satelliteogg&tionnaire : il vise toujours les mémes
régions, avec la méme géométrie de vue. Pour ledlites de communication et ceux
d’observation de la Terre, ces points sont prinauxli Cette position permet par exemple a un
satellite météorologique de faire un cliché, avee image toutes les 15 minutes, en temps réel,
de I'évolution des formations nuageu§gls [7].

L’avantage pour ces satellites, c’est que I'on pdliser des antennes fixes au sol. lls
présentent cependant l'inconvénient d’étre situédas sur I'horizon lorsqu’ils couvrent des
zones éloignées se rapprochant des poles. Detcéefasignaux a transmettre parcourant une
plus grande distance, subissent des atténuatiossimpportantes, et mettent plus de temps a
arriver sur terre (un quart de seconde en plusjteCabite est utilisée par des satellites
météorologiques et par des satellites de téléconuation. A titre d’exemple, on cite les
satellites : METEOSATFrance), GOES (Geostationary Operational EnvirartaieSatellites,
USA), GMS (Japon) et INSAT (Inde).

Les inconvénients apparaissent tout aussieoh@nt : un satellite géostationnaire ne voit
pas toute la Terre, ni en longitude (c’est pouaagl’il faut en placer plusieurs, écartés en
longitude), ni en latitude (I'observation des régicituées au-dela de 55° n’est pas réellement

exploitable).
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[-8-1-2-Orbite circulaire polaire

Comme leur nom l'indique, ces satellites passau-dessus des deux péles, et peuvent au
bout d’'un certain temps couvrir toute la surfacegtibbbe. Leur domaine d’application se situe
surtout dans I'observation ou la communicationéiée. A titre d’exemple, on cite le satellite
d’observation francais SPOT, situé a 800 km diadit et qui permet de couvrir toute la surface
du globe en 21 joul8], [9]. Une esquisse de l'orbite circulaire polaire esirtee sur la figure

ci-apres.

Figure 1-12 Orbite circulaire polaire

[-8-1-3-Orbite circulaire inclinée

Ce type de satellite ne permet pas de coemrtotalité toute la surface du globe, puisque
la plus haute latitude desservie correspond alifiaison du plan orbital. A titre d’exemple, le
projet Global Star, a lancé 48 satellites en otésse circulaire inclinée a 50° par rapport a
I'équateur, dans le but d’assurer des communicatmoobiles depuis I'essentiel de la surface
terrestrg9]. Cette fois-ci encore, on donne sur la figure anig, une représentation de ce type
d’orbite.

orbite circulaire
- incline

Figure 1-13 Orbite circulaire inclinée
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[-8-2-Orbite elliptique

Les satellites en orbite elliptiqgue ont witesse trés variable en fonction de I'endroitisu i
se placent sur I'ellipse. lls n'occupent donc pas position fixe par rapport a la terre, ce qui
suppose l'utilisation des antennes terrestres mslpibur suivre ces satellites, contrairement
aux satellites géostationnaires. Par contre, ss@dent I'avantage de pouvoir desservir plus
aisément des zones éloignées de I'équateur soasgle assez élevé, ce qui implique que les
sighaux a transmettre traversent une couche atradgpk plus étroitg9]. Ce type d’orbite est

illustré par la figure qui suit.

Figure 1-14 Orbite elliptique

Les satellites de la série MOLNYA (figur&5), qui assure des télécommunications pour
la Sibérie, incarnent parfaitement ce type d’orHiterbite d’'un satellite de ce type est inclinée
de 63° par rapport au plan équatorial, de telleesgue sa partie lente, correspondant aux deux

tiers de sa période de 12 heures, se situe au\gréisal du territoirdl], [2].

Figure 1-15 L’orbite Molnya
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[-8-2-1- Orbite héliosynchrone
Le passage au nceud ascendant se fait tewdarméme heure solaire. Il faut g
fasse un angle constant avec la direction du spleisque I'angle horaire est I'angle diédre
que fait le plan méridien du point N avec le plantenant I'axe des pdles et le soleil. Pour cela
la vitesse de précession nod#leloit &tre égale a la vitesse angulaire du mouveneta

Terre autour du Soleil. Pour un satellite héliosyonoe, on aura :

2= 0, (1.20)

L’heure locale de passage au nceud asceestatéterminée par les besoins de la mission.
Son choix résulte d'un compromis entre diversedraones, qui sont :
(Cy) — obtenir les meilleures conditions d’éclairemswitire pour les régions observees
(Cy) — limiter les risques de réflexion spéculaireamtisolaire
(C3) — tenir compte des phénomeénes météorologiques
(C4) — prendre en compte I'heure de passage d’'un aatedlite héliosynchrone qui effectue le
méme  type de mission
(Cs) — limiter la durée de I'éclipse solaire
(Ce) — limiter les variations thermiques au cours @ wévolution2].

Un satellite héliosynchrone passe toujours a la en@éeure solaire locale au-dessus d'un
méme point de la Terre. Le plan orbital du satehéste fixe par rapport au plan orbital de la
Terre autour du Soleil. Donc la ligne des nceudsufaengle constant avec la droite des centres
de la Terre et du Soleil. Le plan orbital du sételioit se déplacer de 360° en 365,2425 j soit
de 0,9856° par jour. Cela est possible pour différeouples de valeurs de I'inclinaison et du
demi-grand axe de l'orbite. Généralement, on chdes inclinaisons de I'ordre de 98° pour
des altitudes d’environ 800 Km. Cette orbite eandjrand intérét pour I'observation de la
Terre. Elle permet d’observer une méme région dassconditions d’éclairement similaires a
chaque passage, ne variant gu’'avec les saisonka figure ci-apres, une esquisse de I'orbite

héliosynchrone est donnée.
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La directiom wrers le po it wertial (po it fiwe dans Pespace]
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Figure 1-16 Déplacement du plan orbital d'un satellite hélioslyrone

[-9- COORDONNEES GEODESIQUES
Ces coordonnées comprennent les composarigadies que sont la latitude, la longitude

et l'altitude :

» Latitude : est un systeme de repérage géométrique par gotisir de cercles

concentrigues imaginaires autour du globe terrgmrmettant de localiser un point par rapport
a I'équateur désigné par 0°. Il existe 180 cerdifférenciés par 1° équivalent a 111 Km. La
latitude est I'angle au centre de la Terre formtéeelféquateur et un point quelconque de la

surface et elle est de valeur positive dans I'’hphése Nord.

» Longitude : est la coordonnée qui permet de localiser par uesurne en degré un point

sur le globe terrestre a I'est ou a l'ouest d'igreelnord-sud convenue et nommée méridien
d'origine. La longitude est I'angle au centre dddare formé entre le méridien de Greenwich
et un point quelconque de la surface. Elle estalleuwv positive a I'est de ce méridien. Il existe

360 lignes différenciées par 1° équivalent a 1KhB

» L’altitude ellipsoidale : est l'altitude au-dessus de la surface de I'sdlige. La latitude et
la longitude du point «Origine» sont illustrées parfigure suivante. Nous représentons

eégalement sur cette figure I'azimut d’un point ¢Bbgue mesuré par rapport au point origine.
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PARALLELES MERIDIENS

a - rayon equatorial
b - longueur de lNaxe polaire
b - latitude

A - longitude
o - azimut du point B

Figure I-17 Systeme de coordonnées géodésiques

Le plan de I'orbite, pour un observateur terresst,doté d’'un mouvement vers I'Ouest da
a la rotation de la Terre. Le satellite revientgapun tour, sur une zone dont la latitude reste la
méme mais dont la longitude se trouve décaléel¥@ugest d’'un angle donnée par :
T
¢=211 — (1.21)
Tg
To : la période sidérale de rotation terrestre, 28ih 56 mn 4 s.

[-10- ARCHITECTURE DU SATELLITE

Les satellites peuvent se classer en tadégories : les satellites scientifiques, les ksl
d’observation de la Terre et les satellites dect#@munication. Il n’existe pas a priori, de
configuration générale d’'un satellite. Celle-ci éégant en grande partie de la mission qui lui
est allouée. Les satellites d’observation de laelet du fait que les phénomeénes observés
peuvent I'étre de maniere discontinue, peuventcsianoder d’'une stabilisation par rotation.
Ce ne sera pas le cas des satellites de télécomations qui doivent en permanence avoir
leurs antennes pointée dans la méme direction.

Un satellite se compose habituellement de six sgaemes assurant les fonctions suivantes :
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Correction d’orbite et d’attitude (stabilisation).
Alimentation en énergie.

Contréle thermique.

Gestion de l'information (a bord et avec le sol).

Intégrité mécanique de la structure.

SN N N N

Accomplissement de la mission (tache spécifiquaaharge utile]10].

[-11- LIAISONS RADIOELECTRIQUES

Toute mission dans I'espace implique la pgoks de pouvoir échanger des informations
entre le véhicule spatial et la Terre, et cela ardg grandes distances. Il est nécessaire de
pouvoir contrdler et de commander du sol I'évolntau véhicule (satellite, lanceur, etc.) ainsi
que le bon déroulement de la mission (applicatepetiales concernées). On peut distinguer

trois types de liaisons radioélectriqugs]; [2], [10], [11].

* Latélémesure (TM) : qui permet de transmettreigi@smations de I'espace vers la Terre
e Latéléecommande (TC) : qui joue le réle inverse

* Lalocalisation (LOC) : qui permet de repérer Iaipon d’'un véhicule dans I'espace

Les gammes de fréquences utilisées sont les saszant
e Lagamme VHF (de 30 a 3000 MHz)

* La gamme UHF (de 300 a 3000 MHz)

 La gamme SHF au-dela de 3 GHz.

La téléemesure et la télécommande des satelit des lanceurs se situent généralement
dans la gamme VHF. La gamme UHF étant utilisée gdesrliaisons lointaines (sondes
spatiales).

Une présentation d’'une configuration satellitaseretrouvée sur la figure ci-apres.
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f\éﬁb segment spatial

(satellite)
station terrestre TM et TC
centre de control

B e

a. 'j l:EF \II
" e \
station terrestre o P & |
seqment terrestre r& |
freseau ou utifisateur)
VEAT ou autre

utilisateur

Figure I-18 Configuration du systeme spatial

Empreinte de pas: les satellites emploient un faisceau concenttég gonner un signal plus

fort au-dessus d’une plus petite zone de la.t€ette zone est appelée empreinte de pas du
satellite et qu’on retrouve sur la figuré9.

satellte

Empreinte de
O pasdusateliee

/ cé::::é / Surface terrestre

Figure I-19 Empreinte de pas

L’orbite d’un satellite de par sa forme etsia rayon définit cette zone de couverture. Plus

le satellite est éloigné de la terre et plus savedure est étendue. Bien qu’évident, ce critére

reste un élément majeur dans le choix et I'élabmrat’'une solution satellite. En effet
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plusieurs systemes de satellites peuvent couvritdme superficie mais chacun se distinguera
par un ensemble de caractéristiques particulidP@smi elles, la plus déterminante est le

nombre de satellites composant le systeme et laadétutilisée pour les gérer.

