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Les observations Doppler, mesurant les vitesses radiales
d'un satellite 38 partir des variations de fréquence d'un
émetteur embarqué sont aujourd'hui couramment utilisées

en géophysique.

LYavantage essentiel de ce type d'observationg est
d'2tre facile a réaliser. Elles sont un peu moins ﬁrécises
que les observations Laser par exemple, mais la diminufion
de la précision est largement compensée par la fabilité'

dfutilisation,

Actuellement, 1l'Observatoire Royal de Belgique fait
partie d'un réseau d'observation de satellites artificiels
par effet Doppler. Ces observations servent essentiellement
3 la résolution de deux problémes: -

- La détermination de la trajectoire d'un satel-
Jite artificiel. |
-~ La détermination de la position de la station

connaissant avec précision les coordonnées du satellite.

La connaissance de la position de la station & un
moment donné est essentielle dans de nombreux cas: en navi-

gation par exemple (détermination de la position d'un bateau)
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On peut aussi déterminer avec précision la position du

p8le et 1l*état de rotation de la terre a tout moment.

Naus avons construit un programme traitant ces pro-
blémes. Le travail consiste & tester une méthode de ré-
duction rapide et précise des obsexrvations malgré le mau-

vais conditionnement des systémes abtenus.

Dans un premier temps, nous avons considéré le cas de
la détermination de la trajectoire d"un satellite & partir
de ses conditions initiales. En l'aoccurence, les obser-
vations sant simulées, et ceci par différents modeéles:

- Le modeéle Képlérien, ne tenant compte que de
la force centrale.

- Le modéle de Brower reprenant les cing premiers
termes du développement du potentiel terrestre.

- L'intégration numérique, encore plus précise.
A ces obhservations ainsi simulées, nous ajustons une
trajectoire reprise par l'un des modéles.

- Ajustement d'une trajectoire Képlérienne a
des observations calculées par le modele Képlérien, ou
par le modéle de Brower.

- Ajustement d'une trajectaire-calculée par le

modéle de Brower & des observations calculées par inté-




0y 1

gration numérique.

En second lieu, nous avons considéré le probléme
inverse: connaissant la pasition du satellite dans l'es-
pace, on aobserve les paositions relatives, station-satellite,
pour plusieurs stations, et on en déduit leurs positions

par un processus itératif.

Au chapitre 1, nous décrivons les systémes d'axes et

d'unités employés a divers moments du travail.

Le chapitre 2 explique la méthode de correction dif-

férentielle pour des observations de vitesse radiale pourx
mesures Doppler. Nous ne ferons qu citer les autres types
d'observations possibles. Le principe de la méthode est
d'établir des équations d'observations dont les seconds
membres sont les différences obtenues entre les valeurs
enlcdléen ok lea valetics obdbsudess

Nous ne ferons qu'effleurer le point de vue technique de la

méthode.

Au _chapitre 3, nous considérons le cas particulier d'une
orbite polaire. Naous étudierons analytiquement le probléme
de l'indétermination qui nalt par la position particuliére

de la station par rapport au plan de l'orbite.

Le chapitre 4 applique la méthode pour la correction

de la position et de la vitesse de la station. Naus cons-
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truisons ici les formules et nous étudierons les différents

résultats abtenus par cette méthode.

Le chapitre 5 présente dans une premiére partie le
développement du potentiel terrestre en harmoniques sphéri-
ques et l'importance relative des différents termes inter-
venant dans ce développement. Cette étude permet de voir
l'importance de l'erreur commise lorsqu'on arr8te le déve-
loppement a@ un certain stade et que l'on néglige les autres
termes. Dans la seconde partie du chapitre, nous utilisons
le développement du potentiel terrestre pour le probléme des
deux corps, en ne retenant que les termes d'ordre JZ dans
le potentiel. Ceci conduit a des fofmules de calcul des

éléments osculateurs, et nous nous sommes pour cela

référés 8 l'article de D.Brower.

Le chapitre 6 traite essentiellement des résultats

numériques obtenus & partir de la méthode de calcul des
éléments osculateurs décrite au chapitre 5. Un y compare
ces résultats & ceux obtenus par un programme d'intégration
numérique. De m8me on compare les résultats donnés par

le modeéle Képlérien avec ceux donnés par l'intégration

numérique.

Au chapitre 7, on trouvera les résultats numériques
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obtenus aprés avair téﬁhé d'ajuster une trajectoire képlé-
rienne a8 une trajectoire calculée par le modéle de Brower.
Dans la seconde partie du chapitre, on utilise la méthode
de correction différentielle pour ajuster une trajectoire
calculée par le modéle de Brower & une trajectoire calculée

par intégration numérique.

Naus placerons en annexe tout ce qui concerne la
programmation. Nous avons corrigé les sous-routines
existantes.

Naous avons construit 4 nouvelles sous-routines:

-~ SPHERE: qui calcule les coefficients quand la position
et la vitesse de la station sont répérées en coordonnées
sphériquese.

- CYLIND: qui calcule les coefficients quand la positian
et la vitesse de la station sont repérées en coordonnées
'cylindriques-

- STAVITI qui détermine la position de la station et sa
vitesse dans le rep@re cartésien & partir de {r,&,cf}

- STAVIT2 qui fait la m@me chose a partir de 5#, 6, z,}

8.88&88&8&8&



VI

On distinguera dans le travail une premiére partie repre-
nant des notions de base et reprises dans les 2 premiers
chapitres. Cette partie est commune et la rédaction du
premier chapitfe a été faite par F. Vangénéberg. La ré-
daction du second a été faite par E. Maniquet.

Les matiéres reprises aux chapitres 3 et 4 ont été traitées
par E. Mandquet, tandis que les chapitres 5,6,7 l'ont été

par F. Vangénéberg.

8R&R&RERLRRRRL
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CHAPITRE 1
SYSTEMES DYAXES
ET CHOIX DES UNITES

l. Choix d'un systéme de coordonnées

Différents systémes de coordonnées sont possibles, chacun
présentant différents avantages et s'adaptant plus ou moins bien a
la situation.

Considérons uniquement les systémes les plus employés :

1.1 Référentiel cartésien {T,v J

L'origine 0 du systéme est choisie au centre de la terre.

Les axes 0X,0Y pris dans le plan équatorial.

On peut encore distinguer ici deux systémes :

« un _repére fixe
2 OX dirigé suivant le point vernal

0Y est perpendiculaire a 0OX dans le plan

équatorial et dans le sens de la rotation
o

7 4; de la terre
k/x//// ‘a} 0Z compléte le triédre de telle sorte
X fy qutil soit‘dextrogyre

e Un repére tournant lié a la terre

"

OX' pris dans le plan méridien de
GREENWITCH

0Y'*' perpendiculaire a@ 0OX dans le sens de
la rotation de la terre

0Z' compléte le triédre pour le rendre

dextrogyre

Si on se rappelle la définition du temps sidéral : l'angle
horaire du point vernal ¥ sur la sphére locale , on voit aisément
que l'on passe d'un systéﬁa a lL'autre par une rotation d'un angle
égal au temps sidéral de GREENWITCH.
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La relation entre les coordonnées d'un point dans le systéme

fixe et ses coordonnées dans le systéme mobile s'écrit :

Xe éos® - sinag O Xy
YF sing cosg O Yy
Ze g (R Zy,
soit| X, = Xycosdq - Y,sin <
Ye = aninn + Yncosq
Zr & &4

Considérons aussi les vitesses exprimées dans les deux sys-
témes :
En notant (k" . Y 2") les vitesses dans le repére mobile,

nous avons Xa relation :

Xy o\ /X
b X0 | odh Y (X)
z, w/ \z

ot (0,0,w) est le vecteur rotation de la terre.
L'équation(X) nous donne donc les vitesses dans le repére

fixe, mais exprimées dans le repére mobile.

Il suffit donc d'appliquer une rotation d'un angle w pour ob-

tenir ce vecteur dans le repere fixe clest-a-dire

Xd =biA =Y, ) casn - (Yy +WXg)sin «
k, = (*n - wWY,)sing + (fﬂ +WXﬂ)cos «
ir - Z.ﬂ

ol « est le temps sidéral de GREENWITCH.
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1.2 Eléments orbitgux

Dans le probléme des 2 coxrps (terre-satellite), la résolution
des équations de mouvement nous montre que le satellite se déplace
le long d'une trajectoire képlérienne (ellipse).

Dans ce cas, son mouvement est entiérement décrit par les

param@tres suivants 3

a)

"a = %+ grand axe de l'ellipse

e = excentricité de l'ellipse

i - son inclinaison

N = longitude du noeud ascendant
w = argument du périgée

T = temps de passage au périgée

c'est-a-dire graphiquement 3

n»

b s
ot \> Pu&ﬁtt.
1]
/
?
’
/
ear y
Y W 3
/ G
L /. > ¢/:Du,a./Z£UL
(9 »
® A
/o
- -
I
4
& - noeud ascendant le point intersection du plan

gquatorial avec l'orbite (pris dans le sens de

passage des z négatifs aux z positifs)

I1 faut remarquer que le dernier paramétre 37T est souvent

remplacé par M 2 1'anomalie moyenne. Elle vaut :
| AL
k\|/

a3

M=n (t - ta) ot n = le moyen mouvement donné par n
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Be!!!argue

Le systéme de parameétres orbitaux décrit ci-dessus présente

plusieurs indéterminations

ou i =TT

est alors confondu avec le plan équatorial

e Bi {i =0 alors L n'est pas défini : le plan orbital

« 81 g = 0 ¢ le périgée n'est pas défini : on ne connaft done
pas w

Ces deux cas d'indétermination se rencontrent couramment lors
de l'observation de trajectoires de satellites artificiels.
Le cas de l'excentricité nulle sera traité en détail dans le
chapitre (III).
b) Un second systéme de paramétres orbitaux est souvent utilisé. Il
s'agit du systéme : [a,Cq, Se, U, VJt:to
ol a =% grand axe de l'ellipse -

Ce= (BCOSE)t=tD

t=to
U = vecteur unitaire dirigé suivant le vecteur pasition

< x s A
: v ol E = anomalie exentrique
S,= (esinE) 9

V = vecteur unitaire perpendiculaire a U dans le plan
orbital : dans le sens des anomalies vrales croissan-

tes

Ce systéme sera souvent utilisé car il est toujours défini

contrairement au cas précédent

Remargue
Nous avons parlé - anomalie excentrique
- anomalie vraie
- énomalie moyenne
La derniére valeur a été définie dans les paramétres orbi-

taux. Voyons'graphiquemenf la signification~des 2 autres.
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soit la position du satellite en un

temps t = to ' M

Nous voyens sur le graphique les

angles Ep = anomalie excentrique

¥, = anaomalie vraie

o

et nous avons la relation :
n.t:M
ce qui permet de déduire l'anomalie excentrique de l'anomalie

moyenne par un procédé de NEWTON-RAPHSON.

E - e sin E

Les formules de passage d'un systéme de coordonnées & l'autre
ne sont pas explicites ici. Nous nous reférons pour cela & Escobal.

1.3 Les éléments osculateurs

Lorsque l'on résout le probléme des deux corps sans tenir
compte des perturbations d'aucune sorte, l'orbite tracée par le sa-
tellite est alors une ellipse et les paramétres orbitaux décrits
ci-avant déterminent a8 tout moment la position et la vitesse du
satellite.

Mais le probléme posé n'est pas le cas d'une terre tout & fait
sphérique, mais aplatie aux deux p8les. Néanmoins, si en un instant
to fixé, nous supposons que toutes les influences perturbatrices
cessent, le satellite ayant une position r et une vitesse v se
trouverait alors sur une trajectoire képlérienne dont les &léments
orbitaux se déterminent facilement & partir de r et de v.

Les parameétres elliptiques ainsi trouvés sont appelés

éléments osculateurs et déterminent l'orbite osculatrice en un

temps to.

En fait, le satellite ne se déplace pas réellement le long de
cette trajectoire elliptique. Mais il est & remarquer que les forces
pertarbatrices étant faibles comparées a la force centrale, les po-
sitions effectives différeront relativement peu des positions donnéesl

par le modéle képlériene




2+ Choix des unités
2.INous utiliserons dans les chapitres 3,6 et 7 le systéme d'uni-
tés suivant :
e uUnité de temps : le jour
o unité de distance : le rayon équatorial terrestre
Re = 6378 X60 m

o tous les angles rencontrés se mesurent en radians

e Unité de masse : la masse de la terre : M = 595.1025kg
Valeurs des constantes dans ce systéme d'unités -

& : la constante gravifique vaut : 107,088300472 Re
(jour)

2
W : la vitesse angulaire de la terre = 27T

Les valeurs choisies ici sont celles adoptées par A. DEPRIT.

Comparons les avec celles de UAI (union astronomique internationale)

GE = MG avec M = masse de la terre
G = constante gravifique
GE = 398.603.10° (n”/secn
(UATI)

- 1 1467,50409810(Re)" , oM
(jour)

398605049706291 (m°/sec?) . M

La différence entre ces deux valeurs correspond a l'impréci-

G
E(DEPRIT)

sion des mesurese.
2.2 Dans les chapitres 3, 4 nous utiliserons les mBmes unités sauf
en ce qui concerne le temps : nous prendrons la minute comme unité
de tempse.
La valeur des constantes est alors :
G = 0.55309 10”Re’/min?\y
W = 2M/1440 = 0.437527 107° Rad/min

]

Une derniére remarque s'impose encore quant a l'introduction
des données. Il est évident que lorsque l'on considére des éléments
orbitaux (elliptiques), ceux-ci s'expriment dans un repére fixe.

Par contre, si nous introduisons des coordonnées cartésiennes
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représentant des observations, celles-ci seront exprimées dans un
repére tournant avec la terre, ce qui est normal puisque des obser-
vations ne peuvent Btre faites que dans le repére tournante.

Lors des passages entre le systéme fixe et le systéme mobile,
on a vu dans le début du chapitre que la connaissance du temps si-
déral de GREENWITCH était indispensable. Lelui-ci, comme tous les
angles se mesure en radians. Il vaut, rappelons-le, l'angle horaire
du point Y.

Mais ce que l'on connalt en général en un lieu donné, c'est
le temps universel et non le temps sidéral.

Si on connait le temps sidéral de GREENWITCH au moment initial
pour des temps ultériruxs, on a

TS, = TSe +w(t; - to)
al(ti - te)= laps de temps universel écoulé entre le moment initial

et le moment ol on veut connaftre le temps sidéral de
GREENWITCH.
3w ( ti- to ) est done l'angle parcouru par le repére tournant

entre les deux instantse.

@
2
¢’7Y1
e > d = temps sidéral de GREENWITCH
e" e ey I8 Y o 1
el A’ au moment initial to
74
- o
" ’/ Lr,_,w(t‘_-*'a)
% /
il ¢




CHAPITRE ITI - METHODE DE CORRECTION DIFFERENTIELLE
DANS LA DETERMINATION D'UNE ORBITE

2-1 Situation du probléme

Nous considérons ici le probleme des deux corps c'est-a-dire d'un
cbté nous avons la terre et de 1l'autre, le satellite.

Nous négligerons, dans un premier temps, les effets provenant de
l'applatissement de la terre, ainsi que de toute force pertur-

batricee.

Supposons que nous disposons d'observations qui permenttent de
calculer une certaine quantité W qui dépend seulement de la posi-
tion et de la vitesse du satellite, tous les autres parametres
liés a l'observation ou a la théorie du mouvement étant connue par

ailleurs,

Nous avons donc :

W = W(a,e,i,Nn,w,M)

Probléme

Si nous disposons de telles observations a des instants différents
et d'une approximation initiale des éléments orbitaux, est-il pos-
sible de trouver un nouvel ensemble d'éléments représentant mieux

l'orbite du satellite ?2

La réponse est affirmative. C'est le but de la méthode de correc-
tion différentielle que nous allons développer ici dans le cas

général.

