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Attention !

Une paire de luneties car-
tonnde a &6 glissée a lintéreur
de cette revue. Me légarez pas
elle vous sera indispensable
pour percevolr le relied de notre
poster anaglyphe de la ville de
Mcrsaills. ..
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Le rendez-vous spatial

Propulser des satellites artificiels autour de la Terre est une chose...
En faire se rencontrer dews sur orbite, en douceur, et les réunir en une
structure unigue en est une autre..

Tout gramme spatlal un peu ambilieux implique nécessairement
la maitrise de cetle technigue du rendez-pous spatial,

Trois contributions (I'une d'origine suisse, les dewx autres francaises)
nous permettent de présenter les solutions adoptées respectivement par
les Etats-lnis, 'Union sopiétigue et 'Europe.

1. La methode americaine

(Le texte qui suit décrll la procédure de rendez-Lous telle gu'elle esl
actuellement mise en ceuvre par [a navetle spaltale américalne. Il esl di a
Claude Micolller, astronaute de I'Agence spatlale européenne, el extrail du
cours public 1984/ 1989 de l'université de Lausanne édilé en 1989 par les
éditions Fayot de Lausanne sous e titre |'Espace. )

Eld aprés les premiers vols
habités dans |'espace au
début des années soixante, on
s'est rendu compte rapidement que

la maitrise des rendez-vous dans

l'espace constituait une nécessité
opérationnelle,

Le programme Apolle rendait
nécessaire 'exécution de rendez-
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L& rendes-vous spatial

vous en orbite lunaire entre |'étage
de montée du module lunaire et le
module de commande.

Le programme Skylab, ainsi gue
les programmes soviétiques des
stations Salyut et Mir, ont tous tait
appel aux techniques de rendez-
VOUSs pour amener équipages,

et autres equi
dans les stations sur orbite ter-
restre basse,

Le vol d'Apollo-Soyouz, en
1975, a nécessité un rendez-vaus
entre le vaisseau spatial américain
et son homologue sovietigque.

C'est du rrugrnmme de la
navette spatiale américaine dont il
sera essentiellernent question dans
ce cours. La navetle, avec 5a
capacité d'intervention en orbita
pour réparation sur place, ou
transfert vers la Terre, de satellites
en panne, est bien entendu équi-
pee de moyens modemnes permet-
tant les rendez-vous sut ite ber-
restre basse. Ses installations lui
permettent méme d'effectuer ces
rendez-vous avec une autonomie
qui n'existait pas dans les pro-
grammes precédents.

La capacité de la navette d'ac-
complir avec succés des rendez-
wous en orbite seraézleinemmt uti-
lisée vers e milieu de la prochaine

décennie lorsqu'il s'agira d'accom-
plir les guelque 20 vols néces-
caires a |'assemblage de la station
orbitale internationale « Freedom »,
et d'y amener ensuite réguliére-
ment équipages, charges utiles et
équipements de rechange. (...)

Le probléme du rendez-vous orbital

Le probléme du rendez-vous
orbital peut étre présenté de la
maniére suivante (fig. 1). Il s'agit
de passer d'un &tat initial & un état
final en regard des positions &t
vecteurs vitesse du chasseur et de
la clble.

Dans le cas qui nows intéresse,
le chasseur est la navette, initiale-
ment sur le pas de tir au site de
lancement de la NASA a Cap
Canaveral, en Floride. La cible est
un satellite, sur orbite circulaire
basse {disons 300 km d'altitude),
avec lequel la navette va effectuer
le rendez-vous. Les vitesses ini-
tiales sont d'environ 400 m/s vers
I'est pour la navette sur le pas de
tir (4 cause de la rotation de la
Terre) et 7,5 km/s pour le satellite.

L'état final est caractérisé par
une position et une vitesse com-
munes pour le chasseur et la cible.
Dans notre cas, nous n'allons
considérer que des rendez-vous
avec des cibles passives, c'est-4-
dire sans capacité de manosuvTe
orbitale.

Fig. I
Le protiteme du endez-vous orbilal




[l ezt bon de préciser cependant
que, souvent, l'attitude de la cible
est controlée, soit automatique-
ment, soit au moyen de com-
mandes Issues d'un centre de
controle au sol ou du chasseur.
Bien qu'un rendez-vous avec une
cible qui n'est pas équipée d'un
systeme de controle d'attitude ne
présente pas de probléme particu-
lier, la thche de maintenance ou de
réparation sur place s'en trouve
compliquée.

Premiéres constatations

En considérant la fig. 1, on voit
immediatermnent qu'une des condi-
tions pour I'accomplissement
¥ ECONoMigqUe » ﬁdu gint de vue
du carburant utilisé} du rendez-
vous par la navetle est de faire
partir cette derniére dans le plan
de l'orbite du satellite, au moment
ol le site de lancement se trouve
dans ce plan,

Cette condition est satisfaite
deux fois par jour, & condition que
I'inclinaison de l'orbite du satellite,
par rap 8 l'equateur terrestre,
s0it supérieure & la latitude du liew
de lancement. Cette condition est
satisfaite une fois par jour seule.
ment dans le cas d'une inclinaison
d'orbite égale a la latitude du lieu
de lancement, et jamais si le satel.
lite est sur une orbite d'inclinaison
inférizure & cette latitude.

On comprend bien maintenant
la ralzon de la courte durée de la
+ fenétre de lancement = de la
navette pour les vaols avec pendes.
vous, 3 la condition précitée est
satisfaite, le probléme du rendez-
vous devient un probléme d'orbite
reflative chasseur/cible dans le
plan de |'orbite de la cible.

