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I N T R O D U C T I O N 

Depuis leur apparition il y a quelques années les satellites 
artifi ciels ont contribué largement à l'étude du globe terrestre • 
Les satellites sont utilisés no t amment en géodésie pour déterminer 
la forme de la terre et les anomalies gravifiques, mais également 
en astronomie fondamentale pour déterminer des systèmes de référence 
dans l 'espace et l'état de rotation de la terre. 

La connaissance la plus pr écise possible de l'état de rotation 
de la terre (mouvement du pôle e t vitesse de rotation)est une donnée 
fondamentale pour un grand nombre d'applications scientifiques et 
technologiques. 

L'Observatoire Royal de Belgique fait à présent partie d'un 
réseau d'observation de satellites de navigation par effet Doppler. 
En collaboration avec le département de mathématique de Namur, il 
travaille à un projet qui vise à extraire des observations de ce 
réseau une détermination en continu de la position du pôle instan
tané. 

Le principe de cette détermination est simple: 
Si l'on connaît la position du s atellite dans l'espace et si l'on 
observe la position relative du satellite et de plusieurs stations 

terrestres , on peut en déduire la position de ces stations et donc 
de la terre dans l'espace. 

Dans la pratique un grand nombre de problèmes se pose. 
La détermination précise de la position du satellite et de la posi
tion relative satellite-station demande qu'un très grand nombre de 

données soient traitées, et que ces données (qui sont une mesure de 
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la vitesse radiale satellite-station) soient converties en termes 
de position dans l'espace. 

En effet les données relatives à un passage du satellite au
dessus de la station pendant lequel on a effectué une vingtaine d'ob
servations signifient l'emmagasinage de 120 données alors que la 
position et la vitesse du satelli te à un instant donné représentent 
6 paramètres • D'autre part la position et la vitesse sont des don
nées géométriquement plus signif icatives. 

Nous avons donc cherché dans quelles conditions il était possi
ble d'ajuster à une série d'observations (qui pour les besoins de ce 
travail sont des observations simulées) une courbe théorique des 
vitesses radiales qui serait celle d'un satellite placé sur une tra
jectoire elliptique . Cet ajustement fournit alors les éléments 
elliptiques de la trajectoire,ce qui est équivalent à la connaissance 
de la position et vitesse du satellite à un instant donné • 

Au chapitre 1, nous présentons une notion concise de l'effet 
Doppler affectant la fréquence d'une onde radioélectrique émise par 

un satel lite géocentrique et reçue par une station unique • 
L'étude de l'effet Doppler intégré nous permet dans la suite d'obte

nir une méthode pratique pour le calcul des différences de distance 
station-satellite en 2 instants quelconques • 

Dans le chapitre 2, nous décrivons et conseillons le système 

d'unités et le système d'axes employés afin d'éviter des interpréta

tions malheureuses ou difficiles des résultats. 

Le chapitre 3 décrit essentiellement une méthode de correction 
différentielle quel que soit le type de mesures d'observation choisi 

(déclina ison,ascension droite,position relative dans le cas d'obser

vation laser,vitesse radiale pour mesures Doppler). 
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Le principe est d'établir des équations d'observation dont les se
conds membres sont les différenc es obtenues entre les valeurs calcu
lées et les valeurs observées. 

Le chapitre 4 met en appli cation directe , et pour le cas par

t iculier des vitesses radiales , la théorie établie au chapitre 3 • 
Nous nous sommes surtout référés à Escobal :"Methods of orbit Deter
mination". 

Le chapitre 5 est d'intére t purement pratique • Il décrit la 
structure du programme et en dé t aille les instructions dans un souci 
d'utilisation rapide. 
Dans un premier temps nous y exposons toute la partie simulation du 
programme , notamment la construction de pseudo-observations sur une 
orbite keplerienne et le calcul d'une approximation par perturbati on 
de l'un ou l'autre des éléments de l'ellipse comprenant les observa
tions . C' est à cet endroit que l'utilisateur devra insérer les ré
sultats de s es mesures d'observa tion et la "bonne approximation" de 
trajectoire elliptique qu'il aur a calculée. 
Dans la suite , on y trouve, mi s à part un ordinogramme détaillé, 
la structuration du programme pr incipal et des routines accompagnées 
d ' une explication s ommaire des chaînes de calculs effectués. 

C'est dans le chapitre 6 que sont rassemblées une partie signi
ficative des résultats numériques obtenus et les interpréta tions 
diverse s que nous avons pu en t i rer. 

A ce propos il est curieux de constater que les premiers résultats 
obtenus paraissent pour le moins hétérogènes, notamment les pertur

bations acceptables des éléments elliptiques pour le calcul de la 
"bonne approximation". Une analyse plus profonde s'impose alors, 
par l'examen attentif des réperêussions de ces perturbations au 
niveau des composantes positions et vitesses. 

Nous en dégageons quelques concl usions générales sur les comporte
ment s respectifs des éléments el liptiques. D'autres considérations 

permettent également d'éclairer l'utilisateur quant à l'influence 
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du nombre d'équations à choisir pour améliorer la convergence et sur 

certaines dispositions à prendre pour économiser le temps de calcul. 

Enfin le chapitre 7 ouvre des pistes futures en proposant la 

construction d'autres modèles qu e le modèle keplerien à des fins de 

comparaison, ce qui permettra d'éclairer plus encore le praticien 

sur les positions à prendre quant à la résolution du problème. 

On distinguera deux partie s dans le travail: 

- une partie analytique d'examen de la méthode réalisée conjointement 

par confrontation des points de vue et mise en commun des lectures de 

base, 

- une pa rtie plus technique de programmation de la méthode • La 

réparti t ion du travail pour cette partie est signalée au chapitre 5 • 

L ' interprétation des résQltats est aussi commune • 

La distribution des chapitres pour la rédaction s'est faite de 

la façon suivante : 

- pour Françoise Paul, les chapitres 3,4,5,7, 
-pour Et ienne Vandeput, les chapitres 1,2,5,6. 

+ + + + + + + + + + + 



1 .1 Ef fet Doppler 

CHAPITRE I 

PRINCIPE ET TRAITEMENT 
DE LA MESURE DOPPLER 

1.1 

Nous nous contenterons dans ce paragraphe de présenter une 
notion claire et simplifiée de l a mesure Doppler et de son utilité, 
pour écl airer le lecteur sur l a. méthode de corrections diff éren
tielles employée. 

Lorsqu'un satellite émet un signal du type 

sin wt 

une stat ion terrestre d'observa tion recevra ce signal avec un 

retard 6 t,temps de propagation de l'onde dans l'espace. 

Autremen t dit, le signal qu'elle reçoit est 

sin 'P = sin w ( t - ~ t) 

Or la vi tesse d'une onde est f onction du milieu dispersif dans 
lequel elle se déplace. Sin est l'indice de réfraction de l'atmos
phère,on aura donc 

C 

n = où c est la vitesse de la lumière. 

ds 
Comme vp = crr-, s étant l'abs cisse curviligne le long du chemin 
parcouru L, on peut exprimer le retard sous la forme 

I ( 
= ë JL n ds 

Notons que selon le principe énoncé pa r Fermat,l'onde parcourt une 
traje cto ire qui minimise le temps de propagation. 



s t ation 
d'observation 

satellite 

1.2 

La station et le satellite étant tous 
deux en mouvement, 'f est bien une 
f onction du temps. 

Dè s lors la f r équenc e reçue e s t en fonc tion de la fréquence émise : 

l d'P = 2lï cf-t = 

U) 
= 2Tr -

= f - fe d ( n ds 
e c dt j

1 

La différence de fréquence obtenue à la réception du signal est la 
fréquence Doppler, soit 

= 
fe d ( 

- c dt JL n ds ( 1 ) 

Nous obt enons de cette façon l' expression mathématique de la 
fré quence Doppler. 
Envisageons le cas simple d'une onde se propageant dans le vide. 

n = 1 , on en déduit 

f 
f _e ~ 

d = - c dt 
• 

= ( 2 ) 

D'o ù le lien entre la fréquence Doppler et la composante radiale 

de l a vi tesse du satellite. 
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fig. 1.1 

f' \ 
' 

Effet Doppler intégré 

L'expression (2) est fort ement simplifiée pour les raisons 
suivantes : 

- l'onde ne se propage pas dans le vide; 
- i l est impossible,du point de vue technique,de mesurer 

i nstantanément une fréquence, mais on peut sur un intervalle 
de temps petit mesurer un certain nombre de cycles; 

- pour mesurer une variation de fréquence,il faut que l'obser
vateur possède une référence de la fréquence émise et, dans 
l e temps, ces fréquences peuvent varier faiblement. 

Aussi, pour se ramener à un nombre de cycles,on est obligé d'inté
grer l ' effet Doppler. 
Remarquons que (I) peut s'écrire 

Si de plus f, 
e est la référence de l'observateur, 

f,= f +6f 
e e 

le récepteur enregistrera à s a sortie la fréquence 

f = f, - f e r 

( 3) 

Intégr ant cette relation entre deux instants t 1 et t 2 on obtient 
un nombre de cycles: 



( 4 ) 

Or on a par (I) et (3) 

f é - fr = ( f e + llf) - ( f e + f d) = 

Et donc,comme le nombre de cycl es transmis est le nombre de cycles 
reçus 

OÙ représente l'intervalle d'émission des cycles. 

Remarquons immédiatement que 

f
t. 

i fr dt 

t. - '"C, . 
l. i 

(R(ti) 

= J dr/c = 

r (t.- t1 ) s l. 

car 
C 

C 
f = -

V 

où r (t.- t.) représente la position du satellite au temps d'émiss l. i 

si on t . - l. ( ) , • i i et R t 1 la posi tion de la station au temps de 
réception t 1 • 

(4) devient donc 

soit N = (f,- f) (t - t ) - Pi-P 2 fe 
e e 2 1. 

C: 



Finalement, si 
émise, on a: 

À = est la longueur d'onde de la fréquence 

ce qui est l'expression de la ifférence de distance entre la 
station et deux positions successives du satellite. 

Afin de situer plus clairement le problème du dépouillement des 
données,nous allons examiner l ' allure générale des courbes Doppler 
telles qu'elles apparaissent après report des observations sur un 
graphique • 

Courbes de fréquence 

!•J•! _ Co~rÈe_d~s_v!t~s~e~ radiales 

Ici aussi nous examinerons un cas simplifié, celui d'un 
satellite à trajectoire rectili gne uniforme voyageant à altitude 
constante par rapport à l'observateur. 

t 

observateur 

L'expression des p dans le temps sera donnée par 

f' 2 = h 2 + [ v( t- 0)] 2 

Ou encore 

p 2 = h 2 + v2 ( t- i ) 2 

Dérivant cette équation par rapport à t on trouve : 



• 
2 P r = 2 v 2 

( t- o ) 
et donc: 

• 
On remarque que p ( "G) = 0 pour un passage du satellite au 

zéni t h de la station . 

• 

-v 

En - OO,la vitesse radiale en valeur absolue est la vitesse 

relative du satellite par rapport à la station: 
• p = -v 

• 
En + 00, p = +V 

station d'observation 

t 



• 
Des r elations (1) et (2) on déduit • . fr(t) = f ( 1 - r) e C 

La f r équance reçue est effectivement fonction du temps puisqu'il y a 
mouvement relatif. 

On voit qu'en t=~ , 

Exprimons tout cela sur un graphique. 

Eff et Doppler 

>o 

0 

• 

Effet Doppler 
<.O 

' f (-oo) fe( 
V Comme l'infini ('= + • 1 ) a V , on a . = +-
C r 

f(+o0) fe( 1 V ) = - -r C 

40S 
Passages du satellite transit 30140 
à Bruxelles le 28 juin 1973.Jour 180 

4 
25S 

22S ----------------------- temps 

't( Passage 
0 

4: llh 39mn, Elévation 13, Plus courte distance 2740 km 

0 
Il 6: 20h 53mn, 11 71 °, 11 1138 km 
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Faisons l'hypothèse d'une trajectoire elliptique. 

station 

horizon de la 
station 

fig. 1.3 
Si l'on connaît les paramètres de l'ellipse on peut, par 

résolution de l'équation de Kepler ,calculer différentes positions 
du satellite, (voir appendice I) , et par conséquent calculer des 
vitesses radiales théoriques. 
Par suite on peut tracer des courbes de fréquences théoriques. 

Tout le problème consiste donc à déterminer si une trajec
toire elliptique peut fournir une courbe théorique ajustable à la 
courbe des observations. 

L'intérêt se trouve par 1~ fait qu'on pourrait dans ce cas 
ramener à 6 paramètres (elliptiques ou cartésiens) une série de 6n 
paramètres, n étant le nombre d'observations effectuées sur le 
passage du satellite considéré. 

Remarque générale 
L'examen de la figure 1.2 nous montre que pour un passage 

à basse altitude du satellite les vitesses radiales varient relati
vement peu,d'où l'aplatissement considérable de la courbe d'obser
vation. Ce sera dès lors plus difficile d'ajuster une courbe théo
rique à de telles valeurs, ce qui fait que dans la technique de 
dépouillement des données on rejettera systématiquement les passa
ges pour lesquels l'élévation maximum du satellite ne dépasse pas 

0 
IO • 
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\ ' / // 
' bari zan' _ 

Dans le programme réali s é,une sous-routine calcule les 
évaluations successives du satellite s'il se trouve dans l'horizon 
de la station. 

On effectue ensuite un t est qui accepte ou rejette le 
passage • 



2.1 Généralités 

CHAPITRE II 

SYSTEMES DE COORDONNEES 
ET UNITES· 

2.1 

Pour un maximum de préci sion dans les nombreux calculs 
intervenant au niveau des équat ions d'observation, il est néces
saire de choisir une série de paramètres orbitaux éliminant le plus 
grand nombre possible d'indéte rminations. 

D' autre part,le choix d'unités ramenant les valeurs des para
mètres (positions,vitesses,éléments elliptiques) dans un même voi
sinage qui sera ici celui de l'unité,facilitera la détection 
d'erreurs graves dans l'examen des résultat s numériques. 

Enfin il s'avère nécessaire de fixer une fois pour toutes le 
repère dans lequel on travaille. 

Ce sont ces différents choix qui sont développés dans ce 
chapitre . 

2.2 Paramè tres orbitaux 

Une trajectoire keplerie:nne est généralement décrite dans 
l'espace au moyen des six paramètres a,e,i,n,w,et ~ définis 
comme suit: 

a: demi-grand axe de l'ellipse 

e: excentricité de l'ellipse 
On l'obtient par la relation 
est le demi-peti t axe. 

où b 



Remarquons à ce pr opos que si e est nul alors b=a et 
la trajectoire est un cercle , si e=I, b=O et la 
trajectoire est un segment de droite parcouru dans 

les deux sens. 

e= e=O e=l 

fig. 2.1 

i: inclinaison de l'ellipse 
C'est l'angle entr e l'orbite et un plan équatorial 

quelconque. 

z 
périgée 

orbite képlerienne 

terrestre 

fig. 2. 2 

- .fi: longitude du noeud ascendant 
C'est l'angle que fait l'axe vernal avec l'intersec
tion du plan orbital et du plan équatorial (intersec
tion prise dans l e sens de passage des z négatifs aux 

z positifs). 
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- W: argument du périgée 

Remarque 

C'est un angle mesuré dans le plan orbital,entre la 
ligne qui défini t l e noeud ascendant et la ligne 
joignant l'origine des axes au périgée. 

: temps de passage au périgée. 

. • 

- i,.O... et UJ définissent complètement la position du plan 
orbital dans l'espace. 

a et e définissent la taille et la forme de l'ellipse. 
'G situe le parcours de l'ellipse dans le temps. 

Alors que ..ll. et W sont mesurés de O à 21T , i est 
toujours mesuré de O à Tr car il ne dépend pas du sens 
de parcours de l'ellipse. 

Le système qui vient d'être défini est très descriptif du point de 
vue géométrique ; néanmoins il peut conduire à un certain nombre 
de singularités. 

Par exemple , si i est nul, ..fL n'est pas défini. 
Il en est de même si i vaut 1T • 
Sie est nul,le périgée n'est pas défini car l'orbite est 

circulaire et donc_ UJ ne peut être connu. 

Pour toutes ces raisons on est amené à définir un autre 
système de paramè tres. 

Le système [a,Ce ,Se,u,vJ t=t 
- - - - - - - - - - - - - - 0 

Dans le premier système décrit,le temps apparaît dans la 
vari able u. Pour que le second lui soit équivalent,il faut que le 

temps y figure d'une façon ou d'une autre.C'est la raison pour 

laquel le on choisit un repère temporel t=t0 qui caractérisera le 



système dans le temps. 

Les éléments du système sont décrits de la façon suivante: 
- a: demi-grand axe. 

- Ce= (e cos E)t=t (1) 
0 

où E représente l'anomalie 
excentrique. 

Se= (e sin E)t=t (2) 
0 

U est un vecteur unitaire qui a la direction du rayon 

vecteur. 
- V est un vecteur unitaire orthogonal à U (situé aussi dans 

le plan orbital) dans le sens des anomalies vraies crois
santes. 

fig. 2.3 fig. 2.4 

On le voit,ce système est,d'un point de vue géométrique, 
nettement moins descriptif que le premier. Cependant tous ses 
éléments sont toujours définis. 

Quant à son équivalence au système classique,elle va de soi 
si l'on remarque que U et V f i xent le plan orbital dans l'espace, 
que l'excentricité s'obtient par (1) et (2) et que E obtenu de la 
même façon traduit le parcours de la trajectoire dans le temps. 



Formellement on a: 

e = (se2 + c/) i/2 

sin i = (
u 2 

zo zo 
+ V 2) 1/2 

cos i = [ (ux0 
+ V ) 2 + (uy a - Vxa)2 J l./2 - l. Yo 

lL = 10 uo 

ux + vy 
OÙ cos 10 

0 0 = i 1 + cos 

uy - vx 
sin 10 = 0 0 

1 + cos i 

uz 
sin 0 

uo = sin i 

vz 
cos uo = 0 

sin i 

OÙ 

= re• 0 ( ~) 1/2 
sin v0 r· 

E = 
s 

arc tg~ 
ce 

M est calculé en fonction de E 
Newton-Raphson décrite au chapitre 5.3.3 

par une méthode de 

( Référence [1.]) 



2.6 

Quel que soit celui des deux systèmes utilisé,il fixe de 
manière univoque la position d'un satellite sur son orbite keple
rienne,de même que sa vitesse. 

Nous avons finalement envisagé trois systèmes de six para
mètres* qu'on utilisera tour à tour suivant l'intérêt qu'ils 
présentent dans le genre de cal~uls effectués. 

Notons encore (1) le système décrit en 2.2.1, 
(2)le système décrit en 2.2.2, 

et (3) le système de coordonnées cartésiennes. 
Nous avons explicité le passage de (2) à (1) , nous nous 

contenterons de donner les formules de transformation de (1) en (3) 
les relations de (2) à (3) s'obtenant par combinaison des précé
dentes. 

Quant aux relations (1)➔(2) , (3)4(1) et (3)➔(2) , elles 
suivront par inversion des formules. 

On peut se demander si le système (2) n'est pas un système à 
neuf paramètres puisque U et V ont trois composantes chacun. 

Il n'en est rien car ils sont orthogonaux et normés. 
Il y a donc· 3 liaisons entre leurs 6 composantes . . 

2 2 2 
ux + u + uz = 1 y 

2 2 2 
vx + V y + vz = 1 

Ils sont donc entièrement déterminés par 3 paramètres. 



Formules de passage de (1) à (3) 

Elles s'obtiennent par examen de la figure 2.2 et par des 

considérations de trigonométrie sphérique. 

x = (cos w cos .!L - sinw sin..n.. c.os i) a (cos E - e) 

- ( sin UJ cos .fl. + cos w sin .n.. cos i) b sin E 

y = (sin .n. cos w + cos ..o_ sin LU cos i) a (cos E - e) 

( sin w sin n.. - cos w cos .n.. cos i) b sin E 

z = 

• 
X= 

•· 
y - -

• 
z = -

( sin UJ sin i) a (cos E - e) + (cos w sin i ) b sin E 

n a sin E ( cos u, cos .n. - sin l.O sin .n... cos i) 
1 - e cos E 

1 n be c~~s E E ( sin w cos .n. + cos w sin ..n.. cos i) 

n a sin E ( si· n ,... c Os , , , + • 1• ) 1 _ e cos E ->'- ....... cos .n.. sin u.> cos 

n b cos E ( . · 1·) 1 _ e cos E sin w sin Jl - cos w cos ..n... cos 

n a sin E 
1 _ e cos E sin UJ sin i n b cos E cos w sin i 

+ 1 - e cos E 

( cfr. Appendice II) 
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2.3 Changement de repère 

Pour des raisons assez évidentes,les données et les observa
tions à traiter sont ex~rimées dans un repère lié à la terre. 

Or il est certain que les éléments elliptiques s'expriment 
dans un repère absolu. Il o:onvient donQ d'effectuer les transfor
mations entre ces deux repères géocentriques. 

- Le repère d'axes tournants (O,X',Y',Z') 

' 

X'OY' constitue le plan équatorial 
ox• est dans le plan méridien de 

Greenwich 

fig. 2.5 
OY' lui est perpendiculaire dans 

le plan équatorial et dans le 
sens de rotation de la terre 

oz• est l'axe complétant le triè
dre pour le rendre dextrogyre 

fig. 

X' 

- Le repère absolu (o,X,Y,Z) 
z 

-écli:g;tique OX est dirigé vers le point vernal 
OY est perpendiculaire à OX dans le 

plan équatorial et dans le sens 
de rotation de la terre 

OZ est confondu avec oz• 

Le passage d'un trièdre de référence à l'autre se fait donc au 
moyen d'une rotation dans le plan équatorial. Reste à déterminer 
cet angle de rotation. 