Il faut se rappeler que dans le probléme des deux corps, les élé-

ments elliptiques [a,e,i,Jt,uJ,Z] sont constants dans le temps.
Nous supposerons encore que la gquantité observée est sans erreur.

2-2 Exposé de la méthode

Soit N le nombre d'observations

Soit (ao,eo,io,iio,ouo,Mo) l'ensemble nous donnant la premiére

approximation de l'orbite a l'instant t=to.




2=2

Soit (a,e,i,LfL,cw,M) les éléments exacts a l'instant t=t_ que nous
rechercons,

- A . . N . A
soit I( ao,beo,blo,mo,&uo,AMo) les corrections a ajouter a

(a_,e ,i ,N2 yevo ,M ) pour avoir les éléments exacts (a,e,i,-Q,«w,M)
it 0’ " Sietgta

Pour chaque instant ti Correspondant aux temps d'observation la

quantité Wy s'écrit :

W, =wla +Da ,e +De ,i +8i , 00 400, w Ao M +AM ) (1)
i o o’ o o’e o o o) o o’ o o

1'indice 1 de wi indique que l'on considére le =N temps

Nous supposerons que les premiéres valeurs estimées (ao,eo,io,laﬂ

W MO) sont proches des valeurs exactes (a,e,i,fNn & ,M).

O’
Cette hypothése nous autorise a développer Wi en série de Taylor
en négligeant les termes du second ordre.

On suppose donc que l'approximation n'est pas trop mauvaise., C'est
l'expérience qui nous donnera la limite d'acceptibilité, et nous

indiquera ce que "pas trop mauvaise" signifie.

Si nous développons (1) en série de Taylor jusqu'au premier ordre

nous obtenons :

. oYy Vi aWins
Wi=W(aO,eo,1o,.ﬁo, wo,Mo)+ ,3a—OAaO +-3-e—'o'Aeo +_5-i—;'Alo
W w: ")U.
c2lipn i pw 2y (2)

+
oNL, " o "ow_ o "M o
ou les dérivées sont prises au temps t=ti

Nous avons remplacé les dao,deo,dio,szo,dcuo,dMo respectivement
par les différences finiesBa ,Be ,Di ,Dw ,An ANM .
o3 o o o o o
1 ; : . :
w(ao,eo,lo,xlo,&uo,Mo) es; la valeur qu aurqlt pris wi si les
éléments présumés avaient été exacts. On l'appelle valeur calculée

de W et elle sera notée wci par opposition a WOi qui est la quan-

tité observée..

Les W_, sont calculés soit par intégration numérique a partir de

la valeur approchée de W au temps t=to, soit analytiquement.

Si nous considérons l'équation (2) nous trouvons




’awl oW leA Bwi A 2)wl
(W W), =.——=Aa +.——De + — AT 5 o, Do
ckhlo” i aao o) aeo o alo o a..ﬂ.o o 3“"’0 )
Dwi
+'DMOAMO k8

i variant de 1 jusque N

ou les dérivées sont prises au temps ti (les ti étant les temps

d'observation)
AW, W, Owl DwWw, Ow, 9w,
i, i i i i

’, . . 1 7
Les coeff1c1entsa ¥35e * Ik ' IR ' dw 'O M
() (o) o) o} O

seront

calculés soit analytiquement (voir chapitre III) soit numériquement

suivant le principe :

Donnons a W un petit accroissement connu A a et calculons les W
avec les nouveaux éléments orbitaux :

a +Aa,eo,io,.n.o, ew_ M
Nous obtenons: gwi
W (ao+Aa’eo’io"n'o’wo;Mo) =T (ao’eo’io’no’wo’Mo) Hilhargo—

o a

o

ou encore 3

DW, . i - W,
. ] wl(a0+ Aa’eo’lo"n'o’ e"o’Mo) wi(ao’eo’io’ Ra: wo’Mo)

2% 4a
Cette derniere relation permetﬁde'calculer le premier coéfficient
de 1l'équation 3. Les autres coéfficients se calculent par le méme
principe. On obtient :

awi Dwi ‘awi awi ’Dwi

9 s ’ : b
9€, 91y 9% Oy aMo

en considérant respectivement les accroissements

. . N C
e, +8e_, i +8i ,n + AN, oDy, M, +AM,

et en gardant chaque fois les autres é&léments constants.
Tous ces coéfficients seront calculés pour chaque temps ti'

Ce n'est pas cette méthode que nous avons exploité ici.
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Le calcul analytique dans le cas particuler ou la fonction W est
la fonction "range rate" notée/5 (et qui est la dérivée de la
norme de la position relative du satellite par rapport a la station)
sera fait dans un cas particuler au chapitre suivant.
Nous supposons donc maintenant que nous connaissons les dérivées
apparaissant dans les N équations (3).
Ce méme ensemble (3) représente donc un systéme de N équations a
six inconnues Aao, Aeo, Aio,b-llo,l\%('),AMo que l'on résoudra par
moindres carés. On obtiendra alors les six accroissemants cherchés.
L'approximation faite en négligeant les termes du second ordre
fait que 1l'on n'obtient pas du premier coup la solution. Il donnera
le nouvel ensemble d'éléments orbitaux qui servira de valeur de
départ pour 1l'itération suivante. On recommencera le processus
toujours avec les mémes observations; les seules valeurs gui chan-
geront seront ies valeurs calculées.
Nous recommencerons ainsi le processus jusqu'a ce que les résidus
(WC - wo)i deviennent aussi petits.
Si la premieéere approximation de départ avait été exacte, les
résidus (wc - wo)i auraient été égaux a zero. Mais en général ce
n'est pas le cas.
Le processus utilisé corrige alors les valeurs initiales des élé-
ments orbitaux (a_,e ,i , . ,ew ,M ) pour que les W_. calculés a

plaa o o' "%’ o cd

partir de ces éléments collent au mieux avec les valeurs observées
Woi.
Donc si les valeurs de départ sont acceptables, nous devons nous
attendre a une diminution des résidus au fur et & mesure des
itérations.
Toutefois ils ne s'annulent jamais puisque nous avons négligé des
forces perturbatrices dané les calculs des WCi et puisque nous
avons arrété les développements au 1°F ordre.
Le principe de la méthode de correction différentielle est tres
général. Ici nous 1'avons exposé partant des éléments elliptiques.
On peut de la méme fagon adopter une méthode corrigeant les

éléments cartésiens.
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2-3 Correction différentielle basée sur les observations Doppler

La méthode Doppler procéde par mesure de vitesses radiales a partir
des variations de fréquences d'un émetteur embarqué.

Nous donnerons ici une idée du fonctionnement.

Principe du fonctionnement

On enregistre simultanément a l'aide d'un enregistreur magnétique
les signaux émis par le satellite et les signaux horaires. Ensuite
on mesure les fréquences recues par comparaison avec un oscillateur.
Lorsque l'on a 1l'égalité entre les fréquences on lit sa valeur sur
le cadran d'un fréquencemetre.

Cette méthode est plus facile, que celle basée sur les observations
de 1l'ascension droite et de la déclinaison du satellite qui sont
relevées par photographies ou que celle basée sur les observations
mesurant la distante station - satellite, observations faites avec
un laser qui demande de bonnes conditions météorologiques, puisque
les signaux peuvent &tre captés automatiquement et indépendamment
des conditions météorologiques. On dispose donc plus facilement
d'un bon réseau de station d'observation. Les mesures de fréquences
sont actuellement trés précises et peuvent atteindre le centieme

de hertz.

La fonction W s'écritiici

' : -~ - -
puisque £ = r - R
—y

S

r = vecteur position du satellite
r = (x,y,2)
/r 'ﬁ = vecteur position de la station
= kXs ¥y 2Z)
» et ;eci dans le repérg absolu
St1 = station
e . Std = satellite

/p A XX + YV + 22 = %X = xR = Y = y® - 37 - 22

/O
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En écrivant 1l'équation aux différences pour les N temps d'obser-
vation on obtient un systéme & six inconnues, Axo,byo,b zy DX,
A?O,Aéo, que l'on résout par les moindres carrés.

On itére le processus jusqu'au moment ou la différence

. - . ait la précision souhaitée pour chaque temps
/oc1 /001 B p q :
/aci = vitesse radiale calculée

/ooi = vitesse radiale observée

Nous ferons le développement analytique de la méthode, de cor-
rection différentielle basée sur les observations Doppler au

chapitre IIT

2-4 Principe de la simulation

Nous venons de décrire comment il est possible par correction dif-
férentielle d'ajuster a un certain nombre de données d'observation
une courbe correspondant a une orbite keplérienne. On peut donc

ramener une série de N observations d'un ou plusieurs passages de

satellite a une série de six paramétres ellipticues.

Courbes dues aux itérations successives

courbe des
observations simulées

Simulation




Courbes des itérations successives
]

courbe qui minimise 1la
somme des carrés des résidus

Pour un ou plusieurs passages du satellite et a partir d'une
approximation relativement bonne de la position et de la vitesse
X en un des temps, on cherche par itérations successives la posi-
tion et la vitesse Xo qui au méme temps s'associe a uie trajec-
toire elliptique qui minimise la somme de carrés des résidus

Doppler sur les temps d'observation.

‘,,a—”'”_—Y——___—. observations

courbe calculée

Dans ce premier temps, comme les observations se situent sur une
courbe heplérienne, la somme des carrés des résidus doit tendre
vers O (aux erreurs d'arrondis prés).

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).
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La trajectoire que 1l'on modifie n'est keplerienne que pour les
besoins de la simulation. Elle sert simplement a calculer des
observations raisonnables.

Dans les chapitres V et VI nous utiliserons d'ailleurs une autre
méthode de simulation des observations tenant compte de la force

perturbatrice due a l'applatissement terrestre.




CHAPITRE III - APPLICATION DE LA METHODE A UNE
ORBITE CIRCULAIRE POLAIRE

Résultats analytiques

3-1 Définitions de quelques éléments orbitaux -

Explication de la méthode

Considérons une station pouvant effectuer des observations Doppler.
On aura donc N valeurs foi correspondantes i = 1...N
avec foi vitesse radiale observée
N = nombre total d'observations
Disposant de ces N observations, on veut connaftre au mieux la po-

sition ro et la vitesse vO du satellite a un instant t = tO

-3 - 43
Nous noterons : XO = (ro,vo) vecteur position - vitesse du satel-
lite ou temps t = tO
X = E;V’) vecteur position - vitesse en un

temps t quelconque
La position et la vitesse du satellite et de station sont expri-
mées dans le repére absolu r (x,y,2)

v (%,7,2)

Ry = (X,Y,Z ) = vecteur position de la station

Nous supposerons que l'orbite du satellite est parfaitement Réplé-
rienne,
Pour la méthode de correction différentielle, nous devons résoudre
le systéme

(fc l% 1 -LAX - aflA 3/’1 - Q—f—ib‘c + -QEAS/ + afibﬁ

B T L oc)zooaic

ou les dérivées sont prises au temps t=ti R o

/2.=:fi (xd’yo’Zo’xo’yobzo’xo’yo’zo’xo’Yoizo)
On suppose les coordonnées de la station et sa vitesse sont connues
exactement c'est - a - dire : AX, AY,AZ, AX,AEE',AZ sont nuls.,
Les inconnues sont :Axo,Ayo,Azo,A}'co,ASro,Az

Pour résoudre le probléme, il faut connaftre :
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fEi : range rate calculés aux N temps correspondant aux observa-
tionse.

fbi : range rate fournis, donnés.

3-2 Développement analytique
3-2-1 Calcul des f .
ol

Sgient & yiio Uity les éléments cartésiens corres
of‘a* ot alletio t=t_

pondant donc au probléme des deux corps au temps t=to

Nous considérons ce sextuple comme premiére approximation de la
position et de la vitesse du satellite. C'est-a-dire que la mét-
hode de correction différentielle a chaque itération corrigera le
;ecteur.

Par une méthode numérique - résolution de 1'équation de Kepler -
on calcule la position et la vitesse du satellite aux N temps
correspondant aux observations. - :

Nous avons donc :

On suppose due l'on a :

st o = centre terre
i =N St1 = station
St2 = satellite
3 T st 2

on a la relation vectorielle /?=flﬁ’

Pour la simplification des écritures, on laisse tomber les
indices i.

- -2 - -
(Z-R) . (B-R) =p?
r?-27.R+R?

= x2+y2+22-2xx-2yY-2zZ+x2+Y2+22

T
e
]

Si on dérive on a :

f/’ = XX+YY+22=XX=XX=YY =2 Z=yT=22 (3)
Aprées calcul des positions et des vitesses de la station
(X,Y,2,%,%,2) aux N temps (4)
On remplace (2) et (4) dans (3) et on a.fsrecherché.



Qﬁ b . e ®
3-2~2 Calcul de 57 ou qe{xo,yo,zo,xo,yo,zo}

Si on dérive (3) par rapport a M on obtient :

’ » P' i ° o °
g—':); T TR & S D Ae R P S kYR S & ST s JRNA s SR

2 x L x StV a7 W) x+37 y 37Lz (5)
&= ﬂ = l-—‘{ = z=Z
K & LY 7 Ly /
ou
oc-x ._.Y é_z
L' = '}<—— L' = L— L' o
VB foy =77
Remarquons que Ch ZuiX = 9z _"9X _ 3% = Clf 0
0 9 e STAmSs 9T

)
Si on étudie (5) pour connaftre 5% il faut connaftre
. L_,L ,L ,L!',L',L' —» peuvent &tre calculés assez facilement
!yt g =iy

L 2X 53y 5,32 4, 9%, 9V, 22 \ -..}
3ﬂ 3? av 07 a? 27 ou qe ixo,yo,zo,xo,yo,zo

« Sous forme matricielle on doit calculer :

X et R )
o o O] SO
o £ =0 'ryv )

-

2 X
3=2=3 Calcul de 5§;

Nous prendrons comme éléments elliptiques 1l'ensemble :

S
{a,se,ce,Uo,so}

N

ou a = demi-grand axe

C, = e cos E ou e = exentricité
Eo'= anomalie exentrigue en t=to

S = e'sin E

e o '
—’ . . ~ . . -
Uo = vecteur unitaire de méme direction que r.

q - - . . ~ -
SO = vecteur unitaire perpendiculaire a UO dans le plan de

l'orbite




->

calculer QZ; on calcule en fait

pour
o X
23X 2% 29
0% T oaq * aX]
3-2-4 Calcul ‘de 2%,
DXO

Nous

1

a

Nous

Les dérivées partielles des éléments g par rapport a X, sont

supposons établies les relations suivantes

AR

L el LS
rg o
B
ot i
a

e
FALD
O O

/ua

masse de la terre

b
obtenons 3%»

©)

ol q e {a,ce,se,uo,so}

<4

—
S
o

OHlON o”|5< OHIO><

s

-

en différentiant les

formules ci-dessus

données en toute généralité dans le chapitre 9 de "Determination

of orbits"

Les formules données par Escobal sont fort compliquées et peu

d'Escobale.

lisibles. C'est pourquoi nous técherons de prendre un cas parti-

culier ce qui nous améne aux hypothéses simplificatrices sui-

vantes.



| 3-5
Nous supposerons d'abord la station placée a l'équateur et la
terre est supposée fixe

Nous prendrons les conditions initiales au zenith de la station

et nous placerons le plan de l'orbite dans un plan de coordonnée.

' 3

Nous considérons un
orbite circulaire

{.—_—______’__,_——satel1ite

J

station

orbite du satellite

terre

De ces trois hypothéses nous déduisons que :

a) io = io = O car orbite dans le plan (y,z)
?o = O car orbite circulaire et conditions initiales
sont au zenith
Zo = @) car conditions initiales au zenith

b) puisque 1l'on a un orbite circulaire

pcacr p = a(l—ez)

A= ro ='yo = e =
e = O = C = O = S
e e
c) ¢ ; 0
[y -
0] - | = (0]
o] . o]
0 r 2
O O
™ - - °
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Si nous reportons ces simplifications dans la matrice obtenue dans

le chapitre 9 de "Determination of orbits" d'Escobal noué obtenons
- R 20U QU 23S 9S 2S

J 4 3 e gCe DSe % Yo %o S Yo %o

5?’0'57’; ﬂg 57; =T8¢5 07:)— axo' 5_5("0_ a“i'o_ a=x'o

@)

nous obtenons une matrice (6x9) égale a :

0 2 o) 0] 0 2a220
0 éz o) o) 0 2yéo
2 y
O O
@) 0 7= o) 7= o)
I 0 0 o) 0
. :
0 0 0 0 0 0
0 0 A% 0 0
y0
0 0 0 y 0 0
0 0 -2 0 0 0
(o]
0O 24 O (0] 0] A

!