Lois du mouvement
orbital

Les lois du mouvement orbital,
permettant de décrire les trajec-
toires du chasseur et de la cible,
Eeuuent étre exprimées sous la

rme des lois de er {debut du
AVIEF sigcle). Elles somt résuméses
sur la fig. 2. Elles s'appliguent au
probléme a deux corps.

LS DE KEPLER (2 CORPS)
= TRAJECTOIRE ELLIPTICOUE

= LOIDES AIRES {CDMSERYATION DU MORENT
CEMETROLE)

= T2rw gt

At

Fig. 2
Lais du megaaemend ortilel

La premiere loi exprime que la
forme de I'orbite d'un corps par
rapport & 'autre est elliptique. De
plus, s I'autre « conps est au foyer
de I'orbite du premier. Dans notre
cas, le premier corps est la navette
ou un satellite, I'autre la Terre,

La deuxieme loi est la loi des
aires : le rayon vecteur jolgnant les
deux corps balale des aires egales
en des temps egaux. Sur la figure,
les deux aires représentées &tant
égales, les arcs orbitaux corres-
pondant sont parcourus en des
termps égaux, ce qui signifie, dans
notre cas, que la vitesse orbitale
esl plus élevée au périgée qu'a
l'apogée de l'orbite de la navette
ou du satellite. La lol des aires est
une expression de la conservation
du moment cinétique du sytéme,

La trofsigme loi, enfin, exprime
que le carré du temps de revaolu-
tion est proporticnnel au cube du
grand axe de l'orbite (Z2a), Aux
orbites de grande dimension cor-
respondent de longues péricdes de
riswedution. Sur une orbite circulaire
& 300 km de la Terre, la navette
met 1 h 30 pour en faire le tour. A
36 000 kimv de la Terre, un satellite
en orbite géostationnaire fait le
tour de notre globe en prés de 24
heures, Dans le cas de la Lune, a
385 000 km de la Terre, la période
de révolution est voisine du mois.

Deux conséquences importantes
des lois de Kepler sont exprimeées

Le rendes-rous spoiel

sur la fig. 3 - pour une sérke d'or-
bites circulaires, la vitesse orbitale
varie comme l'inverse de la racine
carrée de la distance au centre
attractif. De plus, & chague révolu-
tion, I'éloignement horizontal rela-
tif, pour deux orbites circulaires
adjacentes, est approximative-
ment égal & dix fois "écart verti-
cal entre les deux orbites,

= WARIATION DE LA YITESSE DRBITALE AVEC
LELOIGNEMENT [LF CENTRE ATTRALTIF:

= ELOUGNERENT HORIZONTAL RELATIF, BOLR
DEL DRBITES CIRCULAIRES ADJACENTES,

PAR CRBITE: =

ax = 5T Ay
ax = 104

Fig 3
Conspquemons des bois de Hepiler

FPar exemple, si la navette se
trouve initialerment & 10 m au-des-
sous d'un satellite et sur la méme
verticale (positions 1 sur la fig. 3),
aprés une révolution (1 h 30), elle
en sera elolgnée vers 'avant d'une
centaine de métres (positions 2 sur
la fig. 3}. Si la navette est initiale-
ment 10 m au-dessus, elle ze
retrouvera prés de 100 m en arrié-
re une orbite plus tard,

Ce résultat est impeortant. [
montre qu'il est essentiel de bien
choisir sa position d'attente au voi-
sinage d'un satellite & l'issue d'un
rendez-vous. Le mieux est de se
placer dans le plan de son orbite,
et & sa hauteur, Une position hors
du plan conduira a un écart latéral
cyclique de période egale a la
période orbitale,

{Suite en page )

ESPACE PRFOFMATION W a5 - AN 1580 — 3



Le rendes-vous spatiol

Premiers rapprochements

Union sovié¢ligue

* 12715 nofit 196 : pour la pre-
matre fois dans histoire de Pastro-
nantigue; deux vaisseaux spatianx
habités (Vostok-3, piloté par A,
Nikolaiev et Yostok-4, piloté par P
Popovitch}, lancés & un jour d'in-
tervalle, se trouvent en méme
tempe danz l'espace.

Progressivement les deu engins
vont se rapprocher, réussissant
méme @ passér i seulement §oou &
km Tun de Pautre {pratiguement &
la méme altitudel | c'est le pre-

mier vol conjoint, :
fw nuermun:ng-t:pau'a.! aAutarratigue {Caarmcs- T el Cosrmos- IR &
{Peut-on, pour autant, parler de 100, (D Mopast) :
« rendoz-vous spatial » T Certaineg
ment pas...J

* 30 oectobre 1987 : premier
rendez-vous spatial el premier
amarrage automatigues de
deux vaisseaux inhabaties, Coss
miod- 186 et Cosmos- 185,

#* 16 janvier 1969 : promier
amarrage de deux vaisseaux
habités, Sovotiz-f (A Elisseey, B,
Volynov et E. KEhrounowy ef
Sovouz-4 (passager unigque V.
Chatalov) et premice transfert
de cosmonauntes {Elizgesv et
Ehrounovi d un vaisseau dans
Pautre. Les deux enging restent
asgemhbléas 4hi4 mn avant de se
séparer et de revenir sur terre:

Lt prermier dmariage de deus valsseais habiies: Sajouss RO, AT
* 7 juin 1971  pour la premitre o = i
foig, un vaisseau spatial habité
i Soyouz-11) gaccroche & une sbi-
tion orbitale (Sofiowi-11. Lioscupa-
tion de ce premier loboratoire spa-
tial se prolonge trois semaines el
les trois passagers de Soyouz-11
(3. Dobrovolsky, V. Volkow et V.
Pataaiev) reviennent sur terra le
30 juin ; ils trouvent la mord au
cours de leur rentrés dans atmo-
aphére, & la suite d'une dépressuri-
aation aceidentelle de leur vais-
B,

Etats-Unis

+ 15 décembre 1965 : 18 vais-
segu spatial Gemini-6A (piloté par
W. Bchirra ot T. Stafford) rejoint
le waigaean Gemini-T Lqui trans- ; i g B

orte F. Borman et Lovelll; L wrmianeau Soyeur-id s'accroche i ta station Sallaici=I; &n A s S
ancé onze jours auparavant. Pemne o, Madastit 2 e
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dans I'espace...

~dant § heures et demic (soit pris

S de gmmmm autour de la

Iiem les deux engins vnlemnt de

COMEETYE, B rasp:mhml-t parfois &

SR tﬁﬂ.‘%ﬂi‘ﬂe centimetres Fun

- e Tautre; sans toutefois chercher
" & atteindre 1o contact phyiigue :

 ast le premier muﬂezwuuu

= l_:pnha.t B l‘hmtmm

‘[I;!‘l’ MN.oArmsirong
- rapproche d une cible inhabitée
“iPetage supérieur Agena dune
- fuede Atlas’ ot opire la jonction
~dant e ier mrl"ﬂ."ﬂ Spa-
tialﬁe i iTE

M’ma, 27 Itum.itﬂﬂ plua tard, fex
deux enging se mettent a tour-
“noyer rapidement 4 la suite d'un
mrt-q::.rmit dans le systéme de
Cepmbrdle ﬂ_’a.tmuda Lo procédore
;1 urgence !ﬁt mﬂisa en wuyre !

séparation des denx enging et
1_2-. .mgilrmredemmm’ 5,

R *.M miai 1060 « aver 1a s
= gion Apolio: 10, les Efats-Unis
~entendent pﬂlﬁ.lder £ nrhﬁu
- hunaire, & one ultime vipétition du
preml'er débarquement d'astro-
- pautes Tmais sans contact avec e

qﬂﬁ s déroulera, deus mois plus

‘amﬂpﬂﬂa 17} Parvenu au
m e de la Lune, I vaissean

peiio fibire un: “module d'explora-
H—aan lunaire (le LM) danz iaque]
oot pris place T. Stafford vt E. Cer-
nan. Aprés dtre descenda jus-
&:. 15 km seulement de la sar-

mi HIMArT -
ial réﬂhafn urhi:e
o Trois jours plus tard,

LEIEE'.' innﬂ& detx
ot un w.issmu Apatial
IS qv;n emirte

fﬂuzr.e € page B

4 16 moars 1968 : Shd mn apres
a'-'ﬂ!r décollé de Cap-Canaveral, le -

 vaisseau spatial Gemini-8 ipiloté

ot 13, Scott) se

“ianl) aur notre satellibe natarel (tel

Le rendes-vous spolial

lunaim et engin va rejoindre
jj'~;mhra {oecupe par 4.0

ﬁ;uqmgﬁ rentm sqin et sauf sur

i L operation Apolla Sapeis. s 1975, {Doc MASA]
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Le rendes-vous spatial

{ Suite de la page 3}

Tout écart en hauteur résullera en
un éloignement vers ['avant ou
vers l'arrigre, éloignement qu'il
faudra combattre par des transla-
tions codteuses en carburant.

Mouvement relatif
chasseur/cible
i la suite d'une impulsion
rétrograde ou posigrade

Volci une autre conséquence
importante des lois de Kepler :
considérons les conditions initiales
de la fig, 4. La navette et le satelli-
te, & l'issue d'un rendez-vous, sont
au meme endroit de Mespace, sur
une arbite circulaire avec une
vitesse V. Une impulsion delta V
rétrograde (dans la direction oppo-
sie au vecteur V) est impartie a la
navette, avec delta V trés inférieur
a V. La trajectoire de la navette qui
en résulte, relativerment & un réfé-
rentiel horizontal/vertical lié au
satellite, est représentée sur la
méme figure, Il s'agit de bien
comprendre qu'a la suite de cette
impulsion, la navette, ayant perdu
de la vitesse par rapport a la
vitesse circulaire initiale, va se
trouver sur une orbite elliptique
ayant son périgée 4 'opposé de
I'endroit od l'impulsion a eté don-
née.

Initialement, la navette va s'éloi-
gner vers l'arriére du satellite.
Rapidement, cependant, elle va
perdre de la hauteur puisqu'elle
vient de quitter 'apogée de sa
nouvelle orbite, se dirigeant vers
son périgée, Cette diminution de
hauteur s'accompagne d'une aug-

6§ — ESP&CE INFORMATION N 45 - LM 1090

4y = 1 il

Ax = | 740D
W 5000m

Fig. 4
Effet sene séduction de pitesse & partiv de Uorbite circulaire fimpuision rtograde)

mentation de vitesse (2° lai de
Kepler), & tel point que la navette
va dépasser le satellite par-des-
sous, passer au périgée de son
orbite environ 45 mn aprés |'im-
pulsion, et se retrouver a la méme
hauteur, mais devant le satellite
une orbite complete aprés |'impul-
shon.