Le nombre d’antennes au niveau d’'un satelligmend du nombre de zones de couvertures
souhaité, de I'écart angulaire relatif de ces digsrzones et de I'écart entre la bande de
fréquences a I'émission et a la réception. La tgiae I'information recue au sol dépend des
lisisons montante et descendante mais égalememémhieur placé a bord du satellite. Le
répéteur a pour role d’amplifier les signaux etat@nger les frequences pour faciliter la
séparation. Il peut également modifier le procédéntbdulation. Le satellite et le secteur
terrien associé, qui permettent la collecte, lagmaission et le traitement de I'information,

constituent le vecteur des applications spatiales.

[-12- APPLICATIONS SPATIALES

L'utilisation de l'espace repose essentiellemsur la collecte, le traitement et la
transmission de l'information. Le traitement denfdrmation releve de l'informatique, la
transmission de l'information releve des télécomivations et I'ensemble constituant la
télématique. On peut distinguer deux grandes famde satellites d’applications : les satellites

d’observation et les satellites de télécommunicatio

Les satellites d’observation analysent le@magments de toutes natures émis par la Terre.
Ce sont des satellites météorologiques, des sasetle télédétection, qui observent la Terre a

des fins civiles, et des satellites d’observatidlitares.

Les satellites de téléecommunications se stindn de nombreuses familles selon la nature
de leur application. Parmi ces applications, on rgoudistinguer principalement les
télécommunications proprement dites (liaisons té@émues, téléconférences, etc.), la
télédiffusion (TV directe, TV haute définition), fevigation et la localisation.

L’observation depuis I'espace nous permemasux connaitre notre Terre et nous donne
ainsi les moyens de pouvoir mieux agir pour pratéga environnement. Le satellite constitue

de ce fait un puisant outil d’étude.
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I-12-1- Observation de la terre

L'observation de la Terre se fait depuis lgsites basses qui caractérisent par une stabilité
d’échelle et bonne résolution spatiale, ou deporbite géostationnaire qui couvre la méme

région. Parmi les applications dans ce domaing@ear citer :

Atmosphere et météorologie

L’'observation depuis I'espace a tres totregéé les météorologues. Pour connaitre I'état
de I'atmosphére de maniere globale, a un instanhéloles orbites utilisées sont toujours les
orbites LEO héliosynchrone ou des orbites GEO.hitergéostationnaire a été privilégiée pour
les satellites métrologiques. Il suffit d’cinqg dites métrologiques GEO pour garantir une
couverture quasi-totale de la planete. Leurs imémasmissent une vision tres claire des masses

nuageuses et de leur déplacenj2ht

Télédétection spatiale

La télédétection spatiale consiste a obserkstance les zones et les phénomenes a étudier
et a recueillir ceux-ci sous forme d’images. Cesages contiennent des informations
guantitatives classées en deux types: des infarnsmatgéométriques et des informations
photométriques. Les informations géométriques pttemiede localiser chaque élément par ces
coordonnées géographiques, latitude et longitude

Les satellites qui entre dans cette catégarteune résolution de I'ordre du metre dans le
domaine visible, et quelques métres dans le castueled’ observation dans l'infrarouge. La
quasi totalité de ces satellites lancés ou en psmat héliosynchrones. On note quelques
exemples des séries de satellites (et leur résaluypar altitude décroissary:

v" lkonos : résolution 0.8 nin= 680 Km ;
v’ Early Bird : résolution 3 mh =528 Km ;

[-12-2-Océanographie
Cette discipline utilise les mesures de distancer gvaluer le mouvement de I'écorce

terrestre, évaluer l'altitude, le niveau des ocgahdes anomalies de gravité qui déforment la
surface moyenne des océans. A titre d’exemple $¢ese DORIS, permet de mesurer les
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mouvements relatifs de plusieurs plaques, notamniaeptaque Afrique et Antarctique. Ce
systéeme est composé d'un réseau de stations émasttte récepteurs a bord de satellites, d’'un

centre de réception et de traitement des donnébis stations dites de localisation.

[-12-3-Exploration spatiale

C’est I'étude de l'univers proche ou lointgiar des moyens spatiales, permettant de
s'affranchir des perturbations introduites pamtiasphéere terrestre et d’observer les planétes et
les cométes de plus prés.

[-12-4- Navigation

Le premier systeme de navigation américaiit étastitué des satellites Transit en orbite
LEO polaire. lls ont eu un rdle tres important dées débuts de la géodésie spatidles
résultats d’une précision surprenante sont obtarprgsent aves les constellations de satellites
MEO. Nous mentionnons ici quelques exemples :

- Le systeme NAVSTAR/GPSN@vigation Systeme with Timing and Ranging/Global
Positioning Systejn orbite circulaireh = 20200 Km, période = 12 heures. Ce systeme est

compose de 24 satellites (6 plans de 4 satellgésationnels) avec une inclinaison 55°.[8].

Le principe de GPS est simple. Chacun des @lites est muni d’'une horloge tres précise,
synchronisée depuis une base au sol et d'un émejfteéuransmet le signal d’horloge et la
position du satellite. Un point quelconque, munirdrécepteur, peut connaitre en mesurant le
temps de parcours du signal, sa distance depwsatédlite émetteur. La position du satellite
étant connue, on détermine ainsi la sphére, cestréde satellite sur la quelle se trouve le
point. Avec trois satellites, on obtient ainsi thdoement la position du point par intersection

des trois sphéres. Ce principe est illustré stiglae suivante.
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Figure 1-20 Systeme NAVSTAR/GPS

- Le systeme russe GLONASSsIpbal Navigation Satellite Systgnest sur une orbite
légérement plus basde~= 19 100 Km, = 64.8°. Il est composé de 21 satellites reparti3 e
plans de 3 satellites.

- Le systeme européen GALILEO est composé de iz, disposés en 3 plans de 9
satellites, avec 3 satellites en réserve. L'orbfieisie est circulairdy = 23 616 Km, = 56°

[2], [4].

[-12-5- Télécommunications

Le principe de la communication par relas denvoyer un signal (téléphone, télévision,
télécommunications) d’'un point donné sur la Ternenaautre, en passant par le relais d'un
satellite qui capte, amplifie et renvoie le sign#h satellite GEO réalise cette tache s'il est vu
par les deux points dans de bonnes conditions. Rsualtitudes élevées, un ensemble de
satellites HEO permet la liaison. Avec les satsliLtEO, la durée de visibilité est assez courte
et une constellation satellitaire s'impd&g [9], [10].
Les satellites de télécommunications peuvent éagsés en fonction des services qu'ils sont
appelés a rendre. On distingue les servicesléphténie, les services de télédiffusion et les

services de transmission de données.
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[-12-6- Espionnage et renseignement

De petits satellites situés sur orbite tréssbaavec une durée de vie de quelques jours, sont
destinés a des photographies de haute résolutien,caelque fois récupération des pellicules,
par des avions dans I'atmosphére. Ceux-ci sont @yéplgénéralement pour des opérations

d’espionnage et de renseignement.

[-12-7-La micrograviteé :

Le quasi absence de pesanteur qui caractéssmls spatiaux sert de base a un laboratoire
exceptionnel. Cet environnement permet des rechsrspatiales tout a fait nouvelles pour les
trois états de base : solide, liquide, et gazeexi Guvre la possibilité d’expérimentations dans
I'espace pour résoudre certains problemes fondamentn biologie, en physiologie et en
mécanique des fluides, pouvant déboucher sur lactlmn de nouveaux matériaux et

médicament§10].

I-12-8- Les sciences de I'univers

Les sciences de I'univers recouvrent quatre dorsairdastronomie », qui €tudie I'univers
au dela du systeme solaire, «l'étude du systen@irs®, «l'étude de I'environnement
terrestre » (atmosphére, biosphere et océans)létude de la Terre » elle-méme : structure

interne, mouvement des plaques, phénomenes sissrgjwrelcaniques.

[-13-CONCLUSION

Ce chapitre nous a permis de mieux apprémegidde mieux comprendre les différents
types d’orbite ainsi que les avantages qu’on peutrés. Ceci reste vrai, et exige une certaine
technologie afin de répondre aux besoins croissastentis par un grand nombre de domaines

d’application comprenant la télédétection, la Ieszlon, la météorologie, etc.

Dans une évolution logique, le chapitre suiviaret I'accent sur la trace du satellite, sa

position, sa géométrie de vu et sur le problemehdigtillonnageemporelle et spatiale.
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Chapitre2. Trace du satellite et la géométrie de vu

[I-1- INTRODUCTION

Ce chapitre, sera consacré a la trace du satellita vue depuis le satellite, aux modes de
balayage, et a la géométrie de vue pour la fauchégarlera aussi de I'échantillonnage spatial
et temporel, avec prise en compte de l'instruméntles ce qu’il voit. L'ensemble de ces
définitions, nous permet de mieux comprendre leantages relatifs aux différents types
d’orbite afin de répondre aux besoins de domainssialéférents que les communications, le

positionnement, la télédétection, la météorologi¢astronomie.

[I-2- ORBITE ET TRACE DU SATELLITE
[I-2-1-Etude de position du satellite

Pour fixer l'orbite d'un satellite dans I'esgaet repérer son peérigée, on utilise les trois
anglesy, fety, appelés les angles d’Eul@i, [12], [13]. Ici, on veut repérer le satellite. On
obtient une correspondance entre ces angles glal@snétres orbitaux comme la montre la

figure suivante :

Figure 1I-1- Représentation des angles d’Euler
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Les angles d’Euler ont pour expressions :

6 =i (2.2)
X =WtV (2-3)

La distance de satellite au centre attradtd été donnée par la relation (1.10) et est ragport

ICI :

a(1— e?)

l+ecosw

Cette distance étant définie, la position de sededist déterminée par la composition de trois
rotations suivantes :

(1) Mouvement de précession dans I'’équateur, qui aneremi-droiteOx sur la demi-

droiteON :

=[P1]: Rotation d’axé)z d’angle(Oy; OQ)=.

(2) Basculement, selon la ligne des nceuds, de plari@@iasur le plan orbital :

=[P2]: Rotation d’axeQ, d’angle(0OzZ, OW) 4.

(3) Mouvement, dans le plan orbital, qui améne la déioite ON sur la demi-droite OP :

=[P3]: Rotation d’axéOW, d’angle OQ, OP) =x.