()

3-2-=5 Calcul de la matrice

()
bQ

-
: qe ;a,se,ce,uo,so}

La matrice lg est obtenue en dérivant partiellement par rapport

SN e (v=v )
r =ix o+ ou'x, = r cés(v-v
v oot Yu's & o
= r sin(v-v
Yy ( o) "
v = anomalie vraie au temps t
vO = anomalie vraie au temps tO
et en exprimant les dérivées partielles en fonction de r , r_,

. o
sin(v-v_), cos(v-v ), S e
( o'? ( Oiahued e
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Nous donnons ensuite 1les %Eg puisque les gg en découlent.
En effet : £ -

ort _ o dr _ Jrf

24 2 gq

04 r gq q

3 dr il AX 2y 022
ou ot e (x3q+y9q+zaq)

3 T )
: 4 e wnd .
Pour trouver g—— nous derivons l'expression

r?:l/ual DU + V/Ap v ou D = r/}.:é_.r

Il apparalt encore ﬁne simplification
En effet, si 1l'on considére un orbite circulaire, le produit
BF =0 n it
Pour obtenir les formules générales, il faut se référer a Escobal.
Nous reprendrons simplement les résultats avec toutes les simpli-

fiecationsg. ‘

i
1) s=iatAlo i a SR : \
~ 3 » $
o A, = cos(v—vo) +ia (M—Mo) 51n(v—vo)
E 3
A > 51n(v-vo) = (M—MO) cos(v-vo)]

= I/

2F = £
2) ace = C,lUo + Czao
oll. 0. =f = rill s sin2(v-v )
1 e}
C. = 5= cos(v-v ) sin(v-v )
o o

2 "7

JE s g
1) ase = Siuo + S2So
ou S1 =r s;n(v-vo) (2 = cos(v—vo))

2
f; & o cos(v—vo))



Les

~ - )
4) LEE X T 4+ XS
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da i e, 2.0
~ 1 3 3 £l
A1 =- 3 v§ﬂ51n(v—vo) + 3 (M—Mo)\/a cos(v-vo)
M-M
o 3 o S
A2 =5 51n(vao)
Dré’ ar b ~ -
5) 3¢ = C1Uo + C2SO
e
¢ in( ) ( )
Cotl= = VE‘Sln v=v_) cos(v-v_
~ . 2( )
C2 = = sln .v—vo
Dré’_ AL B NS =
6 ase = Siuo + 32Vo
" ]
81 = =Y a cos(v—vo) [cos(v—vo) - 2
S in( 2 ( )
52 = sin v-vo) [ - cos(v=v_ ]

deux autres

matrice sont :

R Al

constantes qui interviennent dans le calcul de la

= = |MP sin(v—vo)

= cos(v-v_)
o

En tenant compte de toutes les simplifications nous obtenons :

8] € sa, Ce, Se}

|

®e

)
)

(4
Q

%x, Y, zk

9]
@

[
o

(SINY)
| @.

(1L

(]

(V)

E
o

-

U

1

‘UX'UY’UZ}
O O (o}

gvx'VY’Uz}
o o (o]

® e ‘x, ?, z}

—
v

c
w
<

=@
ole
<|®-




’ 0 0 o
Ik
2 4 A e S,
IE
A2yozo C2yozo SZYOZO
o
® ° ~
L S l[ _ ¥a3 l[c
) 2 - ri7l
1f~ 2A3] 1=
rlA2yozo % oie = r[CZYo
o
19}
i )
o® o)
= =
@]
S
2 0 0
e
20 |, Saniieth
P’} E r2 p
A YY, 2 55
2 £
r p

o9 [N

|

Ne

(@

w
—

e

3-9



o ~ e [
avec : A3 = Aly + AZZYOZO Uj = U = Yyx,
N o4 il =
C3:.= Cly + C2zyozo U2 = U - 2% 2
s§ =38 S.zy % Boite f ORI
e EE e Rty rnyfP
Y
S = 8- 330
5 rfp

3=-2-6 Calcul des coefficients

Connaissant les matrices g et Q%' nous pouvons calculer
24 J
IXaX
SR T Pe—
X~ 29 a%;
Cette matrice obtenue nous calculons les coéfficients en reprenant

la formule (5)

n
~
]
O

Nous considérons encore les simplifications X
et %

"
<o
]
Ne
Il
O

L ' ]
pour le calcul de Lx’Lx’Ly’Ly’Lz’Lz

Toutes opérations effectuées nous avons

"

=0
axo
3/ : '
5—5;-=(2A1+Clzg) (L}',-;L)
o
Y
2 4% UV . i
+ (2Ay 2 + Co¥ 2, + Vﬁ.zo) (Lé o, LZ)
; 02
L e 5 2 °
24 TAa} G Fo _yc_3]
af - ER Gl
A
. z .
2 A zA3 o, . zC3
+[ r(A2yozo . e ) + = (C2yozo = )} LZ
2o io 4
st s L,




iy
P
Sy Z X
§-SE 0 u ey &)
+ 'E i VA
s L s3) -1-—3—‘x—-é—°s4 1,
*1r y 1 o gie ® v T r v
r o
A : 2 Yy
(%] ) ) 1 O °
+ [ = ( Sy A= S3 ) + = U, - = 2] L,
o r
?Z;(.—=O
9%,
W S1¥, / S2Y6%, Va
A = ( v Ay Y 4 = ( 7L, )

L3
o“o y

V¥ P
242 272 o*v

+ (2a"2 Y A, + 2C,y 2 + U/F ) (Lé i LZ)

S e ~ o ®
+ 1] 2a8 B A XEAT, 2*(c-1c3)—15>'—1]L

1 o 1  y o Vﬁ‘ Yy

2. (N * 2 2. (~ 23) 5-]

+ [ az Azyozo il A3 ) + 2 C2yozo -l @ +°8 Lz

Remarque : Ces résultats ont été vérifiés numériquement

Ce que nous obtenons ici ce sont les coéfficients du systéme (5)

Nous remarquons que deux des coéfficients s et £ sont nuls
‘ o o
cela montre analytiquement que le systéme est indéterminé

c'est le plan de 1l'orbite qui est mal déterminé.,
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Courbe des coéfficients (Fig 1)

(2)

: P
1 f*.u\J -
cle o«iu)
a
o’ "t
~ -
z-

e _ = = by
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Si nous voulons représenter de maniere symbolique le systéme nous

avons

f ARSI o oy

/c /o X, DY, 2z, X, dY, 2z

calculé au temps

Nous
-12

sont

Nous
nous
Nous
deux

nous

ty (tl) (ti) (tl) (tl) (tl) (ti) l!xo
tz (t2) (t2) (t2) (t2) (t2) (t2) (B
1 ]

! : 18 %
' : b %,
s s LJ
: ! B Yo
t (tn) (tn) (tn) (tn) (tn) (tn) P 20

CARSCQITHB) W) 45) (6]

observons par les formules des coéfficients pages 3-10 et
gue les colonnes (1) et (4) dans la représentation ci-dessus

nulles

avons représenté ici les autres coéfficients du systéme et
considérons le deuxiéme le passage observé (Figure 1)
avions trouver en étudiant les résultats analytiques que
colonnes du systéme étaient nulles. L'étude de ce graphique

montre que l'on ne doit pas s'attendre a d'autres indéter-

minations car comme le montre le dessin aucun coéfficient n'est

combinaison linéaire des autres.

A premiére vue nous pouvons donc dire que la seule indétermination

gqui existe provient de la géométrie du probléme.

Nous

Dans

allons maintenant étudier cette indétermination.

un premier temps nous avons vu qu'en considérant une orbite

circulaire polaire nous arrivions a un systéme indéterminé.

Nous

supposerons toujours une orbite circulaire mais nous sortons la

station du plan de l'orbite.



2
1
]
/.-‘ — . \‘ /\‘
.” -, //'
4 N //' Stl = satellite
3 Vit B St2 = station
{— Y ST %
\ L
'\ // \ On fait un changement d'axe
‘ Ve L/./' b Nous avons une rotation d'angle &

'\’autour de l1l'axe 2z
*

Numériquement il faut donner d'autres valeurs a la pesition de 1la

station

Nous avons considéré o<a’'s s°

Pour trouver analytiquement les résultats il faut développer

cos ¢ et sin& jusqu'au premier ordre.

Résultats analytiques

Puisqu'il faut voir comment se leve, 1'indétermination nous ne
o, 3/9‘
iy et 3%
g < o

Comme le satellite est toujours dans le plan yz le seul changement

regarderons que les coéfficients

apparaitra avec les coordonnées de la station

Le changement interviendra dans LX et L!

; X
sin &
1] S
LX =0
X y e .
2P T ey / sins&
3_>_{_...;_.._.—‘.Sln*._ry
o Vel o/

_r cos (v-v_) T : e
= = -/—; sina + V:{' san (M=) -——iln*
Yo r Gioi g



or /02 = x2 + y2 + 22 - 2xX - 2yY - 22Z + X2 + Y2 + 22

=y~ + 2° =2 ycos& + 1
/$5 =kxk + y¥ & 28 - xk - xXP y¥ - ¥Y - 22 - 22

=}y sinn'+ 2% .+ vy

/d - wigink ¢ 2% oy

el
\/y2+z2—2ycosu'+1

Nous obtenons alors

f—’i—-—_—sinds'[cos (V_v)ly+zz—ys1n1~ el
e V;yz + z2 - 2ycos + 1)3

E sin (y—yo)
+e 55 ~
Yo Vyz + 22 -.2ycosa’+ 1

|

| Si nous développons en approximation on a

| sina’ = &' s cosa =1
N p p . . . sin (v-v )
/8 = A'Jcos (v-v_ ) 2L XYY Y + z—‘; .
X > B 3 el 2 2 i
(y" + z° =2y +1)7 . o Yy + 27 -2y + 1

De la méme manieére nous trouvons

) Y . ~ s :
£ L oy e i Sl o

OY
a>’<o u’; /02 V2

£y, sin(v—vo)

LY ' sin a’
/L sina’ : cos (v=v ) 7

TR

sinar=vin)
o

22 + YyY - ysin A

sind’

1o

2
V(y2+z'“ - 2ycos +1)3

cos( ) E
= S V—VO r g ]
Yy +2z =2ycosd« + 1
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Si nous tenons compte des approximaclons nous avons

A 2 :
2 A’ Yo sin(v-v_) 2 Y v A i S
o

¥ o] e =
¥ p Vq}y—l)z + z2] : |/(y—’l)2 + z2

Les résultats numériques montrent que le fait de sortir la station
du plan de l'orbite donne un systeme parfaitement inversible

Nous nous sommes posé alors une autre question. L'indétermination
ne vient-elle pas du fait que la station et le satellite sont dans
le prolongement 'un de 1l'autre sur un axe de coordonnée.

Ici des résultats nient cette possibilité. Pour le vérifier,

nous avons effectuer une rotation d'angle a« autour de z .

Les coéfficients du systéme surdéterminé dans le repere X'Y'Z sont

2/ ’»* )
. gﬁ; = sé— COoS A+ SIL-Sin A
o o o
. 2£7 A sina + cos o&
oy oX g
o o o

3/ .
Nous avons des formules du méme type pour —+ et —aéL
CRI oY}

Nous reportons ici les résultats obtenus durant le deuxiéme

passage observé (Fig. 2)

1 ik "
Il est évident que les 55; et Séi- ne changent pas
o "o

Si on étudie la variation de quatre coéfficents on remarque qu'ils
ne sont pas combinaison linéaire 1l'un de l'autre ce qui montre que
le systéme est résoluble

En conclusion nous pouvons dire que l'indétermination est due a la

géométrie du probléme




Courbe des coéfficients dans le nouveau repére (Fig. 2)

(49




CHAPITRE IV - APPLICATION DE LA METHODE
POUR DETERMINER LA POSITION
ET LA VITESSE DE LA STATION

4-1 Situation du probleéme

Ce que 1l'on veut faire c'est appliquer la méthode de correction
différentielle basée sur les observations Doppler pour déterminer
la position et la vitesse de la station. Nous supposons que nous
connaissons exactement la position et la vitesse du satellite et
ensuite partant d'une approximation de la position de la station

nous étudierons la convergence de la méthode.

4-2 Calcul de la position et de la vitesse de la station

4-2-1 Position - vitesse initiale

La station se déplacant a la surface de la terre les deux systemes

de coordonées les plus adéquats sont
a) coordonnées cylindriques

= rs.COS &

= re.sin &
-y
R zZ =z
o
Le mouvement de la station étant un

mouvement circulaire dans un plan

>y perpendiculaire a z la vitesse est

() donnée par

= —wle,Sing®

<8
o}

=wIr,COS®

zZ =0
o

e
O




b) coordonnées sphériques

z x} = re.sin ¢ -COs 6
Y3 = r.sin?.sina
Z, = LecCOS P
X = -rew siny.sine
o
>y gfo = rwsim{.coss
zZ§ =0
o

Puisque le mouvement de la station se fait dans un plan perpen-
diculaire a l'axe z la seule quantité qui va varier c'est 1l'an-
gle 8. Nous avons donc

a) coordonnées cylindriques

1

r cos(® +wt)

r sin(® +w t)

N
i

Z

~rw sin( ® +wt)

e Xe

rewcos( @+ wt)
(@]

]

Ne
I

b) coordonnées sphérigques

x = r sinpcos(® +wt)
Yy =r sin;osin(9+wt)
zZ = I COS
X = =rew siny,sin(& +ew t)
v = r.w‘sinr cos(® +wt)
2 = @
ou «w = vitesse de rotation de la terre

4-3 Développement analytique de la méthode

Nous considérons une station pouvant effectuer des observations

Doppler



Nous

]

avons toujours s
oi

N

-3
X
O

-
X

la vitesse radiale observée

nombre total d'observations

(E;,?;) vecteur position - vitesse de la
station au temps t=tO

(E.,;') vecteur position - vitesse de

la station au temps t = t

Nous supposerons une orbite parfaitement képlérienne

Nous avons vu au chapitre II que nous devions résoudre un systéme

de N équations du type (3 p.2-3) ou W reste la fonction "vitesse
radiale" noté /5

Le systéme (3 p.2-3) est de la forme

fer

Pour
Nous

sont

Pour

| S e o B
/ _arlsr+9909+ a?Af+,aw6‘u (4-1)
ou les dérivées sont prises au temps t=ti i atdnassGN

simplifier les écritures, nous laisserons tomber les indices i

supposerons que les coordonnées du satellite et sa vitesse

connues exactement et que AX,AY,HZ, A)'(, A{(, 8 Z sont nuls.

oli (X,¥,2)
(X,Y,2)

vecteur

vecteur

résoudre ce systéme il

./0C

I

les range rate

position du satellite
vitesse du satellite

faut connaitre

calculés aux N temps correspondant

aux observations

'/dg X

. Les coéfficients fﬁ

1

4-3-1 Calcul de /o'c

Le range rate observé, fourni

ot € frioupsfouqefriens,e].

Le calcul est le méme que celui effectué au chapitre III et on

note directement le résultat

<ta

St2 = satellite
Stl = station
O = centre de la terre




- 2
/°.f=/2=x2+y2+22—2xx—2yY—2zZ+X2+Y:2+Z

/P/o %X +iyy 4izz = XX B YY - 22 -~ XX - y¥ = 22 (4-2)

Aprés le calcul des positions et vitesse de la station
(X,Y¥,2,%,%,2) (a) aux N temps

Les (x,y,z,%,¥,2) (b) sont donnés

si nous reportons (a) et (b) dans (4-2) nous avons les vitesses

L
relatives cherchées/ﬁ:

4-3-2 Sé&951_925_5%_9‘2_:)_e_{zlelzze}__99_:)_6_4519131::}.