On montrer que, pour une
impulsion rétrograde de 1 ft/s
{environ 30 cm/s), la navette se
retrouve, aprés une orbite, pas
maoins de 5 km devant le satel-
lite !

Sl aucune autre Manceuvre n'est
effectude par la navette, elle va
continuer a s'aloigner indéfiniment
du satellite, sur une trajectoire
relative faite de boucles culminant
a la hauteur de I'orbite initiale {ou
de I'orbite du satellite}, Chaque
boucle, correspondant a une orbi-
te, prodult un accroissement de la

distance navette-satellite de 5 km
Environ.

La fig. 5 illustre la conséguence
d'une impulsion posigrade (dans la
direction du vecteur vitesse] de la
navette a partir des mémes condi-
tions initiales que précédemment.
Cetbe fois-cl, aprés un bref éoigne-
ment vers "avant, la navette
monte au-dessus du satellite, en
direction de I'apogée de sa nouvel-
le orbite, Sa vitesse en est dimi-
nuée, a tel point qu'elle passe au-
dessus et vers I"arriére du satellits,
pour terminer sa premiére orbite
aprés |'impulsion derriére le satelli-
te. La encore, une im ion de |
ft/s {environ 30 cm/s)cause un
&loi relatif navette-satellite
de 5 km environ aprés une orbite.

Ces régultats sont d'une impor-
tance considérable pour les siraté-
gies de rendez-vous et de « vol en




formation + en orbite. s montrent
qu'll faut se garder d'utiliser sim-
plement son intuition pour execu-
ter des manceuvres a proximité
d'un satellite. En effet, on voit
qu'une impulsion de faible ampdi-
tude vers |"'avant nous améns a
grande distance derriére le satellite
aprés une orbite, et une impulsion
vers l'arrlére nous fait gagner du
terrain et nous conduit & I'avant du
gatellite. De fagon similaire, lors-
qu'on s'approche d'un satellite le
long de son vecteur vitesse (a
I'avant ou & l'arrigre de celui-ci),
un coup de frein va, en moyenne,
nous faire avancer plus vite, et un
coup d'accélérateur va, en fi-
ne, réduire notre vitesse d ap-

he, ou méme nous falre recu-

par rapport au sateflite !

Transfert de Hohmann

La fig. 6 illustre le concept du
transfert de Hohmann. 1l g'agit du
passage dune orbite circulaire a
IFautre par l'intermédiaire d'une
orbite de transfert elliptique tan-
gente @ 'orbite de départ et a l'or-
bite d'arrivée.

Considérons le cas du passage
d'une arbite circulaire basse a une
orbite circulaire plus élevée. L'in-
jection sur |'orbite de transfert est
accomplie par une impulsion pure-
ment posigrade, maximisant le
changement d'énergie cinétique
pour un changement de vitesse
donné. Une fois arrfvé & la hauteur
de l'orbite finale, a l'apogée de
I'orbite de transfert, une nouvelle
impulsion posigrade permet la cir-
cularisation de I'orbite. Le transfert
de Hohmann permet de passer
d'une orbite circulalre a l'autre
avec le minimum de dépense
d'énergie, donc de carburant.

Svstémes de navigation,
de guidage et de pilotage
de la navette en orbite

Ces sytemes permettent a la
navette d'avoir connaissance de sa
propre position dans |'espace, de
caleuler les impalsions nécessaires
Fnur aller d'un point a 'autre dans

'espace, et de mettre en action

Le rendez-vous spotial

MOUYEMENT RELATIF
ay = | ftlfaec
Ax o= 17400 fL
= =
= S000m v e, 1
Fig. 2
Effiet d'une asgpmeriaiion de slhesse 4 par tir ife {arbile circulaire fimpolsion poshigradel

ses moyens (manuels ou automa-
tiques} de contréle d'attitude et de
trajectoire.

Navigation

Formellement, le probléme de la
navigation est la réponse a la
question : » Ohl suis-fe ? ». Le réfé.
rentiel utilisé pour décrire la posi-
tion de la navette est un référentiel
inertiel dont 'origine est au centre
de la Terre O, l'axe x est dans le
plan de I'équateur terrestre, en

AMPUH TEMERGIEET OF CARBURANT ) FOLR
PARSEER FUKE DRBITE CIRCLLAIRE & L'AUITRE (UM AY
PUREHENT POSIGRADE DU BETROGRADE A4 LE PLLE
(GRAMD EFFET POSSIBRE SUR LENERGIE CINETIGUE

3. &
Transiert die Holirrann
eritre deiy orfiles circulmines

direction du point vernal, I'axe z
est confondu avec "axe de rotation
de la Terre, en direction du nord, et
|'axe y est aussi dans le plan de
["équateur terrestre, avec Oxyz for-
mant un triedre orthogonal direct
{Fig. 7).

Les ordinateurs a bord de la
navette calculent en permanence
le s vecteur d'état » de celle-ci,
'eat-a-dire le vecteur & six dimen-
sions (x. y, z, dxfdy, dy/dt, dz/dt},
sur la base de conditions initiales
&t de la résolution nurmérique des
équations du mouvement orbital,
en tenant compte du potentiel gra-
vifique terrestre, mais aussi des
accélérations dues & 'action des

ropulseurs servant au contrale de
‘attitude et aux translations, Le
vecteur d'etat ainsi propagé dans
le temps est bien entendu entaché
d'une erreur croissante, si bien
qu'un recalage périodique, sur la
base de mesures radar effectuées
depuis & s0l, est nécessaire. Il est
question, dans le futur, d'utiliser le
systéme de navigation par satel-
lites GPS (Global Positioning Sys-
tern) pour le recalage.