On déduit les trois matrices de rotation :

cos iy —=sin U

P= sinw cosw O (2.4)
0 0 1
1 0 0
p,= |0 cosf —snéf (2.5)
0 sinf cosf
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cos ¥y —siny 0
P= siny cosy O (2.6)
0 0 1
Le produit matriciel de ces trios matrices donnmédrice P :
cosly.cos ¥ —sin i/ .sin 7. cos @ —cos I/ sin ¥ —zin W cos Bcos ¥ sin ur sin &
P=[ sin W.cos 7 + cos i .sin 7.cos 6 —sinw sin ¥ +cos i cos @ —cos ¥ sin @
sin 7.sin & cos ¥ sin & cos &
(2.7)

On considere quéN (nceud ascendant) est sur 'axg (& Ox) a linstant origine. Ses
coordonnées sont donc (r, 0, 0). Les coordonnéesitddliite S (X, Y, Z) s’obtiennent a partir

de celles de N (x,y, z) et de la matrice P,.par

X x T
¥VI=P [ 'l: P l{) (2.8)
z 7 0
Ce qui donne :
X cos i/ cos ¥ — sin ¥ sin ¥ cos @
Y =r [ sin ¥ cos ¥+ cos W sin ¥ cos @ (2.9)
z sin 7 sin &

En utilisant les paramétres orbitaux, donnés mardiations (2.1), (2.2) et (2.3), on obtient :

X cos {2 cos(w + v) — sin 2 sin(w + v).cos!
¥l = sin (2 cos(w + V) + cos 2 sin(w + V). cos! (2.10)
Z gin(w + v).sini

Le point S est étre repéré ddangar ses coordonnées sphériques, la longikuetela latitude
@, comptées avec la convention habituelle. La homigi deOx (position deN a linstant

origine) est notéa,. On a donc :
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X cos @, cos(A— 4g)
Y[ = |cos@.sin(i— 4;) (2.11)
Z sin @

On obtient ainsi la position de satelliteA$)) en fonction du temps et des autres parametres

orbitaux par l'intermédiaire de X, Y, Z :

@= sin(z/r) (2.12.a)
A =Aot - C;c (2.12.b)

A-Qo) du signe de Y (2.13.a)
Ado) O -1y (2.13.b)

Si ¢ = (102), A est indéterminé (sa détermination est sans objet).

[I-2-2-Equation de trace du satellite

Dans la majorité de cas, on cherche a comnktiposition du satellite par rapport a la
Terre. Il faut donc représenter le satellite dinsepéerelds, dont les axes, dans le plan

équatorial, tournent avec la Terre.

Le passage de ce repere au réperéférentiel galiléenne, s’obtient simplement pae
rotation d’axe Oz, axe des poles, et de vitesselaing (-£4 ), puisquellt tourne dang]

avec la vitessé:- .

Les équations du mouvement de satellite senniémes danst que dand, a condition de

remplacer la valeup par :

P=Ao+ (C2- 5& ). (t-tna) (2.14)

Ou l'origine du temps, instant de passagé&least notée t =g\a.
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La trace du satellite est définie comme émection du segment OS avec la surface
terrestre. Son équation est donc obtenue en reamtlapar R dans les équations précédentes

(R le rayon de la Terre).

I1-2-3-Trace d’orbite circulaire

La trace d’'une orbite circulaire, est un cadipalier tres important, fréquemment rencontre.
On étudie des points développés spécifiquement peagr orbites, comme le décalage

équatorial ou l'inclinaison apparente.

[I-2-3-1-Equation de la trace

Lorsque l'orbite est circulaire, le mouvement esfarme, de pulsation. La valeur degg peut

étre remplacée par :

X= Nt tna) (2.19)

La trace du satellite dans ce cas est datéarpar deux grandeurs relatives au noeud
ascendant pris comme origine, sa longitideet I'instant de passag®a qui constituent
I'initialisation du mouvement uniforme.

Dans le cas des satellites héliosynchronasgléa) prend une valeur particuliére puisque la
vitesse de précession nodalaloit &tre égale a la vitesse angulaire du mouvedieta Terre

autour du Soleil. Donnée au premier chapitre paelition (1.20) &2 = &&

W=ho+ (8 -85 ). (t-tna) (2.16)

[1-2-3-2- Latitude maximale atteinte

La trace se déplace entre deux latitudeg€mmds,p=+ ¢, dans ’hémisphére norga= - ¢,
dans I'hémisphére sud. En considérant la valeuitippsmaximale de Z, obtenue pour

sin n (t— ty4 ) €galel, on obtient :

sing@ = sini (2.17)
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Ce qui donne :

* Pour les satellites directes @i < 7). @, =i

[ %]

* Pour les satellites rétrograde® € i < 1) : @ = TT-i

=

Cette valeur deg, (¢, = 0) est appeléatitude maximale atteinte

[I-2-3-3-Décalage équatorial

L’écart de longitude entre deux nceuds asm@sdsuccessK; et A, est appel&écalage
équatorial et noteAAEg :

A)\E :)\2-)\1
Evaluation rapide

Une évaluation rapide du décalage équatar@EApAe dans ce cas, est parfois suffisante.
On peut en effet dire, en premiére approximatiam, lgrs d’une révolution, I'orbite du satellite
n'a pas bouge par rapporth et la Terre a tourné d’un tour par jour, soit pat heur (ou 1°
toutes les 4 minutes) par rapport a ce méme référe®n ne tient compte, dans ce cas, ni de
la précession de l'orbite, ni du mouvement de laél'ear rapport au Soleil pendant la durée
d’une révolution, ce qui revient a considérer, damsas les relations :
v O- 5 et f& =2n/dy

On a la relation simplifiée :

T (min)

Bohe () = - — (2.18)
Le signe «—» indiquant un décalage vers I'ouestp@ut aussi écrire :
AoAe (Km) = - 27.82 T (min) (2.19)

On utilisant la fréquence quotidienne orbitalénombre de tour par jour, définit au premier

chapitre), on obtient :

a0 4 10°

Dohe (°) =- —— ; Aohe (Km) -

i
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Calcul exact
Lors d’une révolution de durde= Ty, le plan de I'orbite a tourne de I'angjepar rapport
a [+. la valeur exacte du décalage équatorial, donaéa pelation (2.14) avec (t k) =T,

est donc :

Me=ir T=- (5% -7 (2.20)

Nous notons les points suivants, résultant delé&ion (2.20)

v Le décalage équatorial est toujours négatif, p@sdie est superieur d.le décalage a

lieu vers I'ouest.
v Pour les satellites en orbite héliosynchrone, naxmns vu dans la relation (2.16), la

valeur particuliere deir. Sur la durée d’'une période nodale T, on a:

. T
Me =i T=-2m — (2.21)
M

Pour un satellite héliosynchrone, la formule appées identique a la formule exacte : cela est
du a fait que, dans I'évaluation rapide, les deyppraximations faites (précession et
mouvement annuel de la Terre négligée) se compepseintce genre de satellite.

2m
v" Pour les satellites en orbite géosynchrone;l'—— et {2 est négligeable, dans ce cas, on
Lit

adonc:

Me=-0Qr T=-2m=0[2r] (2.22)

On notant par [@] I'opération de calcul modulo ™ Il n'y a pas de décalage équatorial
apparent pour un tel satellite : la trace de demuds ascendants consécutifs ne bouge pas sur
la Terre (si le satellite est géostationnaire, @npeut pas parler véritablement de nceud
ascendant).

La figure suivante représente le décalage équbtate la trace d’'un satellite en orbite

circulaire polaire
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fu trace

wintee en ro uge)

Figure II-2- Décalage équatorial pour la trace d’une orbiteccilaire polaire

[I-2-3-4-L’inclinaison apparente

On appellenclinaison apparent€angle que fait la trace avec I'équateur. Cetlangote ',
est différent de I'angle i représentant l'inclirmisdu plan de I'orbite du satellite avec le plan
eéquatorial. Cela provient du fait que i est meslaes(] et i’ dans(] .

Pour calculer ', on considére dans le plan tangent a la sphere de rayon R au point

représentant la trace du noeud ascendant, aveede=us unitaires orthogonauz; et = .

Ce nceud ascendant est noté N danhly dansldt a l'instant t = {4, les trois point Strace de
satellite, N et N sont confondus. A un instant infinitésimdd plus tard, N et §se sont

éloignée de Bl comme indique sur la figure. Dans le rep@igNo, e; , €. ), les coordonnées

des vecteulW,N et N5, sont, en prenamit=1 :

—( 2, -0) ____ /m cosi
NN = ( ; NS, = [ )

0

On en déduit les coordonnées SN

N,S =

( ncosi — ( 2 — ﬂ})

nsini
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Et l'inclusion apparente est donnée par :

nsini
ncosi—{ Qp—107)

On note qu’on a toujours’:> .

Pour une évaluation rapide (en négligeant la pdorn nodale et la rotation de I'axe terrestre
autour du Soleil), ona:
sini
tani [ -
cosi—i{1/v)

La valeur de (1¥) est équivalente a la période T exprimée en jour.

Pour un satellite héliosynchrone, cette formuleshjms approchée mais exacte.

La figure suivante indique I'angle de l'inclinaisapparente’, que fait la trace d’'un satellite
d’orbite circulaire polaire avec le plan de I'écquat et de le compare avec l'inclinaisode
I'orbite.

le plan de 'orbite

l'equateur

la trace

fles points en rouge)

Figure 11-3 - L’inclinaison apparente pour la trace
d’une orbite circulaire polaire.
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[I-2-3-5-Angle de la trace avec un méridien

On calcule I'angle que fait la trace du Bidéeavec un méridien, pour un point quelconque
de la trace. Dans le référentiell'orbite du satellite coupe le méridien selonangle;j.
Si on se reporte a la figure 11-&, point de sub-satellite de latitugediedre en la relation :

COS1

sinj = (2.25)

cos ¢

[I-3-VUE DEPUIS LE SATELLITE
[I-3-1-Repére orbital local

Le satellite, en tant qu’engin, bouge autour detreed’inertie : si ces mouvements sont
pratiguement sans conséguences sur sa trajedt®ioat un tres grand effet sur la prise de vue
des instruments. De sorte que, Les missions a nerpat les satellites, impliquant des
positions fixes des optiques et des antennes, g@port a la Terre, des corrections seront
régulierement nécessaires.
Ces corrections constituent ce que I'on appelt®ldrdle d’attitude du satellitd_"attitude du
satellite son orientation et sa vitesse de rotasiotour de son centre de masse a tendance a
varier sous l'action de couples, extérieurs (poessie radiation, frottement atmosphérique sur
les panneaux solaires) et intérieurs (mouvemenanméae du moteur des instruments).

Un systeme de stabilisation est nécessaibmaipositionnement du satellite par rapport au
repére orbital local.

Ce repére est défini, pour tout point S de I'@pét partir des trois axes suivants :
* Axe de lacet, SZ dirige vers le centre de la Terre, dit aussidxaadir ;
* Axe de tangage, SYdirige selon la normale au plan de I'orbite ;

* Axe de roulis, S¥X dans le plan de I'orbite, qui compléte le triedzetangle direct, et

porte par le vecteur de vitesse lorsque I'excetdrest nulle.
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Figure II-4 Repére orbital local

[I-3-2-Modes de balayage

Il existe diverses manieres de regarder laeT @our un instrument. Le détecteur peut étre
muni d’'un objectif fixe par rapport au satellitegis dans la plupart des cas, le détecteur est
mobile (le senseur lui-méme ou un miroir) seloraxa de rotation.