Pour calculer 5? nous simplifierons en calculant

AL

3’) 9 X

|,

-3

x = (X,Y,2,%,¥,2)

o

Y

rp---

ceci est la formule fondamentale

est 1 matrice (6x1)

MV A

est.1 matrice (4x6)

(5]
~9

4-3-2-a Calcul de gé

En partant de (5-2) on a
/d_ Xk + Wi+ 2zt s Oy BE7 gk - yW - 22

| Fema it £
o4 Llxtini DL lag) (2.8 ox)
L '2 L

oX 7
_Lx =% ;f'(x cit)
/o
De la méme fagon nous trouvons
o Ly S s
oY '/02
:/Z" Pl = 2) ;f'(z" z)
' e




¥
a‘r-% LS

?

Par le m&me calcul nous obtenons -A. = - 4
0y o
O/ Z
22 P

Ce calcul est indépendant du fait que ” & r,o,y, ""j ou;e{r,s,z, cu}_

—

5 e
| 4-3-2-b Calcul dea_T ou-,e{r,e,z,uj

Pour obtenir cette matrice nous portons les résultats en =-2-2 a
cos( @ +wt) -r sin( @ + ewt) 0
sin( ® + wt) r cos (@ +wt) 0

°% _| o W _| 0 2% _ |1

o8 - wsin(8 +w t) e - recos(0 +wt) o 0
wcos( 84+ awt) - rewsin( @ + wt) 0
0 0 0
-t r sin(® +ew t)

. t r sin(@ +w t)
Q_g 5
PR

-t rwcos( 8+wt) -r sin(® + wt)
r cos (B +wt) = t rwsin(e +wt)
0

X &
=3=2-c Cale o
4=3-2-c Caleul deg’) ou o).g{r,e,f,w}

Si on part des équations obtenues en 4-2-2 b nous arrivons aux

résultats



sinspcos(euot) -r sin;p sin( & + wt)
sin (fsin( 8 + wt)
cos f = = |0

- sinfsin(&+wt) =i sin;acos(o +wt)

resdn )acos( & +t)

5}
ok}

v
Q

sinfcos(6+wt) = sin;asin(0+cut)

0 o)

r cos gpcos(® +wt)
r cos sin( @& + wt)

siny

UIQ
L}
i

r cos ¥sin(® +w t)

Iat

cos ¢ cos( ® + e&t)

- £ sinysin(9+wt)
tr sin?cos(G‘f—wt)
= |O

- F siny sin(® +w t) - r wt sin;acos( 0+ wt)

L2
lt

£

r sinsocos( 8+wt) - rwt sin}osin(e +ewt)

d

D}
Polir calbule® Lid oﬁ»‘,e{r,e,Y, (“"3 ou e{r,o,z,w) il faut faire le
produit d'une matrice (6x2) 35 calculée en (4-3-2-a) par la

matrice (6x4) calculée respectivement en (4-3-2-b) et (4-3=-2-c)

4-4 Remarque importante

1) Les éléments que nous corrigeons sont respectivement {r,o,y,uﬁ
ou ir,o,z,aﬁ. Nous pourrions nous poser la question pourquoi ne
pas corriger comme au chapitre III directement (xo,yo,zo,io,yo,
éo) de la station.

Vu le nouvement de la station les six valeurs (x,y,2,%X,Y,2) ne

sont pas indépendantes ce qui aurait conduit dans l'algorithme




valable .

annexea

; Résultats numériques

4-17

a systéme mal déterminé et qui n'aurait donné aucun résultat

Le nombre maximun de paramétres indépendaints quatre et ce sont

respectivement { r,6 wt ou (r,0,z,w
: ’?’ b b L

2) Les sous-routines calculant ces matrices sont placées en

Dans cette partie nous rassemblerons et commenterons les divers

résultats obtenus en tdchant d'interpréter au mieux leurs portées

relatives.

Tableaux de convergence

Pour ne pas compliquer outre mesure les schémas de résultats nous

considérons que le satellite est sur une orbite circulaire.

Nous prenons toujours la méme orbite.

vecteur position du satellite x =
y:
zZ =
vecteur vitesse du satellite K=
y:
Zon =

Pour garder une homogénéité entre les

0
- 1,018066
0,416583

0

- 0,026854
~0,065627

deux problemes nous considé-

rons encore que la station se trouve dans le plan de l'orbite.

Convergence par élément

Comme cas particulier nous avons perturbé r

r = r 4 5 km
nombre de passages = 1

nombre d'équations = 13




Etude des résultats

r converge apres 14 itérations
©® converge apres 11 itérations

(fconverge apres 8 itérations

Pour une perturbation relativement petite de r il faut 14 ité-
rations pour avoir la convergence

Ce gue nous avons testé ici c'est la convergence des éléments
(r,8,¢).

Par rapport aux autres itérations c'est dans la premiere que la

correction est la plus importante.

1OFF JE SR o W o
4R ! y 27 =9
itekation: 2 <= 14582 0810 — 4 , 10

arrive plus vite a la valeur de convergence (8 itérations) alors

que r converge le moins vite (14 itérations)

Evolution du nombre d'itération avec la perturbation

Nous considérons ici 1l'angle y>
Nous considérons un seul passage avec 13 équations

70 observé = 1,570796

perturbation n° d'itération
;OC = ¢+ 7,85 . 107> 2
fc et 1580y 10™4 3
P = Yo * 32174 . 10~4 7
bc = Po * 41761 . 10~4 12
g = Po * 7:936 - 1074 14
A < g gsag o 15
b = Po + 1,11 o T 16
po = Po * 11269 o 17
L =i po * 15428 1073 18
Pe = Po + 1,587 . 1073 19




4-9
Ce que nous remarquons c'est que le nombre d'itération augmente
avec la perturbation. |
Nous observons aussi que les paraméﬁres tendent tous vers la méme
valeur 3 0999999
[} -1,540369
$= 1,570796

Nous n'avons pas voulu trouver la limite de convergence

]

Influence du nombre d'équations

Pour deux perturbations de r (resp. 5 et 13 km) nous avons
considéré 1,2 puis 3 passages dcceptés. Nous nous attendions a
avoir une convergence plus rapide si nous considérions plusieurs
équations. Nous avons remarqué en fait que cela n'accelére

aucunenent la convergence.

e =S i ol lam
n° d'équations n° de passage résultat
13 1 17 itérations
26 2 ne converge pas
3 3 ne converge pas
r =r + 15 km
n® d'équations n® de passage résultat
1= i 23 itérations
26 2 ne converge pas
3 3 ne converge pas
Remarque

Méme si nous avons donné la méthode théorique pour calculer
;% avec°76 ‘r,o,f,uﬁ dans ces résultats nous n'avons considéré
w constant et égal a 0,43752 1072

Nous allons maintenant donner quelques résultats si w varie
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Nous consiérons que r,o,?,u; varient. Nous présentons ici les

différents résultats obtenus.
5

(a) v =x_ 4 793000 1 paésage pas de convergence
(b) GC 2 30 + 1.587.10_5 1 passage pas de convergence
(i) Yc 3 ?o + 7.85.10_5 1 passage pas de convergence
(d)yn: ‘fo + 7.85.10_5 3 passages convergence (3)
(e) r. roo+ 7.93.10—5 3 passages pas de convergence
(£) gL Pt 1.587.10-5 3 passages pas de convergence

En étudiant (e) et (d) nous avions pensé que 1l'augmentation
d'équations allaient donné de meilleurs résultats. Ces espérances
ont été démenties par les résultats obtenus en (e) et (f).

Nous remarquons que le fait de considérer ) variable ne donne pas
de bons résultats. C'est ce qui nous a poussé a étudier simplement
la variation de L0y

Remarques générales

. Ici nous avons testé la convergence de r,e,¥. Pour étre plus
complets nous aurions dl tester la valeur des composantes.cor-
respondantes a la position et a la vitesse de la station. Il est
probable que dl aux erreurs de troncature dans le calcul la con-
vergence des six composantes aurait été plus lente.

. Parallélement nous avons testé la convergence en considérant les
coordonnées cylindriques. Les résultats étant moins bons nous ne
les avons pas repris ici. Par résultats moins bons nous voulons

dire que la convergence était plus lente.
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CHEPITRE 5
DEVELOPPEMENT DU POTENTIEL TERRESTRE
RESOLUTION DU PROBLEME PRINCIPAL
DU SATELLITE ARTIFICIEL

Situation du probléme

Le probléme posé est la détermination de la trajectoire d'un
satellite artificiel connaissant sa position et sa vitesse initiale.
Il s'agit donc de résoudre les équations de mouvement d'une
petite masse autour d'un sphéroIde aplati. On néglige les effets
des autres planétes sur le mouvement du satellite, de mé&me que le

freinage atmosphérique.

Les équations du mouvement sont alors :
2

d % U

df” S
2

iy

d§~ st ey

233,7_U

dt? 2z

ol U est le potentiel créé par la terre ; tenant compte de son apla-

tissement aux p8les.

5.1 forme du potentiel terrestre

Considérons tout d'abord un corps continu A guelconque de
densité f(x) et de volume W.

Choisissons l'origine du systéme d'axes a l'intérieur du volu-

me 3




en coordonnées sphériques

x = r cos g cos A
X, = T cos $ sin )
Xy =T sin #

et de m8me pour le point x'
x{ = ' cos $ cos !
xé = r' cos @g'sin !
xs = r' sin gf

Le potentiel créé par le corps A au point x extérieur a A

vaut ¢
Vz///G LX) adw
w o X=X .
Supposons | xIl > UX'” pour tout point x' appartenant

|
ol X' parcourt le volume W.
‘ au volume W.
‘ Il est a remarquer que l'hypothiése ainsi faite est peu res-
trictive : seule la partie comprise entre la surface terrestre et
une sphére ayant pour rayon le Rayon équatorial sera ainsi négligée
dans le modéle. Ceci ne constitue qu'une région d'altitude maximum
égale a 20 km au-dessus du p8le.
Gr3ce a cette hypotheése, nous pouvons utiliser le dévelop-
pement en série :
1 1

g v
| %=-x%| - (rz - 2r r' cos + r'2)

ol
2 25 Pn (cos‘f) o'n
M=o rn+l



ot 7 est l'angle formé entre les deux vecteurs x et x'
Pn (cas ¥ )= polynBme de Legendre de degre n

ou plus analytiquement:
U il e Sk

2"nt dz"

Pn(z)=

En portant cette expression dans l'intégrale, nous avons:

V"" = }/n {A,¢/

17 Nt

-

3 = >
aprés avolr posé: ; i
yul),(f):jf/)‘)."ll l);)( (Co> ) dw.

En observant la figure, on remarque que l1'angle 7 dépend a
la fois du paoint x et de x'. On peut séparer ces dépendances par

le théor2me d'addition des harmoniques sphériques :
n

b flcser)icier w2tn )1 p" (sin'8) PT (sin@) f (A, A)
m=0 (n+m)! ¥ & e
avec: fm (A,A3 = cos[mA cos mA' + sin mA sin mA']J
1 2 m/2 4
P («) = (1-47) d Pn (%)
qm

En reportant la valeur de Pn (cos ¥ ) dans Yn (A,$), on obtient:

n :
Y (A,B) == P™ (sin &) (c™ cos m)+ s™ sin mA)
n n n n

m=0

- Cm = 2 (n-m)! r!

p: (sin #') cos (mA') g(x') dw
(n+m)!

et S n o, . :
n 2(n-m)! r! Pn (sin 4') sin (m)') g(x') dw

(n+m}!
w
les termes:
1 P:(sinﬁ) - termes zonaux. Ceux-ci ne dépendent pas de la
T : longitude. Ils décrivent un potentiel & symétrie

cylindrique.




De plus
Si n est pair: ces termes présentent une symétrie par rap-

part au plan équatorial.

Les autres termes sont appelés termes tesséraux

En résumé, nous avons donc pu mettre le potentiel terrestre

sous la forme

2 Ymihe

ma=© /i/)H-l

ou Y (4, 4) = %iOE:(sind) (Chcosm4 + SMsinm 4 )

m m . .
avec Cn et Sn prenant les valeurs décrites ci-dessus.

Remarquons que le premier terme du développement

-% ;)};f(x') dw = -%ﬂ

représente le potentiel créé par un corps de masse M concentrée
au point origine, centre de la terre.
La notation employée jusqu'a piésent dans le développement
du potentiel présente certains inconvénients :
. les parties zonales et téssgrales ne se distinguent pas
bien'
o m
. Cn et S, ne sont pas sans dimension

. Pz peuvent devenir grands lorsque n grandit

C'est pourquoi on utilise souvent une autre notation;




ol R est le raion équatorial texrrestre
jn = - (2n+l1) g2
MR™
; }2‘3 2§2nil2§n-m)l) ¥ Pm
‘ (n+m)d n
-m ¥ m
2 — ¥
Cn = (n m)o 1n cn
gm 2(2n4+1) (n-mdd MR gm
n n

Les fonctions harmoniques sont ainsi normalis¢es a 4 T
les termes ayant Jn pour coefficient sont des termes zonaux car ils
ne dépendent pas de A.

On ne travaillera ici qu'avec les termes zonaux.
Grandeur des coefficients

Des observations de satellites artificiels ont permis
d'évaluer les coefficients tels que -

52 eyiagATIg "

Les autres termes sont de l'ordre de 10_6 et plus petits
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5.2 Solution du probléme principal du satellite artificiel

Le probléme principal du satellite artificiel que nous allons
considérer consiste donc en la résolution des équations de mouvement

d'une masse m soumise a@ un potentiel de la forme:

U=- +4RE (L - 3 sinp)
T r3

c'’est-3~dire le potentiel terrestre réduit au premier terme zonale.
Les variables intervenant dans cette formule ont été décrites au
paragraphe précédent.

Si I est l'inclinaison instantanée de l'orbite avec le plan
équatorial, g l'argument du périgée et f l'anomalie vraie, nous

avons :
sin g =s8in I sin ( g + f )

d'od l'on tire la fonction perturbatrice:

R = Rg J (- % + 3 cos 1 ) gg + (3 -3 cos® I ) ggcos(ZQ + 2f)
_‘3—2 2 2 x 2 2 iy
a

Le développement de la méthode suivante est basé sur l'article
de . BROWER : "™ Solution of the problem of artificial satellite
theory without drag. ".

Si nous prenons a = le demi grand axe

e s e tricits {osculateurs, nous pou-
vons définir un nouveau systéme de coordonnées : les variables de
DELAUNAY ai (« a )t

=L ( 1l - 82 )%

=
G
H= G cos I
1
g
h

= anomalie moyenne
4
= argument du périgee

= longitude du noeud ascendant
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Les équations du mouvement en ces variables deviennent

alors =
dL =°F daG = F dH = 2F
dt 91 dt 2 g dtsaah
(x)
dl = -®F dg = -2F dh = -2F
dt 2L dt G dt 2H

Remarquons que dans ces variables, F, l'hamiltonien du pro-

bléme des deux corps prend une forme simple :

F = -,/‘2 indépendante des variables angulaires.

2t
Exprimé en ces variables, l'hamiltonien du probléme pertwerbé

vaut :

L

F.x! +,«’J',,R[(-_+% fL)i’*( 5‘);3’ cm(z;w.—f)_'l
3

o
\
el

P e ante

ol seuls les termes a3 et aL, cas ( 2g + 2f ) ne sont pas encore
02

exprimés en les variables de DELAUNAY.