Z=Z' 
L'angle séparant les deux trièdres 
n'est autre que le temps sidéral 
de Greenwich. 

fig. 2. 7 

Soit donc un point de coordonnées (xM,YM,zM) dans le système 
mobi l e . Ses coordonnées dans le repère fixe s'expriment donc· par 

XF cos <X - s in ot.. 0 XM 

YF = sin o<. cos~ 0 YM 

ZF 0 0 I ZM 

soit 

XF = XM cos~ YM sinO( 

YF = XM sino<. + YM cos o< 

ZF = ZM 

Si ce point matériel possède,dans le repère tournant une 
• • • 

vitesse (xM,YM,zM),sa vitesse dans le repère absolu sera 

. ! • 0 xp X XM · M . ' • 
YF = YM + 0 A YM . ' ~M . ZF U) ZM 

OÙ ( o , o,w) est la vitesse de rotation de la t erre. 
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La delUEième partie du second membre est la 'Wi.tesse d'entraînement. 
La vitesse ainsi exprimée est la vitesse observée dans le repère 
absolu mais exprimée dans le repère mobile . 

• • x; = xM - <.l.) YM 

• • 
y' = YM + wxM F 
• • z• = ZM F 

Il convient donQ d'appliquer de nouveau au vecteur vitesse la même 
rotation que pour le vecteur position. 

D'où finalement, 

• • • 
XF = (xM wyM)cos 0( (yM + w xM)sin o< 

• • • 
YF = (xM - wyM)si n o< + (yM +wxM)coso< 

• . , 

ZF = ZM 

où ci-.. est,rappelons le,le temps sidéral de Greenwich au moment 
considéré. 

Remarque: 

La connaissance du t emps sidéral de Greenwich est donc 
indispensable pour effectuer l e changement de repère. On n'en 
connaît en général que le temps universel. 

Dans le programme que nous avons construit et dont 
l'explication détaillée suit au chapitre 5 , nous avons utilisé 
une sous-routine de conversion du temps U.T. en temps sidéral. 
( D. Van de Wynckel - UCL - :1974) 

Le temps sidéral de Greenwich en des temps ultérieurs 
proches du temps initial peut être obtenu avec une assez bonne 
précision par la formule: 
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où (ti - t 1 ) représente le laps de temps écoulé entre le temps 
• • t • al t 1 • ème t • d ' ' 1n1 1 e e 1 emps consi ere. 

UJ(ti - t 1 ) est donœ l'angle parcouru par le repère tournant 
pendant ce laps de temps. 

Positions du 
repère tournant 

en t 1 e/ 

fig. 2.8 

// 
// 

/ ,p'Îan équatorial 
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Système d'unités 

Nous déciderons,une fois pour toutes,d'utiliser le système 

suivant : 

unité de masse: la masse de la t erre - - - - - - - -
( 595 1025 kg) 

~t~ ~e_12n~u~ur: le rayon terrestre moyen 

R = 1 ( 6265 103 m ) 

S~ulignons quand même que G et w considérées comme des constantes 
du problème prendront dans ces unités le s valeurs 

G, = 0.55309 10-2 rT3/min 2.mT 
W= 0.437527 10-2 rad/min. 

Par de s considérations très rapides,on remarque que les paramètres 
s'éloignent très , ,peu de I. 
C'est assez évident pour les variables angulaire s et l'excentricité. 
Quant au grand axe,le fait d'étudier le s satellites à basse altitu
de nous prouve bien qu'il a une valeur proche de 2 • . 

a ( 2R = 2 

D'où l e s bonnes conditions de travail annoncées . 
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CHAPITRE 3 

LA METHODE DE CORRECTION DIFFERENTIELLE 
DANS LA DETERMINATION D'UNE ORBITE 

Situation du problème 

3.1 

Considérons un satellite artificiel décrivant une orbite 
autour de la terre. Nous négligerons ici les effets provenant des 
autres planètes,ainsi que toute force perturbatrice. Bornons-nous 
donc au problème des deux corps : terre-satellite. 

Supposons que nous dispo sons d'observations qui permettent 
de calculer une certaine quantité W qui dépend uniquement de la 
position et de la vitesse du satellite,tous les autres paramètres 
liés à l'observation ou à la t h éorie du mouvement étant connus par 
ailleurs. Nous avons donc que West une fonction des éléments 
moyens et du temps. 

Nous avons donc: 

W = W( a, e, i , .a., w , M, t) 

Si nous disposons de tell es observations à des instants 
différents et d'une approximation initiale des éléments orbitaux, 
est-il possible de trouver un nouvel ensemble d'éléments représen
tant mieux l'orbite du satellite? 

La réponse est affirmative. C'est le but de la méthode de correc
tion différentielle que nous allons développer ici dans le cas 
général . 
Rappelons-nous que dans le problème des deux. corps,les éléments 
ellipti ques [ a,e,i,A,w ,"tj] sont constants dans le temps. 

Nous verrons dans les paragraphes suivants la forme de la 

fonction W suivant les techniques d'observation. 



3.2 

Nous supposerons encore que l a quantité observée est sans erreurs 
et nous n'entrerons pas dans la discussion des corrections instru
mentales dans la réduction de s observations. 

3.2 Expo sé de la méthode 

Soit N le nombre d'observations. 
Soit ( a

0
,e

0
,i

0
,..n..

0
,w

0
,M

0 
) l'ensemble nous donnant la 

première approximation de l'orbite à l'instant t=t
0 

• 

Soit ( a,e,i,..O.,w,M) les éléments exacts à l'instant 
que nous rechercherons. 

t=t 

Soit ( Cia
0

, ôe
0

, ôi
0

, i1 _n_
0

,. ôw
0

, 6M
0 

) les corrections à 

ajouter à ( a
0

,e
0
,i

0
, ..n.

0
, w

0
,M

0 
) pour avoir les éléments exacts 

(a,e,i,.n.,w,M) 

0 

Pour chaque instant ti correspondant aux temps d'observation 
la quantité observée w. s'écrit: 

l. 

W.= W(a + /J.a ,e + 6e ,i + l::ii , ..n.. + ~..n.., w + ~w ,M + ô.M ,•t:·) 
l. 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 l. 

Si nous supposons que les premières valeurs estimées (a
0

,e
0
,i

0
, 

.n.0 , W
0 

,M
0

) sont suffisamment bonnes,nous pouvons développer W1 
en série de Taylor en néglige ant les termes du second ordre. 
On suppose dona que l'approximation initiale n'est pas trop mauvai
se. C'est l'expérience qui indiquera. ce que "pas trop mauvaise" 
signifie. 

où les dérivées sont prises au temps t=ti . 



Nous avons remplacé les da
0

, de
0
,di

0
,d ..n.

0
,d c.u

0
,dM

0 
respectivement 

par les différences finies Lïa
0

, D.e
0

, 6i
0

, D...n.
0

, ~w
0

, àM
0 

• 

W( a
0

, e
0

, i
0

, .n.
0

, w
0

, M
0

,, ti )est l a valeur qu'aurait pris w1 si les 

éléments présumés avaient été exacts . On l'appelle valeur calculée 
de W et on la note Wei par opposition à W

0
i qui est la quantité 

observée. 

Les Wei sont calculés soit par intégration numérique à partir de 
la valeur approchée de W au t emps t=t

0
,soit analytiquement. 

(J.2.1) donne: 

i=l ...... N 

où les dérivées sont prises au temps ti (les ti étant les temps 
d'observation). 

Les coefficients seront 

calculés soit analytiquement (voir chapitre suivant) soit numéri
quement suivant le principe suivant. 

Donnons à W un petit accroissement connu a et calculons les W 
avec les nouveaux éléments orbi taux, a

0
+ ôa e i .D.. w M 'o' o' o' o' o • 

Nous avons: 

ou encore : 



(
0Wi)= Wi (a0 + b.a,e

0
,i

0
, 1t

0
, w

0
,M

0
,ti)- W1 (a0 ,e0 ,i0 , ..n.0 , w 0 ,M0 ,ti) 

~¾ àa 

Par un même processus,on calcule les 
pour chaque temps ti • 

Ce n'est pas cette méthode que nous avons exploité ici. 
Le calcul analytique dans le cas particulier où la fonction West 
la fonction "range rate" notée p (et qui est la dérivée de la norme 
de la position relative du sat ellite par rapport à la station) est 
fai t dans le chapitre suivant . 
Nous supposons donc ici c.onnaî tre les dérivées apparaissant dans 
les N équations (3.2.2). 

(3.2.2) représente maintenant un système de N équations à 6 incon
nues ~a

0
, Ôe

0
, Ôi

0
, 6.tt

0
, 6w

0
, ~M

0 
que l'on résoudra par moin

dres ca rrés.On obtiendra alors les 6 accroissements cherchés. 
L'approximation faite en négl i geant les termes du second ordre 
f ait que l'on n'obtient pas du premier c.oup la solution. 
On considérera. alors le nouvel ensemble d'éléments a

0
+!:Ja,e

0
+ô.e6 , 

-'\ + 6 .n..o , wo + 6. w o , i o + 6 i o , Mo + .ô. Mo • 

I l donnera le nouvel ensemlile d'éléments orbitaux qui servira de 
valeur de départ pour l'itération suivante. On recommencera. le 
pr oc essus toujours avec les mêmes observations; changeront les 
valeurs calculées ; ainsi de suite jusqu'à ce que les résidus 
( W

0
-W

0
)i deviennent aussi peti ts que l'on veut. 

Si l a première approximation de départ avait été exacte,les résidus 

( Wc-Wo)i auraient été égaux à zéro. Mais en général ce n'est pas 
l e cas ! 
Le processus utilisé corrige alors les valeurs initiales des élé
ment s orbitaux·. (a

0
,e

0
,i

0
, JL

0
, w

0
,M

0
)pour que les Wei calculés à 

part i r de ces éléments collent au mieux avec les valeurs observées 

woi • 



Donc,si les valeurs de départ sont acceptables,nous devons nous 
attendre à une diminution des résidus au fur et à mesure des itéra
tions. Toutefois ils ne s'annulent jamais puisque nous avons négli

gé de s forces perturbatrices dans les calculs des W 
1
. et puisque 

. C 
nous avons arrêté les développements au lier ordre. 

Nous avons dans ce paragraphe exposé le principe de correction dif
férentielle partant des éléments elliptiques.On peut de la même 
façon adopter une méthode corrigeant les éléments cartésiens. 
C'est ce que nous voyons dans les paragraphes suivants à partir 
d'exemples. 

3.3 I llustration de la méthode de correction différentielle 

suivant les méthodes d'observation 

l•l•1 _ 2orr~c~i2n_d!ffére~tie~l~ Èa~é~ ~UE ~e~ 2b~erv~tio~s 
de l'ascension droite et de la déclinaison du satel-
lite 

Soit une station relevant par observations photographiques 
à chaque passage d'un satelli te déterminé,son ascension droite o< 

et sa déclinaison <l par comparaison avec l'ascension droite et la 
déclinaison connues des étoiles. 
Ces observations photographique s furent longtemps les plus utili
sées; la précision atteinte dans la mesure est de O"OI • 

Si nous fournissons N observations nous avons 

et ···· ( cf ) . • t l. 
0 

i = 1 -~> N 

(indice o parceque correspondant aux observations). 



z 
Dans le référentiel absolu: 

(x,y,z) = 
coordonnées du satellite 

figure 3.1 

Attention: i~i nous avons considéré la terre comme une masse 
ponctuelle. 

D'autre part,par une méthode analytique ou d'int égration numérique, 
nous calculons la position et la vitesse du satellite à partir 

d'une première approximation ini tiale au temps t=o soit [~, ~]• 

Nous aurons alors,aux N temps correspondant aux N temps d'observa
tion,la po~ition et la vitesse calculée s du satellite 

i = 1 •• .... . N 

La figure 3.I nous donne les relations suivantes: 
(3.3.1) 

sin °'et 
Pi 

cos cxct 
Px = = 

v~~ + ri V~~ + ~i 
Pz 

sin Jet v~~ + <>~ = 
v~~ + ~ + ~~ cos Jet = 

Vfx + p; + r~ 



--+ -+ ~ 
où p = R + r 

~ 
( ici R = o) 

➔ ➔ Donc,à partir des 2N vecteurs ri et ri et des relations (3.3.r), 
o<. et J en N temps. nous obtenons des valeurs calculées des 

(ex t) . 
C J. ( cSct)i 

i = I •••••..• N 

En comparant les valeurs calculées et observées, et d'autre part, 
puisqu'au temps t=t

0
: 
~ ~ ... 
r

0 

= (x
0

,y
0

,z
0

) et v
0 

= (x
0

,y
0

,z
0

) 

~ = o<.t(xo,Yo,zo,xo,Yo ,zo) 

J't = Jt(xo,Yo,zo,xo,Yo ,zo) 

nous pouvons écrire l'équation aux différences: 

où les dérivées sont prises aux temps t. , i = l ....... N 
1 

Remarquons que puisque les o<t et St sont fonction de la 
position et de la vitesse initiales, les dérivées sont prises par 
rapport aux éléments cartésiens et on corrige ces éléments. 

"à -0c.r. 
Après détermina;iol; ~es ~t et "ù-4.t où~ appartient à 

l'ensemble ~x
0

,y
0
,z

0
,x

0
,y

0
,z

0
} ,on obtient un système de 2N équa

tions à 6 inconnues que l'on résout par moindres carrés. 
La solution nous donne alors une meilleure valeur des éléments. 
cartésiens au temps t=t

0
• 



Les nouvelles valeurs sont réi t érées jusqu'à ce que la correction 
ait la précision souhaitée. 

J.J.g _ fo!r~c!i~n_d!ff éEe~tie11! Èa§é~ §U! 1e§ Qb~er-vgt~ons 
mesurant la dist ance station-satellite - - - - - - - - - - - - - - - - - - -

e~s ohservations sont f ai tes soit avec un laser lorsque le 
satelli te est muni de réflecteurs cataphotes,soit avec un système 
s' appar entant au radar lorsque le satellite possède un répondeur 
à son bord. 
Dans l e s deux systèmes d'observation,la quantité observée n'est pas 
la dist ance mais la durée entr e l'émission de l'onde et sa récep
t ion. Ce sont les observation les plus précises pour le moment.La 
précisi on de± l mètre peut ê t re atteinte~ 
Malheureusement de telles mes res ne peuvent être effectuées que 
dans de bonnes conditions mét éorologiques et donc: que pour certai
nes r égions du globe. La préci sion gagnée donc dans la mesure sera 
malheureusement vite perdue pui sque le réseau de stations ne recou
vre pas le globe terrestre. 

La fonction W correspondant à ces observations est: 
f qui est l a distance station-satelli t _e. 

Sic est la vitesse de la lum "ère dans le ~ide,nous avons: 

et W = V(x(t+T)-X(t+T)) 2 + (y (t+T)-(Y(t+T)) 2 + (z(t+T)-Z(t+T)) 2 

(3.3.5) 
où (x , y,z) sont les coordonnées du satellite 

(X, Y,Z) sont les coordonnées de la station. 



En combinant de la même façon que précédemment les valeurs obser
vées et calculées de f en N temps,nous obtenons un système 
semblable à (3.3.4) de N équations à 6 inconnues Ôx

0
, ôy

0
, D.z

0
, 

6 ~o' f:ly o' ô;o 

La résolution par moindres carrés donne une meilleure valeur des 
éléments cartésiens au temps t=t

0
, valeur qui sera itérée jusqu'à 

ce que les résidus 6.( fc- ro)i aient la précision souhaitée. 

J•l•l _ gorr~c~i2n_d!ffé~e~t!e!l~ Èa~é~ sur les 2b~erv~t!o~s 
J2o;ep!e! 

La méthode Doppler procède par mesure de vitesses radiales 
à partir des variations de fréquence d'un émetteur embarqué. 
Pour plus de détails quant aux méthodes d'observation,il faut se 
référer au chapitre I ;, quant à la méthode analytique, elle est 
développée au chapitre suivant. Cette méthode est la plus facile 
puisque les signaux. peuvent être captés automatiquement et indé
pendamment des conditions météorologiques. On dispose don~ plus 
facilement d'un bon réseau de stations d'observation. Les mesures 
de fréquence sont actuellement très précises et peuvent atteindre 
le centième de hertz. 

La fonction W s'écrit ici: 
__,. -» ~ 

puisque r = r + R 
"'i! = vecteur position du satellite = ( x, y, z) 
~ 

R = vecteur position de la station= (X,Y,Z) 
( repère absolu) 

• • • • • • • • • • f = xx + yy + zz +XX+ xX + yY + yY + zZ + zZ 

f 



En écrivant l'équation aux différences pour les N temps 
d'observation, on obtient un système à 6 inc.onnues , 
~ x , Ôy , 6.z , /:1~ , 6; , 6; , que l'on résout par moindres carrés. 

0 0 0 0 0 0 
On itère le processus jusqu'au moment où la différence 

• • 
Pci(vitesses radiales calculées)- foi(vitesses radiales observées) 

ait la précision souhaitée pour chaque temps. 

J•J•~ _ Qorr~c~i2n_d!ffé!e~t!e!l~ Èa~é~ sur les ~iff~r~n~s 

!YEe~ ~'2b~e!"V'~t!o~ 

Lorsque la station est en mesure d'observer pour un même 
satellite la déclinaison et l'ascension droite,la distance relative . 
station-satellite ~ et la vitesse radiale p , on considère alors 
un système d'équations où les W considérés sont respectivement la 
déclinaison et l'ascension droite,la distance relative r et la 

• vitesse radiale f. 

Nous avons toujours à résoudre par moindres carrés un système 
de p+q+UJ équations à 6 inconnues. 

p=nombre ·d'observations de l'ascension droite et de la déclinaison 
q=nombre d'observations donnant p 

• W=nombre d'observations perme t tant de déduire~ • 

Remarque: Nous n'avons fait aucune hypothèse sur le nombre de 

stations et le nombre de passages du satellite , ceux-ci étant 
quelconques. 



CHAPITRE 4 

DEVELOPPEMENT ANALYTIQUE 
DE LA METHODE DE CORRECTION DIFFERENTIELLE 

DANS LE CAS DES VITESSES RADIALES. 

Considérons une ou des stations pouvant effectuer des obser
tions Doppler. Nous aurons donc , si on se réfère au chapitre I, 

• N valeurs de foi correspondantes, i = l ...... N • 

• foi est la vitesse radiale observée (indice o) 

N est le nombre total d'observations 

Disposant de ces N observations , nous cherchons à améliorer au 
mieux la position ~ et la vitesse ~o du satellite à un instant 
t=t

0
• Nous noterons: 

~ ~ ~ 
X

0 
= (r

0
,v

0
) vecteur position-vitesse du satellite au temps t=t

0 

K =(~,~)vecteur position-vitesse en un_ temps t quelconque . 

La position et la vitesse du satellite et de la station sont expri
mées dans le repère absolu déf ini au chapitre 2. 

--4-
r (x,y,z) 
-~ ... 
v (x,y,z) 

~ 

Ri= (Xi,Yi,Zi) vecteur position et coordonnées 
de l a station i 

Nous ferons les calculs dans le cas d'une station (X,Y,Z) fournis
sant N observations pour simpl ifier les écritures. 

Nous supposerons dans ce chapitre que l'orbite du satellite est 
parfaitement képlérienne. 



Nous avons vu au chapitre 3 que nous devions résoudre un 
système de N équations du type (3 •. 2.2) où la fonction W est,dans . 
notre cas,la fonction "vitess e radiale"1 notée ( ,en raison des 
observations. 
Le s ystème (3.2.2) est alors de la forme : 

• ~· 0· 0· 0· -~, 
( fJ - p ) . = ~~i àx + 7)~i ôy + -..ei 11z + 

0 
~i b.i + 

0 
fi ôy + ù \i b.z 

\ c \O 1 vx
0 

o y
0 

o vz
0 

o x
0 

o y
0 

o z
0 

o 

(4.I) 
où les dérivées sont prises au temps t=ti , i=I .....• N 

• • • • • • • • 
0 ù fi= fi< x o , Y o , z o , x o , Y o , z o • ~ Yo' 2o' ~ v 76) 

Nous supposerons que les coordonnées de la station et sa v~tesse 
• • • 

sont connues exactement et que ~X, ô.Y, 6.Z, ô.X, l:lY, ().Z sont nuls. 

Avant de pouvoir résoudre le système à six inconnues 
!). x0 , /:),_y O , D.z 0 , !::> ~o, ~; 0 , ~;o , il nous faut connaître : 

- les 

- les 

- Les 

Calcul des 

• 
0 • les range rate calculés aux N temps correspon\ci • 

dant aux observations . 
• 
foi: les range rate observés, f ournis. 

oôi -e { • • • } coefficients ~ où ) E x0 ,y0 ,z0 ,x0 ,y0 ,z0 

• 
Fei 

Considérons les élément s cartésiens correspondant donc au 
problème des deux corps au t emps t

0
• 

[xo,Yo,zo,xo,Yo,zo] t=to 

Le sextuple de paramètres est une première approximation initiale 
de l a position et de la vite s se. 
Par une méthode analytique ou numérique (par exemple résolution 

de l'équation de Kepler) on calcule la position et la vitesse du 

satel lite aux N temps correspondant aux. observations • 



Nous avons donc : 

[xi ,Yi' zi ,xi ,Yi' zi] t=ti i=l ...... N 

Considérons alors la figure suivante à l'instant ti: 

centre terre 

~ ~-,> 

~i= ri-Ri 

en multipliant -f~scalairement par lui-même , 

2 (_. -> c- ~) = 0.= r.-R.). r.-R1 \l. l. l. l. 

2 --+ -') 2 
= r.- 2r .• R. + R. 

l. l. l. l. 

(4.3) 
En dérivant cette dernière équation par rapport au temps,nous 
obtenons: 

• • • • • • • • • • 
Pi Pi= xixi+ yiyi+ zizi+ xixi+ xixi+ Yi Yi+ Yi Yi+ zizi+ zizi 

(4.4) 
Après calcul des positions et vitesses des stations, 

r X. , Y. , Z . , Xi, Y. , Z . ] ( 4. 2b) L 1 i i 1 1 
aux N temps, et ( 4 . 2b) 
remplaçons (4.2a)ldans (4.4) , et nous avons les vitesses relati-. 
ves cherchées Pei• 

Nous simplifierons les notations en supprimant l'indice i. 