On peut définir, dans un premier temps, les troes élémentaires de balayadgmsque
I'instrument effectue une rotation par rapport ades trois axes de Cardan (axes de repére
orbital local). Sont les suivantes :

v' Avec une rotation selon $Xe balayage, dibrthogona) se fait perpendiculairement au
déplacement
v' Avec une rotation selon S$Yle balayage se fdit long de la trace

Dans ces deux premiers cas, I'axe de l'instrumebdxee de rotation sont confondus.

v' Avec une rotation selon $Ze balayage, ditonique est défini par le demi-angle au

sommet du cone (angle des deux axes, de l'instruatete la rotation).

Au cours de l'observation, le plus petit élémentedte est appelpixel, image élémentaire.

L’ensemble des éléments vus au sol dans un mélayalge est appef@uchée
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[I-3-2-1-Mode de balayage pour un satellite LEO

Un instrument & bord d’'un satellite LEO peutisgr un des trois modes élémentaires vus
plus haut.il peut aussi alterner les deux premmurdaire un balayage oblique par une rotation

de l'instrument selon un axe contenu dans le ph&Ys

[I-3- 2-2-Mode de balayage pour les satellites GEO

En ce qui concerne la prise d'images (car ilanjyas véritablement de fauchée), les satellites
géostationnaires se divisent en deux grands types.
v Pour les satellites « stabilisés 3 axes », commO%Bu GOMS le détecteur balaye le

disque terrestre.

hY

La stabilisation a trois axes (roues a inertieyes a réaction, jets de gaz, systeme

gyroscopique), est généralement privilégiée, dagadlle le satellite est assujetti a conserver

une orientation fixe dans I'espace.

v Pour les satellites « tournants ou stabilisés ptation », comme tous les METEOSAT,
GSM ou FY-2, I'axe de rotation est parallele a #ades poles et le satellite fait exactement

100 tours par minutes. Un miroir permet de baldgelisque terrestre.

Sur les satellites stabilisés par rotation (stadfion gyroscopique), sont utiliser des antennes
contrarotatives mécanique ou a balayage électronique, et desspfarmes contrarotatives
portant plusieurs antennes et les répéteurs, camelsat TV.

Pour les satellites METEOSAT-1 a -7, ce balayagiasealu Sud au Nord, 2500 lignes en 25

minutes.

[I-3-3-Antenne a balayage électronique

Une antenne a balayage électronique est ote@irze réseau qui comporte des dispositifs
électroniques, permettant des changements d'éata tbrme du faisceau émis. Selon leur
nature, ces dispositifs électroniques (déphasearmsmutateurs, filtres) qui sont connectés aux
éléments rayonnants, agissent sur la forme, lactébre la fréquence ou la polarisation de

I'onde formée. On distingue les antennes ditesiyaset les antennes dites actives.
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[I-3-3-1-Antenne passive

Une antenne a balayage électronique passive rdalifgmation du faisceau émis (ou recu)
grace a un ensemble de dispositifs électronigusesgtee des déphaseurs, des commutateurs,
des atténuateurs. Le signal a émettre est distqiaméun réseau ou par rayonnement a un
ensemble de modules comportant déphaseur et élémsmnnant. Les dispositifs

d'amplification des signaux émis ou recus sonigéala I'extérieur de I'antenne.
[1-3-3-2-Antenne active

Une antenne a balayage électronique activeegmond a une antenne passive dont les
dispositifs d'amplification des signaux émis ouugegont inclus dans l'antenne. Elle peut
eégalement contenir des dispositifs électroniquesieds de réception, comme la conversion de
fréquence ou le codage des signaux. Par rappare @antenne réseau, une antenne active est
caractérisée par le fait que ces modules actifs ganés entre les N éléments rayonnants et

leurs sorties.

[I-3-4-Géométrie de vue pour la fauchée
[1-3-4-1-Définition des angles

La figure Il-6représente les angles lies au, question de vue letfauchée. Le satellite S est
en orbite autour de la Terre, a une distance OS~ckdtre O. le point de sub-satellite est note
S. On a O%=R, rayon terrestre, et 9, altitude du satellite.

* La distance relative :

n:§:1+:—; (2.26)

* A un instant donné, I'angle de visée depuisdielite, par rapport anadir, est :

£(5S,,SP) (2.27)

Le pointP étant le point visé. Cet andlest appel@ngle de fauchée

* Pour le point P, on définitdingle de zénitbu angle zénithal de vuear :
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{ = (0F,PS) (2.28)
Cet angle est sous lequel et vu le satellite, cérmppt rapport a la verticale du lieu. L'angle de
hauteur ou angle dsite, ouélévation est I'angle complémentaire de
L’angle d’élévationnotéf est I'angle avec lequel I'utilisateur peut vardatellite.la figure II-
5- nous montre comment est ainsi mesure I'angléébdion minimalel avec lequel un

utilisateur peut voir un satellite.

Figure 11-5 Angle d’élévation

* L'angle au centre de la Terre, est :
a=(05,0P) (2.29)
Ces trois angled,(C eta ) sont relies par la relation dans le trian@Ii8P,comme indique la

figure I1-6 :
fa =¢ (2.30)

La valeur maximale de est obtenue, lorsque le point vise P est au lidegok Terre. Dans ce
cas, on note ce poing Bt les angles correspondants avec l'indige [

Dans le triangl®©SP, on obtient les relations suivantes :

: R
smj, = —
ﬁ:' d R+h

[
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En utilisant la distance relative:
1
sinfy =cosay = - (2.31)
n

Lorsqu’'on parle de fauchée d'un instrument, il &agenéralement de l'angle au sommet
(appelé aussi champs de vue) que balaie l'instriynotst-a-direfy,, 'anglefy étant lavaleur
maximale de I'instrumergue peut atteindre en butée dans le balayage orthogonal.

Si f\y est supérieur & (demi-fauchée maximale possible), en prend évidemrfig = fo.

a safellile

Figure 11-6 Représentation des trois angles
(Angle au centre, angle de fauchée et angle dégén

[I-3-4-2-Relations entre les angles

Nous établissons les relations donnant I'es dngled, ¢, a en fonction d’'un des deux
autres et de I'altitude, par I'intermédiaire igle
Dans le triangl®©SP on a la relation entre les sinus :

sin f sin ¢

R d
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Ce qui donne :

f=f (N sinf = 1 sinf# = sinf,.sin{ (2.32)
=7 (fn) sin #=n sinf = :jjllj}i @3

Pour obtenif en fonction dex, on exprime, dans le triang@SP, le segmenPA’ de deux

maniere déeférentea( étant la projection deé surOS :

(d-—R cosa) tan f =R sinw

Pour obteni en fonction dex, on utilise le triangl®©PA ouA est I'intersection ave®©Sde la
perpendiculaire eR aOP.

Cela donne finalement :

sina cos g Sina

f=f (a,n) tan f = = (2.34)
H—Cosa l—cosag.cosa
_ sina sin @
¢ =4(@n) anl = ————— = — (2.35)
cosc—1/n COS & .COS g

On obtient immeédiatement les valeurscdavec la relation (2.30) et les relations suivantes
a =a (f,n) a=F+sin"?(n (2)36

a =a (Z,n) a=C- sin~? (L sin &) ?)3

11-3-4-3-Fauchée au sol

On appelle demi-fauchée au sol la distdfcgur la Terre, entre le point sub-satellite et le
point vise avec I'anglé la fauchée au sol est évidemmght La demi-fauchée maximale est

notéekF,. Ces longueurs sont données par :
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F-R (2.38)

ER =R arcos- (2.39)

11-3-4-4-Latitudes vues et recouvrement en latitude
Intervalle de latitude vu

Pour un satellite d’inclinaison nous avons défini, par la relation (2.17) latdéudaximale
atteinte¢,. La trace de I'orbite reste dans l'intervalleldgtude :[- @, ; + @]

Pour un instrument de demi fauchée maxintfale la trace de la fauchée est dans l'intervalle :

[- ov; + @]

Qv étant latitude maximale vue ainsi définie:

{q}v = q}m + s1 q}m Ty < 90° (2.40)

ov = 90° si 0 4oy = 90°

m

Avecay =awm (fm,n) calculé par la relation (2.36).

Recouvrement en latitude

Dans le cas ou(¢,, +a, = 90° ), on dit quil y recouvrement en latitude. Ce

recouvrement concerne les altitudes dans les ailtesv:

[90°; 180° ¢ [ + cip)] dans I'hémisphére Nord.

[-90° @, + ) - 1807 dans I'hémisphére Sud

Pour un satellite d’orbite quasi circulaire, soit pble est vu lors d’'un passage pour une

fauchée orthogonale, les deux poéles sont vus aueh@yolution.
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[I-3-5-Trace des fauchées pour un satellite LEO

[I-3-5-1-Fauchée orthogonal

Pour calculer les coordonnées des points etuseprésenter la trace de la fauchée
orthogonale, nous revenons aux angles d’Euleranssde la détermination de la trace du point
sub-satellite. On considére que le balayage d'amgtantané f, depuis le satellite S, est
équivalent a un balayage d’'angle instantandéepuis le centre O de la Terre. Le balayage est

dans le plan perpendiculaire a I'orbite, passanpet O.

Cette rotation correspond a la matrice de rota@ipn

0 1 0
sin 0 COS

E):

cos® 0 —sind
(2.41)

En appelantq, Y’, Z') les coordonnées cartésiennes du point vu suetee,Tpar rapport

au référentiel7 (O ; x, y, z)on obtient ces nouvelles coordonnées par :

X’ X
v'| = R(|Y
z' Z

Les coordonnées (X, Y, Z) du point sub-satellitardyété obtenues par la matrice P définie par
I'équation (2.7).

Les coordonnées cartésiennes (X', Y’, Z') permdtuba calculer, par (2.12.a) et (2.12.b), les
coordonnées polaireB et ¢ du point visé.

La trace de la fauchée orthogonale, perpendicudairglan de l'orbite, fait donc un angle de
(90°- i) avec I'équateur. Par contre, comme noagdhs vu précédemment, la trace fait avec
I'équateur un anglé, l'inclinaison apparenteSur les représentations des traces, la normale a
la trace de la fauchée fait donc un ar(@gl€) avec la trace du satellite, a I'équateur.

La figure suivante représente la trace de la faeiciihogonale maximale au sol, d’'un satellite

en orbite circulaire.
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* points sub-satellne

*points visces

Figure 1l-7 Trace de la fauchée au sol pour un satellite
d’orbite circulaire inclinée

[I-3-5-2- Recouvrement équatorial

On considére la fauchée d’'un instrument, jiesglutée. Sa largeur au sol &gy, On
désigne pakg la portion d’équateur recouverte par la fauchdés tbun passage du satellite.
On a, en premier approximation :

2 By

A0 (2.42)

gin {

En fait en représentant rigoureusement la tracd’odieite et de la fauchée par rapport a

I'équateur, on obtient :
2F
= a (2.43)

sini+cosi tan (i—ir)

Il est intéressant de comparer cette distdnc@avec le décalage équatorial : ce sont deux
longueurs comptées sur I'équateur, et leur rapgperesure donc la fraction d’équateur vu par
le satellite dans une journée, lors du passagesudrascendant :

Lg

(2.44)
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Si Qg est supérieure a 1, certains points de I'équatent vu plus d’'une fois par jour lors de
passage au nceud ascendant.