Ceci se fait en les développant en série :
) .
L E Yt itos ]

b o G _]=i

gﬂcos (22 6 %2 7T} = éé;_ Qjcos ( 2g + jl )
j = & O

ot Pj et Qj sont des séries de puissance de l'excentricité e :




5.2.1 Processus général de résolution du probléme

L'idée de base est de passer des variables (L; By Hoidegvgy, h)

& un nouveau systéme de parameétres qui rende F indépendant des

variables angulaires c'est-a-dire une transformation

(Lv Gy H" l' gy h) :

B (eriEY, W, L, g, )

&8 partir d'une fonction génératrice § (L', G°,

H.', l" g" h') dB

telle sorte que l'on passe de l'hamiltonien F (L, G, H, 1, g, h) a

.-x-
F (L', G*) H*, =, =, =) 00 le - marque l'absence de la variable

correspondante.

La fonction génératrice S étant telle que

L = [ ias gr o s
1! 29 ?h

: (11)
l':r’as g =§ h'= ff
2 26! 2H?

Les équations de mouvement deviennent :

dLt =2F" dl® =2F"
T K dt L
dg* =2F" da' =2F" (1)
dt g dt 26!
dH' =2F" dh' =2F"
dt 2h? dt g g

F¥ étant indépendant des angles, nous constatons alors que la

résolution du systéme d'équations III

L" Glr’ H?
ll, gl’ h'

constantes

conduit a

fonctions linéaires du temps

En remplagant alors les valeurs ainsi obtenues dans le sys-

téme (II), on retrouve l'expression des variables originales en

fonction du temps et des constantes d'intégratione.

5.2.2 lre étape : solution du ler et du 2me ordre

Il est &8 remarquer que dés le départ, la variable angulaire

h n'apparait pas dans l'hamiltonien du probléme. Il reste donc

2 variables angulaires a éliminer : 1 et g. Dans un premier pas,
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on élimine la variable l.

La fonction génératrice de la transformation est obtenue par
une méthode de VON ZEIPEL.

Nous utiliserons un développement en série de puissances du

paramétre-J2 jusqu'a l'ordre Ze.

Nous avons alors =

F = Fo + Fl — 1l'hamiltonien original od les indices indiquent

| les puissances de J2

De m8me 2
S = So + Sl + 52_..,

x A * *
F=F°+F1+F2

3 partir de l'égalité :

Fl(L, G H, 1y guae) = FE (L*,° 8%, H, =, @ =}
ol 2es 2 membres sont développés en série de puissances de J2 :
on identifie les mBmes puissances de Jz‘jusqu'é l'ordre 2 : ceci
pour des exigences pratiques, et on sépare les parties séculaires
(Flﬁ) et périodiques (FlP)

On peut ainsi obtenir Sl et par identification, on aura :
(L, G, H, 1, g, h) en fonction des nouvelles variables (L', G¥, H',
3%, g',1htle.

*

On procéde de m@me avec 52 et FZ

Jusqu'a prés:nt, le probléme est réduit 3 la solution du

systeme d'équations canoniques ayant pour hamiltonien 3

¢ 2 x
Foa? 48 Jz(-1.+.1ﬁ'3. Fa
2L'2' L* g*J 2 2 6’2

ol F; dépend encore de la variable angulaire g

On effectue alors un nouveau changement de variables
(L', G', H', l', gt, h') '——'ﬁ (L", G", H", LI gn' h")
par une fonction génératrice S qui permettra d'éliminer la

variable angulaire g du second ordre de l'hamiltonien.
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De nouveau on utilise l'égaliteé F¥= F** o F** est une

fonction de (L', G', H) et est donnée par
& ol iﬂﬂgdz(l+gﬁ_)+f‘
ZL' LYE"S 2 G"2
Par identification des puissances de J2, jusqu'au second
ordre, on tire (1%, g', h', L', G', H') en fonction des nouvelles
variables qui rendent l'hamiltonien indépendant des variables

angulaires.

La méthode employée ici consiste donc en 2 changements de
variables ganoniques successifs (& partir des variables de DELAUNAY)
amenant l'Hamiltonien & une forme indépendante des variables angu-
laires. Il s'agit alors d'exprimer les anciennes variables en
fonction des nouvelles mais en retenant que les coefficients des

puissances de J2 jusqu'a l'ordre 2.

I1 faut remarquer ici que les formules développées par
D. BROWER sont d'application pour des valeurs suffisamment éloignées
de l'inclinaison critique (63°26'). Celle-ci annule en effet
2

l'expression (1 - 5 cos “I) intervenant au dénominateur dans

l'expression de g'e

5.2.3 2me_étape : influence des 3me, 4me et Sme harmonigues

Les coefficients de c es termes sont tres petits, de telle
sorte qu'on ne considére que la partie séculaire et pas les termes
de courte période, c'est-a-dire la partie de l'Hamiltonien dépen-
dante de l.

Prenons par exemple :

Uy =fi£ASEEf { X -;Usinz¢3 + gsg sindﬁ)

T

donné par le développement du potentiel terrestre en harmo-
niques sphériques.
On exprime alors LI,4 en les variables de DELAUNAY.

L'adjonction de ce terme au potentiel considéré améne des variations

*—

dans F*; ? sz

2s



Sell

* X *
L] -.‘- -
c'est-3-~dire F2.a ___9F28 + 4 F2$

¥ * *
F S 4°F
2p —F2p * 2p
amenant des différences dans l'expression de (L, G, H, 1, g, h)
obtenue précédemment .
B *

? A:,Sl ’ A"G', A(.l"o-

Les formules explicites de ces valeurs nous sont données
par D. EROWER.

L'influence des 3me et 5Sme harmoniques est gimilaire. Il faut
remarquer néanmoins que l'introduction d'harmoniques impaires est
nécessaire si la terre n'a pas de symétrie par rapport a l'équateur.

Importance pratique

L'intérét des développements ainsi obtenus réside dans le
calcul des éléments osculateurs définis au ler chapitre. Ces éléments
(a, e, I, wy &, M) apparaissant alors sous la forme d'une partie
constante (a", e"™, I", w", 2", M") et de termes supplémentaires
dls a la présence d'harmohiques d'ordre supérieur dans le potentiel

terrestre.
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CHAPITRE 6
APPLICATIONS NUMERIQUES
DE LA METHODE
DE RECHERCHE DES ELEMENTS OSCULATEURS

La méthode décrite au paragrphe précédent permet donc de
calculer des éléments osculateurs en un temps t & partir des élé-
ments moyens (la partie constante des paramétres). Cette méthode a
été programmée par A. DEPRIT.

On utilisera essentiellement les sous routines suivantes :

« BRWRA : qui calcule des fonctions des Bléments moyens
« BRWR : qui calcule les e€léments osculateurs au temps t

Les autres blocs employés : ARITH - BROWER - ANGLES -EPOQUE
HRDWR sont essentiellement des blocs de données. La description et
le mode d'utilisation de ces sous-routines et blocs Data sont faits
dans l'annexe « De m@me, la sous-routine RWRB calculant les éléments
mayens a partir des éléments osculateurs au temps initial y sera
décrite.

Enfin, nous utiliserons également d'autres sous programmes
construits par F. PAUL et E. VANDEPUT. Leur description se trouve
dans leur mémoire de Licence.

6eel Calcul des positions et vitesses d'un satellite par la méthode

deé BROWER & partir des éléments movens

Les éléments moyens que l'on introduit en données fixent
l'orbite et @ partir de la, on calcule les éléments osculateurs en

des temps ultérieurse



Construction du programme :

Lecture des données:
éléments moyens

Initialisations

l

CALL BRWRA

1
—

CALL BRWR

l

CALL ELCAR
N |

IMPRESSION - éléments osculateurs

- éléments cartésiens

|

T =T + PAS

OVL

T § T final

6el.2 Calcul des positions et vitesses du satellite par intégration

numérigue : méthode de COWELL (programmée par D. STANDAERT)

Données : position et vitesse en T = o (correspondants aux

gléments osculateurs donnés par BROWER en T = o)



Lecture des données

l

Initiglisation

CALL COWELL
(en T)

[

Impression : dans le

repére cartésien

|

T:T-i-PAS

6ele3 Calcul des positians et vitesses par le modele Képlérien

Il s'agit 3 nouveau d'un programme tout & fait similaire
aux deux premiers, ou l'appel de la sous-routine (CAWFLL) est rem-
placé prar (POSVIT) c'est-a-dire : étant donné les eléments oscula-
teurs obtenus par la lre méthode au temps T = o, cette derniére
sous-routine calcule les fonctions que le satellite aurait au
temps t sur une trajectoire Képlérienne decrite par ces éléments.

On ne reprendra pas ici l'organigramme, il est tout 3 fait
paralléle au seconde.

6.2.1 Comparaison des résultats obtenus sur une courte période

Dans un premier temps, nous avons utilisé les programmes
décrits ci-dessus pour un intervalle de temps relativement court

(environ un passage du satellite) et un pas pertit (5 minutes)
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La comparaison des résultats a été faite pour les parameétres

orbitaux moyens :

1.165459487066
= 0.0049451797
= 1.561053071
0.2193454075
= 3.617166431
- 0.8B667626451

ZEbH‘hm
[

Coamparaison sur le vecteur position :

Le tableau (1) groupe les différences observées entre les
points calculés par intégration numérique et ceux calculés a partir
du modele de BROWER tel qu'il était initialement.

La premiere colonne donne les temps d'observation.

Les trois suivantes donnent les différences sur chaque

composante, et la quatriéme colonne, la norme du vecteur différence.

Le tableau (2) est semblable, mais dans le cas ol on compare
ltintégration numérique awec le cas képlérien.
La figure (6.1) traduit la situation graphiquement pour le

cas de la norme du vecteur différence.



f

|

Tableau 1 : Vecteur position différence entre intégration
numérigque et méthode de BROWER.
temps composante composante composants norme du
(en min) x y z vecteur
(en m) (en m) (en m) différence
(en m)
0 o 0 0 o
+3 444 +791.5 +2 415 4 281
10 +3 443 + (1 + 998 3 668
15 +3 8649 + 863 + 474 3 974
20 +4 B55 +1 078 -364 4 986.5
25 +7 543 +1 663 -1 807 §..933
30 +10 161 +2 255 -1 044 10 460
39 +10 506 +2 362 +2 085 10 968
40 + B8 281 +1l 888 +4 168 9 461
45 + 5 (68 +1 322 +3 589 6918
58 + 4 588 +1 052 +2 T45 5 449
595 + 3 862 + 84388 +2 428 4 647
60 + 3 516 + 199 +1 236 3811
65 +13 880 +2 312 -26 139 26 241
70 +21 499 +4 127 -22 436 31361
75 +28 T22 +5 903 =17 594 34 196
80 +35 835 +7 701 -10 915 38 244
85 +39 363 +8 751 -524 40 327
90 +36 943 +8 488 +10 896 39 440
95 +30 995 +7 399 +19 572 37 396
100 725 35 070

+23

+5 959

+25 131




Tableau 2

Vecteur position :

modéle képlérien

intégration numérique

temps compaosante composante composante |norme du
(en min) x y z vecteur
(en m) (en m) (en m) différence
(en m)
0 0 i} 0 0
+264 +58 -244 364
10 +1 280 +264 -546 1 420
18 +2 914 +650 =216 2:993
20 +4 552 +1 017 +1 082 4 788
25 +5 547 +1 238 +3 109 6 478
30 +5 653 +1 250 45 266 7 826
35 +5 104 +1 103 +7 051 8 774
40 +4 328 +896 +8 393 9 485.6
45 +3 520 +680 +9 597 10 245.7
50 +2 447 +413 +10 978 117255
59 +610 =10 +12 450 12 465
60 -2 300 -659 413 418 13 629
65 -6 040 -1 480 +13 079 14 482
70 -9 775 -2 290 +10 937 14 846
15 -12 459 -2 B854 + 7 180 14 660
80 -13 380 -3 007 + 2 665 13 970
85 -12. 520 -2 741 - 1 516 12 905
90 -10 504 -2 198 - 4 605 X1 678
95 - 8 147 -1 568 - 6 521 10 552
100 - 85913 e GEL - 7 728 9.1779




Normes du vecteur différence 6.7

bobm i

30 ban

L0 Ren

l cm = 5 minutes

Figure {6.1) échelle : en abcisse :
en ordonnée: 1 cm = 2 km

différence entre IN et B

—~== différence entre IN et K
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Canclusions:

Il semblait donc que le fait d'avoir tenu compte de la per-
turbation due & la présence des cinq premiéres harmoniques sphéri-
ques n'améliorait guére la précision du calcul des positions et
vitesses d'un satellite & partir de sa position et de sa vitesse
au temps initiale. Au contraire la figure 6.1 montre qu'au temps
"60 minutes", les différences deviennent nettement plus grandes
entre l'intégration numérique et le modele de BROWER qu'entre
l'intégration numérique et le modele Képlérien.

Ces coordonnées étant obtenues a partir des éléments oscula-
teurs, nous avons comparé ceux-ci afin de voir si certains étaient

plus affectés que d'autrese.

L'examen du cas de l'inclinaison et du demi-grand axe avait
donné de bons résultats (l'amélioration était alors environ d'un
facteur multiplicatif 100).

Pour l'excentricité, l'amélioration était moins nette, et on
avait une courbe qui oscillait, mais restait du m&me ordre de gran-

deur que dans le cas de la comparaison avec le modele Képlérien.

Pour la longitude du noeud ascendant, on a pu observer un
saut de l'erreur au voisinage du temps critique (o0 les différences
sur le vecteur position devenaient grandes).

Mais, comme le montre le tableau (3), le saut n'était qu'un

1 a 10-5 radian) c'est-a-dire une

passage d'une différence de 10~
difféxrence d*environ 65me.
I1 faudrait une différence de 5 10—3 radians environ pour

expliquer le saut de 30 kilométres.




Tableau 3 : comparaison sur la longitude du noeud ascendant
ComES IN - B IN T K
o 0

5 0 3t
10 | E7.7-1077 A
15 £1.9 1078 1 iELTa
20 =2.99 10%8 . SoaT
25 45.62 107" -g.4.107"
30 $H.55 107" 1.57010°°
35 +3.012.10°° +2.23.10"°
40 3.199.10"" ~2.84.107°
a5 $283.1077 ~3.290007%°
50 §.293.10"" Z3.55%20°
55 3.246.10"' 23, 680000
60 $.187.10"" -3.6510 7
65 ~7.48767.107° ~3.69610°°
70 —7.88726.10 ~3.85.10"°>
75 ~7.28696,107° ~4.0280°"
80 ~7.28662.10"° L4.74000 "
85 ~7.30243.10 o 5. 45000
90 S .Poaian” L 5. D8N 7
95 ~7.32437.107° S6.60000
100 57 . $s12.107° —7.0B%107"

La courbe suivante nous traduit les rgsultats. On voit donc
qu'au point "65 minutes", la différence devient beaucoup plus gran=-"
de qu'avant, et c'est a ce moment qu'elle dépasse la différence ob-

servée entre intégration numérique et le modele Képlérien.




6.10
La longitude du noeud ascendant

Y5 m o,

TR

= 5 minutes

B e e s m weosse

Figure (6.2) échelle : en abcisse 1l cm

en ordonnée X cm = 0.5 10— radians
'eee &t différences entre IN et B
——= 3 différences entre IN et K
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En observant l'anomalie moyenne et l'argument du périgée,
on constate que les différences sur ces éléments sont grandes : de
l'oxrdre de 10-3 radians. Mais 1 et g intervenant par leur somme,
dans le cas des comparaisons entre l'intégration numérique et le
modéle Képlérien, ces erreurs se campensent comme on peut le voir
au tableau 5. Elles m'influencent donc pas le résultat final.

Par contre, dans le cas des comparaisons entre intégration
numérique et BROWER, les différences se compensent jusqu'au
moment critique.:On peut le voir a partir du tableau 6 : apres le
temps 60, on a un décalage.

En observant des résultats semblables pour d'autres données,
OoNn a pu remarquer que ce saut se faisait chaque fois au moment oo
l'anomalie moyenne prenait la valeur 1T et qu'on avait le saut in-
verse lorsqu'elle passait a la wvaleur 2T.