Dérivons (4.4) par rapport à1 ;nous obtenons: 

Lx 
x-X 

Ly 
= y-Y Lz 

z-Z 
= -- =-p ~ e 

OÙ • • • • • • 
L' x-X L' = y-Y L' z-Z = = --X (> y e z ~ 

• • • 
Remarquons que les dX 0Y "üZ 0X· 0Y '"oz sont nuls - , 

·0~ , 'J'<s , 01 , 'J~ 
, 

J~ ~ 

( ) • 0r.> 
Examinons 4.5 ; pour connaitre les ~ il nous faut: 

- les Lx,Ly,Lz,L~,L;,L~, qui peuvent être facilement 

calculés à partir de 4.2a) et (4.2b). 

Notons que (:> est calculé par (4.4) et f par (4.3) 

• 

où i est un élément de 

l'ensemble { xo,Yo,zo,xo,Yo,zoJ ~ D'une façon plus concise 

nous devons connaître la matrice ~l où X:=<~,~) et 
~ ~4 0 
X =(r,v) 

ë)~ 
Calcul de ~ 

0 

Nous prendrons comme éléments elliptiques l'ensemble [ a,Se ,ce, 
u0 ,S

0
] définis au chapitre 2 • Rappelons: 

a= demi-grand axe 

où e = excentricité 

E
0
= anomalie excentrique en t=t

0 



➔ -):, 
U

0
= vecteun unitaire de même clire~1tion que r0 

~ es~ un vecteur orthogonal à Udans le plan de l 'orbite. 
-~ 0 0 

Si X
0 

est connu, les éléments elliptiques correspondants qi sont 
facilement calculables. Comme un élément orbital, noté q, est fonc-
tion de~, on a q = q(~). (4.6) 

0 - - -Inversement, un vein·teur X est tel que X = X( qi). ( 4. 7) 
Différentions totalement (4.6) et (4.7): 

0F 
~ ~ -"> 

+ --~)x·du + d x -'> 0X vx ÜXdU dX = 0a da + JO dCe + °"5s dSe + 0Ux x0 'Suy y 0 -:SU dUZ 
e e zo 0 

0 0 

-'!> -
-"'> 

+ JX dS + 0 X dS 
0sx x0 0s Yo 

+ -;)x dS 
JSZ zo 

(4.9) 
Yo 0 

=i 
0 

Jx 
-=:, 0qi 

ce qui implique: 0X . (4.IO) ._., 
Jx~ ""ùxo i=I 0q. 

1 

Plus explicitement, par exemple, pour le premier élément de la 
matrice jacobienne: 

~ 

est donc le produit des matrices i!. (de dimension (6,9)) et 
1 

( de dimension (9,6)) que nous développons ci-après. 



Calcul de la matrice 
or 

0 

-~ 
Nous ohtenons les dérivées part ielles des éléments q par rapport à X0 
pan différentiation des formules que nous supposons ici établies. 

I 2 v2 
+ 

0 xo = -a ro )J, ro 
ro _. Yo 

ce = 1 - -- uo = a ro . 
se 

roro z = 0 

_µ a ro 

ou }A. est la masse de la terre 
. ➔ ·-3> s; =Vf'P 

~ 

ro = ro• uo vo = 

v2 ·2 + y2 + z2 = X 
0 0 0 0 

Pour plus de détails, il faut se référer 
"Determination of orbits." d'Esc.obal. 
Nous ohtenons: 

'ja 2a2x 
0 

0X
0 r3 

0 

0a 2a2y (4.11) 0 
-;)y = 

r3 0 
0 

'i)a 2a2z 
0 

0z r3 
0 · O 

ux 
0 

= uy 
0 

uz 
0 

• • 
ro xo - ro X 

0 . 
ro Yo ro Yo 

ro z ro zo 0 

au chapitre 9 du liv:re 

Ja 2a2i 
0 

~ xo )l 

"ùa 2a2y (4.12) 0 = 
"è)y 0 }J 

0a 2a2z 
0 

0· zo _}I 



V2 X 
• 

;)ce JCe 2r
0 xo 0 0 

0X 
0 jJ. ro -~)'' xo )J. 

ùce 2 -;)ce 
, 

Vo Yo 
(4.13) 

2r
0 

y
0 (4.14) = = 

0 y )-1 r o Jyo p 
0 

ùce v2 z ~ce 
• 2r

0 
z

0 0 0 

Ùz " . )J. pro Jzo 
0 

0 • 
0Se xo ase xo 0Se X a s e xo 0 --- --
0 F r 3 ù" va )J xo 0 xo 

0Se 
• 

0Se y a se Yo Yo a se Yo 0 (4.15) (4.16 ) = -- = 
0y VJia r 3 0· r fa 0 0 Yo 

. 
'Jse 

. 
0Se z a se z0 zo a se zo 0 --

r 3 0Z
0 va ~- va )A. 0 zo 

JUX 0Ux 0Ux 1 X 2 xo Yo xo z 
0 0 0 0 0 

0X 0y
0 

Ùz ro 
- r 3 r 3 r 3 

0 0 0 0 0 

JUY 0Uy ~m 1 y 2 z Yo xo Yo Yo 0 0 = 0 0 ( 4.17) 
J ?Jy o 0Z r 3 ro - r 3 r 3 xo 0 0 0 0 

""' 0Uz 0Uz z 2 uUz xo zo Yo zo 1 
0 0 0 0 

0X Jy Jz r 3 r 3 ro r 3 
0 0 0 0 0 0 



0Sx 
0 

0Sx 
0 

0Sx 
0 

0 xo -:)yo 

ôsy 
0 

0Sy 
0 

0X
0 'i:JYo 

osz 
0 

0Sz 
0 

-;)xo '2JY o 

• x2 
r

0
( ~ -1) 
ro 

• • • 
xoyo-yoxo xoyoro 

+--
2 

ro ro 

• • • 
xozo-zoxo + xozoro 

r2 
0 ro 

:)Sx ~S: 0Sx X. 
0 0 0 

~ 

ë)SYo 

~ 
= 

~sz 
0 

~ 

• • • 
yoxo-xoyo xoyoro 
----- · + ----

• 

ro r2 
0 

• 
ro( 

2 
Yo _ l) 

2 
ro 

• • 
yozo-zoyo yozoro 

+ 2 
ro ro 

x2 
0 

X y 
. . 0 _O --r- --;-- 7 r - - --âx 0yo o r

0 ro zo 0 

0Sy ·0s vSY xoyo y2 
0 Yo 0 0 

7 -.- --.- = -- r - -
0yo vzo ro o r

0 xo 

0Sz 
0 

0Sz 
0 

0Sz 
0 xozo yozo 

~ 7 v; --- ---ro ro xo Yo 0 

4.8 

( 4.18) 

• • • 
Z X -X Z X Z r 

0 0 0 0 ' 0 0 0 +-2 
ro ro. 

• • • 
zoyo-yozo yozoro 

+--2 
ro ro 

• 
ro( 

z2 
0 2 - 1) 

r 
0 

X Z 
. 0 0 ---ro 

- yozo 1 
ro 

(4.19) 

z2 
0 

r - -o r
0 



dX Calcul des "5g 

La matrice 
à q : 

0r! oq est obtenue en dérivant partiellement par rapport 

où XV= r cos(v-v
0

) 

Yv = r sin(v-v
0

) 

V = anomalie vraie au temps t 

vo = anomalie vraie au temps to , 
et en exprimant les dérivées partielles en fonction der, r

0
, 

sin(v-v
0

) , cos(v-v
0

) , Se, Ce. 

0r~ 0~ Nous donnons ensuite les ~ q, puisque les oq en découlent. 
-En effet: 

et donc (4.20) 

OÙ 

0r~ Pour trouver les 0 q , nous dérivons l'expression suivante : 

➔ -> -:a, 
rr=wanu +Vj-PV 

et p = 

Pour plus de détails dans a:es cala.uls,il faut se référer à Escobal: 
"Methods of orbit determination". 

Notons les résultats :. 



OÙ 

OÙ 

ùr ~ -:;. 
~ = Al U o + A2So 

A
1 

= .!: cos(v-v ) + la (M-M ) { ....1.._ ( ---E - C ) sin(v-v ) 
a o 2 o ~ r 0 e o 

+ S ( 1 - ...1.) [1 - cos(v-v >] - Se L 
e p ~ o r j 

~ r sin(v-v
0

) - .l lli (M-M ) l 2a 2 r 0 o 

+ l\ri (M-M) 
2 V ii o 

+ 1 ~ S 1 - cos(v-v) 2 ~in(v-v0 ) ~ [ ·] 

~ p p e o 

s in(v-v
0

) 

p 



4.11 

OÙ 

ox Jx: Jx -su;- ~ i)Uz 
0 0 0 

0 0 

s~; ;ï~! ~~; = 
0 0 0 

0 0 

Jz oz 'ôz 

~ ùt!y "ï)Uz 
0 0 0 

0 0 

0x ~~~ 0z Yu 
sç- "5Ç 0 0 

VfP 0 0 0 

~ ~ ~ = Ô) 
_!_y_ 

0 ( 4.25) 
;) X ~sz 

\/JÏP 0 0 0 

0z ÜZ 0Z 
0 0 ..!.:L 

~ ùSy 'SSZ 
~ 0 0 0 



-=--> Les dérivées partielles de rr sont: 

( M-Mo) aD - J. ( M-Mo) 
r p 2 rr

0 

où le s coefficients r sont définis : 

sin(v-v0 ) S [ ~ 
- Pe 1 - cos(v-v

0
) 

~ 



4.13 

~2 = a[. D~ sin( v-v )-(-1 _.,. 1) + 1 (r O DaS.e) r ap o r r - - - --o P a r 

( 
2aC ) [ 2 2 

r3 = 132 + T 1 - cas(v-v0 >] _ par~ 

[1 - cos(v-v0 ~J 

~4 = - (a:· + 132) sin(v-vo ) - a 1/î ri [ 1 - cos(v-vo ~ 

et è; = {a \Œ B1 sin(v-v
0

) + Da
2 

C sin(v-v
0

) 
V P r.. P \/8-P e + r3 + D lfl r4} 

J~ "'~ '"'-'~ 
~~r = SlUo + S2Vo 

e 
(4.28) 

oli il;_ = {i 1 cos(v-v
0

) + aW S
8 

sin(v-v 
O

) 

S = { 01 sin(v-v ) + a2SeD sin(v-vo) 
2 VJN o P\jaP 

+'ffa D lh -1/JP 04} 

+ Ô3 + D ~ 04} 

ave c les coefficients a.uxil1.iaire= 

~ =\JF { 1 - :a [ 1 - cos(v-v0 ~} 

t2 = +~l - ~ D [ 1 - cos(v-v0 )]} 

~3 = { 2:s• + If 2 + a 01} [ 1 - cos(v-va)] 

{
ase ( r Vap [ o4 = - p + o 2 j sin ( v-v O ) + 

0 
p2 l -

2 
cos(v-v0 1 



4.14 

0r~ 0r~ Ôr~ 
0Ux 'Suy :Suz 

0 0 0 

......, 
u 0 0 

0ry 
• • 

0ry 0ry = 0Ux ';)Uy 0Uz 
0 0 0 

...., 
0 u (4.29) 

• • • 0rz 0rz 0rz 
';)Ux -;)Uy -;)Uz 

0 0 0 

0 0 
~ 

u 

......, 
OÙ U =Vfia D cos(v-v

0
) - VfP sin(v-v

0
) 

et enfin 

Jr; • 
Jr; ~X ,V 

~sx -;)Sy ~ 
s 0 0 

0 · 0 0 

• • • 
Jry fil ory ......, 

= 0 s 0 ( 4.30) 0S 0Sy :)Sz xo 0 0 

• • • 0rz Jrz JrZ "-' 

oS è)Sy 0Sz 
0 0 s 

xo 0 0 

où S = cos(v-v
0

) + Vî D sin(v-v
0

) 

Connaissant 
<l~ 0 0~ 

les oq et ~ , :nous avons la matrice ~ ( par 4.10) 
o ~• 0X0 

ce qui nous permet de déterminer les coefficients;~, par (4.5) , 

du système (4.I) qui peut être résolu par moindres carrés. 

On obtient alors une nouvelle valeur des éléments cartésiens 

au temps t=t
0 

qui sera itérée jusqu'à ce que les différences 

( fc - fo)i soient petites. 



4.15 

Remarque importante: Attent ion 

Toutes les équations de ce chapi t re on t été établies 
pour l'équation de Newton suivante 

dans laquelle on a posé: "G = k(t-t) 
0 

On a donc par suite : 

= 

où les dérivées sont prises pa r rapport à u. 



CHAPI TRE 5 

PROGRAMME DE CONDENSATION DES DONNEES DOPPLER 
PAR SIMULATION DES OBSERVATIONS 

5.1 Principe de simulation 

Nous avons décrit au chapitre 3 comment il est possible par 
correction différentielle d'aj uster à un certain nombre de données 
d'observation une courbe correspondant à une orbite keplerienne. 
On peu t donc ramener une séri e de N observations d'un ou plusieurs 
passages de satellite à une s érie de 6 paramètres elliptiques. 

La partie simulation du programme construit une série 
d'observations sur une courhe keplerienne à partir de la position 
et de la vitesse au temps t. 

courbes dues aux itérations successives 

SIMULATION 

courbes des itérations success i ves ,...... 

REAL I TE 

qui minimise la somme 
des carrés des résidus 



5.2 

Pour un ou plusieurs passage s du satellite , et à partir d'une 
approximation relativement bonne de la position et de la vitesse X 
en un des temps, on cherche par itérations successives la position 
et la vitesse X

0 
qui au même temps s'associe à une trajectoire 

ellipti~ue qui minimise la somme des carrés des résidus Doppler 
sur les temps d'observation. 

Dans notre cas, comme les observations se situent sur une courbe 
keplerienne , la somme des carrés des résidus doit tendre vers 0 
(aux erreurs d'arrondis près) • 
L'approximation de départ est simulée en perturbant un ou plusieurs 
éléments elliptiques de la trajectoire comprenant les observations 
(et en recalculant les éléments cartésiens issus de la nouvelle 
orbite obtenue) • 

Rappel important: 

La trajectoire que l'on modifi e n'est keplerienne que pour les 
besoins de la simulation. Elle sert simplement à calculer des 

observations raisonnables. 



CON~ TANTC.S 

Pl" 3.1415 9265~2. 
MINE.L:: Pl/1~ 
MU•1 
OHE GA= 0,437527 10-z 

A K: O,OJ'43}' 

/l'flTIALISA TI0M.S 

E. • 0 

IC :r 0 
NA20 

JP = 1 
N/=0 

M0PT::0 (01.11) 

MT: o 
TS(1)=0 

LEC.TURE. 

X . T O G, 6 E TA , T o. PO~ T 

GHAl'IGE ME.NT DE RE PER.E 

POUR LA l'O~ITIOIV 

VI TESSE INITIALE 
X 



ELEL 

CALCUL DES ELEMENT:; 

E.LLJPrJaUES 
C.ORRE.~POHDANT ------------~ -----"----'-------
A 4. C E 4 . S E 4, U ~. v .r.- . E 4, 114., 
Rl4",ROME4 ,W4,ROVO#-, 
RO~.GE"I-

CALCUL DE LA TRAJECTOIRE l<EPLERIElfl'I&.. 
( . /JE.SEN 5 MINUTES) 

r1 = rs(1J 

T1 : T1 + S 

T 2. = T 1 - T5(1) .,._----------~---+-~ 

CALCUL DE.& C.OORl:JONNE•~ OE. LA 

~rATJON ET DU SATELLITE E.N 11 

PO~ . VIT,X~ 

--- IPOSVIT 

-' 
--- ISTAPO~ ] 

U OR. IZ 



DANS 

T1 = 71-5 
NA=O 

oa .5 ER VAT I 0/'I /f0f1E NTA /'IEMENT ACCEPTEE 

NT:: NT+1 

N / (!P} = /'ll{IP)+1 F---------+----

TS {l'IT): T1 

T 1 = 71+1 

· c.AL.C.UL OES COOR.00/'l/'IEE.S /JE LA 

.S TAT/Of'/ ET DU SA TELL/TE E.lt T1 

POS, VIT,Xd 

R~7ATd :PO!> 
RAU4 : Y/T 

C..14 =.Xd 

CAL CUL DE L' E. LE VAT I 0/'I 

E1 

NOl'I· 

1 E LE V T 



OIJI 

E. = E.1 

PAS.SAGE ~EFUSE 

NT= l'IT-M/(IP) 

Nl(/P} =o 

DES P0SITI0l'IS R.LLATIVES E. T 
DE.S VITE.:!>sE.S RAO I Ai..E.3 ÂilX 
----------------------------~---------,----

P E R. r UR 8 A TI O IV il ' IJ l'i O tJ PLU .S ·, E. URS E LEME. N T S 
E.L/..IPTIQUES 

(~ IN<JLA TI0('f D ' UNE A PP~O)( IMATI0M) 

E.XEMPLE .' A5 ::A4* 1 . 001 

CALCUL DE.. L'APPROXIMAT/Of'/ 

)( 0 t-------+- - - - ------ --1 ELCAR 



C4LC.UL DE LA POSITION ETDE LA VITE.~SE 

OU .SATELLITE AU TEMPS TS(I) A PARTIR 
DE XO 

X .3 
C 15 = X3 

NON 

/:/+1 

/:0 

CALCUL OE S PO.SITIONS RâLAT/VES ET DES 
VITESS~S RADIALES EH TOUS L.E& T~NPS T5(1) 

AA5, RC.AL5 

/.:- I +1 

I: 0 

CALCUL OE& EQUATIONS o·oe,~ERVATION EH 

7OU:!I LE:!I TE.MPS 

I= J + 1 

OX, 0 Tt 

0 C = 0 77 ( c o Y 



REDUCTIO/'f ./JU SY~TEME D ' i.OUATIONS A LA /:ORME. 

.. 

NOR MA LE. S x 6 

Il.SN 

~E.~OLUT/01'/ DU &Y~7EME 

DT 

COR R E C TI ON ll E L' A PP If O X I MA TI O fi 

)CO:XO+DT 

OUJ 

-'TOP 

L------....!...------:---1 ~ Y M f1 AT 



5.2 Fonctionnement global du programme 

- CONSTANTES 
- INITIAL ISATIONS 
- LECTURE DES DONNEES 

- PASSAGE AU REPERE MOBILE POUR, LE X 
GENERATEUR DEa· OBSERVATIONS 

Légende: 1 1 1 1 1 

= partie simulation 

~ CALCUL DE L'ELLIPSE DES OBSERVATIONS. 

RESOLUTION DE L'EQUATION DE KEPLER DE 5 EN 5 
.MINUTES AVEC DIMINUTION DU PAS A 1 MINUTE 
EN CAS D'OBSERVAMO S POSSIBLES ET STOGKAGE 
DES POSITIONS,VITESSES,VITESSES RADIALES 
OBSERVABLES ET DES TEMPS D'OBSERVATION. 

PERTURBATION DES ELEMENTS ELLIPTIQUES 
POUR SIMULATION D'UNE APPROXIMATION . 

RESOLUTION DE L'EQUATION DE KEPLER A PARTIR. 
DE L'APPROXIMATION,AUX TEMPS STOCKES, ET 
CALCUL DES VITESSES RADIALES CORRESPONDANTES. 

- CALCUL DES EQUATI ONS D'OBSERVATION 
- REDUCTION DU SYSTEME A LA FORME NORMALE 
- RESOLUTION DU SYS~EME 

- CORRECTION DE L'APPROXIMATION 
- TEST DE CONVERGENCE 



••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 
• 
• 
• DElERMINATlON DE LA TRAJECTOIRE D'UN s,TELLITE FAR EFFET DCPPLER 
• • ••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 
,1 

• 
• 
• .. 

FRANCOJSE FAUL ET ETIEh~E VANDEFUT 

• fUl : CONDENSAlION D'OBSERVATIONS DOFFLER FAR AJUSTEMENT SliR CES 
• OBSERVATIONS D'UNE COURRE T~EORIQUE CORRESPCNDANT A UNE 
• TRAJECTOIRE KEPLERIENNE 
• • 
• 
• • • 
• • • • • 
• 

PRINCIPE DE LA SJ"ULATION: 

A PARTIR D'UNE OP.SERVAllON DOhNEE X ON RESOUD l'EQUATICN DE 
KEPLER SUR lN NOMBRE PREDETERMINE OE PASSAGES DU SATELLITE 
AU-DESSUS CE l"~ORIZON, OH ACCEPTERA QUE LES PASSAGES DONNANT 
ELEVATION SUFERJEURE A 10 DEGRES. LA FREMIERE VALEUR CALCULEE 
VIENT DES ELE~ENTS CARTESIE~S OBSERVES LEGERE~ENT MODIFIES • 

• SYSTE"E D1 UNJ1Ef : . ------------------• 
• 
• 
• • 
• 
• 

UNITE DE LO~EUEUR 
UNITE DE TEHS 
UNITE OE "A~SE 
liN ITE DI ANGLE 

= LE 
:: LA 
= LA 
= LE 

* CONSTANTES DU P~OBLEME : 

.. -----------------------• 

RAYON TE ARE HRE 
M IHUTE 
~ASSE OE LA TERRE 
RADIAN 

* OMEGA= NOA"E DE LA ~ITESSE ANGULAIRE DE ROTATION Cf LA TERRE 
• "U = •ASSE DE LA TERRE 
• RK = RACINE CARREE DE LA CONSTAhTE DE 6RAV1TAT10~ 

• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• • • • 
• • 
• 
• .. 
• 

UNE .. 
PRO- • 

• 
• 
• • 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 

* ~JNEL = ELEV~lION ~lNI~~~ (10 DE,RE ) • .. . 
..................................................................................... 