On peut calculer ainsi la demi- fauchée auFsgen Km), ouas (en °), seuil nécessaire pour
obtenir un recouvrement equatorial comp@t €1) :

_— .'l.

Os= [sini + cosi tan(i — )] (2.45)

-
i

[1-3-5-3- Fauchée conique

Les fauchées coniques sont utilisées encpdigi pour les radiométres micro-onde. Dans
ce cas, il faut pour, des raisons liées a la pjugstdu phénomene, que les points vus le soient
sous un angle constant. Il faut donc adapter lai-teuchée maximaldy a la valeur de

I'altitude du satellite et a celle de I'and]g.

[1-3-6-Vue depuis un satellite géostationnaire

Lorsque un satellite GEO voit la Terre, ladiadée maximale, au sens ou nous avons défini

fo, est:

g=sin*(1ines)

Avec :ngs = 6.611
Ce qui donne : fo =8°.7
L’angle au centre de la Terre correspondant est:
o= cos'(l/nes) = 90°- 8°.7 = 81°.3 — 2R =18091 Km.
La portion de la Terre vue par ce satellite egbsme d’'un disque terrestre de rayon F, dont le
centre est &
Pour un point de la Terre R@), la distance au point de sub-satellitggé§ale :

D=R.a
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Et puisque latitude d’'un satellite GEO est nulada relation trigonomeétrique suivante :

coso = COS A-AS) COsyp

La surface S de Terre vue est, pour un aoglenné est :

) = 2rR? (1- cos ) (2.46)

La surface maximale vue est donci§( ce qui représente la fraction de la surfacddota

S{od) _ ::1_1;;"..55:' _ 042

4im R
Soit 42% environ.
La figure suivante représente, la zone de couwenurle disque terrestre maximal, que peut

couvrir un satellite géostationnaire’exemple présenté est de coordonnég8,0).

Figure 1I-8 La surface vue depuis un satellite GEO

[I-3-7-Déformation des pixels
Considérons le cas d'un instrument qui obsdeveTerre en balayant par fauchées

orthogonales.
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A chaque intervalle angulaird d’angle de demi fauché correspond un intervadleddmi
fauché au sobF. Pour un intervalle donne, constant, 1° par exeplplvaleur de¥ est plus
petite au nadir que pour la visée au limbe, laadist satellite point visé augmente et, de plus,
la sphéricité de la Terre intervient.

Le pixel qui dépend l'intervalle élémentaiffe de I'instrument, est de dimensidh dans le
sens du balayage et de largeur considérée comnstaots dans la direction perpendiculaire
(parallele a I'axe de rotation de I'instrument).uP@onnaitre la déformation de pixels, nous
calculons la variation du rappodH/ &) en fonction de la position du point visé, ce ayient
a la variation du rappord¢ /&) en fonction dex.

En différentiant la relation (2.34), on obtient :

(1+ tan’f) df = 1°Z%7% do

(n—cosc)®

En remplaganttin f) par sa valeur en fonction de et on obtient :

da 1% —2ncosa+1

arf - 1 cos a— 1 (2.47)

En considérant les accroissemeditset da suffisamment petits pour les confondre aaéc

et da, on obtient la valeur recherchée :

e

Kan) = 5
La déformation du pixel :
K _ k{om)
(o) = k (0m)

Examinant ainsi kd,n) par rapport a sa valeur au nadir. Cette valetk €3n) =n -1.

L’indice de déformation du pixel est donc :

? —2ncos a+1

- 7
K(n) = —— — (2.48)
i —1ncosag— 1)

Ce qui peut s’écrire a l'aide de I'angle de limitg:

. 2
d sin“a+ (cosa —cos op)

h COS X —CO0S dp
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Cet indice de déformation de pixel mesure doncdéfermation a une dimension, la largeur
étant constante, a pas fixgf (ne concerne pas les balayagesipwarie aved de sorte que

JF reste a peu prés constant).

[I-4- ECHANTILLONNAGE TEMPOREL ET ANGULAIRE

D’un lieu quelconqueP de la Terre, nous « regardons » maintenant &ligatS, et nous
notons a quel instant, et dans quelles conditimgsilaires, nous le voyons. C’est le probleme
inverse de la détermination de la trace de la féechui consiste a établiethantillonnagedu

satellite, pour un instrument donné.

[I-4-1-Le principe de I'’échantillonnage

Pour chaque point vu, dit cible et néteon détermine, d’apres la position du sateliite
I'instant auquel il est vu et la directi®?§ dite direction de vue (ou de visée). Cette dre#t
définie par les deux angles des coordonnées spigdtitjangle de zénith et I'angle d’azimut.
On dit alors gu’il y a eu passage du satelifgour le pointP. on parle d’instant (ou heure) de
passage, d'angle zénithal et d’'azimut de passage.

On a réalise Bchantillonnage tempord&brsqu’on connait les heures de passage pouptont

de la Terre, pour un satellite et un instrumentnésn sur une certaine durée de temps.
L’ échantillonnageangulaire se rapporte a la connaissance des angles de \isgecipague
passage.

Lorsqu’on parle dBchantillonnagesans plus de précision, il s’agit généralemeritethisemble

des deux.

I1-4-2-Direction cible-satellite

A chaque instant, on connait la posititnsatellite (les coordonnées géographiguge

et @) et 'angle de fauchéigpar I'intermédiaire de I'angle au centre de laréer).

Les deux angles définissant la directi®8 sont les angles de zénith et d’azimut, angles du
systéme de coordonnées sphériques centrig, ayant le plan horizontal local comme plan de
référence, perpendiculairexP, est le plan tangent a la sphérdPen

Page 67



Chapitre2. Trace du satellite et la géométrie de vu

* Angle zénithald : déja définit par la relation (2.28), se calcimlemédiatement a partir
de I'anglea par la relation (2.36).

* Angle d’azimut :

Il est définit dans le plan horizontal local. Larti@ale locale permet de définir un sens
trigonométrique direct dans ce plan. L'anflest compte dans le sens direct avec pour origine
la direction du nord. C’est I'angle diédre entreplan de fauchée et le plan méridien Rje
OPN

Soit I'angle, dans le plan horizontal local, detdace de la fauchée avec le méridienRle
L’angle B est ditazimut de vueu azimut de visée.

Pour calculer cet angle, nous utilisant le triangphériqueNPS. En notantA et @ les
coordonnées géographiques de la cihlées trois éléments connus du triangle sont detesc

(deux arcs) et un angle, I'angle diedre des dearspiméridiens deé et :

'_,'[
:fc—g'(ls
_,'[
NP_E-(p
N=A - As

On cherche I'angle qui est I'angle? du triangle sphérique. On obtient :

Y ) N -
cot NS sinNP=cosNP cosN+sinN cot P

Soit dans notre cas:

. ) A\ sin (L—1s)
an oS @=sin cos (AAS)+——mm—
g5 cos g=sin g cos (\-AS)+——
Et finalement:

sin (A—%s}). cosds
tar B = — 2.49
ar cos ¢.sin ¢s —-sin ¢.cos ¢s.cos (L—is) ( )
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Par la tangent, 'angl@’ de la droitePS avec la direction du Nord, est obtenu dans I'va#e
[-172 ; 72].

Pour obtenir 'angl§ dePS avec le Nord dans lintervalle 1f51, on remarque qu@ est de
signe A-As).

Si P =tan'§ estde signe de\{As), on & =B’.Dans le cas contrair@ =B’ +1[217.

RemarqueOn note que laltitude du satellite n’intervigrds dans la relation donnant I'angle

d’azimutf.

[I-4-3-Condition de vue du pole

Pour une orbite circulaire, le pdle, s'il est attgyar la fauchée, voit le satellite avec toujdars
méme angle zénithal

Un satellite direct, oriente dans le sens de s@iadément, voit toujours le péle Nord sur sa
gauche, et le pble Sud sur sa droite. Inversement,satellite rétrograde (dont tout
héliosynchrone) voit toujours le pble Nord sudsaite, et le pdle Sud sur sa gauche. Avec les
conventions de signe vues plus hduest positive dans le cas du pble Nord visantatellge
direct.

Dans le cas de la visée du péle, les anglesi sont complémentaires. Les équations (2.34) et

(2.35) deviennent donc :

cosi
tan fipay = —
T N—sin i

(2.50)

cosi

tan &, = @—————
(BN) sini — (1/1)

Le signe defz,, estdonné par celui deos .
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Pour le p6le Sud on a les valeurs opposeées :

cosi
tan f.jpj'- = - .
: n—sini

(2.51)

COS 1
sini — {1/1)

tan Sipsy T T

Pour un satellite en orbite circulaire voit le pélers d’'une demi révolution (donc les deux
pbles a chaque révolution), il faut que la demitcf&éef de son instrument soit supérieure a la

valeur seuilf

cosi
Pole vu = |fl>|f,| avec fo= tan™? ——— (2.52)
) N —asin i

Cas des satellites géostationnaires

Bien que le mode de fauchée soit difféerent, on praiter le cas des satellites géostationnaires
en considérant les relations dans les quellessa p

N =Nes=6.611,;

@s=0;

As représente longitude de stationnement.

Pour I'angle zénithal, on calcule d’aboadpar (2.26). On obtient ensuifepar (2.35), que

devient ici :
tan = Sino /(coso — 1/nes)
Pour I'anglef , la relation (2.49) donne :

tanp = tan @- As) /sinp
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[I- 5- CONCLUSION

Lors de ce chapitre, nous avons évoquédeetdu satellite qui est l'intersection du

segment «centre attrac@X- satellite» avec la surface terrestre.

Nous avons aussi fait le point sur la vue depaiisdtellite pour un instrument. Cette vue
est pratiquée par divers types de balayage, arsaedbalayage orthogonal, conigque, etc.

Quant au repérage d’'un point quelconque de la Temetemps réel et aux conditions

angulaires, celui-ci nécessite un échantillonrehgsatellite pour un instrument donné.

Dans le chapitre qui va suivre, nous allomprendre toutes les notions citées
précédemment et les mettre sous forme d’applicatrdont les résultats seront exposés pour

valider notre travail.
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[11-1-INTRODUCTION

Dans les deux chapitres précédents, nous daires point sur les satellites dans leur orbite
ainsi que I'échantillonnage qui permet de localtseit point sur Terre par ces satellites. Dans
I’évolution des choses, nous entamons ce trois@&ndernier chapitre pour la présentation des
différents résultats qui ont été atteints, afirvekder notre code de calcul qui a été développé

sous I'environnement MATLAB et ayant recu commeaediaion ATARIK.

[11-2-PRESENTATION DU PROBLEME

L’objectif principal de ce travail est de riéal un code qui permet de fournir par un
satellite, les coordonnées des cibles en tempsai@si que leur poursuite lors de leur
mouvement. Les cibles a voir et a suipeg le satellite, sont des mobiles terrestsashant
gue le satellite ne dispose que d’'un seul faisoetagr)’il devrait pour des raisons
technologiques pouvoir garder la liaison avec IBks mais en alternance.