Il s'agissait donc d'une erreur ne se produisant que poux des
valeurs de 1 comprises entre T et 2T,

Or, dans le calcul des éléments osculateurs, on considére 3a
un moment : aretg (f) ol f est l'anomalie vraie qui est relative-
ment proche de 1l.

Cette fonction aretg était supposée prendre ses valeurs entre
0 et 21m. Mais la fonction DATANZ2 sur ordinateur ne prend ses valeurs
qu'entre -TM et +T. On avait donc un décalage de 27 pour les valeurs
de 1 comprises entre T et 2T.

Avec un test supplémentaire, on a pu éliminer cette difficul-

té en ajoutant 2T a l'aretg de f lorsque celui-ci était négatif.




Tableau 5

>
>

6.12

Comparaison de l'argument du périgée et de 1l'anomalie

moyenne calculés par intégration numérique et calculés

par le modéle képlérien

temps 9y~ 9% lIN - lK g+ 1
0 o a 0
0.0331385 -0.0325901 5.484 1074
10 0.0988749 -0.0977544 1.8205 10°3
15 0.X256607 -0.124%236 1.5371 107
20 0.0431141 -0.0414406 6736 10
25 -0.1392504 0.1407538 1.5034 10:;
30 -0. 261843 0.26295 1.107 10
35 -0.2461909 0.246832 6.411 1072
40 ~0.1447005 0.1419818 2.813.20"%
45 ~0.0114455 0.0116118 1.66310°"
50 0. 091039 -0.0906875 HESH e I b
55 0.1192208 -0.118429 T.918-30
60 0.0645205 -0.0631604 1.3601 2073
65 0.0030786 -0.0011902 1.8884 1073
70 0.0XTL9L2 -0.0149682 2l2z3 00 "
75 0.1056133 -0.1033408 . 2.2725 30>
80 0.2254009 -0.2233624 T AIBE 10
85 0.3276857 -0.3260688 1.6169 1073
90 0.356584 -0.3554144 1,1696.1073
95 0.2645493 ~0.2636788 8.705 1074
100 0.0985284 -0.0976847 8.437 107°




Tableau 6

-
o

6.13

Comparaison de l'argument du périgée et de l'anomalie moyenne cal-

culés par intégration numérigue et calculés par le modéle de BROWER

T 9In < g Yin " g a9 +Aad
0 0 0

6.3811 30" 6.3856 107> -4.5 18°8

10 -6.1489 1073 6.1389 10™3 B LT
15 -4.3901 1073 437410 =9 2.71,165°
20 -3.7153 1073 3.6897 1077 18, LT i
25 -D.025 58 0.0257917 2317518
30 ~T 1G95AT Tad 2771077 4 LK
15 0.0402012 -0.0402482 SR
40 0.0474372 -0.0474897 AT IEY s
45 0.015693 ~0.0157516 T by
50 -8.3209 1073 8.2558 103 SO
55 —Gezcalizm > G.1924. 1072 FoaTeias
60 -8.218 1074 ARy 10> R Lo i
65 119830 =2 -5.0295 107> -3.8355 10°°
70 5.3549 10 ~3 it 167 ~3.8368.30°°
75 -0.0193402 +0.0155039 R T R
80 -0.0618523 +0.058016 ~3.8363 3077
85 ~0.0728262 #0.06898 -3.8462. 3073
90 -0.0347017 +0.030860 -3.8417 303
95 2.125 10”4 -4.0563 1073 -3.8438 1073
100 ~2.2587 1077 ~2.5867 10°3 -3.8454 1073

i

La courbe (5) reprend les résultats donnés par les tableaux

5et Ge
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L*argument du périgée - l'anomalie moyenne
|

]
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Figure 6«3

échelles :

eee # sUT
L £ Bur

-— £ sur

en

Q

1

—e=of# 8UTr 1

abecisse 1 cm =5 minutes

ordonnée 1 cm = 0.05 radians

entre IN
entre IN
entrs‘IN

entre IN

et B
et K
et B
et K
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Aprés avoir effectué la transformation pour le calcul des
6léments osculateurs dans la sous-routine BRWR, nous avons obtenu
des résultats nettement meilleurs. Le tableau 7 les donne pour le

cas des mé&mes éléments moyens que dans les exemples précédents.

Tableau | ¢ Comparaigon sur le vecteur position

temps composante camposante composante norme du vecteur
(en min) X y z différence

(en m) (en m) (en m) (en m)
0 a 1] o 0
5 3444 91 2415 4281
10 3443 177 998 3668
15 3849 863 474 3974
20 4855 1078 -364 4986
25 7543 1663 -1807 4933
30 10161 2255 - -1044 10460
35 10506 2362 2085 10968
40 8281 1868 4168 9461
45 5765 1322 3589 6918
50 4588 1052 2745 5449
55 3862 868 2428 4647
60 35286 . 199 1236 3811
65 3945 gge 67 4043
70 4630 1031 259 4750
15 6360 1406 -1806 6643
80 9895 2187 -1934 10316
85 12078 2696 384 2381
90 10664 2413 3663 11531
95 . T905 , 1828 4823 9506
100 5979 X395 4141 7401

et la figure (6.4) nous donne graphiquement ces résultats.




Norme du vecteuxr différence 6.16

a) sur la position :

| l

b) sur la vitesse

L8 ‘ . FX I?:‘ T’

figure (6.4) ... différence entre IN et B
- différence entre IN et K



617

La comparaison des éléments osculateurs est restée la
mBme pour ce qui est du demi-grand axe, de l'inclinaison et
de l'anomalie moyenne.

Seuls l'argument du périgée et la longitude du noeud ascen-
dant ont été affectés par la transformation.

Considérons le graphique (5.5) des différences sur 1l'incli-
naisan osculatrice

Si la courbe (a) représente les différences entre l'inclinai-
son osculatrice calculée par intégration numérique et l'inclinaison
de l'orbite képlérienne, alors la courbe (b) des différences entre
l'inclinaison calculée par intégration numérique et celle calculée
par le modéele de BROWER se confond avec l'axe des abcisses.

Le tableau (B8) et la figure (6+6) daonnent la comparaison de
l'excentricité. On constate 1l3a que celle-ci continue a osciller, et
l'amélioration du calcul de celle-ci n'est pas importante. Mais il
faut remarquer que cette excentricité est fort petite ( 0.5.10-2).

En observant les résultats donnés dans le cas d'une excentri-~
cité plus grande (0.05), on a pu voir que les différences entre les
positions calculées par intégration numérique et celles calculées
par le modéle de BROWER étaient beaucoup moins grandes. La norme
du vecteur différence, par exemple, vaut alors au maximum 1117 m
(sur 100 minutes) alors que dans le cas ol:e = 0,005, elle vaut

12534m comme on peut le voir par le tableau 7.
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L%inclinaison

az

-sie-*n.

figure 65 échelles en abcisse 1 cm = 5 miputes
en ordonnée 1 cm = 10 radians




Tableau B8

6.19

: comparaison_sur l'excentricité
temps lIN lB lIN -1 K

0 0
5 0.049 1072 0.035 1072
10 0.048 1072 0.026 10™°
15 0.049 1072 0.026. 102
20 0.048 102 0.085 10”2
25 0.056 1072 0.098 1072
30 o.qd12 10”° 0.048 1072
35 0.073 1072 0.020 1072
40 o.d61. 1072 0.0643107%
45 0.052 1072 BL066 10"
50 0.051 1072 0.031.107°
55 0.052 1072 0.016 1072
60 0.051 10”2 0.038 1072
65 0.051 1072 DLDEL LIo
70 0.051 10”2 0.046 1072
75 0.051 10”2 0.095 1072
80 0.058 10”2 0.106 107
85 0.071 102 0.072 1072
90 0.872 1072 0.004 1072
95 0.059 1072 ~0.054 1072
100 0.050 1072 -0.058 1072




Lt'excentricité

6+20

15 m S owm

figure (6.6)

échelles en abecisse 1 em = 5 minutes
-4

en ordonnée 1 cm = 10

différence entre IN et B

-— = différence entre IN et K

ism .




Enfin,

621

toujours pour les mBmes éléments moyens de l'orbite,

considérons la comparaison de l'anomalie moyenne et de l'argument

du périgée.

Le tableau 8 donne également les différences sur la somme de
ces deux éléments, ce qui permet de voir que les erreurs se compen=-
sent. On ne reprendra ici que les valeurs pour les temps supéerieurs
a2 60 minutes 3 pour les temps précédents,

au tableau 6. De mBme,

il suffit de se référer

la comparaison de ces éléments entre l'inté-

gration numérique et le modéle de Képler a été faite au tableau

[ableau B
temps 98 ~ 9B lIN - 1B Ag +401
(an min) (en wadiens) (en radians) (en radians)
T 03 r
65 -5.0295.10 4.9484.10 -8.11.10
70 -9.1918.10"3 9.1094.10"3 -8.24.10 7
15 0.0155039 -0.0155859 SRR
80 0.058016 -0.0580979 -18.10.10"°
85 0.0689877 -0.0690718 ~8.41, 16™3
90 0.0308601 -0.0309473 e O ke
95 -4.0563.10°° 3.9669.10"7 -8.94.10 =
100 ~) 586703 1.4957.10°3 o S O el




Conclusions ¢

L'introduction des 5 premiéres harmoniques sphériques dans
le développement du potentiel terrestre a donc pu améliorer la
précision du calcul des positions d'un satellite a partir de ses
conditions initiales, mais dans une mesure relativement petite, du
moins pour le cas d'une petite excentricitée.

Quant aux éléments osculateurs, ceux-ci sont calculés avec

une précision beaucoup plus grande, sauf l'excentricité..

6e2.2 Comparaison des reésultats sur une longue période

Dans un second temps, considérons le m8me type de comparai-
sons gue celles faites jusqu'a présent, mais cette fois sur une

période plus étendue et a intervalles de temps plus grandse.

Le but essentiel de ce test est de voir si les différences
s'amplifient avec le temps. Nous avons toujours pris la m8me orbite
d'observation, et comparé les composantes du vecteur position

d'heure en heure durant un jour.

Le tableau 9 groupe les résultats ainsi obtenus.
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Tableau 9 : Comparaison sur le vecteur position

temps XIN T *B Yin - VB Zin "~ B norme du vecteur
(en h) (en m) (en m) (en m) différence (en m)
1h 3.:518 798 3 236 3 810
2h 3 526 19% 1 112 3782
3h 6 242 1 378 -1 370 b 537
4h T B8ST 1-738. -1 546 8 193
5h L3R 2 998 2 132 13 868
6h 6 520 1 485 -3 316 7 469
Th T 241 1 672 5 621 9RI3 L6
8h 3 571 793 ‘- 556 3 658
9h 3249 775 4 787 51837
10h 6 446 1l 399 3 300 (23 s
1lh 2 962 675 1 301 3 304
12h 15 514 3 423 -2 112 1500 ¢
13h 6 794 1 528 1l 345 7. 89%
1ah 12 756 2 9158 7 486 15 075
15h 2 510 53¢ -1 460 22953
16h 5 687 1 363 8 947 10 689
17h 5 446 -541 -5 686 892
18h 1 109 308 5 576 694
X9h 13 561 2 95¢ -5 733 15 0le
20h 4 136 91y -283 4 246
21h -19 520 4 387 5 012 20 625
22h 1 8%k6 324 596 1 660
23h 10 418 2 43p 11 020 152359
24h 3 368 668 -6 720 7 546

La figure

(6.7) reproduit ces résultats graphiquement
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Considérons deux éléments osculateurs particuliers :

6.2"5

1'anoma-

lie moyenne et l'argument du périgée et comparons-les aux m&mes T

avec les résultats donnés par l'intégration numérique.

Tableau 10
temps différences differences differences
(en h) sur 1 sur g sur (1 + g)
- et -8.218 1074 7475.1073
2h 7.0022 10”3 7.1072 1070 ST g
3h 5.2755, 10" ~5.4438 10™° ~ringiaet
ah 2.4754 1072 =9.497, 102 12 16350 "
5h 5. TEO6ERAT:" SB9TBT. 107 % ~2.632-20""
6h BTy s Ty e 4.40573 10”2 —3.201.307"°
Th 1.213:30° Jetdg 10" -3.577.10"%
8h 8.4698. 107 -8.899 1073 —4.299.10~%
9h 2.9188 1077 -3.8837°.107° ~4.649 10~%
10h —B.7279510 8.1859 10> -5.42.10~%
11h 1.03587 1072 -1.08375 1072 —5.786.20 "
12h 6.8908 102 ~6.954%, 102 6 .323105"
13h ~4.4249 1072 4.3557 4 102 Zéi922 0™t
14h S1ELal S 107 29 66. 1074 ~T.347eans"
15h 6o4373810; " “Fe2daT, 107" eS0T T i
16h -8.2451 1073 -7.4159 1073 -8.292 10™4
17h 3.853 o4 -1,294 10~ ~9.051 16"
18h 62366201070 ~7.3007 10773 -9, 345 .30
19h 2,600z 10 L2.70312 10~° -9.94 1074
20h 4.9409 1073 -5.3848 1073 ~1.0439.107°
21h 4.069 10"° -4.17875 1072 T
22h ~2.97T2a7 20" ¢ 2.8563 1072 _1.1607. 103
23h -2.799 1074 Sz 107 AR |
24h 6.9144 1073 - 8.1875 1073 Sy practns
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Conclusions

Le tableau 9 nous permet de voir que les différences avec
l'intégration numérique ne s'accroissent pas démesurément avec le
temps. Un seul instant donne une différence de 20 km, alors que dés
la premiére heure, on avait des différences de 12 km comme on peut

le voir par le tableau T.

Les comparaisons sur l'argument du périgée et sur 1'anomalie
moyenne permettent de voir que le décalage sur (1 + g) croift tou-

jours avec le temps (en norme ), mais en restant trés faible.

En observant les résultats donmés par des comparaisons
semblables sur une orbite ayant une excentricité dix fois plus gran-
de, nous avons pu voir notamment que la norme du vecteur différence
sur la position était nettement plus petite. Pour un intervalle de
temps de 100 minutes, les différences étaient de l'ordre de 1 km
alors que dans le cas présenté ci-avant, il était de 11 km. Ceci
parait significatif et le calcul semble donc meilleur pour des ex-
centricités plus grandese. Il faut remarquer néanmoins que braucoup

de satellites artificiels ont de petites excentricitése.

Il faut encore remarquer que les figures (6s7) et (6.8) sont
trés imprécises, et que les courbes effectives des différences

osciiklent autour des courbes ici présentées.




CHAPITRE 7
APPLICATIONS DE LA METHODE
DE CORRECTION DIFFERENTIELLE

7.1 Ajustement d'une orbite képlérienne & des observations calculées

par le modele de BROWER

Nous allons maitenant appliquer la méthode de correction dif-

férentielle décrite au chapitre 2 au cas d'observations simuléespar

le programme A. DEPRIT appliquant la théorie de BROWER.

La programmation de cette méthode est tout-a-fait semblable
a ce qui a eété fait par F. PAUL et E. VANDEPUT dans leur mémoire de
licence, si ce n'est le fait que les positions observées du satelli-
te sont obtenues cette fois a partir des éléments osculateurs donnés

par le modeéle de BROWER.

7.1.1 Renrenons les grandes étapes de la méthode

a) Calcul des positions observées du satellite par_le_wod2le
de BROWER

A chaque point calculé, on considére la position de la statien
au méme temps et on regarde si le satellite est visible par la
station. Si c'est le cas, on retient l'observation et on passe au
temps suivante.

Sinon, on calcule les coordonnées au temps suivante.

On continue le procédé jusqu'a ce que l'on ait le nombre de
passages voulus du satellite.
NeBe. ¢ les calculs me se font pas directement dans le systéme car-
tésien : ce sont les éléments osculateurs que le modéle calcule. De
la, on repasse au repére cartésien par la sous-routine "ELCAR"™.