••••••••••••••••••••••••••••••••••• •••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 
• • 
• • • 
* 

• • 
• • • • • • • 
• 
• 
• 
• • 
• • • • • 
* 
• • 
• • 
* 
• 
* 
• 
* 
• • • 
• 
• • • 
• 
• 
* 
• 
* 
• 

DESCRIPTION CES VARIABLES : • 
• 
• 

X 

POST 

XC 

TO 

TOG 
BF.TA 
NT 
T5 
eu 

Cl5 

RSTAT3 

RAU/i 

AU 

AAS 

ROBS~ 

ACAL5 

DX 

DC 

DSN 
DT 
E 
IC 
NI 

IF 
NA 

: VECTEUR POSITIO N - VITESSE CU SATELLITE AU TE~PS INITIAL • 
VECTEUR OBSERVE * 

= VECTEUR POSITIO N DE LA STATION DANS LE REPERE DE * 
6REENW1CH A~ TE " PS T=O * 

= VECTEUR POSITIO N - VITESSE Dl SATELLITE #U T~MPS INITIAL * 
VECTEUR CALCULE * 

= TEMPS SIDERAL DE GREEhWICH + LONGITUDE DE LA STATIOh * 
AU TEMPS T=t (R ADIAN ) • 

= TEMPS SIDERAL DE GREENWICH AU TEMFS T=O (RADIAN) * 
:a LATITUDE DE LA STATJOlif D'CBSERIIATION * 
= NCMBRE D'OBSERV TIOhS DOFPLE~ * 
= VECTEUR DES tEM PS D'OBSERVATIONS • 
= MATRICE DONT LA IEME LIGaE DONNE LA POSITION ET LA * 

VITESSE OBSERVE ES DU SATELLITE AU IE,E TE~PS • 
: MATRICE DONT LA ~EME LIGhE DONIIIE LA FOSITION ET L~ • 

VITESSE CALCULE ES DU SATELLITE AL IEME TEMPS • 
z MATRICE DOhT LA IEME LIG~E DONNE LA POSITION DE LA • 

S lATI ON AU lE,.E TEIUS • 
= MATRICE DONT LA I EME LIGNE DCNNE LA VITESSE DE LA STATION• 

AU IEME lEMPS • 
= VECTEUR DONT LA IEME COMPOSANTE DONhE LA DISTANCE • 

STATION - SATEL l ITE AU IEME TEMPS ( OBSERVE ) * 
= VECTEUR DONT LA IEME COMFOSANTE DONhE LA DISTANCE • 

STHI0h - SATEL LITE ( CALCULE ) • 
• VECTEUR DONT LA JEME CO"FOS~lTE DONlE LA VITESSE R"DIALE * 

OBSERVEE AU lE" E TE,PS • 
= VECTEUR DONT LA I E,E COMPOSANTE DONNE LA VITESSE RADIALE * 

C~LCULEE AU IEM F. TE"PS • 
= MATRICE DES DER I VEES PARTIELLES DU VECTE~R • PAR • 

AAFPORT AU VECT EU~ lO • 
= MATRICE DONT LA IEME LIGNE DONNE L'EQUATION D' • 

OfSEAVATION AU J EME TE~FS C-A-D LES DERIVEES PARTIELLES • 
DE LA VITESSE R~DIALE FAR RAPPORT A XC O LA 71EMf COLONNE • 
OCNNE LES RESID ru S DOPPLER • 

" MJTRICE DC MISE SOUS FORll!E NORll!ALE • 
= VECTEUR COARECTlOh SOLUTION DU SYSTEME DC • 
= A~GLE D'ELEVATI ON DU SATELLITE AU-DESSUS DE L'HORIZON • 
z IUICE DE COMPT GE DES llEIUTIONS • 
= VECTEUR DOhT LA IEME COMPOSANTE DON~E LE NOMBRE • 

t 'OBSERVAT IONS U IE"E PASSAGE S 
• INDICE DE COMP TA GE DES PASSAGES ACCEFTES • 
= IlDICE QUI MODI FIE LE FAS D'INTEGRATION LORS DU PASSAGE • 

AU DESSUS DE L' HORIZON S 
11 



5.6 ................... , ............ ............................................ . 
• IH = JNCICE • 
• = 1 SI LE SATELLITE EST Au-DESS~S DE L'HORIZON • 
• = G SJ LE SATELLITE EST FN-DESSOUS DE L'HCRJZON • 
• NOFT = I~CICE D'J"r~FSSJON • 
.. = 1 SI I,.FII ESSJOII • 
* = 0 SI FAS 1,-PIIESSICfl .. 
• 

ENTREES : X,TOG.EETA,TO,POS T 

REMARQUES l"FORTANTES : 

- X ET ~OST SONT L~S DANS LE REPFRE "OBILE 
- TOUTES LE5 VALEURS PASSEES EN COMMON SONT DES COIISTANTES DU 

PROBLE"E 

REFERENCE : '"ETHOOS OF OR6 JT OETERMINATICN' ESCOEAL 

• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• • • 
• 
• 
• 
• 
• ................................... ............................................... 

Description des instructions : 
• • • • • • • • • • • • • • • 

135 
116 
137 
138 
139 
140 
141 
142 
143 
144 
145 
146 
141 
148 
149 

135 ~ 136 

137 ~ 145 

J,,.PLICIT AEAL*!(#-~ , O-Z) 
IMPLIClT REALf8(,) 
OJ"ENSION DC(100,7) , CI4(100,6),Cl5(100,6),ROBS4(10C),RCAl5(100) 
DIMENSION RS1A1~(10 0 ,3J,RAU4(100,3>,DX(t,6),D11(6),RS1A14(~,3> 
OI"ENSJON 14(18,3), (6),X0(6),XXCC6),BE1A4(3),POSC3),VITC3) 
DIMENSION OSN(9,Ç), 01(6),T04(3),X2(6,6),U4(3),V4(3),U5(3),V5(3) 
Dl"ENSION RA4(10(), A5(100),XX(6),RCAL4(100) 
Dl"ENSION 15(100> 
DIMENSION NIC3),J3( 6 ) 
DIMENSION X4C3) 
DI"ENSION POST(~) 
COIU10N/E117/TC6 
COM,,.ON/ETl10/NCPT 
COll!fl!ON/ET 15/Nl 
COll!MON/E111/RK/ET1 2/ MU/ETJ3/0ME6A/ETI4/EPSIL 

: les variables s ont déclarées en double préoision~i 
ce qui correspond à une erreur d'arrondi de 1.10 5 • 

: on dimensionne les variables de sorte que le 
programme pui s se traiter un maximum de 100 équations 

d'observation simultanément • 
146--; 149 : les constante s et les indices divers sont passés par 

C0MM0N dans chaque sous-routine • 



151 C 
1 S?. C 
15~ C 
15 4 
15 5 
15/J 
157 
15 Sl 
15 9 
16() 
1 'i 1 C 
162 C 
Hd C 
16 4 C 
165 
166 
16 7 
16il 
169 
170 
171 
172 
173 
174 
175 

CONST NTES OU PRCBLEME 

PJ=3.141592653,D ' 
DERA= PI/1~0 
EPSIL = 1.D-13 
"IJNEL = 1 0 •CE~.A 
li'IJ=1 .oo 
OME6A =C.4~75î7D- r2 
Rk=O , 0 743700 • 

INill LISATICPi 

E1=0.DO 
IC=C 
Nll= O 
I P= 1 
DC 444 1=1,3 

t.44 Nl(I> =O 
NOFl =O 
NOPT1 =1 
NT=O 
R=G.DC 
T5(1) =C .DO 

151 ~ 160: les constantes du prol)làJiœ -sont données par initiali

sation, dans l es unités choisies. 
161---, 175 : les variables-compteurs et les vecteurs à remplir 

sont initialisés également. 

176 C 
177 C 
178 C 
179 C 
180 
181 
182 
183 

LECTU RE DES DONNEES 

READ 1000,X 
REAI> 11JOC,T06 
READ 1COO,BElll,TC 
REAC 1000,(POST(I),1=1,3) 

176---; 183: toutes les donnée s nécessaires au programme sont lues 

à cet endroit. Il s'agit de : 

X, vecteur générateur des observations simulées; 
TOG, temps sidéral de Greenwich au moment initial ; 
BETA, latitude de la station d'observation. 
TO, temps sidéral de la station au moment initial 

( TOG + l ongitude de la station) ; 

POST, coordonnées de la station dans le repère 

mobile . 



Remarque :ces données sont surabondantes; en réalité, BETA peut 
être déterminée par POST de même que la longitude de la 
station • Et donc TO peut être c,onnu également par TOG. 

185 C 
186 C 
187 C 
18 ~ C 
189 
190 
191 
1Q? 
19 '3 
194 
195 
196 
197 
19R 
199 
200 
?.'J 1 
2 02 
201 
204 
2a., 
2U 
207 
208 

RECHERCHE DU RAYCN TERRESTRE , DE LA LATJTlDE, DE LA LONGTTeOE Pru~ 
LE CHANGE~ENl DE EPERE 

DO 31 1==1,3 
~1 R=R+X(I)H(I) 

R=DSQR T<R) 
ALPHA1=DATAN2(XCZ ) ,X(1)) 
X1=X(1)•X(1)+X(2) t X(2) 
X1=DSORTCX1) 
BETA1=DATAN2(X{3) , X1) 
TOA=T06+ALPHA1 
XX(1)=R•CCOS(EE1J1)•0COS(TOA) 
XX(2)==R*DCOS(P.ETA 1)•DSIN(T OA) 
XXC3)=X(3) 
XX(4)::X(4)-0~E6A•x <2> 
XX(~)=XCS)+OMEGA•X< 1> 
XX(6)=X(6) 
)()()(:)()((4) 

XX(&)=XXX•DCCS(TC E)-XX(5)•D SI~CTCG) 
XX(S)=XXX•DSIN(TC b)•XX<S>• DCOS(TOG) 
DO 32 I=1,6 
PJIINT 1001,xx<I> 

32 X(I)=XX(J) 

184 ---t 208: le X générateur des observations est donné dans les 

axes mobiles; il faut donc lui faire subir le chan
gement de repère décrit au paragraphe 2.3 après calcul 
de la latitude et de la longitude du satellite. 

21 0 C CALCUL DES f. LE~E~rs ElllPTIQL ES CORRF.SFC~DANT AU VECTEUR OBSf RV E 
(.11 C ----------- - ----- - ---------------------------------- ----------
212 C 
211 CALL fl[l(X,~4,CF.4,SE4,U4,V4,E4,~4,RI~,,o~E4,• 4,RCV04,RC4,GE4) 
214 l1=T5C1) 

209 ~ 213 : connaissant les c.oordonnées du X générateur dans le 

repère absolu , on peut calculer les éléments ellip
tiques de la t r ajectoire de simulation par appel de 
la sous-routine ELEL. 

214 : on initialise alors la variable temps pour commencer 

la résolution de l'équat ion de Keple r. 



216 C 
217 C 
218 C 
219 C 
22C C 
221 C 
222 C 
223 C 
224 C 
225 C 
226 
227 
228 
229 
23C 
231 
232 
23~ 
234 
235 
236 
237 
238 
239 
24r 
241 
242 
24~ C 
244 C 
245 C 
246 C 
247 
248 
,49 
250 
251 
25 2 
25 .3 
zs 4 
255 
2 'i6 
257 
25 1:! 
?.59 
26 U 
261 
262 C 
?6 3 C 
, l'i 4 C 
i' 6 5 C 
26{ C 
26 7 
268 
269 
2 7 '.J 
271 
27 7 C 
2n C 
271. C 
275 C 
276 
277 
27 ~ 
279 
280 
2l'1 

CALCUL DES POSITIONS SUR LA TRAJECTOIRE DE 5 EN 5 MINUTES F-R 
RESOLUTION DE L'FGUATION DE kEPLER 
--------------------------------------------------------------

CALCUL DES COCADONNEE S Dl SATELLITE ET DE LA STATION AU TEMFS 11 
FN DEDUIRE SI LE SATE LLITE EST AU-DESSUS DE L'HCAIZO~ - Sl OUI 
CHANGEMENT DA~S LE PA S D'INTEERATION (DE MINUTE EN MJ~ulE > 
••••••••••••••••••••••• • •••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• •• 

4C T1=11+5,DC 
44 T2=T1-T5C1> 

CALL POSVITCX,X3,CE4,SE4 , R0~04,R(4,E4,A4,M4,GE4,12) 
CALL STAPOS(FOST,12,BETA , TO,POS,~JT) 
DO 58 1=1,3 

SP. X4(I>=X3CI) 
CALL HORIZ(POS,X4,I~) 
lf(IH,EQ,1)GCTO 42 
IF(NA.E0.0)6CTO AC 
T1=T1+1,DO 
6CTO 44 

42 If(NA.EQ.1)GCTO 51 
NA=1 
T1=T1-5.DO 
GOTO 44 

51 CALL ELEVAT(POS,X4,E) 
NA=O 

OBSERVATION MOMENTANE~ENl ACCEPTEE 
•••••••••••••••••••• • • •••••••••••• 

52 NI(IP)=NI(IP)+1 
NT=NT+1 
DO 45 1=1,6 

45 CI4(NT,I)=X3(1) 
!lO 46 1 = 1, 3 
RSTAT3<NT,J)=f0Sfl) 

4f RAU4(NT,I)=~IT(J) 
T5(~T>=T1 
T1=T1•1 .D C 
T?=T1-T5(1) 
CALL FOSVIT(X,X3,C~4,SE 4,~0v04,RC4,E~,-4,~4,r,f4,T2) 
CALL SlAPCS(~OST,12,BET A,TC,POS,Vll) 
DO 59 1=1,3 

S<; X4<T> =x3(I) ' 
CALL HORIZ(PCS,X~,lk) 

CALCUL DE L'ELEVATIO ~ MAXl~UM - SI ELLE EST JNFEA1Eu~f - 1C ulC, RlS 
LE PASSAG[ E~T P[FUSE ............ ' ' ..... .. ............................... .... .... · .. .. .... ... . 

CALL ELEVAT(PCS,)4,l1) 
lf(H-E1>.LT,C,OO E= E1 
IF(IH,EQ ,1)GCTO ~2 
IFCE,LT.IIIINELHOTO 50 
PPJNT 2007,IP,NJ(IF) 

TFST SUR LE NC~ HkE DE PASSAGES .............................. 
IF(IP.EQ.])GCTO f( 
lP=lP+1 
r,010 40 

'iO NT=NT-NI(JP) 
Nl(IP)= O 
GOTO 4C 
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226 ~ 229: calcul,5 minutes plus tard,des coordonnées du satelli
te (POSVIT) et de la station (STAPOS). 

230 ~ 24-0: on vérifie au nouveau temps si le satellite est dans 
l'horizon de la station (HORIZ). Si non, on augmente 
de nouveau le t emps de 5 minutes.Si oui , on regarde 
s'il l'était dé jà au temps précédent (test sur NA). 
Dans l'affirmat ive,on augmente le temps d'une minute 
et on poursuit la résolution.Le cas échéant,on retour
ne au temps précédent (239) après avoir signalé qu'on 
était dans l'horizon (238). 

IH=O 
remier temps acceptable 

IH=l 

t 

241 242: lorsqu'on a att eint la 1ère observation valable on 
calcule l'élév tion du satellite et on réinitialise 
l'indice NA qui ne servira plus avant le passage 
suivant. 

243 ~ 271: on poursuit mai ntenant sans problème le processus de 
résolution de minute en minute jusqu'à sortie de 
l'horizon (le t est HORIZ étant appliqué à chaque 

279 - 280 

temps successif ). L'élévation est,elle aussi,calculée 
à chaque fois et retenue si elle est supérieure aux
précédentes ( 267 - 270). 
On retient également en oours de résolution le nombre 
total d'observations valables(248) et le nombre d'ob
servations valables sur le passage considéré (247). 

0 
: si l'élévation maximum est inférieure à 10 ,on refuse 

le passage.On r éinitialise le nombre d'observations 
valables partiel et on ramène le nombre d'observations 
total à sa valeur au passage précédent. 

276---, 278: on décide ici de n'accepter que 3 passages convenables 
(on pourrait éventuellement augmenter ce nombre,ce qui 





283 C 
284 C 
285 C 
286 60 
287 
288 
2RQ 
2QO f1 
291 
292 
293 62 
294 
295 
296 
297 20[6 
298 ac; C 1 

. .:.. J. 

signifierait par là-même une augmentation du nombre 
d'équations d' observat i ons, mais l'intérêt n'est pas 
très grand lorsqu'on dispose déj à d'une cinquantaine 
d'équations). 

CAL CUL DES POSJTICNS ME LA TIVE S ET DES VITESSE S RADIALES ( OBSEMVATJON ) 
-----------------------------------------------------------------------
CALL RANRAT(CI4,RSTAT3, RA l4 , RA4,ROBS4,T~) 
I F(NOPT.EQ.Q){ClC 8001 
PRINT 200G 
DO 61 J=1,NT 
PRINT 2001,TS(J) 
PR IN T 2002 
DO 62 1=1,NT 
PRJNT 2003,(CI4(J,J),J = 1,6> 
PRJNT 2C04 
DO 2006 1=1,IH 
PRJNT 2005,(~STAT3(I,J) ,J= 1,3) 
PRINT 2005,(R~U4CI,J},J =1 , ! ) 
C0hTINUE 

286 : on dispose main tenant des t emps valables,des coordon
nées du satell i te et de la station en ces temps. On 
calcule alors sys tématiquement l e s vitesses radiales. 

287--, 298 : impression à opti on. 
299 C 
:rno C 
301 C 
3117. C 
30 ~ ( 

304 
~05 
, r.6 
3ü 7 
3 r P. 
"3(,9 

22 
1 

ECU 

PFR TUR8ATJON D'UN OU DE Fll SIEUAS ELE~E~TS ELL IPTJÇUES 
( FOUR SIMULATIC~ ) 

------------------- -- -- ------------------------~--
E5: E4 + 0. 02 
CALL ELCAR(X ( ,A~,E5,RI4 ,kC~E4,w4,~4) 
Jf.=I C+1 
I FCN0PT1.EQ.0HC10 8'.':~ f 
PR INT 899 ?. ,IC 
(Cl NTI NlJE 

304 -- 305 : on perturbe un des éléments elliptiques au hasard et 
on calcule les éléments cartésiens correspondant à la 
nouvelle ellips e(ELCAR)pour simuler une approximation. 

306 : comptage des i t ér ations. 

307 ~ 309: impression à option. 



311 r 
, 1? r 
3 1 ~ C 
~ 11, ( 

31'.i ~,,, 
317 
3 H 
!1 9 
3 2 r: 
~2 1 

310 -+ 321 

32 2 
32 ~ 
:! ?4 
:' 2 5 
326 
327 

5 . 12 

CALCUL DF.5 CCC~DCN~EfS DU SATELLITE , DES FOSJTJO~S REL-11VES ET CtS 
VllfSSES RADIAL[( FUR l~LS LFS lE~PS 

CALL ELFL(XU.-5,Cf5,Sl5,U5,V5,E5,~5,RJS,ROME5,WS,~CV05,h~5,~f~) 
00 'i3 J=1,NT 
Ti'=TSCI)-15(1) 
CALL POSVJTCXC,x~.Cl5,SE~,~CVOS,RQ5,E5,/15,~5,GE5,T2) 
00 5 ~ J = 1, 6 

5~ Cl5(1, J )=X3(J) 
CALL RANRn(Cl5,RSl/lT.5,RAlli,,RA5,RCAL5,T5) 

: tous les temps acceptables étant connus,il n'est plus 
nécessaire de réeffectuer les tests de validité. 
On peut donc,par un DO sur le nombre total d'observa
tions,calculer les vitesses radiales modifiées par le .. meme processus. 

or 2 1=1,NT 
['() 3 J=1,6 

3 XXC(J}=CJ4CI.J} 
RHO=RA4(I) 
RH OP=ROFJS4(1) 
00 21 J=1,~ 
POS (J)=RST,T3CI.J) 

2 1 VJT(J)=RAU4CJ,J) 
T1=TSCI>-TSC1> 
CALL DERP/ICXXC.xC.,AS,CE5,S~5,U5,V5,DX,l1) 

CALCUL D[S EQl/lTIONS D'COSE~VAllC~ 

CALL COSY(XXC,tX,POS,VI1,D11,RHO,RHOP) 
DC 1977 J1=1,t 

3 2P. 
3zç 
3 3C 
!31 
3 32 C 
3B C 
:! .! 4 C 
335 C 
336 
~3 7 
338 
3 39 
34 0 
H1 

1977 DC(I,J1)=DT1(J1> 
OCCI, 7>=R CALS(l)-~OPS .. ( I) 

2 CON T JNUE 
NF=NT 

322 ~ 341: on calcule alors les équations d'observation tDERPA) & 

34 ? C 
34 ·~ C 
344 C 
34 ~ C 
~ 4f-. 
~ 4 7 
~4 .!l 
34Q 
~SC 

11 

10 

cfr. chapitre 4, (COSY) 

de même que les seconds membres (339). 

RCDUCTJON DU 5YSl[M F SOUS FORME NOR~ALE 
---------------------------------------
DO 10 1=1,6 
N=6 
tt= 7 
00 1 0 J=1.7 
DSNCI.J)=C.ou 



351 0{1 30 1=1,6 
352 DC 30 J=I,7 
353 DO 20 L=1,NE 
35~ 20 DSN(I,J)=DSN<J,J),+OCCL,I>~DC(L,J) 
355 JF(J .NE.J .OfLJ .NE . IC )()SNCJ, J)=DSN(l,J) 
356 :!0 CONT HIUE 
357 00 P.8 1=1,6 
35q DO R8 J=1,6 
35Q ~8 X2(J,J)=OSN(I,J) 
360 IF(NOPT.EQ.0)€0TC EOOû 
:S61 00 63 1=1,NT 
362 é3 PRINT 2003,(CI5fl,J),J=1,t) 
363 PRl~T 9994 
364 DO 9995 1=1,NT 
365 9995 PRINT 99Ç6,(DCCI,J ) ,J=1,7) 
36é PRINT 8997 
367 DO 1978 1=1,é 
368 197P PRINT 90 8 4,(DS~(l,J),J=1,7) 
~69 80C(j CONTINUE 

342--. 356: le système surd éterminé(NT 6)est alors réduit à la 

forme nouvelle (6 6) (Appendice III) afin d'être 

résolu par méthode directe. 