La poursuite des mobiles met @uvre des techniques d’estimation / prédiction afin
d’utiliser la connaissance du « passé » pour estimer I'éaeptNous utiliserons dans ce
cadre les techniques bien conndadiltre de Kalman pour estimer les positions leseties

mobiles vus.

[11-3- FILTRAGE TEMPOREL

Le filtre de Kalman va nous permettre de fdieda fusion temporelle de nos différentes
mesures pour améliorer les estimations des mgiéesents dans la zone de couverture du
satellite. Il va nous permettre aussi de faireadgrédiction sur la position des mobiles pour
faire du recalage temporel.
L’équation (3.2) représente I'équation d’étale @lermet de prédire I'évolution du mobile vu.
L’équation (3.3) modélise le vecteur de mesuwsa e la modélisation du point particulier.
Les vecteurs \Wet Vi représentent respectivement le bruit d’état btlé de mesure. Ces

bruits sont considérés comme blanc (moyenne ndlégancec?2).

Xe1=A. X o+ B. U+ Wy (3.2)
Y= C. X+ D. U +V ¢ (3.3)

Pour modéliser le déplacement du mobile, semmmme hypothése : que leur

déplacement est modélisé par le déplacement du gaiite caractérise. Nous pouvons donc
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appliquer le principe fondamental de la dynamiquéadint pour exprimer les équations
suivantes (3.4) et (3.5).

X()=x(t- dt) +vdt+ = ) .dt? (3.4)

y(t)= y(t- dt) Hvdt+ = K .dt? (3.5)

Classiguement pour mettre en correspondance @ abpar un capteur et un objet prédit par
le systéeme, on utilise la notion de distance déN&nobis entre ces deux éléments, mais

appliguer sur des surfaces, exprimer par la forrauieante :
(Sm ~5p)
o - (3.6)
min { 5m.,5p)
Sm et Sp représentent respectivement la surfadedjque I'imprécision d’'une mesure et

d’une prédiction sur un mobile prédit.
[11-4-ASSOCIATION DE PLUSIEURS MOBILES

Comme nous l'avons vu précédemment, nous assogioastimateur / prédicteur par
mobile suivi. Le but de ce module est de mettre@nespondance les objets vus par le capteur

et les objets prédit.

Mlesure . — B
_.' Diistance S500C1a1100 tat
Etat predit ——p{ plusiems ——» Estimation
_L_.. Dim i
miahiles
Prediu:tiun.‘

Figure IlI-1 : Méthode d’association de plusieurs mobiles

[1I-5-DEFINITION DE PROGICIEL (ATARIK)

ATARIK est un programme d'orbitographie, d'édiieonnage et de poursuite des cibles
terrestres mobiles en intermittence. En terme daagtaphie, il permet la représentation de la
trace (et de l'orbite), ainsi que la représentatientuelle des fauchées de I'angle de visée
choisi, dans un grand choix de projections carfagrues. En termes d'échantillonnage spatial
et temporel, ATARIK fournit des tableaux du passdgesatellite (instant et géométrie de vue)

pour un lieu quelconque. Les représentations damtaphie et d’échantillonnage sont
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disponibles pour notre planéte. Pour la poursweteables mobiles au sol, le satellite proposé
est géostationnaire, d'un seul faisceau.

Ce programme calcule précisément la trajecthireatellite. Il étudie juste les orbites
circulaires, comme cas patrticulier trés importééguemment rencontre.

Pour le choix d’orbite on peut sélectionnee gatégorie d’orbite (polaire, inclinée, GEO)
et on le définir a I'aide des parametres orbi@kauteur, I'inclinaison).

En mode orbitographie, la représentation de I'orbite, ou de la tracéatbite, dans
référentiel galiléen, est obtenue avec toutespésims souhaitées :

» Durée de représentation, mention sur la tracendark locale, de l'altitude, etc.

» Choix de la projection cartographique.

En mode échantillonnagepour un point donné (défini par sa latitude egitrde), on
obtient I'instant ou ce point est visé par le $itgdad’orbite choisi. Les différentes options
possibles sont :

» Tableaux mensuels : notation de linstant, deseandke la géométrie satellite-cible
(angle zénithal et azimut),
» Tableaux statistiques sur les passages du satd#ifi@it 'angle de visée du satellite,

pour un mode de fauchée orthogonale a la trace.

En mode de poursuitedes cibles en mouvement au sol, on donne commeagreas leurs
coordonnées (latitude et longituds)leurs vitesses de déplacement, le satellitegsepest
géostationnaire, d’'un seul faisceau, on introlbwit position sur I'orbite, leur angle de visée et

la vitesse de balayage de disque terrestre (I8atgion du faisceau avec la surface terrestre).

[1I-6- DESCRIPTION DE PROGICIEL

« La premiere figure représente la page d’accudédl€application, ou cette derniére démarre

lorsque l'utilisateur active la commande « Entrée »
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figure 1@|ﬁ|

o File Edit ‘View Insert Tools Deskiop Window Help

ATARIK-

Figure 1ll-2- Interface progiciel

» Lorsqu’on appuyer sur la commande « entrée »,avé un menu d’acces, constitue

trois boutons chaque une accede a une fenétre.

) Menu E]|E|

Orbitographie

Echantillonnage

Poursuite des C. T.M

Figure IlI-3- Menu d’acces
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* Sion choisi le premier choix, il suffit d’actionnia commande « Orbitographie » pour

accéder a la fenétre que représente la figure isigiva

Orbitographie [T][F|[B]

~Trace d'orhit Fauchee au sol — Mouvement en 30

Oh= Of= [ Executer ] [ Fauchee max] [ Executer I
Cineres J - of= e ] [rwoermar] | | e ]
s on- of- [Eeser ] [Fruereemer] || [oscner ]

O Projection. P

[@%e]n]

(O Ouest

=t

o

Paint visee

O lat

O lan

Effacer P.P ” Effacer 3D l

Figure IlI-4- Fenétre d’orbitographie
Cette fenétre constitue trois blocs: Trace d’'erdiauche au sol, mouvement en 3D

» Trace d’orbite : on peut définit chaque type d’orbite par la déifin de sa hauteur et

son inclinaison

» Fauchée au sol a I'aide de la hauteur de chaque type d’orbitepeut résulte a la trace
de fauchée maximale au sol, comme on peut défimérautre trace de fauchée au sol

spécifié a un angle de fauchiéet appuyant sur la commande « Exécuter ».

» Mouvement en 3D : présenter le mouvement réel d'un satellite d'erbaéfinit,
remarquant en temps réelle les points d’évolutidasla trace d'orbite : le décalage

équatorial et I'inclinaison apparente.
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Dans cette figure on trouve aussi des boutons lpqunojection: projection plane, projection

globe(3D), sa dépend l'utilisation.

* Sion veut projeter la trace d’'une orbite polaée sol, on suivre la procédure suivante :
1- sélectionnez la projection plane
2- entrez la valeur d’altitude d’orbite désiresy gxemple h= 800 Km

3- appuyez sur la commande « Polaire »

La trace d’orbite est affichée sur la carte dedare suivante (pointée en rouge).

Qrbitographie E“i @

————Trace d'orhite Fauchee au sol ———onu —— Mouvement en 30—y
[Fomrs Jon- [ | of= [t ] [Foucerar] | | [ Eoeeuter_]
i CLEN of= [Exeouter | [Fawcheemer] | | [ Eveouter |
(e Jon- ot [Ecsonar ] [Feteemed] || [Eeoner ]

@ Projection. P

O30

O Ouest

() Est

[ Effacer F.P ” Effacer 3D l

Figure IlI-5- Trace d’orbite polaire d’altitude h=800 Km, sur geztion plane

« Sion veut voir I'évolution de ce mouvement en pemeel, il suffit de sélectionner le

bouton radio « 3D », puis sur la commande « Exakcutiu bloc : Mouvement en 3D
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La trace d’'orbite est affichée sur le globe tereedt la figure suivante (pointée en rouge),

durant une révolution.

Orbitographie [= ] T |[X]

—————————————Trace d'orhite Fauchee au sol————— — Mouvement en 30
T (i ol ||
th= - Of= [ Executer ] [Fauchee max] l Executer l
[o Jor- o [oomm] (e || (el

O Projection. P

@30

() Ouest

Faint vises

O lat

O lon

Effacer F.F “ Effacer 3D I

Figure IlI-6- Présentation en trois dimensions la trace de catbite

» Pour faire un autre exemple, il suffit d’effacarttace de I'exemple précédent, a l'aide
de la commande soit « Effacer 3D » ou « EffacewRR dépend se qui est précede. Et
de suivre les deux procédures citées au dessusgckad’orbite sur la projection plane

et du mouvement en temps réel.

« Dans le méme cas dorbite étudie précédemmentpeart avoir en temps réel,
I'évolution de la trace de l'orbite et de la fauehgimultanée, en suivant les deux

points :

Page 78



Chapitre3. Présentation d’ATARIK et résultats

1- sélectionner le bouton radio « 3D »

2- appuyer a la commande « fauchée max »

A la fin de I'exécution, il nous affiche la valeute I'angle de visée en degré, cette valeur est

nécessaire pour définit I'angle de visée de fauétédie (c’est la valeur limite).

La valeur limite de I'angle visée, pour un faucloédogonale a la trace de I'orbite étudie est

affichée a la figure suivante :

Orbitographie E“El@
—————————Trace d'orhit r Fauchee au sol——— —— —— Mouvement en 30—
@h = | a5 J Of= [ Executer ] IFauchee max] [ Executer ]
[ioies J 0= ot [ ] [Fowree o] | | [oonur ]
on- or= (oo ] [reotoemed] || [ ]

) Projection. P

®3D

(&) Ouest

fmax= 60.5005

I Effacer F.P ” Effacer 3D l

Figure IlI-7- Représentation de la fauchée maximale, en 3 D, panlite définit,
au cours d’'un balayage orthogonal a la trace d’'aebiet affichage de la valeur maximale

d’angle visée

* Méme procédure suivre pour une orbite inclinée
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Exemple 2 :orbite d’altitude 800 Km et d’inclinaison 60°

La trace et la valeur maximale de l'angle viséajyrpan fauchée orthogonale a la trace de
I'orbite étudie est affichée a la figure suivardeec la valeur du recouvrement équatorial LE

en degré.

Orbitographie Q|§_|L5;(I

———Trace d'orhit Fauchee au sol———o—— —— Mouvement en 30—
[P J o1 of= [Ereoer | [Fomeemnd] | | [ Boseuer_]
Inclinea |@h = | om0 | [ Inclinaison] | s | Of= [ Executer ] |Fauchee max] [ Executer ]
on- ot= (oo | [Faueoemar] || [ Erooner ]

) Projection. P

fmax=62.6914 LE= 46.7276

I Effacer P.P ” Effacer 30 I

Figure I1I-8- Représentation de la fauchée maximale, en 3 D, panlite inclinée au cours
d’'un balayage orthogonal a la trace d’orbite, av&tfichage de la valeur maximale d’angle

de visée et le recouvrement équatorial LE
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« Sion veut voir la trace de la fauchée d’'un angleidée caractérisée un instrument, on

suivre la procédure suivante :

1-entrer la valeur de f (angle de fauchée), enélegr

2-appuyer sue la commande « Exécuter ».