Enfin, un passage dq satellite dont l'élévation maximum serait

inférieure @ 10 degrés est refusé pour des raisons pratiquese.
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b) Dans un second temps, nous tachons d'ajuster une trajeectoire
képlérienne aux points observés obtenus par la premiére partie du
programme.

Jusqu'a présent, nous avons une situation graphique du type

suivant (dans le plan (x, y) par exemple) ol on retient 3 passages

N 4
1 5
X 4
tix
“K
)
- 4"‘.
2 X n
3‘9]""‘\‘
,\’ P
L g

' 4

Comme premiére approximation des conditions initiales, on
prend
« soit les coordonnées cartésiennes au temps = 0 correspondant
aux éléments osculateurs en ce temps
e« s0it les coordonnées cartésiennes correspondant aux éléments

moyens

Ensuite, on calcule les positions que le satellite occuperait
aux temps retenus s'il était sur une orbite képlérienne et ayant
pour conditions initiales l'approximation premiéere XO.

On utilise alors la méthode de correction différentielle pour
corriger cette approximation - c'est-a-dire par un processus itéra-
tif, chaque fois qu'on a corrigeé l'approximation XO, on calcule 2
nouveau les positions et vitesses du satellite aux temps retenus.
On continue jusqu'a ce que la correction soit suffisamment petite.

Nous avons donc le schéma général suivant pour la lére partie

du programme 2




Données
Eléments moyens

Initialisations

L I

BRWR
en T =0

Passage an

cartésien

T 4+ 1 minute

=8 + 5 m1n Y
N [
BRWR en T

passage en cartésien

T = fin

passage

accepte

Pour la seconde partie du programme,

ment le procédé utilisé précédemment.

7.l.2 Résulkats obtenus

M
~— i @one partie)

oV1L

nous reprenons exacte-

On n'a pas pu en général ajuster une orbite képlérienne aux

observations .ainsi simuléese.




données : les éléments moyens
. a" & 1.165459487066
« 4Y = 0.,004945451 797
e ™= 125630580307
e N = 0.2193494075
« W' 2:01T766431
« N" = -0.8667626451

la latitude de la station : Béta = O

temps sidéral de GREENWITCH au moment initial

To = 3.032509270795

temps sidéral de GREENWITCH au teps initial + longitude de la
station Tog = 1.461712944

Avec ces données, la méthode n'a jamais convergé , que l'on
retienne 1, 2 ou 3 passages du satellite.

Dans le cas ol on retient 3 passages, On a une premiére appro-
ximation des conditions initiales :

X0 (1) = - 1.045816670443

X0 (2) = - 0.230420013431

X0 (3) = 0.4497519658903

X0 (4) = -38.00400898455

X0 (5) = -9.867650320492

X0 (6) = -912.53560750943

correspondant aux éléments moyens de l'orbite des observations.
Les itérations suivantes nous donnent la situation graphique

présentée au graphique (1) dans le plan (x, y)




sflessed T .,.°°"
sabessed g2 ¢ =-=-

sefbessed, g § —

ay QT = W3 T :83UUOpIO Uus
ke _
ay T = WO [ 3I88STOQE ua 31SaT[ayd9 T axnbt4
]
x P T A She )T Wb oy T o 9Fhay -
- ) 1 |
\. .‘ b
-<.
s |
‘c
r/ x,‘ 7\<.| oi’x ne P ‘
\
'
1
L ]
' >
5
. °
] "‘
\ N
..
b b
i ‘ v '. ;vgz 05\7' -,
-9 |
\ ’,'
\ b
\ o
\ 2
'l
\ ¢
|
A
- l)}. RO ~ P




7.6

Le graphique pourrait laisser croire a une convergence de
la méthode aprés la quatriéme itération.

Néanmoins, l'observation des résultats numériques montre que
pour les itérations suivantes, la correction ne diminue plus, et
mB8me pour d'autres composantes (composante z et composantes de la
vitesse), elle oscille encore & la onziéme itération, et on n'a done
pas encore atteint & ce moment le seuil de convergence.

Les positions observées lors des deux premiers passages étant
plus proches des positions calculées que dans le cas du troisiéme
passage, on considére le cas ot deux pPassages seulement sont retenuse.

La premiére approximation du vecteur X0 est alors la m8me que
lorsqu'on retient trois passages. ;

La figure 1 nous donne également la situation graphique dans
le plan (x, y).

Cemme dans le premier cas, le graphique laisse croire a une
convergence du moins pour les composantes x et y. Malis ici aussi,
la correction reste toujours du m&me ordre de grandeur & partir de
la quatriéme itération jusque la dix-septieéme o0 on n'a toujours
pas atteint le seuil de convergence.

Enfin, si on ne retient gu'un seul passage, toujours pour les
m8mes données, la méthode diverge aprés quinze itérations et la
figure montre les résultats obtenus pour les six premiéres itérations
dans le cas ou on ne retient qu'un seul passage.

D'autres cas envisagés ont également fourni des résultats

négatifs.

Notamment pour les donn:ies suivantes :




itération

gence

TeT

éléments moyens de l'orbite d'observation

a"

l"

I "

Jun
wn

ﬂn

Beta

To

TOG

Ici aussi la méthode diverge. On a en effet & la deuxiéme

(c

£ 3 0 6 O

N

et

ainsi

(1)
(2)
(3)
(4)
(5)
(6)

en

1.144931767
0.097245
1.139944110
1.7949660425
1.013407766
-0.85469279288

= 0.b0 Position ( Pos (1) = l.Dho
= 0.00 de la Pos (2) 0.00
0.0 station Pas (3) 0.00

un vecteur correcteur : C égel a

1.204431567

= 0.4804451791

= 1.951852616

= 110.7468169

= =279.8682975

= 113.9299561 (en rayon équatorial pour la position

rayon équatorial par jour pour la vitesse) et on est

tout-a-fait éloigné des réelles conditions initiales.

Une troisiéme série de données a également donné la diver-

la méthode. Il s'agit de

de
a"
in
"
JLn
wn

To

TGO=
BETA=
et lé/

1l.1523421898
0.08245369745
1.5423687952
1.3725468742
1.542389631
-0-.65423189

U.DD POS (l) = l.BO
0.d0 Pos (2) = 0.pOD

la méthode diverge a la troiseéme itération.
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Un seul cas étudié a donné la convergence. Il s'agissait
des données suivantes :

a" = 1.1654594870066

e" = (.004945451797
I" = 1.561053071

w" = 3.617166431

H" = -0.B667626451

A" = 0.21934940175

To = 1.803435215683 Pos (1) = -0.9940563382
TOG = 0.232638888689 Pos (2) 0.108866875
BETA = O Pos (3) G. 0

|

]

il

L'approximation premiére des conditions initiales étant :

X0 (1) = =1.D44656752875
X0 (2) = -0.213727125053
X0 (3) = 0.451054493236
X0 (4) = =37.178850050755
X0 (5) = -9.205397284816
X0 (6) = -91.846202346106
et le point de convergence :
XDF(l) = =-1.047712042
on(z) = -0.2279346849
on(a) = 0.4464737573
on(A) = =37.00508058
on(s) = =9,161224773
XUF(6) = =91.98827977

c'est-a-dire que la correction totale (en valeur absolue) vaut :




0.001808 A, c'est-a-dire + 12km
0.000732 A, + 4,6 km
0.00458 R, + 30 km
U0.17376 Re)w + 12 m/sec
0.044X7 Rels + 3,3 m/sec
0.142077 Aelr + 10,5 m/sec

et on voit donc que mBme dans ce cas, les differences sont grandes

bien que la méthode converge apriés neuf itérations.

REMARQUE IMPORTANTE =

Soulignons encore le fait que ces difficultes résultent

vraisemblablement du maque de précision dans le calcul des positions:
cbservées par le modéle de BRUWER.

Les résultats présentés ici ont en effet été obtenus avant
que le changement BRWR, signalé au chgpitre 6 n'ait eteé fait.

En comparant les positions retenues du satellite, on a pu voir
que certains points calculés par le modéle de BROWER différaient de
ceux calculés par le modele képlérien de plus de 40 km, ceci prove-
nant du calcul erroné des éléments osculateurs dans BRWR.

On n'a pu, faute de temps revoir ces résultats.

-~

7.2 Ajustement d'une orbite calculée par le modeéle de BROWER a

une orbite calculée par intégration numeérique

Dans ce paragraplne, nous nous attacherons essentiellement
aux résultats numériques donnés par l'application de la méthode.
7T«2.1 Le schéma général est le suivant :
a) - introduction des données : les éléments moyens de l'orbite
= calcul de la position et de la vitesse du satellite au
temps initial sur l'orbite ainsi-déterminge
- calcul des coordonnees aux temps successifs considérés,

par imtégration numérique : les positions observées

- stockage des positions acceptables
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b) recherche des positions calculées aux temps retenus : ceci
a partir des éléments osculateurs calculés par la sous-
routine BRWR
Par la méthode de correction différentielle, on ajuste une
telle orbite aux points observés obtenus par la premiére

partie.

To.2a2Résultats numériques

a) Etant donné 1l'orbite des observations dont les éléments moyens
sont
a’= 1.165459487066
e = 0.0049451797
I"= 1.561053071
n"= 0.2193494075
w'= 3.617166431
H'= =0.8667626451

”

Les conditions initiales dans le systéme cartésien sont alors :

X& = =1.047236 P = =37.119116
Yo = -0.228980 $ = -9.191737
Zo = 0.449181 Zo = -91.867235

Dans le cas o0 on retient 3 passages et 50 équations, nous

avons le tableau de convergence suivant :




Tableau (1)

n? de Position X Vitesse x T v
Yy Yy
ltitération calculée 2z calculée 2z
-1.046598 -37.192209
1 -0.228840 -9.200783 1.162568. | 29, 484752

0.451475 -91.811226

-1.046641 -37.190462
2 -0.228842 - 9.201917 1.162604 |99.481308
0.451466 -91.808089

-1.046639 -37.180462
3 -0.228842 - 9.201917 1.162603 [99.481479
0.451466 -91.808089

~1.046639 | -37.190504
4 0.228842 | - 9.201710 1.162601 | 99.481472
0.451464 | -91.808278

La correction totale (différence entre les conditions initiales

et le point de convergence)vaut donec :

colr “(X)N=" =591 10-4 Re ~ 3 808 m
cde fa)iabai e B . i g5
3

cor (3) = =2.284 107" Re~ld4 567 m
cor (4) = 0.0713879 Re/j~ 5.2 m/sec
cor (5) = 9.9727 lDfane/jgu,736 m/sec
cor (6) = 0.058965 Re/j~ 4.3 m/sec
et dans le plan (x, y) par exemple, Mous avons la représentation gra-

phique suivante (fig 7.2) et on voit 13 que l'on atteint immédiatement

le seuil de convergence



Tel?2

Figure (7.2) échelles: en abcisse et en. ordonngée:
1ecmd2107° Re

ees : cas sans perturbation

cas avec perturbation
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b) Neus allons maintenant considérer le cas de la mB8me orbite
d'observation, mais o0 cette fois, on ne prendra plus comme
approximation premiére du vecteur Xo, les conditions initiales
prises pour l'intégration numérique. On perturbera ces conditions.

Soit donc la perturbation :

Xo (1) = Xo (1) + 0.5 D -03

c'est-a-dire une perturbation sur la composante x d'environ
Jkme

Dans ce cas-la aussi, on a obtenu la convergence de la métho-

de. Les résultats sont présentés dans le tableau 2 et par la figure 2

Tableau 2

n? de Position x Vitesse x r v
y y
l'itération calculée =z calculée z
-1.046736 -37.119116
0 -0.228980 -9.191737 1.161831 (99.508.318
-0.449181 ~91.867235
-1.044649 -38.104291
1 -0.226020 -10.696101 1.161868 [99.542457
0.455.588 | -91.329116
-1.046057 -37.451416
2 -0.228182 -9.5815311 1.162435 99497333
U0.452718 -91.,.680452
-1.040442 -37.249370
3 -0.228695 ~-9.287148 1.162513 {.99.487977
0.451769 -91.782848
-1.046618 -37.19242¢8
4 -0.228837 -9.202895 1.162583 | 99.483059
0.451469 -91.809092
-1.046639 -37.190477
5 -0.228842 -9.201713 1.16260) | 99.481456
0.451465 -91.800263




Tableau 2 (suite)

n® de Position X Vitesse % T v
y y
l'itération| calculée z calculée z
-1.046639 -37.190506
6 -U.228842 -9.201712 1.162601 99481472
0.451465 -91.8048269
-1.046639 ~3#.1905085
4 -0.228842 -9.201710Q 1.162601 99.481472
0.451465 -91808270

En augmentant la perturbetion sur la composante X (10_3) on
n'a plus obtenu la convergence vers les conditions initiales. Il
est & remarquer, que déja dans le tableau 2 on n'atteint pas im-
médiatement le seuil de convergence.

On a une correction totale :

sur la: position 3 619 misur x
880 m sur vy
h4567 m sur z
sur la vitesse : 5.2 m/sec sur x

0.73 m/sec sur y

4.35 m/sec sur z
T7.2.3 Si on donne maintenant une perturbation dans la direction de

la traje€toire (environ), on_a obtenu les résultats suivants :




PFRTURBATIONS NOMBRE D'ITERATIONS

0 4

X0 x0 + 0.1D-03 5

zo 2o + 0.1D-03

X0 X0 + U.1D-03 6

z0 20 + 0.8D-=03

X0 x0o + 0.1D=-03 6

z0 zo + 1. =03
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DESCRIPTION E£T UTILISATION DES PROGRAMMES EMPLOYES

Dans les chapitres 5, & et 7, nous utilisons certains sous-
rogrammes que nous allons mainten:snt décrire :
Valeurs transmises par LlrihUn duns le programme principal

Vecteur LU MUYIN
CUMMUN / MUOY®N / DMOYEN

- 41 Uomposanies

Les 6 premiores composenices sont les peram:tres elliptiques
oyens dans l'ordre suivant : demi-grand axe - excentricité - ano-
alie moyenne - zrgument du perigée - inclinaison - longitude du
eud ascend-nt.

Les © composantes suivantes sont les éléments moyens de
RULAUNAY, Dens l'ordre =@ 1, g, hy, $, G, H dcuerits au chapitre 5.

Les autres composantes sont des fonctions des éléments ellip-
fiques moyens et sont calculés par lu sous-routine BRWRA,
kn ce qui nous concerne, seules les 6 premicres composantes
le ce vecteur sont a initialiser pour fixer 1'orbite. Ces &léments
ont 2 introduire dans les unités suivantes :

unité de longueur : le rayon équatorial

de temps telebqour
dtangle : le radia
de masse : la masse de la terre

Tecteur NUMBRE
lonné par CukiMon @ COMMON / ARITH / NOMBrL

le dimension 4U
Ce vecteur est un bloc de données numéricues telles que les

iU premiers entiers (en double précision), 1/2, 7i/o...
Son utilité est le gain de pluce mémoire ainsi obtenu.




ecteur pBrUW

e dimension &9
onné p.or CUMMUN / BrOwbx / pBrOW

Il s'agit également ici d'un bloc de données numérigues ; ce
ont des coefficients intervenant dans le calcul de fonctions des
léments moyens (dans BRWHA) et des éléments osculateurs (dauns

KWK

ecteur ANGLL

e dimension 9
[ ntroduit prr @ COMMUN / AnGLES /ANGLy

Ce sont aussi des données telles que : W, 2T, 24T, T/4,...
| 'expression d'un degré en fraction décimale de radian,...

ecteur pFOQUE

e dimension 17
ntroduit pur : CUMMON / BrOgun / pPOgUL

Les 5 premiecres composantes de ce vecteur décrivent le moment
nitial ; dans l'ordre : le mois, le jour, 1l'année, 1l'heure (secon-

e), la minute.