356-+ 359: il est transfér é dans une matrice auxilliaire. 

360--+ 369: impressions à option. 

3 71 C 
372 C 
3 73 C 
374 
375 
376 
377 
378 
379 

INVERSION DE LA ~A l RICE ET CALCUL DU VECTEUR CORRECT ION 
-------------------------------------------------------
CALL SYMMAT()2,N) 
DO 89 1=1,6 
DT(I)=C.D0 
DC 90 1<=1,6 

Ç( DTCI)~DT(I)+X2(I,k ) *DSN(k,7) 
P.Ç CONT !NUE 

374: la matrice est inve r sée. 

375--.. 379: la solution est obtenue par produit du second membre 

et de la matri c e inversée. 

3 P, 1 C 
~82 C 
383 C 
384 
385 
386 
~87 
388 
389 
390 
391 

NOUVEAU VECTEUR CALCULE 
-----------------------

t.7 DO 5 1=1,6 
5 XOCI)=XOCI)-tl(I) 

IF(NOPT1.EQ.O)GCTO 8005 
12 PRINT 9993 

PRJNT 8999,(DTCI>,1=1,6) 
PRlNT 8991 
PPINT 8S92,(X(CI>, 1= 1,6) 

SOCS CONTINUE 



5.14 

392 N0PT=0 
393 D15=DABS(DT(1)) 
394 DO 400 1=2,6 
395 IFCDABS(OTCil)-DT5. E.O)DTS=DABS(OT(I)) 
396 40C CONTINUE 
397 If(DT5.LE.1.D-C7)G0 10 4C1 
~9~ If(OT5.LT.5.D-1)€0TO 19 
~99 PRINT 9001 
400 9001 FOR"AT(1X,' l~ MElH ODE NE CCNYEA€E PAS ') 
401 4C1 IIC=IC/3 C -- - -
402 IC=30•CIIC+1) 
40 ~ GOT<, 7 
404 1Ç I IC=IC/ 30 
40 5 IFCCIC- 3C •IIC>,N E. OG CTC1 
406 7 IFilC.LT.3G)ECTO 1! 
407 If(IC.LT.f C)G0T 0 14 
i,OP. lf<IC.LT.SC>GOT0 15 
409 If(lC,LT.120)G0T C 16 
i,10 If(IC.LT.150)~0 TO 17 
i,11 If(lC.Eij.150)STCF 
412 1~ ES=E4+0.01,D0 
413 CALL ELCAR(X(,Al,,l5 ,R J4,kC~E4,~4,Ml,) 
414 GO TO 1 
415 14 Rn=RI4•1,0JDC 
416 CALL ELCAR(X0,Ai,,E4 , RI5,RCME4,W4,M4) 
417 G0T0 1 
418 1~ R0M~5=RO~E4+~.D( 
419 CALL ELCAR(X0,A4,E 4,R l4,ROME5,W 4 .M4) 
420 GCl0 1 
421 16 M5=M4•1,03D0 
422 CALL ELCAR(XC,A4,E4 . RI4,RCM~4,w4, M5) 
423 <;OTO 1 
424 17 A5=A4•1,005D C 
425 CALL ELCAR(X0,A5,E4 , Rl4,R0ME4,W4,M4) 
426 GOlO 1 
427 100C F0RMAT<3D20.1J) 
428 1001 FORMAT(1X,' LE ~ECT EUR OBSERV E EST : ',J,1X,2CJ(D2C,13, ~X)/)) 
429 20cc F0RMAT(1X,'LES TEMP S CONSJD~RES S0kT : ',//) 
430 2001 FORMAT(1X,D20,13,/ ) 
431 2007 F0RMAl(1X,'AU ',I2,' PASSAGE CORAESP0NC ',13,' 0BSERVATIC~S ',//) 
432 89q1 FORMAT(1X,"LE N0lVE AU VECTEUR X0 EST : •,l,2 ~ <1H•),//) 
433 f992 FOR~ATC1X,6(D17.1C ,1 X),II> 
434 8998 FORMAT(1X.3HIC=,13, / /) 
435 8999 FORMAT<1X,2(3(02(. 13 ,3X),//,1X),////) 
436 9r,cc FORMAT(1X,4(D20,10 )) 
437 9993 FORMAT(1X,'LE VEClE UR C0RREClI0N EST: ' ,l,1X,27(1Ht),I/) 
43f 2005 FORMAT(1X,6D2C.1C, /) 
439 2004 FORMAT(1X,'LES POS IT IONS ET LES VI TESSE S DE LA STATION St Nl ·',//) 
440 2003 FORMAT(1X,602(,13, /) 
441 2002 FORMAT(1X,'LES F~S IT JONS OU SATELLIT E SCNl ·',/IJ 
442 9994 FORMAT(1X,'LA ~AlR IC E DU SYSTEME SURDE1ERMINE EST :'l,1,,40(1H•)/) 
443 9996 FORMA1(1X,7(D17.1C , 1X1/,1X) 
444 90C4 FORMAT(1X,7CD17.1C ,1 X)) 
445 e9ç7 FORMATC1X,'LA ,AtR IC E OU SYSTEME SOUS FCR ~E NORMALE ',l1X,4((1H•) 
446 1 I> 
41.7 END 

384 385: l'approximation est corrigée. Suivent alors les tests 
de convergence ( on demande une précision de l'ordre 
du mètre pour ch aque composante 1 .10-7) (393 - 398), 
les impressions à option et les formats d'impression •. 



5.3 Explication des sous-routines 

Sous-routine ELGAR - - - - - - - - - -
Slfl'1~0UTINE [LCAR(ll ,~,[;,RI,ROMEGA,W,M) 

SOUS-ROUTINE ELCAR 
•••••••••••••••••• 

PAUL FR ~NCO ISE 

~UT : PASSAGE DES EltMENTS ELLIFTJQUES AUX ELE"ENTS CA~lESJE~S 

DESCRIPTION CES FARAMETRFS 

PARAll'ETRE~ CARTESIENS 
li = VECTEU" FOSIT ION-VITkSSE 

PARAll'ETIIES ELLJPTIQlifS : ,. = DEMI-GRAND AXF 
E = EXCENUICITE 
RI = INCL IN,1 JSON 
R<lMEl:A = LONGITUDE DU NOEUD 
w = ARGUIIEl'1T DU FER JGFf 

"' = ANOl'IALIE l'IOH NE ( 

ENTREES : A,f,RJ,ROl"EGA,~,~ 

SORTI[ : li 

ASCENDUT 

Al TEMPS CONSIDERE ) 

* 
* 
• 
• 
• 
* 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• • 
• 
• 
• 
• 
• 
• .................................................. . .................................................. 

51 
5? 
53 
'i 4 
55 
56 
57 C 
51! C: 
59 C 
60 C 
61 
62 
63 
64 

Jfl'PLICIT REAL•f(j-H,0-2,M) 
Dll'lfNSION ll(6) 
COMMON/ETJ1/~W/Ell2/M~ 
tc~,ON/fl11U/NC~l 
CE=l'l+E •os IN ( ~) 

3C( GE1=GE 

CALCUL DE l'A~OMALIE EXCENTRIQUE PAR NE~TON- RAPHSO~ 
---------------------------------------------------
F=GE-E•DSIN(GE)-, 
FP=1 .-E•DCOS (GE) 
CiE=GE- F/FF 
IF(DABS(GE1-GE)-1.D-1C)3[1,3CC,3[( 



6 6 C 
6 7 C 
6 ~ C 

CALCUL DES PAAA~ElRtS CARTESIENS 

5.16 

6 9 301 
70 

B=OSQRT<1. -E••2>•A 
A14=DSQR10'1U /A> 

7 1 
72 
B 
74 
H 
16 
71 
78 
79 
80 
81 
82 
83 
84 
85 
ff 6 
87 
u 
se; 

RN=A14/A 
X1=1.•E•DCOS (EE) 
XB=A•CDCOSC GE)•E) 
YB=B*DSIN(G E) 
XPP=•RN•A•DS IN(GE)/X 1 
YBP=RN*B*DCO S (GE)/ X1 
A1•DCOSCW>•D COSCRc,E GA)-OSIN(W)•OSINC~o,EGA)•DCOS(RJ) 
~1=•0SJN<W>• tCOSCAO" EGA)·OCOS(W>•OSINCRCMEGA)*OCOS CA I) 
A2•0SIN(RO"E6 A)•rcos cw>•DCCS(ROME6A)•OSJN(W)•DCOS (AI) 
R2=-0SIN(W)•DS INCROM E~A)+OCOS(W)•DCOSCRCMEi~>• ocoscRI) 
AJ•OSINCW>•O SJN(AI) 
R3=DCOS(W)•DS IN(RJ) 
X(1)=A1•xe+B 1•YB 
X(2)=A2•XB+B2 •YB 
X(3)=A3•xe•B 3•YB 
XC4)•A1*XBP ♦B1•YeP 
XC5)=A2•XBP+ B2•YEP 
X(6)=A3•XBP ♦ B3•YEF 

90 900(; 
91 

PRINT 9000, (XCl),1=1 , 6) 
FOR~A1C1X,1H1 ,1•,ll/ , 1X,2~X=,2C3C020.13,3X),//,1J,2H )I//J) 
AEHRN 

~2 END 

Détails des instructions 
• • • • • • • • • • • • • 

51 
56 

65 

89 

--~> 55 : déclaration des variables et initialisations. 
64: calcul de l'anomalie excentrique à partir de 

--~-
1 1 anomali e moyenne par une méthode de Newton-
Raphson. 
f(E) = E M - e sin E (carte 61) 
On a une bonne approximation de départ: 

E
0 

= M + e sin M 
(=développement en série de E en fonction de M 

arrêté au 1er ordre) 

--➔) 88: formules de passage des coordonnées elliptiques 

69 
83 

(a,e,i,.n.,w,E) aux coordonnées cartésiennes. 
82: vari ables auxilliaires. 
88: coordonnées cartésiennes qui ont été 

expl icitées au chapitre 2. 
: impression. 



• 
* 

• 
* 

• 
• 
• 
• 
• 
* 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
* 
* 
• 
• 
• 
* 

5.3.2 Sous-routine ELEL 
Y • T ~ ~ ~ • • ~ ~ • • • 

SOUS-ROUTINE ELEL 
••••••••••••••••• 

FALL FR A~COISE 

PUT PASSAGE DES (L~ME~TS CAHTfSJENS IUX ELEMENTS ELLIFTIQUES 

DESCRIPTION tes PARAMETRES 

PARAMETRES CA~lESIEhS: 
XO = ~ECTEUR FOS I TJOh-VITISSE DU SATELLITE A UN INSlANT 

PARA~ETRES 
A 
E 
RJ 
RO"EEA 
~ 

"o 
GE 

PARA"ET~ES 
CE 
SE 
uc 
vc 

PRECIS 

ELLIPTIQUES CL ASSIQUES: 
: DEMI-6RAND AXE 
= EXCENTRICIT E 
= INCLINAISON 
= LONGITUDE DU NOEUD ASCENmAlT 
= ARGUMEhT OU PERIGEE 
= ANOMALIE MO YENNE ( A~ TE,PS CONSIDERE ) 
: ANO"ALIE EX CENTRIO~E ( Al TEMPS CONSIDERE ) 

ELLIPTIQUlS PARTICULIERS: 
= E•COS(6E) 
= E•Sih(GE) 
= VECTEUR POS I TION UNITAIRE DU SATELLITE 
= VEClEtR UNI TAIRE CR1t060NAL A UC DANS LE FLAN 

ORBITAL DAN S LE SEhS DES AhO,ALIES CROISSANTES 

PARAMETRES AUXILIAI~ES: 
RC = DISTAhCE CENTRE DE LA TERRE - SATELLITE 
ROVO = PRODUIT SCA LAIRE PCSJTION • VITESSE CU SATELLITE 

ENTREE : XO 

SORTIES : A,CE,SE,UO,VC,E,M0,RI,ROMEEA,W,RCVO,R0,EE 

REFERENCE: ''ElHOOS OF ORBIT DETER~INATION' ESCOBAL ( C~APllRE 3) 

* 
* 
* 
* 
* 
• 
* 
* 
* 
• 
• 
* 
• 
* 
* 
* 
* 
* 
* 
* 
* 
* 
* 
* 
• 
• 
• 
* 
* 
* 
• 
• • 
• 
• 
* 
* 
• 
* 
• 
* 
* 
* 
• 
* 
* 



51 
5 

~ 

' · n 
54 
55 
56 
57 
58 
59 
60 
61 
62 
63 
64 
65 C 
66 C 
67 C 
6E C 
69 
70 
71 
72 
73 
74 
75 
76 
77 
H 
79 
80 
81 
82 
83 
84 C 
85 C 
86 C 

··s1 C 
88 
89 ~" 
90 , 
91 
92 1 

93 
94 
95 
96 
97 
98 
99 

100 
101 
1 C' 2 
10 ~ 
104 
105 
106 
1'17 
1(18 
109 
1 H 
111 
112 
11 3 
11/. 
115 
116 
117 

lMPLlCIT REAL•BO-H,0-Z,M) 
C0MM0N/ET12/ l'U 
OJl'ENSION XO(é),U((3),VC(3) 
RC2=0.oa 
ROVO=O.DO 
GVC2=r.,oo 
V01=0.DO 
0(1 1 1=1,3 
J=lt3 
R(2=R02 ♦ XO (I)•XO(I) 
R0V0=ROV0+XO CJ)tX0(J) 

1 GV02=6V02+X0 (J)t>C(J) 
R0=DSQPT(R0 2> 
f;V01=DSCIR1(6V02) 

ELEMENTS ELLJPTICUES NON CLASSIQUES 

A1=2./RO-GV0 2/Mt; 
A=1 ,/A1 
CE=1.-ROH 
SE=ROVO/DSQ ATCl'UIA) 
E2=SE U2t CE H2 
E=DSQRT(E2) 
DO 2 1=1,3 

2 UOCJ>=XOC J>/IIC 
P=A•C1 -E2) 
DO 12 1'"1,3 
J=I+3 

12 V01=V01+UO( I>•XOCJ) 
DO:! 1=1,3 
J = 1+3 

~ VOCI)=(R0• XOCJ)-~01•XG(I)) /DSQATCML•P) 

ELEMENTS ELLJFTIQUES CLASSIQUES 

~SIN=DSQRTCUOC3>•U0(3)+V0(3)•VOC3)) 
Xz(U0(1)+V0(2))t(l0(1)+ V 0(2 )} ♦ (U0(2) -V0(1))t(U0(2)-V0(1}) 
BCOS=DSQRT (X)-1, 
RJ=DATAN2(flSI~,BC0S) 
IIUO=DATAN2 (U0(3),V0(3)) 
Xs:U0(1)+V0 (2) 
Y==UO (2 >-va< 1 > 
RL0:DATAN2cY ,X) 
ROll!EGA=RLO -AUC 
IFCE-1.D -5)4,4,5 

5 X=CV01•DSQR TCP/MU)) 
Y=P /R0-1, 
RV0=DATAN2 CX, Y) 
w=RUO-RVO 

/, ll=U-RO)/( Ft~) 
GE=DARCOS( l() 
IFCROV0)1 C,1C,11 

H (;E=-GE 
11 ~C=GE-E•DSIN(GE) 

IF(NOPT. EQ.0)6~10 ecco 
PRJNT 1JO,A,CE,SE,UO,~O 
PRINT 9002 ,A,E,~( 

ç PRJNT 9C(5,RJ,RC~fG~,W 
to o r cr.NT INUE 
,ar FORMAT(1X, 2HA=,D2[,13,3X,3 HCE=,D2C,13, !X,3HSE=,t2G .13,3x,//J1X,3~U 

10=,3(D20 .13,3X),l//,1X,3 HV0=,3(D20.13,!X)I//) 
9 o i: 2 F o R ~ A T < 1 x, 2 H "= , D 2 i: • 1 r , 3 x., 2 ti E =, o 2 c . 1C, 3 x, 3 H'1 c =, o 2 c . 1 c , 111> 
ÇOO S F0R"AT(1X,3 HRl=,t20.1C,lx ,7 ► RO~EGA=,D2 0,10,3X,2H ~=,D20.1C,///) 

1 3 RlllHN 
U1D 



5.19 

Détail s des instructions: 
• • • • • • • • • • • • • 

51 64: déclaration des variables, initialisation 

et calcul de 11~11 , IIYII et r.v' 
65 --➔ 83 : calcul des éléments elliptiques non classiques 

d'après les formules vues au chapitre 2. 

84 ~ 106: calcul des éléments elliptique s classiques 

• 

* 

e2 = 

sin i = 

cos i = 

si 1 = 

u = 
0 

} = 

OÙ 

d'après les éléments d'Escobal ou les formules 

suivantes. (voir figure ci-après) 

S 2 + C 2 
e e 

+ Vuz! + V 2 
zo 

+ V(u,.o + vys + lu -
Yo 

n+w+v V • . 
w+ vo 

1 -0 uo 

ux + vy 
0 0 cos 1 o= 1 + cos i 

uz 
sin u = 0 

0 sin i 

V )2 xo 
1 

anomalie vraie 

uy - vx 
sin 1 = 0 0 

o l + cos i 

LU = u - vo 0 

OÙ cos v o = 1 (~ - 1) e r
0 

• 

sin v o = :o va(l; 
e2) 



Sous-routine POSVIT - - - - - - - - - -
StB ROUTINE POSVI1(X10,X , CE,SE,ROVO,RC1,P E,S~A,R~C ,EC,T) 

...................... ~ ........... .......................................... . 
SOUS-ROUTINE POSVIT 

···············i··· 
VUOEPl.1 ElIENNE 

CALCUL DE LA POSITIO~ ET DE LA VITESSE DU SATELLITE EN UN TE~PS 
DONNE A PARTIR OE LA POS I TION ET DE LA VITESSE Al TE~PS IN11IAL 

OESCRIPT10N CES FARAMETRES 

X10 

X 

PE 
s,o 
R~ C 
EC 
CE 
SE 
R01 

ROVO 

T 

SORTIE : li 

= VECTEUR POSITI O~ • VJlESSE DU SATELLITE AL TE"PS 
INITIAL 

= VECTEUR POSITI ON• VITESSE OU SATELLITE AL TEMP~ 
VOULU 

a EXCENTRICITE 
= OE"l·GAANO AXE 
= ANOMALIE MOYEN EAU lE~PS INIT IAL 
= ANO"ALIE EXCEN TRIQUE Al tE,PS INITIAL 
= PE•COS(EO) 
:: PE•SIN<EC> 
: DISTANCE CENTRE DE LA lERRE • SATELLITE AU TE~FS 

INITIAL 
= PRODUIT SCALA! EDE LA POSITION FAR LA VITESSE A~ 

TE"PS U 11 IAL 
z DIFFERENCE TE~ PS CONSIDERE - TEMPS INITI AL 

• 
• • • • 
• • • • 
• • • 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• • 
• • 
• 
• • 
• 
• 



51 
52 
53 
'i 4 
55 
56 
57 C 
58 C 
59 C 
6C C 
61 
62 
63 C 
64 C 
65 C 
66 C 
67 
68 
69 
70 C 
71 C 
72 C 
7~ C 
74 
75 
76 
77 
7P 
79 
80 
81 
82 
8 3 C 
84 C 
85 C 
86 C 
87 
88 
89 
90 
91 
92 
93 
94 
95 C 
96 C 
97 C 
98 C 
99 

1cc 
101 
102 
103 

' , 0' 
105 
10t 

I•PLICJT REAl•8(--~,0-l) 
DJ~lNSJON X1C(6),X(6) 
co•o,oN/ET 11/RK 
COM~ON/ETI4/EFSll 
CO~f'IION /ET J 5/ NT 
R~U=1.D0 

CALCUL DE LA CEMI DlfflRE~CE DES ANO~ALJES EXCENTRIQUES 
-------------------------------------------------------
DELTAM=T•AK*D!GA1CA"U)/(SMA••1.5) 
Rfl=DEL TAM+RMO 

..................... 
E=A~ ♦ PE•DSIN(R") ♦ PE•PE*DSIN(2,•RM)/2, 
RG=(E-f0)/2. 
IC=1 

NEWTON-RAPHSO~ MODIFIEE 
••••••••••••• t ••••••••• 

2 RG1 =RG 
IC•IC+1 
R1=SE•DSINCREl••2, 
A2•CE*DSJN(R6)*DCCS(RG) 
R3•2.DO•SE•DSJNCA,>•DCOSCR5) 
R4=CE•(1.D0-C2.DC•DSIN(AG>••2,)) 
R~=RG•((R6+R1·R2·0,5DO•DEL1AM)/C1,DO+R3-~4)) 
DELTA=DABSCRE-R61) 
IF(EPSIL·DEL1A)2,3,3 

NOUVELLE POSllIOW DU SAlELLJTf 
-----------------~----------~-

:! E•2,DO•AG 
C=SMA•<,.oo-ocos<E>> 
S=DSQRT(SMA)•tSI~(E) 
AF=1.D0-C/R01 
RG=CR01•S+ROVO•CIDSQAT(RMU))/DSGRT(R,U) 
DO 5 J:1,3 
l(aJ ♦ 3 

5. X(J)•AF•X10(J) ♦ RE•X10(K) 

NOUVELLE VITESSE DU SATELLITE 

R=RO 1 ♦ <1 , •RO 11 SM I > • C ♦ RO \10 ID SQR T CR" lJ• S ~A) 
RF1=•DSQRT(RPU)•S/(R*R01) 
R(:;1=1,D0-(/R 
DO 7 J=4,6 
K=J-3 

7 XCJ)=RF1O10O)+k(1*X1G(J) 
RE l IJRIII 
END 

Détails des instructions 
• • • • • • • • • • • • 

5.21 

51 ~ 56: déclaration des variables et initialisation. 