Exemple 3:un satellite d’orbite polaire de 950 Km d’altizgd vue la Terre pour un

instrument de fauchée égale a 50°.

A la fin de I'exécution il nous affiche la valeuu dlécalage équatorial, et de recouvrement

équatoriale LE en degré.

Orbitographie E“ig|

——————————————— Trace d'orbit Fauchee au sol ———————————  ——Mouverment en 30—
[Poare Jon=["s | Of= [ s | [Excomer ] [Fachoomar] | | [ Ereeuter ]
[icives JOh= Of=  [Exeauer | [Fawteemad] | | [ Bemier_]

GE0_]On= of= [Execuer ] [Feuchosmar] | | [Execor ]

) Projection. P

&30

() Ouest

—_— dec- 26.0254 LE-11.6728

I Effacer F.P “ Effacer 3D l

Figure I11-9- Représentation de la fauchée au sol d’angle d&evigfini
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Exemple 4 :la fenétre suivante représente la trace de lahiau sol pour un satellite en

orbite inclinée de 710 Km d’altitude, et d’'inclisan 45°, vue la Terre pour un instrument de

fauchée égale a 45°.

Drbi[ugr—:{phqu“Ei@

—tdouvemert gn 30 m—

e Traice d'orhit Fauches: au:sol——
o o [Esom] [rosmumnar] || [ ]
Inclinee [&h=[" 710 | [Inclinaison] | a5 | ®f= III I ExecuterJ [Fauchee maxl [ Executer ]
[oe0 Jon- of o lem]|| (]

) Projection. P

dec= -24.7573 LE=16.5079

I Effacer P.P ” Effacer 3D I

Figure IlI-10- Représentation de la fauchée au sol d’angle deeuviefini

* Le deuxieme mode de cette application est I'echantiage, on fait un retour a la

fenétre « menu », puis on appuyant sur le boutGohantillonnage ».
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menu [ )01/

Orbitographie

Echantillonnage

Poursuite des C.T.M

Figure 111-11- Sélection du bouton Echantillonnage

Et on accede a la fenétre suivante :

« Cette fenétre constitue deux blocs : cibles molateschantillonnage

Cible mobile : il existe trois mobiles, on peut définit chaque yrsx ses coordonnées

(latitude et longitude).

Pour les projeter sur la carte plane ; d’abord éaction le bouton radio « projection », et

on appuyer sur les boutons « mobilel », « mobileR@mobile3 ».

Bloc d’echantillonnage :constitue trois push — bouton pour chaque typebd® a fin de

le définit (entrer la valeur d’altitude désirer) :

v' Tableau statistique ; pour afficher I'heur de pgssaux points de la trace de I'orbite.
v' Temporelle ; pour afficher I'instant de passage @oint visée.
v Angulaire ; afficher I'angle d’azimut et I'angle rzéhal, lient a la direction cible-

satellite.
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Il existe jute le bouton radio de la projectionn@a cette derniere est la meilleure pour
I'affichage des tableaux.

Echantillonnage [= |21/

Cibles mobiles——— ~Echantilonnage

Mobile 1| O lat O lon Falaire Oh |Tab|eau statistiquel [ Ternporelle l [ Angulaire l
hohile 2 O lat O lon Inclines Ch [Tableau statistique] l Temporelle l | Angulaire I

tahile 3 O lat O lon e Oh |Tab|eaustatistique| I Temporelle ll Angulaire I

(O Projection plane

Effacer Retour

Figure 1lI-12- Fenétre d’échantillonnage

Exemplel

» Lafenétre suivante représente le tableau staies{igur I'heur de passage d’un satellite
d’orbite polaire pour une altitude de 800 Km.
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Echantillonnage (2B |[X)

Cibles mobiles——————— ~Echantillonnag
tahile 1 O lat O lan Polaire ®h 800 | ITabIeau Statistiquel l Temparelle ] I Angulaire ]
Mahile 2 O lat O lon Inclines Oh ITahIeau statistique] l Temporelle ] | Angulaire I
(@] GEO Oh i 3
Mohile 3 at O lon Tableau statistique Temporelle Angulaire

(& Projection plane

Effacer I I Retour I

Figure 11I-13- Tableau statistique sur le passage du satelliteldte polaire (h=800 Km)

* Le bouton « temporelle » est suffisante pour IGkffige de I'heur de passage du satellite
a dessus de ses cibles, il suffit de remplir lesl@monées des cibles (les points visées),

puis appuyer sur le bouton « temporelle »

* L’'exemple étudié : C1(0,25), C2 (45,19) ; C3 (56);Zes points sont vissée depuis un
satellite polaire d’altitude 500 Km aux temps dfec sur la carte.
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Echantillonnage 25X

Cibles mobiles———— Echantillonnag
| Maohile 1 I@Iat i_25 i@lun |0 | Palaire @h‘ 500 ‘ ITabIeau statistique] l Ternporelle ” Angulaire l

Mobile2 | @iat | 19 | @lon | 45 | Inclinee Oh ITabIeau statistique] I Termparelle ] I Angulaire I
' gl = GED ; — .
Mobiles | @&t | 20 | @lon | 55 | O Tahleay statistique Temporelle Angulaire

® Projection plane

Effacer Retour

Figure IlI-14- L’heur de passage pour les trois cibles

« De méme, le bouton « angulaire » est suffisanter paffichage des angles de la
géométrie satellite - cibles, il suffit de rempéis cordonnées des cibles (les points vus),

puis appuyer sur le bouton « angulaire »

* Pour les mémes points vus a I'exemple précéeiepour méme orbite, on résulte a
I'affichage des valeurs des angles lies a cettengéie satellite-cible (angle d’azimut et

angle de zénith), sur la carte de la figure suwant

*AZ Z|
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Echantillonnage QEIE]

—— Cibles mobile§————— ~Echantillonnage
| Mobile 1 I.@|at | 25 |®I0n [ o | Polaire @h| s | lTabIeau statistique] l Temparelle JI Angulaire ]

Maohile 2 @ lat | 18 | @lon | 45 | Inclines Oh Tahleau Statistique] I Temparelle ” Angulaire I
Mobilez | @ lat |20 | @ion | ss | GER Oh |Tab|eau statistiquel I Temporelle J Angulaire ]

(% Projection plane

Effacer Retour

Figure IlI-15- Les angles de la géométrie satellite- cible
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Exemple2

» La fenétre suivante représente le tableau statesfgur I'heur de passage d’un satellite

d’orbite polaire pour une altitude de 520 Km.

Echantillonnage [= ] 21/8]

Cibles mobiles —————— Echantillonnage
Mahile 1 O lat O lon Palaire @h 520 | |Tab|eau statistiqueJ [ Temparelle l [ Angulaire l
Mohile 2 O lat O lan Inclinee Ch [Tableau Statistique] l Temporelle l | Angulaire I

Mabiled | ©lat Olan &0 Oh |Tab|eaustatistique| I Temporelle ll Angulaire I

(= Projection plane

Effacer l I Retour I

Figure IlI-16- Tableau statistique sur le passage du satelliteldte polaire (h=520 Km)

* L’'exemple étudié : ciblel (20,20), cible2 (10,@&jhle3 (12,30), ces points sont vissée
depuis un satellite polaire d’altitude 800 Km aerps afficher sur la premiéere carte.
Avec l'affichage des conditions angulaires liesedte géométrie satellite-cibles, a la

seconde carte.
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Echantillonnage E“E'EJ

- Cibles mobiles———  —Echantillonnage
| Mahile 1 I@Iat | 20 !t’-)mn [ 20 | Polaire @h 800 | lTabIeau Statistiquel l Temporelle I[ Angulaire ]

I tohile 2 I @lat | 10 | ®@lon | 0| Inclines ©h [Tableau statistiquel [ Temparelle l [ Angulaire J
= | i | | il GEO Oh i 8
Mobile 3 @lat | 12 ®lon | 30 | Tableau statistique Temporelle rigulaire

& Projection plane

Effacer | l Retour

Figure IlI-17 L’heur de passage pour les trois cibles

Echantillonnage [Z7]01|#)

Cibles mobiles——  ~Echantillonnag

| Makile 1 I @ lat [ 20 | @ lon | 20 _| Palaire @h 800 | [Tableau Statistiquel [ Temparelle l | Angulaire J

| Mahile 2 l @ lat | 10 @ lon | o J Inclinee h ITahIEau statlsthuel l Temporelle l | Angulaire I

r = GEO " o -
Mahile 3 @lat | 12 | @lon | 2 _| (@) Tahleau statistique Temporelle Angulaire

& Projection plane

l Effacer I l Retour

Figure 111-18 Les angles de la géométrie satellite- cible
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Exemple3

» La fenétre suivante représente le tableau statesfgur I'heur de passage d’un satellite

d’orbite inclinée pour une altitude de 820 Km, @&talinaison 60°.

Echantillonnage E]I T E]

Cibles mobiles————— ~Echantillonnage
[ Mobile 1 O lat O lan Paolaire Oh ITabIeau Statistiquel l Temparelle | I Angulaire l
Mahile 2 . O lat O lon Inclinee ®h ‘ 820 ‘ ITabIeau statistigue l Temporelle I | Angulaire I

Mabile3 | ©lat O lon GEO Ch ITabIeaustatistiqueI I Temporelle I[ Angulaire l

(& Projection plane

Effacer l I Retour

Figure IlI-19 Tableau statistique sur le passage du satelliteldte inclinée

e ciblel (-10,24), cible2 (-25,45) ; cible3 (-63,-56¢s points sont vu depuis un satellite
d’orbite définit ci-dessus, aux temps afficher lsucarte.
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Ec!]:m[]lli.mu;tgu if'

Cibles mobiles

— Echantillonnage

Folaire Oh | Tahleau statistiquel l Temporelle ] [ Angulaire I
Inclinee @h a20 | lTahIeau statlsthuel [ Ternporelle ] I Angulaire I
GER Ch lTabIeau statistiquel [ Temporelle ] [ Angulaire ]

(& Projection plane

=

Retour ]

Figure 111-20 L’heur de passage pour les trois cibles

~ Cibles mobiles

ou [F5] @un [#]

Echantillonnage

Echantillonnage E] @

Inclinee @ h
O

GEO h

| abile 1 I@Iat | 24 | ® lon | i | Polaire Ch [Tableau statistiquel [ Tempaorelle l[ Angulaire I
| tohile 2 I @ lat | 45 | @ lon I__-25 | | az0 | [Tahleau statistique] I Tempaorelle ][ Angulaire ]

ITahIeau statistiquel [ Temporelle ]l Angulaire l

& Praojection plane

[ Effacer l

l

Retour

Figure 111-21 Les angles de la géométrie satellite- cible
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Exemple 4 :

» La fenétre suivante représente le tableau statesfgur I'heur de passage d’un satellite

d’orbite inclinée pour une altitude de 560 Km, @&tainaison 45°.