En fait, seules les composantes 2 et 4 sont utilisées avec
premi . re composante désignant le Jjour et l: quatriéme le temps
u jour considéré, les composantes ¢ a 11 sont les éléments oscula-
eurs au moment initial dans l'ordre suivant : a, e, 1, g, i, h.
Les composantes 12 a 17 sont les éléments de DBLAUWAL su

noment initial dans l'ordre : 1, g h, L, G, H.
9 @) . 9 9 9

Ce vecteur est essentiellement utilisé lorsque connaissant
es éléments osculateurs au moment initial, on cherche les ¢léments
oyens de 1l'orbite. I1 faut alors assigner ces ‘'valeurs aux compo-

anses du vecteur YrPogUs,

ariable 1OL
I1 s'agit d'une simple valeur numérique fixant la précision




A3
Hans le calcul de l'anomalie eXcentrique a pertir de 1l'anomalie

noyenne el de 1l'excentricité per une méthode de NuwiON naknsUn,

P Sous-programmes employés : description et utilisation

) sous—-routine : BRWRA

C'est une sous-routine n'ayant pas d'argument. Les valeurs
introduites le sont par CUOMNMNUN de méme que les sorties.
Ces commons ARTI'H ~ Bruwkhks ( Dnnuw) - MOYEN ( Umviuu)

Cette sous-routine calcule des fonctions des éléments
elliptiques moyens préalablement introduits dans les © premieres

composuntes du vecteur DrlCIlun,

Ces fonctions sont par exemple : le moyen mouvement,

iﬁ s 92 R,
g(an>2 (au>j
| Toutes ces valeurs intervenant plus tard dans le calcul des
¢léments osculateurs par exemple.
b) sous-routine : Bituk

Celte sous-routine calcule les ¢léments osculateurs en un
temps quelcenque a partir des éléments moyens de 1l'orbite et des
fonctions de ces éléments moye

DBHWEKA

B
03]
o
]

culées par la sous-routine

ILes arguments de ceute sous-routine : (OKT , LAY, nluw)

. entrées : Vui, nlun : 2 variables de temps indiguant le

jour (LaY.: variable entiére) et l'heure (HUux : variable

réelle, exprimée en jour) & laquelle on veut calculer
les éléments osculateurs.

.»s50rties : UK1.: un vecteur & six composantes qui sont les
¢léments osculateurs au moment & DAY - nUUn, Ses compo-
sentes sont dsns l'ordre § a2, e, 1, g, 1, h.

Ces variobles sont toﬁjours exprimées en les mémes unités :

rayon équatorial, jour radian, m-sse ferrestre.
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les blocs utilisés :

CUMMUN / aNGLess / ANGLE

CuMMUN / ARLILH / NUMBRE
CUMMON / BrUwWbn /  PBruw
CUMMUN / BPUQULE /  DEPOQUL
CUMMUN / MOYLN /  DMOYN

Le calcul de ces éléments est fait par les formules données

par D. Bruwok,

c) fonction hurey
i2 ammg-progromme fonction e=lenle l'anomalie excentrique,

connaissant 1l'anomalie moyenne et l'excentricité per une méthode
itérative et avec une précision fixée par lz variable wUL,
Bloecs CuMMON ¢ CUMMUN / ArliH / NUMBRLE

CUMMUN / Hebwgr / 1LOL

Les arguments : Sk, CE, L, kCC
. entrées : l'excentricité : LCC
1l'anomalie moyenne : h

. sorties : la fonction Kepeq : snomalie excentrique

SE = sinus de l'anomalie excentrique
CE = cosinus de 1l'anomalie excentrique

d) sous-routine : Ruxb

Ce sous-programme permet de calculer les éléments movens de
DiuAaulAL en connaissant les éléments osculateurs au GCemps initial.
I1 s'agit donc presque du travail inverse de la sous-routine
BIW

Il n'y a pas non plus d'argument . Les valeurs sonl passées

par : CUMMUN / AnGLS / AnGL
CUMMUN / saklia / NUMBRL
cumbMun / Bruwpk / DBxUw
COMMUN / mPOQUE /  DrOQu
CUMMUN / MUYBN / DMOXLWN
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Les éléments osculateurs au temps initial sont introduits
dans les composantes 6 a 11 du vecteur DLrUQUu,

Les éléments moyens obtenus sont placés dans les composantes
7 a 12 du vecteur DMUYEN, On peut a partir de 1la obtenir facile-
ment les éléments elliptiques moyens en invers:nt les formules de
DELAUNAY, On place alors les éléments =~insi obtenus dans les 6
premiéres compos:ntes du vecteur D MUY,

L'idée de la méthode employée pour le calcul des éléments
moyens dans LKWuo est la suivante : D salwir nous donne donc (pour
l'anomalie mcyenne par exemple) la formule :

1§ = e g O R e iGad2 )
c'est-a=dire 1' = 1 - J2 F (' 1',..8) + G (J2a)

S1i dans cette formule, on remplace ¥ (e', 1',...) par
F (ey 1yeee), on commet une erreur de 1l'ordre de JZ2. Comme le
terme F (e', 1'y...) est multiplié par J2, l'erreur commise reste
toujours de 1l'ordre de J2° clest-a-dire

1f =RIESRIS R e s W Ga (4T
et on obtient cinsi 1l'anomalie moyenne 1', & partir de 1l'anomzlie
osculatrice 1.
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En reprenant les formules donnant 1la position et la vitesse de

la station nous construisons les sous-routines STAVIT

1)En coordonnées cylindriques

SUBROUTINE STAVIT(RSTAT,RAU,PARAM,T2)
COMMON/ETI3/OMEGA

IMPLICIT REAL*8(A-H,0-2Z)

DIMENSICN RSTAT(3),RAU(3),PARAM(3)
A1=PARAM(2)+OMEGA*T?2

A2=PARAM(1) *OMEGA

RSTAT (1) =PARAM(1) *DCOS (A1)
RSTAT(2) =PARAM(1) *DSIN(A1)

RSTAT (3)=PARAM( 3}

RAU(1) =—A2*DSIN (A1)
RAU(2)=A2*DCOS (A1)

RAU(3)=0.DO

RETURN

END

2)En coordonnées sphérique

SUBROUTINE STAVIT(PARAM,T,RS,VS)
IMPLICIT REAL*8(A-H,0-Z)
DIMENSION PARAM(3),RS(3),VS(3)
A=PARAM(2)+PARAM(4)*T
R=PARAM(1)

PHI=PARAM(3)

RS(1) =R*DSIN(PHI)*DCOS(A)
RS(2)=R*DSIN(PHI)*DSIN(A)
RS(3)=R*DCOS(PHI)

PAR=0.DO

DO 1 I=1,2

PAR=PAR+RS(I)**2

R=DSQRT (PAR)

VS (1) =—=OMEGA*R*DSIN (A)
VS(2)=0OMEGA*R*DCOS (A)

VS(3)=0.DO
RET URN

END




Nous allons calculer les coefficients du systéme 4-1 en
programmant les formules des pages 4-4 a4-6
1) Sous-routine cylind
SUBROUTINE CYLIND(T,R,RPT,COEF,X9,PO,PARAM)
COMMON/ETI3/OMEGA/
IMPLICIT REAL*8(A-H,0-Z)
DIMENSION COEF(4),DRODX(6),DXDRAW(4,6),PO(3)
DIMENSION X9(6) ,PARAM(3)
DO 15 I=1,3
J=I+3
DRODX(I)«-(R*X9(J)+RPT*(PO(I)-X9(I)))
DRODX(I)=DRODX(I)/(R*R)
15 DRODX(J)==X9(I)/R
DO 16 I=1,4
DO 16 J=1,6
16 DXDRAW(I,J)=0:;DO
A1=PARAM(2)+PARAM(4) *T
A2=PARAM(4) *PARAM(1)
A3=T*PARAM(1)
A4=A3*OMEGA
DXDRAW(1,1)=DCOS (A1)
DXDRAW(1,2)=DSIN(A1)
DXDRAW(1,4)=—PARAM(4) *DXDRAW(1,2)
DXDRAW(1,5)=PARAM(4) *DXDRAW(1,1)
DXDRAW(2,1)==PARAM(1) *DXDRAW(1,2)
DXDRAW(2,2) =PARAM( 1) *DXDRAW(1,1)
DXDRAW(2 ,4) ==A2*DXDRAW(1,1)
DXDRAW(2,5)=-A2*DXDRAW(1,2)
DXDRAW(3,3)=1.D0O
DXDRAW(4,1) =—A3*DXDRAW(1,2)
DXDRAW(4,2)=A3*DXDRAW(1,1)
DXDRAW(4 ,4) =-A4*DXDRAW(1,1)-PARAM(1) *DXDRAW(1,2)
DXDRAW(4,5) =—A4*DXDRAW(1,2) +PARAM(1) *DXDRAW(1,1)
DO 17 I=1,4
1y COEF(I)=0.D0
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DO 18 I=1,4
DO 18 J=1,6

18 COEF (I)=COEF (I)+DXDRAW(I,J)*DRODX(J)
RETURN
END

2)Sous-routine sphére

SUBROUTINE SPHERE(PARAM,COEF,T,PO,R,RPT,X9)
IMPLICIT REAL*8(A-H,0-Z)
DIMENSION PARAM(4),COEF(2),DRODX(6)
DIMENSION DXDRAW(4,6),PO(3),X9(6)
DOF 155153
J=I+3
DRODX(I)==(R*X9(J)+RPT*(PO(I)-X9(I)))
DRODX(I)=DRODX(I)/(R*R)

15 DRODX(J)=-X9(I)/R
DO 16 I=1,4
DO 16 J=1,6

16 DXDRAW(I,J)=0.DO
A=DCOS (PARAM(2)+PARAM(4)*T)
B=DSIN(PARAM(2)+PARAM(4)*T)
C=DSIN(PARAM(3))
D=DCOS (PARAM(3))
DXDRAW(1,1)=C*A

DXDRAW(1,2)=C*B

DXDRAW(1,3)=D

DXDRAW(1,4) =—PARAM(4) *c*B
DXDRAW(1,5) =PARAM(4)*C*A
DXDRAW(2,1) =—=PARAM(1) *C*B
DXDRAW(2,2)=PARAM(1)*C*A

DXDRAW(2 ,4) ==PARAM(4) *PARAM(1) *A*C
DXDRAW(2,5) ==PARAM(4) *PARAM(1) *C*B
DXDRAW(3,1)=PARAM(1)*D*A
DXDRAW(3,2)=PARAM(1) *D*B
DXDRAW(3,3)=-PARAM(1) *C
DXDRAW(3,4)=—PARAM(4)*PARAM(1) *D*B
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DXDRAW(3,5)=PARAM(1) *PARAM(4)*A*D
DXDRAW(4,5) =PARAM(1) *A*C-T*PARAM(1) *PARAM(4)*C*B
DXDRAW(4,4) =PARAM(1) *C*A-T*PARAM(4)*PARAM(1)*C*B
DXDRAW(4,2)=PARAM(1) *A*C*T
DXDRAW(4,1)=-T*PARAM(1)*€*B
DO 17 I=1,4
17 COEF (I)=0.DQ
DO 18 1I=1,4
DO 18 J=1,6
18 COEF (I)=COEF (I)+DXDRAW(I,J)*DRODX(J)
RET URN
END

Signification des variables

RSTAT ,RS=vecteur position de la station

RAU,VS =vecteur vitesse de la station
PARAM vecteur des paramétres r, ,z,

£ yiradly
COEF =vecteur des coefficient
i stemps considéré
PO =vecteur position de la station
R =distance station-satellite

( dans SPHERE et CYLIND )
RET =range rate
DRODX amatrice_

DXDRAW =matrice —

AS




Calcul des éléments elliptiques

Le probleme du calcul de certains éléments elliptiques est plus

délicat pour des petites valeurs de l'exentricité et donc pour

e =0

Les éléments qui posent un probléme sont MO = anomalie moyenne
GE = anomalie exentrique
W = argument du périgée

Si e = 0 on ne sait pas déterminer le périgée; il faut donc le
fixer arbitrairement c'est-a-dire fixer W calculer ainsi MO et GE
On fixe le périgée dans la direction du point d'intersection entre

le plan de l'orbite et le plan équatorial.

2 On place le périgée en P
c'est-a-dire W=0

Puisque nous considérons un orbite

circulaire MO=GE = arc a sur le
_ / dessin
\ \ Par la régle du sinus dans un triangle
B A 4’ .
T .y sphérique on a
v/ g '
Al sinb & sina Lo SN
p »&' sinB =~ sinA w2
7 : .
,/ sin a = E#EE car B=1
, sinl

Calcul de sinb

e : 2
sinb = =
(9] sina = A
A e rsinl




Sot

valeur de contréle sur la valeur de l'exentricité

I

]

Vo1 xﬁ?

B

RO ~ 1.DO
arctg (x,y)
RVO - RVO

(A=RO )/( €xA)

arc cosh (x)

>

0V
SGEP « Mo =6E - o sin GE |

Z2Z = 1.D0 -1
IF (E.LT.ZZZ )R GOTO 40
X = (VO1 * DSQRT (P/MU)
Y = P/RO - 1.DO
RVO = DATAN 2(X,Y)
W = RVO - RVO
X = (A=RO)/(E*A)
GE = DARCOS (X)
IFE (ROVO)10,10,11

10 GE = -GE

11 MO = GE - E*D SIN(GE)
GOT041

40 E = 0.DO
W = 0.DO
X = X0(3) / (RO*DSIN(RI))
MO = DARSIN(X)
GE = MO

41 CONTINUE




Correction de la sous-routine DERPA

Le probléme est apparu lors du calcul de sin (v—vo) et cos (V—vo)
et plus particuliérement dans le calcul de la parité du signe

de sin (v-v_)
o

Calcul de

on

Calcul de

la valeur de sin (V—Vo) ne pose pas de probleme il suffit
de calculer =
1 —‘cos2 (v=v_)
(v-vo) st (v-vo) = o

cos (v=v )
o

anomalie .vapIE au temps t=0

<
1

<
Il

anomalie vRAIE.: au temps t

passe par le produit acalalre et on a
-y

r.r

cosi(v=v ), = -4 Ir_u

sin (v-=v )
o

Le probleme est de connaitre le signe de

[

vectoriel
1)
2)

&)

_”////' sin (v-v )
o

Pour trouver la parité du signe nous considérons un produit

En fait nous considérons les composantes des produits vectoriels

= = .= A S

r, xr ou r_ = position au temps initial
= " - gt At
¥ r & position au temps considere

On considére le 51gne dtune
composante de ro X T

A On considére la composante corress
e pondante de r x I
nxt ot Si elle est positive 1le signe de
a.x n zin_fv—vo) = signe de la composante
' ' e r x:-
-'i? Ve O

Exemple : considérons la composante X

v

- (rox r) est positive

(r x r)N @8t positive

le signe de sin est +=>Cv-vo)c Ry



Mais il faut

Sy (rox r)X 0

(@ x r)x 0
sin (v-v )¢ O=N<(v-v ) «Z7
o o

tenir compte de toutes les composantes car il se

peut que 1l'on tombe sur une composante = O
Si elles sont toutes = O on a sin (v—vo) =20
Organigramme
Ei=ivl
i]
Szl (niixin)

n
o
B
b
51
N

.

{it.

7717

= (5)
maw
. nl
M sin (vkev ) = & \'1 - cosz(v—v )
e o (St o
sin (v-v ) = = & 1 - cosz(v—v )
o S (o}
Programme

SSS = 1.D-10

S = X0(1)*x(2) - X(§l)*x0(2)
XL = X(1) * X(5) - K(2)*x(4)
IF (DABS(S).GT.SSS){GOTO 777
S = X0(2)*X(3) - X(2)*X0(3)
XL = X(2)*X(6) - X(3)*xX(6)
IF(DABS(5).GT.SSS)GOTO 777
S.= X0(3)*x(1) - XOf1)*X(3)
XL = X(3)*X(4) - X(1)*x(6)
IF OABS (S).GT.SSS) GOTO 777
S = 0.DO

GOTO 995

S = S./DABS(S)




995

IF(X(AGT.ODO) GOTO 995
Sliml -9

suite du programme
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