57 

83 

95 

)1, 82 • calcul par une méthode de Newton-Raphson modi-• 
fiée de la demi .. différence des anomalies excen-
triques aux temps t et t

0 
en fone:tion de la 

différence des anomalies moyennes DELTAM (carte 

61). La précision demandée EPSIL est ici égale 
à 10-3• 

> 94 • calcul de l a position au temps considéré t • • 
• 

r = r f 
0 + ro g (1) 

➔ 104 • calcul de l a vitesse au temps considéré • • 

v = r g' + r f' 
0 0 

(2) 

Les 
(1) 

détail s des calculs donnant les formules 

et (2) sont exposés dans l'Appendice. 
Référence : Escobal , "Methods of orbi t deter

mination". Appendice II. 

Sous-routine STAPOS - - - - - - - - - -
SUBAOUTINE STIPOS(RSTA T,T,BETA,TO,PO,VJ) 

•••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• ••••••••••• 
• • 
• SOUS-ROUTINE STHOS VU.DEPUT ETIENNE t 

• • • • • • • • • • 
• 
• 
• • • .. 
• • • 
• • • • • 

• •••••••••••••••••• 

eut : CALCUL DE LA POSITION ET DE LA VITESSE DE LA STATION EN u~ 
TEMPS DO~~E DANS LE REPERE IBSCLU, EN FONCTION DE LA POSITIO N 
ET DE li ,JTESSE AU TEMPS INITIAL DANS LE REFERE MOBILE 

DESCRIPTION IES PARAMETRES 

--------------------------
RSTAT 
T 
BETA 
TO 
PO 
VJ 

~ VECTEUR POSI TION DE LA ST#TION AU TEMPS INITIAL 
2 TEMPS ECOULE DEPUIS LE TE,PS INITIAL 
a LATITUDE DE LA STATIO~ 
= TEMPS SIDERA L DE LA STATION AU MOMENT INITIAL 
= VECTEUR POSITION DE LI STATION 
2 VECTEUR ~ITESSE DE LA STATION 

ENTREES RSllT,1,EElA~TC 

SORTIES : P0.,"1 

• • • 
• • • 
• 
• 
• • • • 
• • • 
• • • • 
• 
• 
• 
• • • • ••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 
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51 J~PLICIT REAL,SCA•H,O•Z) 
52 CI"ENSION RS1Al(?),P0(3),~J (3) 
5~ COM~ON/ETJ3/C•EE# 
54 Cfl!OON/E TJ7/TCE 
55 A1•C.cO 
56 DO 12 1•1,3 
57 1, R1•R1 ♦ ASTATCJ)tRSTAl(I) 
58 C 
59 C CHANGE"ENl DE REFERE 
60 C -------------------~ 
61 C 
62 R•DSCUIT U 1) 
6~ M1•TO+OIIIEGA•l 
64 BE CO•OCOS <BE l J) 

65 C 
66 C POSITIONS z = z • 
61 C •••••• 1 •• 

68 C 
69 Pn<1>•R•DCOSCX1)tSfCO 
7C P0(2)•R*OSIN(X1)•BECO 
71 POC3)•R•PSINCSETJ) 
72 C 
73 C VIlfSSES 
74 C •••••••• 
75 C 
76 VJC1)••0"f&AtRSlJ1(2) 

. 11 VJ(2>•0"EGA*RS1A1C1) 
71! V 1( 3) •0 .DO 
79 VIJ•VI< 1> 
8(j AL,NA•T06+0"E6J•l 
111 DCAL•DCOSCAL,NA) 
12 DUL111JD SJfil <AL FMU 
8! Vl(1)•Vll•DCAL•VJC2>•DSAL 
84 1C Vl(2)•Vll•DSAL+Vl(2)•DCAL 
85 IIETURN 
86 END 

Détails des instructions 
• • • • • • • • • • • • 

51 --55 : déclaration des variables et initialisat i on . 
'56 7 --. G : calcul de la distance centre de la t erre-station . 
; a ) 71: calcul des positions de la station dans l e r epère 

fixe au temps considéré. 
72 ~ 84: calcul des vi tesses dans l e repère fixe au temps 

~considéré. 
Pour plus de détails quant aux calcul s il faut s e 
référer au chapitre 2. 





5.24 

Sous-routine HORIZ 

Sll~P0UTINf HCRIZO 1 Y,IO) 

••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 
• • 

.. 
• 
• 
• • • 
• 
• 
• 
• • 
• 

SCUS-ROUTINl HCMJZ 
•••••••••••••••••• 

1/HHPUl ETIENNE 

FUT : OElER~INEf Sl LE SATEL l. ITE EST DANS L'HORIZON DE LA STATJO~ 
PAR L'EQt•TJON DU PLAN TANGlNT 

DESCRIPTION CES FARAMETRES 

--------------------------
X: VECTEUR POSITION DE LA STATJO~ 
Y a VECTEUR FOSITION DU SAlELLJlf 
JC : JtHJCE 

• 0 sr LE SATELlllE EST EN-DESSOUS eE L'HOSIZON 
s 1 SJ LE SATELLITE EST AU•DESSLS DE L'HORIZON DE LA STATION 

ENTREES : X,Y 

SORTIE : I( 

• 
* • • • 
* 
• 
• • 
* 
* 
• 
• 
• 
• 
• 
* 
• 
• 
• 
• • • 

• • 
• • •••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 

51 l~PllCJT REAL•~(I-H 1 0-Z) 
52 nJMENSIO~ W(3l,Y(~) 
53 FLEV=O.D0 
54 Df 1 1=1,3 
55 flEll=fLEll+X(ll•Y(J)·XCI)•~(J) 
51> JFHLE\1)2 1 2,3 
57 3 Iû=1 
58 RlTUkN 
5c; 2 Jn;(, 

fi., llEHPN 
fi 1 t N r, 

Détails des instructions 
• • • • • • • • • • • • 

L'équation du plan tangent au globe terrestre en la stati on 
d'observation s'écrit: 

xX + yY + zZ = R2 (x,y,z) = coordonnées du satellite 
' (X,Y,Z) = coordonnées de la station. 

Les points situés au-dessus. du 

xX + yY + zZ - R2 0 

plan tangent satisfont l'équation: 

51 
54 
56 

53: déclaration des variables et initialisation. 
55 : calcul du résidu xX + yY + zZ - R2 . 

---> 59: test sur le résidu et détermination de IO. 
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Sous-routine ELEVAT - - - - - - - - - -
SUBAOUTIN ~ ElEVJT(X,Y,ElEV) 

••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 
• • FAlîL FAHCO JSE • • • 

• 
• • • • • • • 
• • • • • • 
• • 
• 
* 

SOUS-ROU11NE ELEv,1 
••••••••••••••••••• 

BUT : CALCUL DE L'ELEVATJON DU SATELLITE AU-DESSU! DE L'HCAIZON 
' 

DESCRIPTION DES PA~AMETA(S 

-------------~------------
X s VECTEUR POSITION DE LA STATION 
Y = VECTEUR POSITION U SATELLITE 
ELEV s A~6Lf D'ELEVATION EXPRIMEE~ RADIANS 

ENTREES : X, T 

SOAllE : ELEV 

• • • • 
• • • 
• • 
• • 
• • 
• • 
• • • • • • • • ••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 

X 
t 

51 
52 
53 
54 
55 
56 
57 
58 
59 
60 
61 
62 C 
6 :! C 
64 C 
65 C 
66 
67 
61! 
69 
70 

J~PLICIT REALt8(A-H,O-Z> 
DIMENSION X(3),Y(3),Z(3) 
DO 1 1=1 ,3 

1 Z(I)aY(I )-l((l) 

D•O ,DO 
As:O ,DO 
DO 2 Jz1 ,3 
R•R+X (1 )0 (1) 

2 D•D+Z(J>tt(l) 
oc0SORT(I)) 
R•DSQRT( ) 

CALCUL DE L1 ELEVITION 
---------------------
ELEV•Z(1 ) tX(1) ♦ Z(2)tX(2)+Z(3)tX(3) 
ELEV•ELEII / (Dtll) 
ELEV•DAISIN(ELE V) 
RE HAN 
END 



-+ 
R = Il f 11 • 11 ·R Il 

TI cos ( - - E) 2 

= f R sin E 

E = arc., sin ('·R 
rR 

Remarque :lorsque cette sous-routine est employée ,l'élévation 
' 

est toujours positive. 

Détails des instructions 
• • • • • • • • • • • • 

5i 
53 
62 

52: déclaration des variables et initialisation. 
) 61 : calcul de R et de f . 

--➔) 68: calcul de l'élévation. 

Sous-routine R RAT 

SUB~OUTlNE RAN~AlfCJ , rG,~I,~A,RCAL,T> 

•••••••••••••••••••••••••••••••••••• ••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 
• • 

• 
• 

• 
• 
• .. 

• 
' 

* 

• 

sou~-ROlJTlNE RA .. ~AT 
••••••••••••••••••• 

\IAIIDEPUT ET JENNE 

P.U T 

Cl 

PO 

VI 

1 
RA 

CALCUL on PCSJTI0tlS RELAll\lES SlATI0N - UTELLIH ET DES 
VlTESSES RADIALES A PARTIR DES FCSITI0NS ET VITESSES OU 
SATELLITE ET 0~ LA STATION 

:: l"ITNICE DONT LA IEIIIE IGNE oor.NE LA FCSITJOto ET LA 
VITE!SE DU SH lLLJ TE Al' IEl'E lE!IPS 

= fllATRlCE DOIH LA IE"E L IGNE DONNE LA FOS JTIO!lo DE L.A 

STATION AU lEH TE"PS 
= !'IHRICE DONT LA IEME IGNE DONNE LA VllESSE DE LA 

SHTJCh AU 1 E fi E TE" FS 
= VECTELII DES TEP'PS COii ES FONDANT AlJX OBSEMVAll0NS ACCfFlEFS 
= VECHlJII DONT LA IEME 0IIIP0SANH D0HNE LA DISlOCt: 

SlATI0t. • SATELLITE AU JEP'E TEfllFS' 
~CAL = \IECTELR DONT L, !EME CIIIFCSANTE DCNNE LA VITESSE RADIALE 

Al: JFl'E TEMPS 

fNlREES : Cl,PC,\11,1 

snRTIES : P.A,RCAL 

• 
• • 
• 
• 
• 
* 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
* 

* 
* 
* 
• 
* 
• 
• 
• 
• 
• 
• 
* 
• .................................... .......................................... 



51 
52 
'i .. 
54 
55 
56 
57 
SE C 
5ç C 
60 C 
61 C 
,, 2 
6~ 
64 
r,5 
6'i 
61 
118 
69 C 
70 C 
71 C 
72 · C 
n 
1• 
75 
76 
71 
78 
79 
ec 
!11 
111 
113 
u 
85 

5.27 

J~PLJCJT AEAL•B<-•H,O•Z> 
OJMENSIOII CI (10C,~>,RCAL (1CO>,T (100),JIA (100>,F0(10C,3>,~I <1C ~,3> 
D J IH N S l ON X ( 6) 
COM~ON/ET110/NCFT 
cn11~0N/ETJ3/0,EGI 
C~l1"0N/ETJ5/Nl 
0(1 91 Js1.,NT 

c•LCUL DE LA DJSTA~Cé ST TJON-SATELLJTE 

t)(J 'J2 J•1.,6 
'li. ll(J)•CI<l,J) 

IIHJ>=O.DO 
Ot'I 93 IC•1,3 

9~ NA(J)•AA(I)+X(IC)i)(l() ♦ PC(J,k)•FOCI,K)-2,••<ic>•POCI,K) 
AA(l)•DSQAT(~A(J)) 
IICAL( J>•O ,Di) 

DO ç4 ~•1,3 
Jal( ♦ ] 

~• ACAL(J)•RCAL(J) ♦ )(W)•X(J,-><K)•WJ(J,IC)•)(J)•POCl,k) 
91 RCAl(I>•RCAL(J)/~A(I> 

IFCNOPT.EQ.0)6C1C 8000 
PRUT 2007 

2007 FOR"ATC1X,'LES FCSITIONS RELATIVES El LES RANGE RATE SONT:',//) 
DCl 2001! 1•1,flT 

200P PRJNT 200Ç,RACJ).,RCAL(J) 
2ncc; fOR,AT(1X,D2f,13.,tX,D20. 1J,/) 
8000 CONTINUE 

RE ll,RN 
END 

D~tails des instructions 
• • • • • • • • • • • • 

51 
57 

68 

--~> 56: déclaration et initialisation. 
--•> 67 : calcul des positions relatives pour tous les 

temps d'après la formule (4.3) du chapitre 4. 
--4) 79: calcul des vitesses radiales pour tous les 

temps d'après la formule (4.4) du chapitre 4. 



•• ••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• •••••••••••••••••••• 
• • 

51 
5?. 
n 
54 
5\ 

sors-,~U11NF DE~F• 

····~············· 
F AUL FRAHO JSf. 

fUl I CALCUL tf l' MAlAICE DES DERIVEE S FARTIELLES DU ~ECTEUR 
)OSIYION - VJTES~t AU TEMFS CO~SJ DERE PAR RAPPORT AU VECTEUR 
fGSIIIO~ - VITESSE J~ IT IAL 

1 • Vl(1(UA FO$ITJON - VITESSE DU SATELLITE AU TE,FS CCNSJDERE 
1~ • WIC1ftF f~SlllCN • VITESSE DU SATELLITE AU TEMPS INITIAL 
1 • .,,,.,1,Ne IKE 
CC • 1•4HUl) 
SI • t•tlUU > 
U~ • tlfll~I f0511ION UNITAIRE D~ SATELLITE Al TEMFS INITIAL 
WC• tlCll~A UNITAIRE ORT~OGONA~ A ~0 DA~S LE PLAN DE L'ORRJlE 
Dl• -AlilCf OES OEAJ,EES PARTIELLES 
f • tlflllENCf ENlAE LE TE,PS CONSIDERE ET LE TEMF! INITIAL 
1 • tlSIAlCE 5TAT10~ • SATELLITE 

ENTREES : x,xc.,,CE,SE.uc,vo , 1 

!liOPlU ; U 

PEFfMENCf : •~El~ODS OF ORB IT DETER~IN iTit~• ESCCBAL C C~APITRE 9) 

1,PLlCll REAL•SCC•Z) 
iOti~~E PRECJSJQN ,1,MO,Mu,r 
cn••ONIE1l1/AKIE1J2/ MU 
0191'Ht5I0tl ll0(t),,C6) ,Z C9,Ç),'f(9 ,Ç)•UCt~l,S0(3 ),.V0(3) 
•t•tHSION BZ(9,3),DX C6,.6),0(9,9) 

Hl ' 
57 C (~LCUL OE LA ~AT~IC[ DERl~EE DE (A,CE,SE,U0,~0) FAJ AAPFORl A XC 
5 8 ( 
59 C 
60 
6 t 
62 
ti 3 
6 4 

----~-----------------------------------------------------------
1'01:sü .oo 
11:iO 0 0r:' 
6liC2•': ,DO 
tlTVlsO.DO 
"(1:J ,Di:' 

• 
* 
* 
• • 
• • • 
• , 
• 
• 
* 
• • • , 
* 
• 
t 

• 
• 
• 
• • • 
• • • 
• • 
• 
• 



6S t 
U C 
61 C 
61f C ,. 
70 
71 
72 
71 
74 
75 
16 
11 
71 
7t 
8 IJ 
81 
82 
8! 
u 
u 
u 
17 
81 C 
19 C 
90 C 
91 C 
91 C 
91 
94 
95 
t6 
91 
98 C 
99 C 

100 C 
1r.1 C 
102 C 
10 '! 
104 
10S 
,a~ 
107 
1011 C 
109 C 
110 C 
111 C 
10 C 
113 
114 
115 
116 
111 ,u 
119 
120 
121 
122 

VARJA!lES JUXJLJAJkES ............. , ....... . 
DO 5(1 J•1,3 
J•J•l 
R~2•R02+XO(J)•XC(I) 
R•RfX(J)•XU) 
GVC2•GV02+XO(J>••C<J> 
RlVl•RTVT+X(l)tX(J) 

50 V01•V01+UO(J),,OCJ) 
R•DSQRT<R) 
RC•DSHT <Rli2) 
liV01•DSH 1 (GH2 > 
,03•R0U3 
A2•2.•<A••2>/R03 
A3•2.•UU2)lflU 
U•GV02/0~U•RC> 
A5•2.•RO/f'U 
A6•DURT (MU•A) 
Ah(USE)/110:! 
A8•U•SU IMU 
A9 ■ V01 /1102 

NATRICE DERIVEE DE A,CE , SE PAR AAPFOJT A LA PCSJTICH AU TENPS 
INITUL .......... , .. ,, ............................... ,, ..... , ....... . 

DO 41 1•1,3 
Y<J,1>•A2•llOCJ> 
YCl,2)•A4•X0(1) 
J•l+3 

41 YCl,l>•<XO(J)IJt)•CA7•XCCI ) ) 

flATRICE DERIVEE DE A,CE ~SE FAR RAPFOJT A LA VITESSE Al TEMPS 
IN 11 UL ......................... ............ ' ........................ . 

to 42 t•4,6 
Y(J,1>•A3•ll0(1) 
Y<J,2>•A5•11-J(I) 
J=l-3 

, 2 Y(l,3>•<•0CJ)IA6)•A2•XO(J) 

~ATRICE DERIVE( DE UO FJ R AAPPO~l A LA PCSJTIO~ ET l- VITESSE AU 
TOPS JNllUL 
........................ . ........... 4 ............................ . 

00 7 1•1,J 
DO 7 J•4,6 
••J-3 

7 Y(l,J)••(X0(I)•XC(k))/R03 
Cil P 1•1,3 
J•l+3 

P. YU,J)•1.IRO ♦ YCl,J) 
DO Ç 1•4,6 
00 Y J•4,6 

'i Y Cl ,J>•O .oo 



1Z3 C 
124 C 
125 C 
126 C 
12? C 
12" 
1H 
130 
131 
132 
133 
134 
13S 
136 
131 
138 
139 
140 
141 
142 
143 ,u 
145 
146 ,u 
1U 
-149 
150 
151 
152 
15 :! 
154 
15 5 
1H 
151 
158 
1H 
160 
1fi 1 
162 
161 
164 
165 
166 
16 7 
168 
169 
n o 
111 
rn 
11"! 
114 
ns 
176 
17l ,n 
,.,., 
,~o u,, 
,u 
,u ,, .. 
1U 
,u 
181 

C 
( 

t 
C 
C 
C 
t 
C 

5.30 

MATRICE DERIVEE DE VO FA R RAPFORT A LA FCSITJCN ET LI VllESSE -L 
TEl'PS JNI llH 

········"·······················································. 
DO 10 I• 1,3 
DO 10 J•7,9 
J1t:J•6 

1( Y(J,J)•A9•10CI)•XC(J1) 

,, 
':! 

, c 

~, 

Y(1,7>•Yf1,7)•V01 
Y(1,8)•Y(1,8) ♦ (-)C(2>•xoc,> • X0(1)•X0(5))/RO 
Y(1,9)•Y(1,9) ♦ C-X0(4)•XO<~> + XOC1>•JO(é))IRO 
Y(2,7)•Y(2,7)♦ (X(C2)•X0(4)· X OC1)•XC(5))/RO' 
Y(2,8)•YC2,8)•V01 
Y(2,9>•Y(2 1 9)+(X0(2)•X0(6)• X0Cl)•XC(5))/RO 
Yl!,7)•YC!,7)t(ICCl>•xOC4>- X0<1>•XCC6>>IRO 
Y(l,8)•YCl,8)+(1(C!)•XOC5)· 10C2)•XO(é))/RO 
YC3,9)•YCl,9>•VC1 
DO 11 1•4,6 
DO 11 J•7,9 
11•1•'5 
J1•J-6 
Y(l,J>••(X0CJ1>•10CJ1))/RO 
DO 43 1•4,6 
J•J•l 
Y(J,J)cY(J,J)+RC 
DO 30 1•1,6 
oo !Q l ~1,9 
OCI,J)z'f<I.,J> 
DO 31 tz1,9 
DO 31 J•1,6 
YU , J ) •O ( J, I) 

CALCUL DE LA ~AT~ICE OERJVF. E DE X FAR R-P,OPT A (A,CE,SE,ur,vo> 

VARJAPLES AUXJLJ-IRES 
.••.. , .. j,,, ........ . 