&ch:anlillnnnageg|i.:@

Cibles mobileg——— ~Echantillonnage

Mobile 1 | O lat © lon Polaire Ch |Tab|eaustatistique| l Temparelle ” Angulaire ]
Mahile 2 O lat O lon Inclines @h| 560 | lTabIeau StatistiqueJ l Temparelle ” Angulaire I

- i, GEO
Mokile3 | Ot Olon ®h

TableaustatistiqueJ I Temparelle ll Angulaire l

& Projection plane

Effacer I I Retour

Figure 111-22- Tableau statistique sur le passage du satelliteldfe inclinée

(h =560 et i=45°)
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Echantillonnage [Z“E.rzf

Cibles mobiles

| hahile 1 |€>|at [ * | @in 2= ]
| Mahile 2 I @lat |20 | @on | 20 |

Echantillonnage

FPolaire

Inclinee

GEO

Ch

[Tableau slal|sl|que] [ Temporelle l[ Angulaire l

@h

560 | [Tableau statistique] [ Ternporelle I[ Angulaire l

@h

|Tab|eau etatlellquel [ Temporelle ll Angulaire I

(& Projection plane

I Effacer l

I

Retour

Figure IlI-23 L’heur de passage par les trois points visés éspl

- Cibles mobiles

Mokile 1 | @lat | 45 | oyjon | 45 |
[ Mabie2 | @t [ 2 | @ton [0 ]
o [5]) om [

— Echantillonnag

Echantillonnage E“Er?]

Palaire

Inclinee

GEOQ

Oh

|Tableau statistiquel [ Temporelle l [ Angulaire l

@h |

560 | lTableau statistiquel [ Temporelle l[ Angulaire I

Oh |

| [Tableau slahshque] [ Terporelle ]I Angulaire J

@& Projection plane

l Effacer ] l

Retour

Figure llI-24 Les angles de la géométrie satellite- cible
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Exemple 5

» La fenétre suivante représente le tableau statesfgur I'heur de passage d’un satellite

géostationnaire par les trois cibles ;

C1(0,0) ; C2 (22,25) ; C3 (15,30)

Echantillonnage [Z]/5[[X]

Cibles mobileg—————— ~Echantillonnag

| tohile 1 I@Iat | o |63I0n | o _| Folaire Oh |Tab|eau statistiquel l Ternparelle ” Angulaire l
| Mokile 2 @ lat | 25 |@|gn | 22 _| Inclines Oh ITabIeau statistiquel I Tempoarelle ” Angulaire I

@Iat [0 | @lon | 15 | GEO

®h| 3576 | ITab|eau Statistiquel l Temparelle ll Angulaire ]

® Projection plane

Effacer Retour

Figure IlI-25 L’heur de passage d’un satellite géostationnaire

par les trois points visés (cibles)
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» Retour a la fenétre menue, on appuyant la commaifktour »
» Pour sélectionner le troisieme mode pour cetpdi@adion, il suffit d’appuyer la

commande « poursuite des C.T.M », poursuite ddssctbrrestres mobiles.

Menu EJIEIE|

Orbitographie

Echantillonnage

Poursuite des C.T.M

Figure 111-26 Sélection du bouton Poursuite

* Et on obtient la fenétre « Poursuite ». Cette fenébnstitue deux blocs :

Cibles mobiles: pour entrer les informations nécessaires posr dibles (latitudes et

longitudes)

Satellite utilisé : comme on a dit précédemment, le satellite utiiear cette cas, est un

satellite géostationnaire, on fait entrer ces coonges nécessaires :
Long : longitude de sub satellite, définit en dégré
f: angle de fauchée ou de visée, définit en dégrée

V.B : indique la vitesse de balayage de disquestre au sol, définit en degré par seconde

Page 95



Chapitre3. Présentation d’ATARIK et résultats

Cibles mobiles—————————— Satellite utilis
O lat O lon GEO O on o f OWE
Olat O'lon [Sub-satellitel lZune couvenure]

O30

O Est

() Oest

(O Projection plane

Effacer P.P Effacer 30 Retaur |

Figure 111-27 Fenétre de poursuite des cibles

» Lafenétre suivante représente le point de subllisatet la zone de couverture pour un
angle de visée égale a 2°. Longitude de sub- satéljale a 0°
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Poursuite EIE@

Cibles mobiles— ! — Satellite utilises

O lat O lon GEO @ |0 | @ 2 | OvB
Olat O'lon Sub-satellite] IZune couvenurel

O Projection plane

Effacer P.P Effacer 3D Retour |

Figure 11I-28 La zone de couverture pour le satellite

GEO définit au premier exemple

» Pour le deuxieme exemple représenter sur la figuireante :

La longitude de sub-satellite =220°, avec unangg fauchée égale a 7°.
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Poursuite [2]E/[X]
————— Cibles mobiles—————— — Satellite utilise
O lat O lon GEQ &) lon f_220 | ® f ' 7| OW.E
_ Olat Olon Sub-satellitel IZune couvenurel
&30
O} ==
(3 Dest

O Projection plane

Effacer F.F Effacer 30 Retour

Figure 11I-29 La zone de couverture pour le satellite

GEO définit au second exemple

« Sion veut suivre en temps réel un balayage deuditgrrestre entre les cible, en suivre

la procédure suivante :

1-entrer les coordonnées des cible a conditioppbatenance a la zone de couverture

2-appuyer sur la commande « zone de couverture ».

Avec l'affichage de I'heur de repérage.
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Exemplel
Le satellite est de longitude 0° et de angle deliae égale a 4°, la vitesse de balayage de

disque terrestre du sud ver le nord est égale/a.10°

Le temps de repérage des points suivant:
C1(20,12) ; C2(40,15) ; C3 (23,35), afficher lkuglobe terrestre de la figure suivante.

Poursuite [T7][F1|[5)
——  Cibles mobiles——— —— - Satellite utilise
@t [12 ] ®lon [ 2 | GEO @b |0 | @ f] 4 | @ve | 1]
. @ lat | 15 @ lon a0 | [Sub-satellitEJ [ Reperage l [ Paoursuite l

®3D

@ Est

& Oest

) Projection plane

Effacer P.P Effacer 30 Retour

Figure I11-30 balayage de didde terrestre de sud ver le nord (exemple 1)
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Exemple 2
Le satellite est de longitude 20° et de angleailetiée égale a 2°, la vitesse de balayage de

disque terrestre du sud ver le nord est égale/a.10°

Le temps de repérage des points suivant:
C1(40,10) ; C2(20,15) ; C3 (23,19), afficher uglobe terrestre de la figure suivante.

Poursuite E]|E|@
Cibles maobiles ~ Satellite utilise
@lat [0 | ®lon [ 4 | GEO @ on |2 | @ [ 2 | GWYE [0 ]
© lat 15 @ lon | @ lSub-sateIIiteI | Reperage l I Poursuite ]

®3D

O Est

(& Oest

) Projection plane

Effacer P.P Effacer 3D Retour

Figure 11I-31 balayage de didde terrestre de sud ver le nord (exemple 2)
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Exemple 3
Le satellite est de longitude -15° et de angldagiehée égale a 6°, la vitesse de balayage de

disque terrestre du sud ver le nord est égale/a.10°

Le temps de repérage des points suivant:
C1(30,30) ; C2 (-24, -20) ; C3 (-25, -5), afficsair le globe terrestre de la figure suivante.

Poursuite (2[5 |[X)
r Cibles mobiles- ' — Satellite utilise-
@t [ | @bn [ a0 | GEO @ on |45 | @ [ 5 | @ve | 10
@ lat [ -2 ] @ lon | 20 Sub-satellitel | Reperage ] I Poursuite ]

® 30

& Est

O Dest

() Projection plane

Effacer P.P Effacer 3D I Retour I

Figure 111-32 balayage de diddg terrestre de sud ver le nord (exemple 3)
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Exemple 4

Le satellite est de longitude 0° et de angldadehée égale a 4°, la vitesse de balayage de
disque terrestre du sud ver le nord est égale°&s25

Le temps de repérage des points suivant :

C1(30,30) ; C2 (-20,-24) ; C3 (-25, -5), estdfdr sur le globe terrestre de la figure suivante.

Cibles mobiles- — Satellite utilise

Poursuite g|§|

mohile1 ®@lat [ a0 | & lon o | GEO @ on | © 1 @
mohile2 @lat 4| @ lon 20 ISub-sateIIiteI | Reperage I [ Poursuite

[25 ] ®lon [ 5 |

rmokile3 @ lat

[
=
{
-
[+}]
@®
<
m
=]

) Projection plane

Effacer P.P Effacer 3D

Retour

Figure 11I-33 balayage de disque terrestre de sud ver le nordr(gte 4)
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[1I-7-CONCLUSION

Le progiciel ATARIK est un outil de mesure dexrdonnées des points visés mobiles sur
terre. Ce code a été concgu en intégrant les fosmue régissent le mouvement des satellites

en orbite, la visibilité, la latitude et la longitet mesurées par rapport a un référentiel, etc.

Cette conception nous a permis de mieux compeeledmouvement des satellites en orbite,
leur trace au sol pour la poursuite de cibles envement. Aussi nous avons et grace a notre
progiciel, pu récupérer un grand nombre de résuliats variés qui d’'une part enrichissent
notre connaissance dans le domaine et d’autrecpastitueront une base de données pour des

études similaires.
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CONCLUSION GENERALE

Le travail qui a été mené le long du mémoire a tipar une étude du satellite dans le
cadre des lois de la mécanique spatiale. Sur laenv@ie, nous avons présenté les diverses
catégories d’orbites dont I'orbite circulaire, ptlque, géostationnaire, héliosynchrone, etc.
Nous avons encore parlé de la trace des satellitasl désignant les point de développement
sans oublier les modes de balayage et la notida f@eichée. La maniére, le moment et le lieu
ou le satellite voit sa cible se rapporte a lagroti’échantillonnage. Celle-ci a été abordée

entierement au cours du deuxiéme chapitre.

Par ailleurs les différentes formules mathématiqaasontrées a travers les chapitres et qui
régissent la mécanique spatiale ont été intégueesde de calcul afin de simuler le suivi des
cibles mobiles par mes satellites. Les résultatsmls sont trés satisfaisants et nous encourage a
développer notre nouveau code pour aller en atguwgsuivre la recherche dans le domaine
de la localisation et de la poursuite des ciblasrgéresse aussi le civil que le militaire.

Durant ce mémoire, nous avons réalisé un progidiebitographie, d’échantillonnage et
de poursuite des cibles en mouvement au sol. Gggebnous a permis de collecter un grand
nombre de résultats qui constitueront une basedeéks tres solide pour les études a venir et

qui seront adressées aux chercheurs dans le dechesrtélécommunications.
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