Guidage

Le é:mbléme du guidage est le
probléme de la manoeuvre a effec-

ESPACE MFORMATION W45 - L1 18980 — 7



Le rendes-vous apatial

Fig. 7
Navigation - Ci suisfe ? T

DIRECTION DU FOINT YERNAL

(a,y 2 dect it dhy it dzrit)
VECTEUR DETAT

Oieyz REFERENTIEL
IMERTIEL

tuer ou de l'impulsion a donner
pour aller d'un point de I'espace a
un autre (fig. &).

Typiguement, la direction et
I'amplitude de 'impulsion néces-
saire pour passer d'une orbite &

&4

Fig. 8
Cufdage - Comment 2llerde A a8 7

Pilotage

Le pilotage est la mise &n oeuvre
des moyens de contrdle de l'attitu-
de et de la trajectoire. Pour la
phase orbitale, ces moyens sont
constitués par un ensemble de
propulseurs permettant les rota-
tions et les translations de la
navette,

Montée de la naveite en orbite

Avant de deécrire les moyens de
navigation, de guidage et de pilo-
tage de la navette en phase orbi-
tale, la phase de montée sera
brigvement passée en revue. La
configuration de la navetle au
départ est comme présentée sur

la fig. 9.

L'assemblage est constitué de
I'avion spatial ou orbiteur, le coeur
du systéme, comprenant la cabi-
ne de pilotage et I'équipa%e, la
soute contenant la charge utile, la
presque totalité des systémes de
bord, et flangui & l'arriére de trois
propulseurs principaux a hydro-
gene liquide. Ces propulseurs ne
sont utilisés gque pour la phase de
mantée en arbite,

L'orbiteur est fixé & un grand
réservoir extérieur contenant I'hy-
drogéne et 'oxygéne liquides ser-
vant a alimenter les propulseurs
principaux pendant la montée en
arbite.

Deux propulseurs d'appoint, a
combustible solide, se trouvent de

une autre est un probléme de gui-
dage. Les ordinateurs de bord peu-
vent &re chargés d'un logiciel de
guidage gui permet une solution
autonome au probléme, Blen sar,
dans le cas d'un rendez-vous, le
probléeme du guidage n'a de sens
que s'll est posé sur la base de la
connaissance précise de la posl-
tion de la cible par rapport au
chasseur, |l est done indispensable
de disposer d'un bon vecteur d'état
relatif de la cible par rapporl & la
nawvette avant d'engager les ordi-
nateurs de bord sur le probléme du
guidage.

8 — ESPALE IWFORMATICH M- 45 - JIAN 1380

.L‘;-j}

C

Fig. 3
Cpnfiguration d¢ [a naveth: aw dépar

A

n




part et d'autre du TESErVoiT exté-
theur. lls fournissent la plus grande
partie de la poussée pendant les
deux premieres minutes de la
montée, aprés quoi ils sont lar-
ﬂuts et récupérés par la suite
ans ['océan.

{In profil typigue de montée &n
orbite est illustré sur la fig. 10.
SRB SEP (Solid Rocket Booster
Separation) est le point de larga-
ge des propulseurs d'appoint
aprés la fin de combustion.

MECO (Main Engines Cutoff)
est le point de coupure des pro-
gulﬁeulﬂ- principaux, quelque

mn 30 s apres le départ, et a
une vitesse legérement inférieure
4 la vitesse orbitale.

ET SEP (Exlernal Tank Separa-
tlon} est le point de largage du
réseryoir extérieur 18 s apres
MECD. Aprés le largage, le reser-
voir suit un arc orbital et tombe
dans 'océan Indien 45 mn envi-
ron aprés le départ.

La sulte de la mise en orbite de
la navette s'effectue a l'aide de
deux impulsions posigrades, dési-
gnées OMS-1 et OM3-2, utilisant
les pro‘g:{!éﬂum de manoEuvies en
arbite iCbital Maneuvering
System),

Degrés de liberté
durant la phase orbitale

Revenons & la phase orbitale
{fig. 11). Le centre de gravite de
la navette suit une trajectoire
conforme aux lois de Kepler, Par
rapport a ce centre, la navette
posséde six degrés de liberte de
mouvement : trois de translation
et trols de rotation, Quelle que
soll son attitude en orbite, on peut
Ia faire translater selon son axe
{avant-arriére), son axe Y (droite-
gauche) ou son axe Z (bas-haut},
e méme, on peut la faire tourner
autour de I'axe X (roulis), l'axe Y
(tangage) ou l'axe Z (lacet).

Moyens de bord
ant la navigation,

le guidage et le pilotage

Ces moyens sont nombreux et
complexes €t il est hors de ques-
tion de les traiter en détall ici. Le
cerveay du systéme de naviga-

B .
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Fig, I
Marbde an orfite

tion, guidage et pilotage est
constitué par cing ordinateurs de
bord et leurs éléments périphe-
riques. Pendant la phase orbitale,
deux ordinateurs seulement sont
chargés du Ingl!;:iel de guidage,
navigation et pilotage, Par contre,
pour les phases de montee en
orbite et de descente, plus cri-
tiques, les ordinateurs sont confi-
gurés de fagon & assurer une gua-
druple redondance pour les
taches de navigation, guidage et

. CENTRE [ GEUAYITE: FOUVEMENT GELON LES LORS
[OE KEPLER

- b [EGRES OF LBERTE ¥ HOLWVEHENT A RAPRCET
Al REFERENTIEL DWYTLIE & LA MAYETTE

Fig. 11
{hegris de liberlé pefaant {a phase wbilaie

pilotage. Ce sont les ordinateurs
de bord chargés du logiciel cor-
respondant qui sont responsables
de la propagation des vecteurs
d'état de navette et de la cible. La
connaissance en tout temps de
ces deux vecteurs permet a la
navette (et par conséquent &
'équipage) de toujours savoir
dans quelle direction et & quelle
distance se trouve la cible.