S=(X0(1)•x<2)-X(1>•x0(2))/CABS(X((1)•X(2)-X(1)•XC(2)) 
X2=X(1)•XCS)·X<2>•XC4) 
1f<X2.GT.C.OC>~C10 995 
S=•S 

915 A14-=0SQRT("U/~) 
fl~=R9t•AUIA 
1111•~N •T 
e1•0.oo 
00 21 1-=1,3 

11 0 1=~1 ♦ X(J)•J O <J> 
BCO•B'l l<R •RO > 
1F(Bca.Gf.1.D()8(C=1.DO 
8SJ:S•OSQR1(1.-8C~••2) 
n:••atc 
·n-=••es1 
o"'•n~ ' ·'"~ 
~•A•(1.-CE••2-Sl••2> 
•U:cOSHHMU•U 
A1 l=OHltl OIU •0 
US=l.Stifil'I 
A16 •=t.,SQl1 «A•P> 
A19=~SQUU/t») 
aiCJ-=1 .. -eu 
1)0 11 1•1 .3 

~ SCCl)=A1l•VOCII 



188 C 
189 C 
190 C 
191 C 
192 
19! 
194 
195 
"196 
197 
198 
19ç 
20C 
201 
?O~ 
20~ 
204 
?1')5 
21)6 
t07 
?.fl l\ 
209 
::irn 
?11 ( 
d2 C 
21" C 
214 C 
'15 
216 
i17 
218 
,19 
2 2() 
221 
222 C 
223 C 
224 C 
225 C 
2U 
227 
221! 
7.29 
?.30 
2 '31 
232 
2:5:! 
234 
235 
2.Ht 
2H 
2H 
239 
24'1 
241 
2H 
243 
2U 
,45 
2 4 t, 
;,4 7 
248 
249 
250 

5.31 

•ATRICE DERIVEE DE LA POSlTlo, •u TE"FS T PAR AAPPORl A A,CE,SE 

A1•(R/A)•eco+••A15~C(P/RC-CE>•BSJ/A16•SE•Ct.lP-1.IAO>•A20-SE/R) 
AA2•1./A13•(R/(l,•A>•&S l •A15•A16/RO+A15•A19•A20> 
C1••A+(A••2)•SE/116•RSl 
C1•C1+C(R•RO·CA•SE>••2+ 2 ,•l•R•CE)/f•A•RIRO>•A20 
C1•C1+A•R•(CE/P•1.IR0)• (8SJ••2) 
C1•C1 ♦ (A••2>•R•SE/~16•C 2 ,/Rri-<1.•Cl)/F)•AïO•esr 
C1•C1+CA•SE>••2•CR/F)•( 1 ,/P-1.IRO)•A2C••2 
C2•A•RiA13•CBSl/JC+SEIP • A1,•A20••2-BSJ/F*A2C> 
S 1• A* (R/ A 16) •BSl • ( 1 ,u 2Cef 1_,•_<RO Jp, >• C!» 
s,-s, ♦ SE•••<AIF)•A20•AC 
S 1• ~1 ♦ SE •U <RO /P) •A20 • ( RIF >•A20•1 ,) 
S2=CfR•NC•A16JIP••2•A2~ • •2)/A13 
1>0 25 Iz1,9 
'"' 25 J:1,6 

2~ ZCJ,J>=0.110 
DO 26 T•1,3 
Z<1,J)=A1•VO(J)tlA2•SO( J ) 
Z<2,l>=C1•UOCJ>•C2•SCCJ > 

2~ ZCS,l)=S1•UOCJ>•S2•S0(J ) 

~ATNICE OlNIVEE &( LJ roSJTJO~ AU TE~PS T FAR RIPFONl A uo ET \ ( .................... ............................................... 
DC' 27 1=4,6 
JcJ• ·3 

27 Z(J,J):XV 
on 13 1•7 ,9 
J•J-6 

13 Z C l , J ) • Y V l'A 1 ! 
D=RTIIT/A12 

~ATRICE DERIVEE DE C a t VITESSE ) FAR RAPPORT A A,SE,CE ................................... , ................ .. .. . 
-T1=(A15/R•A11•A•C•(1.l10•1,/R)•,5•A13/A)tBSl 
X1u(A15/(A••2>•A12•A•D•t 2+A1S/(RC•R>•A12•A•D•SE+A15•A14+.5•A14• 0> 
AT1•AT1-X1•A2C•A15•A14•C1,•A/R)+A15/(A*RO>•P•A12+.~•A14•D 
AT2=(A151At(1.•AIR)•A19+A15/CR••ï>•A1Ç•AtD•*2+A15/CR*RO>•A16)•BSJ 
AT2=AT2+((A1S/R)tA•(D/P)•A15/(A•AO>•A•SE·A1~/(A••2)•A•D>•A2C 
A12•AT2•A15/CR•RC)tA•D 
RE1•BSI/A16-SEIP•A20 
~E2=A•(D•A/(R•A1l>•BSJ-(1,IA0+1./R)+t.lP•CR(IA·D•A•5E/R)•A2() 
BE3~(8E2+2.•A•CEIP.>•A20• ( P/RO)t(A•eE1)••2 
BE4z•(A•CE/P+BE2>•~Sl•A• A1Çt8E1•A20 
A 18=DSQRT("U /F) 
CT1•A•A12•BE1•BCO ♦ AtA18tCftBSJ+D•A12•EE3-A1J•BE4 
CT2sAtA19•BE1•8S ltD•(Att 2)/(PtA16)•CE•BSJ+BE3+D•A1Ç•BE4 
G1•A12• (1 ,•R0/PH2C) 
G2~A•<BE1•ROICR•F>•D•A20 > 
G3•(2.•AtSE/P+G2tAt&E1)• A2C 
G4•-<A•SE/P+E2>•es1•AO•A 16/(P••2>•A20••2 
ST1•G1•BCO+AtA18•SE•ASl+ A12tOtG3•A13•€4 
ST2=G1/A13•BSJ+Cl••2>•Sf t D/(PtA16>•BSJ+G3+D•A19•G4 
UT•At2•D•~CO•A13•ESJ 
Sl•~CO+AH•o•es1 
DO 14 J'!i1,3 
f.Z(1,J>•AT1•UC(J)tAT2•S0 ( J) 
A7(2,J)•CT1•UC(J) ♦ CT2•SO(J) 

14 BZ(l,J>=ST1•UO(J)+S12•SC(J) 



,51 C 
:! 5 2 C 
25' C 
254 C 
255 
25'
?. 51 
2 'i8 
2H 
j! f,t) 

261 C 
262 C 
26~ C 
264 C 
265 
,66 
261 ' 
26ll 
269 
ne 
271 
272 
H"! 
i 74 
275 C 
n6 C 
2 71 C 
271! C 
27 9 C 
280 
281 
28, 
283 
284 
2!5 
21111 
287 

~~TAICF DfAl~f( Dt ( R • VITESSE ) fjR RjffORl A UG,~ l ..................... ............... , ................. . . 
DO 15 1•4,6 
J•J-3 

15 lllCJ,J)sUT 
DC 16 1•7 ,9 
J• J-6 

1'i OZ(J,J>•ST 

~~!~!~!-!!!!!!~_!!.~~-!!!!!!!.~~-!~~~!_!_!~~-!~!!~~!-~-~!~!!~!!~~!~~ 
DO 17 1•1,9 
00 17 J•4,6 
J1•J-3 

,1 Z(l,J)•(BZ(J,J1)•X(J)•( XC1)•Z(J,1)+X(~)•Z(J,2)+X(3)•ZCJ,3))/R)/R 
on ~99 1•1,9 
DO 999 J•1,6 

9çç OCJ,J)sZ(J,J) 
DO Ç98 1•1,6 
00 998 J• 1 .,9 

9ÇP Z<J,J)•O(J,1) 

~ATRlCE DES DERJ~EfS PA ATllLLES DU VECTEUR FOSIT10~-VITESSE -U ~ E~FS 
CONSIDERE PAR RAFFORT AU VECTEUR POSITION VITESSE JNIJJjl 

oc 22 1•1,f 
0(1 22 J•1,6 
111 •O .no 
Dfl 23 K•1,9 

'-? D1=01+Z(J,K)•YC,,J) 
27. OICU,J>•D1 

AEllRN 
t:NO 



5o33 

Détails des instructions: 
• • • • • • • • • • • • • 

51 ~ 88: déclaration des variaqles, initialisation, 
et caJ.cul 'de variables auxilliaires. 

89 ~ 98: matrice déri vée de a,ce,se par rapport à la 
position au temps initial. 
formules (4 .11) , (4.13) , (4.15) 

99---, 108: matrice déri vée de a,ce,se par rapport à la 
vitesse au t emps initial. 
formules (4 .12) , (4.14) , (4.16) 

109 ~ 123 : matrice déri vée de U
0 

par rapport à la position 
et la vitess e au temps initial. Formule (4.17) 

1 24 ~149: matrice déri vée de V
0 

par rapport à la position 
et la vitesse au temps initial. 
formules (4 .18) et (4.19) 

150--+ 155: matrice déri vée de (a,se,ce,uo,Vo) par rapport 
à la positi net la vitesse au temps initial. 
formule(4.8 ) 

156---+ 188: variables auxilliaires. 
189 ~ 211 : matrice déri vée de la position au temps t par 

rapport à a ,ce,se. 
formules(4. 21) , (4.22) , (4.23) 

212--+ 222: matrice déri vée de la position au temps t par 
rapport à U

0 
et V

0
• 

formules (4 . 24) et (4.25) 
223--+ 251: matrice déri vée de (r r) par rapport à a,se,ce• 

formules (4 . 26) , (4.27) , (4.28) 
252--+ 261: matrice déri vée de (r r) par rapport à U

0
,V

0
• 

formules (4 . 29) , (4.30) 
262--+ 275 : matrice déri vée de la vitesse au temps t par 

rapport à a ,ce,se,u
0
,v

0
• 

formules (4 . 20) et (4.9) 

276--+ 286: calcul de l a matrice des dérivées partielles du 
vecteur pos i tion-vitesse au temps considéré par 
rapport au vecteur position-vitesse initial. 
Produit des matrices ( Z * Y ) • 



2•J•j _ §o~s=r~u~i~e- QO§'t 
r,u~UOUTJN~ COSY(XX~, 0X ,POS,VJ1,DT1,RHC,~HCF) 

••••••••••••••••••••••••••••••••• ••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 
• • 
• • • 

SCUS-ACUTJNE ces, 
• •••••••••••••••• 

VHDEPUT ET JEtilNE • • 
• 
• 

• ~UT : CALCUL DES DERIVEES FAAlIELLES DES VITESSES RADIALES PAR RAFFOR.T * 
~ AUX ELEMENTS CARlESIENS DE DEPART * 
• • 

• 
• • • 
• 
• 
• 
• 

r.ESCRIPTION tES PAAA•ElRES 

XXO • VECTEUR POSJTIOH - VJ1ESSf DU SATELLITE AU lE"FS COhSIOERE 
DX = JACOBIENNE DX/DXXO JSSLE DE LA SOLS-RCLTJNE DER.FA 
POS • VECTEU~ POSITJO~ DE LA STATION AU TE"PS CONSIDERE 
Vil • VECTEUR VITESSE DE LA STATION AU TE"PS CONSJtEAE 
DT1 • COEFfICJENTS DE L1 EQUATICh C'OP.SERVATION 
RHO • DISTANCE STATION - SATELLITE AU TE"PS CONSIDERE 
RHOP • VITESSE kADIALE AU TEMPS CONSIDERE 

tNlREES : xxc,ox,FOS,VJl,R.HO,RHOF 

SORTIE : DT1 

• 
• • • • 
• • • 
• • 
* • 
* • 
* 
• • 
* 
• 
• • 
• 

•••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 
51 
52 
5] 
54 
55 
56 
57 
58 
59 
60 
61 
62 C 
63 C 
64 C 
65 C 
66 
67 
68 
69 

llilf'LIClT REAL•BO fi,O-Z> . 
DJMENSION XXC(1),t)(6,6),FOS(1),VI1(1>,CT1(1),RL(6) 
DO 64 L•1,3 
RLCL>•CXXOCL)-POS(L))/RHC 
L1=L+3 
RLCL1)•(XX0(L1)-\ JT(L))/Rt0 

~, RL(L1)•RL(L1>•RHC tRL(L)/~HO 
DO 61 L:s1,6 
D11CL>=C,t0 
00 60 J:s1,3 
J1:sJ+:! 

COEFFICIENTS CE l 1 EQUATJCN D'OBSERVAlJCN 

1.0 D11(L)•DT1(L)tRLf J )tDX(J1,L)+RL(J1>•DX(J,L) 
61 CONlINUE 

RE TURN 
END 

Détails des instructions: 
• • • • • • • • • • • • • 

51 ~ 52: déclaration des variables et initialisation. 
53 ----t 57: calcul des L,c,L7 ,Lz,L;,L;,L~ . Formule (4.5) 
58 ~ 67: calcul des dérivées des vitesses radiales par 

rapport aux éléments cartésiens au temps initial. 

formule (4.5). 



2•J-~O- §o~s=r2u~i~e- §Y~T-
su0Rour1NE Sl~~ATIA,N) 

•••• ••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••v•• 
~ . 
• • 
• 
• • 
• • • • • • • 
• • 
• 
• 
1 

• 
• 
• 
• 

SO~S-ROUTIHE SYf'M-T 
••••••••••••••••••• 

BUT : INVEASJC~ D'UNE ~ATAJCE CARREE N•H PAR LA ~fTHOOE DU PJ~Ol 
l"AXUH,f' 

DESCRIPTION DES VARIABLES ET DES (OhSTANTES 
------------------------------------------· 

,. 
N 

: f'AT~ICE A JN~EASfR 
: MATFI(E INVERSEE 
= tll"EHSION DU SYSTEME 

ENTREES: A,h 

SORTIE : A 

( uuu) 
C SOUIE > 

• • • • 
• 
• • 
• • 
• 
• • • 
• 
• 
• 
• 
• • 
• 
• ••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••••• 

51 TMPLICIT HEAL •! ~A-H,C-Z) 
5? DJ~FNSION A(~,N),IREN(5O),JACK(5O),CLIS!(5r) 
5~ DO 1 1=1,N 
54 IRE~(f):C 
'i5 1 JA(k(J)::G 
56 DO 2 J::1,N 
57 PIVCT= ( ,ll O 
'i A .,,.U=J-1 
'i? DO 3 K::1,N 
6 0 IFfJ.lQ.1)GO1O 2( 
f1 DO 4 M;1,Mi'1,~ 

62 lF(K.EOolRENC , >)C,CTO 1 
63 4 CONTINUE 
6' 20 CONTINUE 
6 ':i DO S IJR=1,N 
66 IF<J.EQ.1)GO1O 21 
é7 DO 6 M,.R=1,MMl 
6e If(JJR.EQ 0 JA(l((1'1,Ali))G()TO 5 
69 t CONTINUE 
7C l 1 ffNTINUE 
71 If(DARS(AC~,J J P)),LE.DABSCFIVOT))~OTO ~ 
72 PIVOT=A(~,IJ~) 
7~ IJIFN(J):K 
1, JACK(J):JJR 
75 5 CONTJhUE 
76 3 CONTJNUl 
77 IND=JREN(J} 
7R JPl=JAC~(J) 
]Q 00 7 ICOL=1,~ 
8~ 7 A(JNO,JCOL)=- ( IND;J<OL)/FIVCT 
81 R:1.O/PJVOT 
8 2 DO P LI G = 1, N 
83 JF(qG.flE.olNt >6 0109 
84 A(lNO,IPl)=B 
85 6010 P. 
8~ 9 C=ACLJG,IFJ) 
87 00 1J JCCL=1 , N 
88 10 A(LI6,ICOL)=~ CLJE,1COL)-(C,A(JND.ICOL)) 
89 A(LJG,IPJ)=-C •C> 
qo ~ CONTINUE 
91 2 CONTINUE 
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92 00 11 1 = 1,. N 
Q~ DO 12 J= 1 ,N 
94 NAV=J ACl((J) 
95 IJKzJAEN(J) 
96 1 t' CLASS CJJ~)=AfJ,NJV) 
97 DO 13 l"N•1,.N 
98 13 A(l,MN>•CLASS(~N> 
99 ,, CONTINUE 

100 on 14 J•1,N 
, •1, DO 15 J1::1,N 
102 1 J IC :::. 1 RE N ( 1 ) 

1C~ NAV•JACKCJ) 
104 15 CLASS (NAV)•A(IJK,J) 
HS DC' 16 1=1,N 
11)6 16 A<l 1 J >=CLAS.SCI> 
107 H CON TI NUE 
101! RETLR N 
1(Ç END 

Détails des instructions: 
• • • • • • • • • • • • • 

51 --➔ 55 : déclaration des variables et initialisation. 
56 ~ 91: recherche du pivot maximum et annulation de la 

ligne et la colonne correspondante avec permuta

tion de lignes et colonnes. 
92 ~ 109: réarrangement des lignes et colonnes. 



CHAPI TRE 6 

RESULTATS NUMERIQUES 
DE LA NŒ THODE DE CORRECTION DIFFERENTIELLE 

POUR DES OBSERVATION~ DOPPLER. 

6 .1 Introduction 

Dans cechapitre nous ras sem~lerons et commenterons les divers 
résultats obtenus en tâchant d'interpréter au mieux leurs portées 
relatives. 

Nous donnerons également quelques conseils d'utilisation se basant, 
non. sur des consid érations théoriques,mais plutôt sur des questions 
d' intérêt pratique telles que le temps de calcul,la rapidité de 
convergence , propos recueillis de manière heuristique. 

Nous examinerons suœe-essivement la vitesse de convergence 
suivant le nombre d' équations et la précision de l'approximation, 
la portée d'une perturbation des éléments elliptiques sur les 
éléments cartésiens, le type de convergence et les sensibilités 
comparées de divers paramètres. 

Tableaux de convergence 
1 

Pour ne pas compliquer outre mesure les schémas de résultats 
nous t ravaillerons coustamment ·ur la même ellipse des observations 
obtenue à partir de 

Vecteur observé : X;::: - C.245992 
y - - 0.043491 
Z, = + 1 .140571 . 
X = - 0 .880037 . 
y ::: - G.198355 
w 

z = - 0 .201606 

r = 1.167606 

V = 0.924367 



0 
n 

a(calcu.lé) = a(observé) X 1.001 
Dans les unités courant es 
a(observé) = 1.164888 

(cas particulier du demi
grand axe) 

Les éléments cartésiens correspondant aux éléments elliptiques 
perturbés sont: 

X= - 0.246237 

y= - 0.043534 
z = + 1 .1141 71 

x. = - o.879596 
y - - 0.198256 
z = - o. 201505 

Nombre de passages= 1 
Nombre d'équations= 18 

TABLEAU 1 

de position vi tesse • 
X X 

r = 1.168773 

V= 0.923905 

ordre des 
!). p l'itération calculée y calculée . y r V 

z z 
0 - 0.246237 -0.879596 10-3 1 .1_68773 0.9 23905 

- 0.043534 -0.198256 
+ 1.114171 -0.201505 

-- -

1 - 0.245689 -0.880502 10-6 1.167576 0.9 24386 

- 0.045058 -0 .196337 
+ 1.140544 -o . 201641 

2 - 0.245997 -0 . 880048 5.10-7 1.167617 0.924363 
- 0.043506 -0 198281 
+ 1.140578 -0 . 201616 



3 -0.245996 -0.880022 10-7 1.167604 0.924366 

-0.043450 -0.198424 
+l .140569 -0 . 201601 

4 -0.245990 -0 . 880041 5 .10-8 l _.167606 0.924366 

- 0.043503 -0 .198333 
+1.140571 -0 . 201607 

5 -0.245992 -0 . 880035 10-8 1.167606 0.924366 
-0.043486 -0 .198362 
+1.140571 -0 . 201605 

6 -0.245991 -0 . 880037 10-8 1..167606 0.924366 

-0.043492 -0.198353 
+1.140571 -0 . 201606 

7 -0.245992 -0. 880036 5.10-9 1.167606 0.924366 
-0.043491 -0 .198356 
+l.140571 -0 . 201606 

8 -0.245992 -0 .. 880036 10-9 1.167606 0.924367 

-0.043491 -0 . 198355 
+l .140571 -0 .. 201606 

On c..onstate déjà à l'examen de 1 1 ordre de grandeur des l).r que la 
première correction est impo r tante, comparée aux suivantes. 

lière itération: 10-3 ~ 10-6 

itérations 2 ~ 8: 10- 6 ~ 10-9 

En norme , on a la bonne v:itesse après 3 itérations et la b.onne 
position après 4 itérations. 



nombre 

nombre 

ac = a
0 

Y-. 1.001 (,v 7 kms) 

TABLEAU 2 

de passages nombre d'équations 

1 6 
1 1 8 

3 49 

ac = a
0 

x 1 •. 003 ( -v 21 kms) 

TABLEAU 3 

de passages nombre d'équations 

1 6 
1 1 8 

3 49 

nombre d'itérations 
(précision 0,5 m) 

12 

8 

7 

nombre d'itérations 
(précision 0,5 m) 

divergence 
pas de convergence 

10 

Le tableau 2 nous montre l'importance du nombre d'équations sur la 
utesse de convergence, ce à quoi l'on doit normalement s'attendre, 
l'ajustement d'une courbe à un ensemble de points s'avérant plus 
exact lorsque le nombre de points augmente. 
Remarquons encore , ce que l e tableau ne peut montrer, que le s 
corrections sur les composant es sont relativement plus homogènes 

pour un nombre d'équations cr oissant. 

6x/x ~y/y Ôz/z ~x/x ôy/y t::.z/z 

6 10-3 10-1 10-3 10-2 10-2 10-3 

49 10-2 10-2 10-3 10-2 10-3 10-2 

Le tableau 3 va plus loin, ·1 indiqua que la convergence,avec 50 

équations,peut être atteinte dans des cas où elle ne l'est pas pour 
un nombre inférieur. 



Dans les tableaux suivants on demandera chaque fois pour la conver
gence la même précision de l'ordre du demi-mètre. 

§.g.J _ ~v21~t!o~ ~u_n2mÈr~ ~•!tfr~t!o~s_ayef ~a_p~r~u!b~t!o~ 

(cas particulier de l'excentricité) 

e(observé) = 0.00505 

TABLEAU 4 

vecteur vecteur 3 passages 1 passage 
perturbation position vitesse r 

18 équat. calculé calc_ulé V 49 équat. 

e = e
0 

+0.001 -0.244139 
C 

-0.879801 5 8 

-0.043067 -0.198294 1.168150 

+1.141541 -0.200716 0.923936 

e = e
0 

+0.003 -0.245991 -0.880037 6 21 
C 

-0.043491 -0.198355 
+1.140571 -0.201606 

e = 
C 

eo +o. 005 -0.236729 -0.878836 6 ne 

-0.041376 -0.198043 1.170342 converge 

+1.145403 -0.197172 0.922199 pas 

e = e
0 

+0.009 -0.229320 -0.877835 7 
C 

-0.039684 -0.197'785 l.172562 Il 

+1.149235 -0.193652 0.920442 

e = e
0 

+0.01 -0.227468 -o. 877579 7 
C 

-0.039262 -0.197719 1.173122 11 

+l .150188 -0.192775 0.919999 

e = e
0 

+o. 02 
C 

-0.208953 -o. 87 4901 9 

-0.035037 -0.197035 1.178817 Il 

+l.159621 -0.184093 0.915513 



6.6 

e + 0. 03 -0.190451 -o. 872010 11 ne 

-0.030816 -0.196304 1.184686 converge 

+1.168871 -0.175566 0.910911 pas 

e + O. 04 -0.171964 -0.868913 ne 
-0.026601 -0.195529 1.190724 converge Il 

+1.177941 -0.167197 0.906199 pas 

Les mêmes remarques sont à faire, si ce n'est que le gain du nombre 
d'itérations est accentué pour un choi:xt de 3 passages du satellite 
et 49 équations, et que la convergence est obtenue pour des pertur
bations beaucoup plus importantes que pour le demi-grand axe. 