Les ordinateurs de bord assu-
rent un grand nombre d'autres
taches : calcul des solutions de
guidage pour les rendez-vous et
autres manceuvres en orbite,
autopilote digital, pointage aulo-
matique, sélection des moyens de
contrale de |'attitude, manage-
ment de la redondance, sur-
veillance des fomctions critiques,
annonciation a 'équipage de
waleurs hors limite pour divers
pararmétres, eic,

Les rolations et translations de
la navette sont assurées par trols
types de propulseurs : les propul-
Eeﬁs GMES- (Crbital ManeuF:wﬂng
System), situés & l'armere dus wehi-
cule et déja cités dans le para-
graphe sur la montée en orbite, lls
gapvent aux manceuvres de trans.
lations orbitales nécessitant une
impulsion de plus de 2 4 3 m/s.
Les propulseurs RCS (Reaction
Control System), au nombre de
38, répartis & |'avant et & l'arriere
du fuselage de I'orbiteur, sont uti-
llsés pour les rotations ou chan-
gements d'attitude, et pour les
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translations de faible amplitude.
Enfin. les propulseurs « vernier
RCS », au nombre de six et de trés
faible poussée (110 newtons seu-
lerment, pour un véhicule de 100
tonnes), sont utilisés essentielle-
ment pour le maintien d'une atti-
tude précise. Les propulseurs
OMS et RCS sont alimentés par
un carburant et un oxydant hyper-
goliques, c'est-a-dire dont Pallu-
mage est spontané lorsgu'ils sont
en contact 'un avec ["autre,

Différents capteurs et délec-
teurs sont mis en @uvre pour
I'alignement des plates-formes
des centrales inertielles (voir <i-
dessous), et aussi pour repérer la

osition de la cible dans 'espace
ors d'un rendez-vous. Il s'agit de
deux capteurs stellaires, 'un
orienté suivant 'axe -Z (vers le
haut}, 'autre suivant 'axe -Y
{vers la gauche), et d'un collima-
teur optique dans le cockpit. Un
radar de rendez-vous est egale-
ment utllisé pour mesurer la posl-
tion de la cible lorsque sa portée
est de moins de 30 km.

Trois cenfrales (nertielles redon-
dantes sont utilisées comme réfé-
rence d'attitude, et pour mesurer
les changements de vitesse vecto-
rielle lorsque les propulseurs OMS
ou RCS sont actifs, Les plates-
formes gyrostabilisees sur les-
quelles se trouvent les accéléro-
metres sont alignées de fagon
précise avant le depart. Une fols
par jour environ, elles sont réali-

nées en comparant les données
ournies par les capteurs stellaires
avec une = carte du clel » conte-
nue dans la mémeoire des ordina-
teurs de bord.

Les moyens de pilolage
manuel, enfin, sont constitués par
des » manches a balai » classiques
pour les rotations, ainsi que des
leviers de commande a trois
degrés de liberté pour les transla-
tions. Le pilotage en manuel paut
se faire de I'une des places avant,
ou de 'arriére du cockpit, face a
I'arriere de la navette, pour la
phase orbitale,

L'antopilote digital

Il s'agit la d'un autopilote de
logiciel, applicable aux rotations
et translations, et qui permet a
I'équipage, par l'intermédiaire
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d'un tableau de commande, d'une
page de « display « d'un terminal
ordinateur de bord, du clavier
alphanumérique correspandant,
et de commandes: manuelles, de
piloter la navette en rotation et
translation. Si le mode automa-
tique (AOTO) est choisl sur le
tableau de commande, la page du
e display » désignée » LIHIE' IgTG "
est alors active.

On peut ainsi rentrer dans les
ordinateurs de bord trois angles
définissant une attitude Inertielle a
maintenir. On peut aussi définir
une cible terrestre {longitude, lati-
tude, altitude) ou céleste (ascen-
sion draite, déclinaison), ou alors
un =atellite dont le vecteur d'état
esl connu en tout temps par la
navette, définir ensuite un vecteur
lid & la navette, et demander &
"autopilote de  maintenir
constamment ce vacteur vers la
cible. La page » UNIV FTG » preé-
sente a l'equipage, &n permanen-
ce, |'attitude désirée, l'attitude
actuelle et Verreur entre les dewx,
La fig. 14 illustre c& qui se passe
si on demande 4 'autopilote digi-
tal de maintenir I'attitude inertiells
de |la navette dans son mouve-
ment arbital autour de la Terre.

La fig. 15 illustre d'autres possi-
bilités d'utilisation de ['autopilote @

pointage d'un vecteur lié a la
navette vers un satellite, pointage
permanent du centre de la Terre
avec I'axe +X {vers I'avant), poin-
tage d'un point de la surface ter-
restre avec le méme axe, =t enfin
pointage d'un satellite gépstation-
naire, toujours avec l'axe +X,
Toutes ces capacités de |'autopi-
lote sont indispensables pour l'ac-
complissement d'un rendez-vous.

Rendez-vous

Stratégie générale

La fig. 16 illustre la stratégie
générale pour 'accomplissement
d'un rendez-vous avec la navette.
Il s'agit tout d’abord de partir &
temnps, pour effectuer la montée
dans le plan de ['orbite de la cible.
On s'installe sur une orbite circu-
laire de parcage, plus basse que
celle de la cible et derriére celle-
ci. L'angle de phase, entre les
rayons vecteur centre de la Terre-
navette et centre de la Terre-cible,
va diminuer avec le temps (3" loi
de Kepler). On demande alors
aux ordinateurs de bord de nows
fournir des solutions de gé.lidage
pour passer, par étapes, de notre
position (A} a 'emplacement de
la cible {B). On s'approche alors

Al R o

1w poinl dle fa sphére odlesie (étotle, Soleil)
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de la cible par etapes succes-
slves, en utilisant les détecteurs
de pasition relative de la cible de
maniére approprige (capteurs
stellaires, radar), de fagon 4 ame-
ligrer la précision de la navigation
a mesure que l'on s'approche du
b,

Profil du rendez-vous,
vue du satellite...

A partir de 'orbite de parcage,
I'étape initiale du rendez-vous
consiste & accomplir la premiére
partie d'un transfert de Hohmann
vers |'orbite de la cible, c'est-a-
dire de se placer sur une orbite
elliptique de transfert tangente &
'arbite de parcage et & l'orbite de
la cible.

Dans un referentiel 1ié & la cible
el tournant autour de la Terre
avec elle (référentiel terrestre

—7
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local centré sur la cible, voir fig. 4
et 57, l'orbite de parcage peut étre
représentée par une ligne horizon-
tale au-dessous de I'horizontale
passant par la cible, st parcourue
de droite a gauche par la navette,
pour un mouvemnent orbital du
satellite vers la gauche (fig. 17},

Linjection sur 1'orbite de trans-
fert s'effectue par une impulsion
purement posigrade (impul-
sion 1).

La trajectoire relative de la
navette par rapport a la cible
prend alors la forme d'une série
de boucles tangentes a l'orbite de
parcage et a l'orbite de la cible.
La forme de ces boucles est dic-
tee par la 2° loi de Kepler : la
vitesse orbitale de la cible &tant
constante {orbite circulaire), on
vait que la navette, au périgée de
son orbite, a une vitesse plus
grande que la cible, et a 'apogée
plus petite,

Sur la fig. 17, la distance hori-
zrontale entre les sommets des
boucles successives est une
mesure du rapprochement hori-
rontal navette-cible pour chaque
orbite de la navette, Celte distan-
ce est d'environ 30 km par orbite,
el chaque boucle est parcourus
en approximativernent | h 30. Le
ternps exact dexécution de l'im-
pulsion 1 et la géomeétrie de I'or-
bite de transfert sont calculés de
maniére 4 ce qu'un des points
d'apogée de l'orbite de la navette
goit & environ 15 km derriére la
cible.

En ce point, une nouvelle
impulsion posigrade {appelée
ingertion terminale et désignée

ar impulsion 2 sur la figure) est
ournie pour placer la navette sur
une nouvelle orbite de transfert
qui va aboutir, ume orbite ou envi-
ron 1 h 30 plus tard, a 'emplace-
ment de la cible.

Il faut noter que, de facon &
arriver au voisinage de la cible le
matin du jour orbital, pour pou-
voir accomplir Fapproche finale
de la cible avant la nuit, 'impul-
sion 1 est effectuée vers le milieu
de 1a nuit orbitale. (_..)

Utilisation de détecteurs
de position de la cible
durant le rendez-vous

On a déja indigué plus haut que
la navette est équipée de pareils
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détecteurs et que ceux-ci sont uti-
lisés pour ameliorer la précision
de la navigation relative navette/
cible. Chronologiquement, le pre-
mier détecteur a étre utilisé est le
capteur stellaire dont le champ de
vision est orienté suivant |'axe -£
de la navette, c'est-A-dire suivant
l'axe perpendiculaire au plan des
ailes, et vers le haut, ou en direc-
tion du plafond du cockpit, Les
données de position de la cible
obtenues par le capteur sont
transmises en permanence aux
ordinateurs de bord.

FPendant presque toute la ma-
neeuvre du rendez-vous, saul pen-
dant 'exécution de manoeuvres
ou impulsions, "attitude de la
navetie est prise en charge par
l'autopilote digital qui est configu-
ré de facon a ce que la cible se
trouve toujours suivant 'axe -Z de
la nawvette.

Celte attitude présente de nom-
breux avantages : premigrement,
elle permet de suivre la cible au
moyen du capteur stellaire -Z

% — ESFACE INFORMATION MN* &2 - JLIN 1950

ensuite, -2 est aussi 'axe du colli-
mateur aptique, utilisé essentielle-
ment durant la phase manuelle an
fin da rendez-vous. Enfin, la posi-
tion de la cible sur l'axe -Z ou
dans son voisinage est idéale en
fin de rendez-vous car elle offre
une bonne visibilitg de la cible par
les grands hublots situés au pla-
fond du cockpit dans sa partie
ArTiere,

De plus, cette position relative
au-dessus de la soute de la na-
vette est idéale pour toutes les
opérations de récupération ou de
maintenance sur le satellite. Vu de
gquelques dizaines ou guelgues
centaines de kilométres (dépen-
dant de sa dimension), la cible
est visible dans le ciel comme
une étoile brillante, Ceci est di
au fait que, comme la Lune, elle
nous renvoie une partie du rayon-
nement solaire incident sur la sur-
face. Par conséquent, elle n'est
visible de la navette que pendant
le jour orbital, durant ure moyen-
ne de 50 mn par orbite {dépen-

dant de 'srientation de I'orbite
par rapport a la ligne Terre-
Soleil), De fagon a éviter la pré-
sence du Soleil dans le champ du
capteur stellaire -£, les pointages
de la cible ne se font qu'avec le
Soleil « dans le dos =, donc dans
la partie » descendante « de ['orbi-
te, en direction du peérigée. {...)