Ce tableau donnera une i dée un peu plus précise de ce que l'on 
entendra par "bonne approximation de départ" dans le processus de 
convergence. 

Paramètres de l'ellipse des observations: 

a= 1.164488 
e = 0.005053 
i = 1.561049 
!l. = 0.219511 
w = 3 .841459 
M = - 2.046306 0 

Nous avons pour 3 passages, soit 49 observations: 



TABLEAU 5 

éléments r 
préci.!;!~on: 

10 
perturbation po ition vitesse pour le 

elliptiques V vecteur 
correction 

a a
0 

=a
0 

x 1.003 -0.246729 -0.878719 10 

-0.043621 -0.198058 1.171106 

+1.114399 -0.201304 0.922982 

e e = e
0 

+ 0.03 -0.170451 -0.872010 11 
C 

-0.030816 -0.196304 1 .184686 
+1.167871 -0.175566 0.910911 

i i
0
= i

0
x. 1.02 -0.238238 -0.881407 11 

-0.078245 -0.192212 1.167557 

+1.140362 -0.201569 0.924366 

_n_ .ne= .n.
0 

x 1 • 1 -0.244978 -0.875471 7 
-0.048879 -0.217624 1.167606 
+1.140571 -0.201606 0.924366 

w W =WX 1.009 
C 0 

-0.284307 -0.872642 12 

-0.052132 -0.197016 1.167606 

+1.131263 -0.232667 0.924366 

M M
0

= M
0

X 1.02 -0.200517 -0.887252 10 

-0.033251 -0.199595 1.167817 

+1.149993 -0.164590 0.924199 



6.3 

6.8 

Influence des perturbations sur la norme et la direction 
des vecteurs position et vitesse 

Nous avons indiqué dans les tableaux précédents les composan
tes de s vecteurs position et vitesse perturbés ; il convient de les 
interpréter prudemment. 
Par exemple,une variation sens ible de la direction sans variation de 
norme peut se traduire dans les chiffres par une importante varia
tion des composantes, alors qu'une variation de norme sans varia
tion de direction est plus difficilement décelée à ce niveau. 

Nous présenterons dans ce paragraphe quelques graphiques 
permettant au lecteur de mieux visualiser ces 2 types de variation 
(norme et direction). 

Evolution de l'aEproximation dans les différents plans: 
y 

0.07 

0.05 

0.03 

i ~ . . 
~ . . . • . . 
~ . 
~ . . . . . • • • • • 

-+ direction der 
dans ( x,y) 

GRAPHIQUE I 

0. 2 0. 4 0.26 0.28 X 0.01 _____ __,_ _______ ,__ ____ _._ ____ _J_ ___ -.:t► 

On voit que e,w et M font évoluer la position dans le même sens 
et la direction opposée pour w. Ils produisent essentiellement des 
variat ions de norme • D'autre parti provoque une modification de la 

direc t ion sans affecter de manière importante la norme. 



Remarque: 

Il est possible que les courbes se rattachant à certains 

éléments elliptiques ne figurent pas sur certains graphiques. 

C'est que les perturbations en résultant sont faibles relativement 

aux autres. (Exemple: a et .n.. dans le graphique I) 

Les graphiques qui suivent sont à interpréter de la même façon. Ils 

peuvent éclairer le lecteur quant à l'importance de la perturbation 

sur les composantes vitesses et positions. 

1.15 

1.14 

z 

e '· ...... ......... 
• ...... 

M.__--- ..... ___ ·,. ---- ........ -- . .._ ,'::::_. 
i .... 

0 20 0 24 

• 
y 

0.l99 

0.198 • -• t 
• • • • • • 

0.197 • • 
1 

• 
' • • • • • • • • • 
' •i 
' 

0.875 o.BBo 

/ 

direction de 7 
dans (x,z) 

GRAPHIQUE ll 

X 

/direction de-: / ' .. 
dans (x,y) 

GRAPHIQUE ID 

o .. 885 • 
X 
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• 
z 

0.22 GRAPHIQUE ll 

-direction de v 
0.21 • • ---+-- dans (x,z) 

0.20 

• 

Quelques remarques encore à propos des graphiques précédents: 
1 

Les différentes perturbations sont examinées plan par plan. 
Dès lors, pour avoir une idée tout à fait générale de celles-ci, 
il faut grouper les graphiques deux par deux ( I et n, met ll) 
afin d ' éviter toute surprise à l'interprétation. 

Les graphiques qui suivent évoquent uniquement les variations en 
norme de la position et de la vitesse en vue de compléter l'infor
mation à ce sujet. 
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r GRAPHIQUE Y 

, e 

1.17 0 

V 
.o. 

0.9 24 

... 
a GRAPH!QUE 1Zl 

- -e 

1.003 1.,009 
perturbation 

Le graphique V permet de cons tater que des modifications assez 

sensibles de i,w, 11. et M n affectent pas beaucoup la norme d e la 

position alors que les mêmes perturbations sur a et e ont des effe ts 

diff érent s.Cela permet d'expl iquer en partie la raison pour laquelle 

la convergence disparaît plus vite pour des modifications de a (seu

lement 1.003). 

Les mêmes constatations sont à faire en ce qui concerne le graphique 

VI pour la norme de la vitess e , ce qui appuie l'avis émis plus haut. 



6 . 12 

Conclusion prov i s o i r e 

Rassemblant les r ésultat s des différent s tableaux du paragr a ph e 

2 et les considérations issue s de l'examen de s graphiques précédents , 

il apparaît que la limi t ·e de la méthode se s i tue au même ni veau dan s 

l'espace pour chaque él ément e lliptique. 

Cependant, comme les modific a tions de l ' un ou l'autre de ces 

éléments ont des répe rcussions essentiellement différentes,la l imi t e 

est plus faible pour les éléments à fortesrépercussions (entendon s 

a et e) que pour l e s quatre autres. 

Concrétisons ce s affirma tions dans un di agramme. 

- Voisinages de conve rgence pour les éléments cartésiens: 

max 

où~ est un quelconque des éléments c a r tésiens 

Voisinages de conve r g enc e pour les élément s elliptiques: 

point. d e 
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6 04 Examen graph ique des types de convergence 

L'importanc e relative de s itérations successives, la façon 

d'approcher la bonne valeur, sont des aspects que nous n'avons pas 

encore mis en évidence. C'est l'objet de ce paragraphe. 

Bien sûr, n ous n'examin erons pas le cas de cha que perturba

tion, d'autant plus qu'on arrive à des concl u s ions i d entique s . 

z 

1.140 

1.130 
GRAPHI QUE "\III 

---·- 1.009 
1.120 -- 1,0.t 

1.115 1 o. 1 0 0.230 0.245 ____ ..._ ___ __,, ____ &....., ___ __,_ _ __.__~►X 

Nous avons envi sagé , pour le grapique m , deux perturba tions de M, 

une f a ible de 9 %a e t une plus importante de 2 % . 
On constate que : 

dans les d eux cas,la première itération est prédominante et 

conduit l'approximat ion dans un voisinage rel a tivement é troit de la 

solution; 

dans le c as d 'une perturbation irnportante,l a pro g r e ssion 

v ers la solution marque un te mps d'arrêt au voisinage de c elle-ci. 

Le s mêmes consta t a.ti on s ont été faites pour les autre s éléments. 

Nous présentons ces r ésultats pour une perturbation de l'inclina ison 

de 2 % et pour une p e rturbation de 0.02 de l'excentricité respecti

v e ment dans le s plans Oxy et Oxz • 



y 

-0.035 

-0.04 

4-

~r( 

6.14 

GRAPHIQUE YilI 

'.3 -0 • 044 ,__ ___ ---'-____ ....._ ___ -!... ____ ..__ ___ .._._ X 

z 

1.16 

1.14 

-0.25 0 -0.210 

1 

GRAPHIQUE IX 

,.__ ___ __.__ ___ ____.1...-___ .-.. ___ ___,.__ ___ _.__,. X 

- 0.25 - 0. 24 - 0.,.21 



y 6.15 

-0.04 

GRAPHIQUE X 

-0.06 

-0.08._,_ _____ ._ __ 1 __ ~----~----'L----~x 
- o. 230 - 0. 240 

z 

1 

1.146 

GRAPHIQUE Il 

1.141 
1 

1.136 

If 
'-------=-----~-----'--__::~-..!.----~X 

- 0.246 - 0.236 - 0.L 26 

Notons encore , et cela parait normal, que l'importance de la 
première itération décroît considérablement lorsqu'on atteint la 

limite de convergence (graphiques X et Il). 



6.16 

La matrice des dérivées partielles subissant peu de changement 

(seul s les /:::.o. varient consi dérablement),on peut la conserver dès 
\1 . 

la première itération et ne plus la calculer dans la suite. 

La qualité de la convergence n'en est pas affectée pour autant,mais 

il en résulte un gain considérable de temps machine. 

A titre indicatif,le même exemple testé dans les deux cas a 

fourni les résultats suivants . . 
matrice modifiée (12 itérations) 150.2 sec CPU 

- matrice inchangée (22 itérations) 59.8 sec CPU 

Conc l usions générales 

La convergence est caractérisée par un premier pas important. 

Elle est directe pour de petites perturbations, elle est soumise à 

de p e tites oscillations sans importance pour de plus grandes. 

Les paramètres, hormi s le demi-grand axe, ont des sensibili

tés s emblables. L'excentricité est à traiter différemment puisqu'il 

s'agi t d'une variable sans dimension. Visiblement c'est le plus 

sage des paramètres. Quant au demi-grand axe , c'est lui qui provoque 

les plus grandes variations de normes. Il ~onviendra donc d'avoir 

une bonne idée de sa valeur au départ (20 kms). Cela est tout à fait 

possi ble actuellement, des procédés ayant été mis au point, permet

tant à partir d'observations Doppler d'évaluer a avec environ 5 à 10 

kms de précision. 
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CHAPITRE 7 

GENERALISATION 
DE LA METHODE DE CORRECTION DIFFERENTIELLE 

DANS LE CAS D'UNE ORBITE NON KEPLERIENNE 

7.1 Introduction 

Considérons maintenant l'aplatissement de la terre , ou les 
termes proportionnels à J 2 dans le potentiel du problème des deux 
corps terre-satellite • 

Les éléments elliptique ( a, e, i, Il., w, M) que nous avions suppo

sés constants seront maintenant variables dans le temps. Nous ne 
pourrons plus intégrer l'équation de Kepler pour connaître la posi

tion et la vitesse du satellite. L'orbite sera déterminée par l'en
semble des paramètres ( a(t) , e(t) , i(t) , 11.(t) , w(t) , M(t) , t) 

Nous aurons recours à la méthode de Von Zeipel appliquée au cas 
des satellites artificiels et développée par Brouwer dans "The Astro
nomical Journal" (64 - p.378) pour trouver les perturbations séculai
res, de courte et de longue période des éléments elliptiques. 

Dans les paragraphes suivants nous donnerons un bref aperçu de 
ce qui pourrait être exposé dans la méthode de correction différen
tielle explorée précédemment pour des observations Doppler si l'on 

tient compte des forces perturbatrices agissant sur le satellite. 

Ensuite nous donnerons quelques éléments de la méthode de Von 
Zeipel programmée par Deprit et Polarchek. 

7.2 Possibilité d'applications de la méthode de correction diffé
rentielle 

La méthode de correction différentielle dans le cas d'observa

tions Doppler a pour but de comparer les r observés et les r calculés 



( à partir d'une première "bonne" approximation initiale de la tra
jectoire ), pour avoir un meilleur ensemble de paramètres déterminant 
la trajectoire du satellite. 

• 
En pratique nous fte' prendrons d'abord des p calculés pour 2-3 

passages correspondant à une orbite parfaitement keplerienne. 
Nous obtiendrons alors une "bonne" première approximation des paramè
tres elliptiques, pour un nouveau processus itératif tenant compte 
alors de toutes les forces de perturbation, et qui donnera les 
valeurs calculées des paramètres pour des observations sur plusieurs 
jours ( 2 ou 3 ). 

Il serait également souhaitable d'envisager les problèmes 
suivants. Considérons les éléments moyens de l'orbite d'un sateil.lite 
artificiel fourni par Von Zeipel, et soit em un de ces éléments 
quelconques. 
A partir de ceux-ci , on peut calculer les éléments osculateurs e

0
'. 

correspondant aux. temps d'observation qui donneront la position 
et la vitesse du satellite~ 
Comparons les em aux éléments ek de l'orbite parfaitement keplerienne 

Si j em - ek 1 ( erreur d'observation , 

nous concluerons que l'orbite keplerienne est un bon modèle dans la 
méthode de correction différentielle. 

Dans le cas contraire , 1 em - ek t ) erreur d'observation , 

le modèle sera à améliorer. Au lieu d'employer une orbite keplerienne 
~ 

OÙ \ = RKepler(a,e,i,w,.n.,M) 
de (> qui contienne des termes 

, il faudra considérer une expression 

proportionnels à J 2 : . r = RJ ( am, em' im' Wm' .Jlm' Mm) 
2 

De la même façon on devra comparer les éléments elliptiques 
correspondant aux modèles où l'on tient compte d'une part des termes 
proportionnels à J 2 , d'autre part de toutes les perturbations. 



Principe de la méthode de Von Zeipel appliquée au cas des 

satellites artificiels 

Les équations du mouvement pour le problème des deux corps 
terre-satellite sont: 

OÙ 

= 
ùu 
0X 

P. p.J 2 2 
U = + - ( i-3 sin A ) r r ,.., 

(, étant la latitude. 

Et la fonction perturbatrice peut s'écrire après quelques 
transformations: 

R ~ /l) [<- ~ + ~ cos
2
i) ;~ + ( ~ - ~ cos

2
i) ;! cos(2W+ 2v)] 

Définissons les variables de Delaunay: 

L = (µ a)l/2 .e = anomalie moyenne 

G = L (l _ e2)1/2 g = argument du périgée 

H = G cos i h = longitude du noeud ascendant. 

Les équations deviennent: 

dL JF dG JF dH ÔF = = = 
dt Jt dt 0g dt ~h 

dt JF ~ 0F dh 0F 
= - = = 

dt 01• dt 0G' dt 0H' 

et où les termes ne faisant pas intervenir les variables de Delaunay 

sont d éveloppés en série. 



Le problème est de trouver une transformation canonique qui 
fasse passer des variables L,G,H,t,g,h aux nouvelles variables 
L',G',H',i',g',h' telle que le nouveau hamiltonien ne contienne 
plus les variables angulaires Î',g',h'. 

Soit S ( 1 ' , G ' , H ' , 2., g , h ) telle 

L = 
';)s ';)s 

~1· G = 0g' 

Î
,_ :::is 
- 01' g ,_ JS 

- 0G' 

Les équations en les nouvelles 

dL' ~F" dG' ~F* 
dt = w dt = è)g' 

d~ ..... * ~·- oF* uF 
dt = - ~1• dt - 0G' 

que 

H JS = Jh' 

h'= 0S 
0H' 

variables 

dH' 
dt 

sont: 

où F* est uniquement fonction de 1',G',H' • 

(7.1) 

L',G',H' seront alors des const antes tandis que Q•,g',h' seront 
fonction du temps. 

La méthode consiste donc essent iellement à trouver la fonction S. 

Pour ce, on développe F, S en puissance de J 2 • 

Après avoir remplacé les variables L,G,H, ~• ,g' ,h' par les expres
sions (7.1),on développera Fen série de Taylor et par identification 
des termes de même puissance en J 2 dans F et F~, on trouve S. 
On en déduit alors les perturbations de courte et longue période 
ainsi que les termes séculaires. 
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APPENDICE 1 

RESOLUTION DE L'EQUATION DE KEPLER 

➔ ( ) --. ( ••• Soit r
0 

x
0

,y
0

,z
0 

et v
0 

x
0

,y
0

,z
0

) respectivement la position et 

la vitesse du satellite en t
0

• 

y 

Définis s ons comme au chapitre 2 

Ce= e cos E
0 

Se= e sin E
0 

L'équation de Kepler, 

peut être résolue itérativement par une méthode de Newton-Raphson: 

Posant h = 
E - E 

0 

2 
, où E est l'anomalie excentrique au temps t quel-

conque , la formule annoncée s'écrit: 

h + S sin h 2 - C sin hn cos hn - ( M-M ) n e n e o 

1 + 2 Se sin h n cos hn ce(l - 2 sin hn
2

) 

Cette f ormule et celles qui s uivront sont établies dans " Methods _of 

orbit determination". ( réf.(1) ) 

On peut cependant démontrer qu 'elle a un sens lorsque la converg ence 

est atteinte , c'est-à-dire pour un certain v E: N lorsque hv+l,,.....,, hy• 

Appliquant success ivement les formules suivantes: 



c = a(l - cos 2h) 

s = va sin 2h 

f = 1 - Q r o--
g - ( r Y - r

0
s + ....E:...Q. ) ~ • c) Vii' 

r = r O + ( 1 - r ol a) c + r o·vo /v~ a 

f'= -VA-1 . s / r.r
0 

g ' = 1 - c/r 

finalement on trouve : - - ----. r = f r
0 

+ g v
0 - - -v = f 'r + g'v 

0 0 

++ +++++ 

Al.2 



APPENDICE II 

PASSAGE DES COORDONNEES ELLIPTIQUES 
AUX COORDONNEES CARTESIENNES. 

A2.l 

Calcul des positions: 

Soit x et y les axes dans le plan de l'orbite , x étant orienté 
positivement vers le périgée et y perpendiculaire à x (dans le sens 

des anomalies croissantes). 
z -

y X 

m 

fig. A2.l 

/ 
X 
~ 

Les coordonnées du satellite m sont: 

{ 
- y 
X = a cos E ae (1) -y = b sin E 

-
fig. A2.2 -+----------'»"--L.......____.~---1--1---4 X 



A2.2 

Dérivant les équations (1) par rapport au temps, il vient: 

• 
- a sin E • E 

0 

b cos E • E 

• 
où E peut être évalué par l'équation de Kepler dérivée par rapport 
au temps: 

E - e sin E = M = nt 
• 

(1 - e cos E) E = n 

d'où • na sin E X = - ...,;..;.__,;;,;'--"'-='-=- • n b cos E y = 
1 - e cos E 1 - e cos E 

m 

1 
,---sphère unitaire 

fig. A2.3 

- n,le moyen mouvement,est donné par: 

n = k V }J-/a3 

- E est résolu à partir de M par Newton-Raphson ( § 5.3.1 ). 

Examinant la figure A2.3 et les triangles sphériques XNm' , YNm' 
et ZNm' on trouve • • 

X = r [cos ..f2. cos(w + v) sin .n.. sin( w + v )cos i] 
y = r [sin .n. cos( w+ v) + cos .fl sin( w + v )cos iJ 
z = r [ sin( w + v) sin i] 

OÙ r = a(l - e cos E) 



A2 . 3 

D'autre part , dans le plan de l'orbite, 

X = r COS V 

y = r sin v 

et donc finalement , 
X = Al X + Bl y 

y = A2 X + B2 y (2) 
-z = A3 X + B3 y 

où Al = cos w cos J1. - sin u.., sin J1. cos i 

Bl =-sin w cos .n.. - co s <..C sin J'L cos i 

A2 = sin .n. cos uJ + cos n sin w cos i 

B2 =-sin UJ sin n. + cos w cos ...ll.. cos i 

A3 = sin w sin i 

B3 = cos w sin i 

Calcul des vitesses : 

• Les c omposantes x, y, z d e la vitesse sont données par les 

relations suivantes déduites d e (2) : 

• .!. .!. 
X = Al X + Bl y 

• .!. .!. 
y = A2 X + B2 y (3) 

• .!. .!. 
z = ~ X + B3 y 

Rassemblant (2) et (3) on a l e s f ormules de la page 2.7. 

+ + + + + + + 



A3.1 

APPENDICE I I I 

REDUCTION D' UN SYSTEME SURDETERMINE A LA FORME NORMALE 

Nous envisageons la réduction d'un système n X3 pour des 

raisons de commodit és . 

Soit donc le système den équations 

8J_X + bly + c1z = dl 

a 2x + b2y + c 2z = d2 

- - - - (1 ) 

anx + b y + C Z = d n n n 

aux 3 inconnues x, y et z ( n) 3) 

On appelle "équations normales" un système de 3 équations à 3 incon

nues dont la solution (xs,Ys,z
8

) est telle que chaque équation de 

(1) donne un r ésidu 

r. = a . x. + b . y + c. z + d. 
1 1 S 1 S 1 S 1 

avec, pour l'ensemble des résidus 

n 
L_ 
i=l 

n 

r.2 
1 

minimum 

L. r. = 0 
i=l 1 

(2) 

Pour obtenir la s olution (x , Y ,z) telle que ( 2 ) soit vérifié , s s s 
on peut démontre r que les équations normales sont de la forme : 



([ ai2 )x + ([a-b.)y + (Lai ci )z = 
J. J. 

(Lb. a. )x + ( L bi 2 )y + (Lb. c. )z = 
l. J. J. J. 

( L c. a. )x + ( L cibi)y + ( [ ci 2 )z = 
J. J. 

C'est un système symétrique. 

En réalité, le système (1) pouvant s'écrire 

OÙ 

A X = D 

A = , 

le système (3) n'est rien d'autre que 

où ATA est une matrice carrée symétrique. 

La solution du système (3) est donc 

X = (AT A)-l ATD 

-1 (AT)-1 ATD A- lD = A = 

qui est la solution de ( 1). 

+ + + + + + + 

A3o2 

[ a.d. 
J. l. 

L b . d. 
J. J. 

(3) 

Lc.d. 
J. J. 

, D = dl , 
d2 

• 
• 
d n 
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