& partir d'une distance de 30
km environ, et jusqu'au point du
rendez-vous, le radar de bord est
utilisé non seulement pour une
détermination de la direction de la
cible, mals également de sa dis-
tance R et du taux de rapproche-
ment navette/cible dR/dt, Ces
données sont également trans-
mises aux ordinateurs de bard et
la précision du vecteur d"état rela-
tif de la cible par rapport a la
navette s'en trouve sensiblement
améliorée. Dans le futur, [l est
question de remplacer le radar
par un laser pour la mesure de
p-u:-eiltiun et de vitesse radiale de la
cible.

La derniére orbite

La derniere orbite relative com-
mence environ 15 km derriere la
cible, & la méme hauteur gue
celle-ci. Clest le point d'insertion
terminale ou Tl (Terminal Inser-
fion), Une impulsion posigrade
est néecessaire pour placer la
navette sur une orbite gui va nous
amener au voisinage de la cible
1h 30 plus tard (fig. 19). L'ampli-
tude et la direction de cetle
impulsion (impulsion 2), en tant
que solution de guidage fournie
par les ordinateurs de bord, peut
étre acceptée avec confiance car
ces données sont basées sur un
vecteur d'état relatif trés precis 4
la suite de 'accumulation de don-
nées de position de la cible obte-
nues par les capteurs stellaires et
le radar,

Peu aprés |'impulzion 2 au point
Tl, on est plongé 4 nouveau dans
la nuit orbitale. Le radar continee
cependant & nous fournir des don-
nées de position de la cible. Des
manmuvres de correction de
faible amplitude, déslgnées MC1 a
MC4 (Midoourse Correction 1-4)
sont accomplies manuellement,
sur la base de solutions de guida-
ge, pour aboutir 8 un point situé
environ 100 m devant la cible. Le
lever du Soleil a lieu alors que la
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navetle est environ 2 km au-des-
sous de la cible. L'équipage, qui
voit la cible par les fenétres supé-
rieures du cockpit, sélectionne un
mode de maintien d'attitude iner-
tielle pour la navette &t comman-
de manuellement les translations
pour parvenir au point d'attente
sur be vecteur vitease de la cible.

L'approche finale

Au moment de 'arrivée sur son
point d'attente, la navetie esl
arlentée le nez en haut, |'arriére
du fuselage en direction du centre
de la Terre et son propre vecteur
witesse perpendiculaire au plan
des ailes (fig. 20).

YECTEUR YITESSE DE LA CIBLE
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L'autopilote digital est configuré
pour maintenir cette attitude par
rapport au réferentiel terrestre
survolé, La position sur le vecteur
vitesse de |la cible est instable :
tout écart par rapporl & cette
position va étre a "origine d'un
écart creissant, si bien gue la
navette doit &tre « pilokée « sur le
point d'attente. Elle ne peut pas
étre lalssée a elle-meéme, mais
des corrections en translation doi-
vent perindigquement étre effec-
s,

Pour engager un mouvement de
rapprochement vers la cible, une
maneuvre de translation rétro-
grade est nécessaire. On a vu
plus haut qu'une impulsion rétro-

rade, a partir d'une arbite circu-
aire, va rapidement nous faire
perdre de la hauteur (fig. 4). Par
conséquent, en méme temps que
le mouvement de rapprochement
de la cible est initié, une compo-
sante de vitesse est egalement
donnée vers le haut, si blen que la
navette va effectuer un saut en
direction de la cible et par-dessus
00 vecteur vitesse,

Les jets des propulseurs RCS
activés au moment de 'initiation
de la manceuvre de rapproche-
ment sont visibles sur la fig. 20,
Au moment ol la trajectolre du
saut rejoint le vecteur vitesse, ce
qui est detecté par l'équipage au
moyen d'une visée de la cible par
le collimateur optique face a un
des hublots superieurs, une nou-
velle impulsion est donnée vers le
haut pour commeEncer un nou-
veau saut, et ainsi de suite jus-
qu'é proximité de la cible.

Une fois le rendez-vous accom-
pli, Ies activités pravues dans le
plan de val pour les travaux de
maintenance, de réparation ou
d'installation du satellite dans la
soute peuvent commencer, Ces
travaux sont accomplis soit a l'ai-
de du bras manipulateur, soit au
mayen d'une sortie extra-véhicu-
laire de deux astronautes.

Résumé

Un résumé llustné des manosu-
vres nécessaires a l'accomplisse-
ment d'un rendez-vous est pré-
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senté sur la fig. 21. Rappelons
qu'il est nécessaire de partir a
I'heure pour pouvoir effectuer
une montée en orbite dans le
plan de I"orbite de la cible. On se
place sur une orbite circulaire
plus basse que la cible, et derriére
celle-ci,

A un moment donné, et en
tenant compte des conditions
d'éclairage de la cible pour la
suite du rendez-vous, on donne
une impulsion posigrade & la
navette pour la placer sur une
arbite de transfert de Hohmann
entre son orbite initiale et 'orbite
de la cible.

On effectue plusieurs révolu-
tions autour de la Terre sur cette
orbite de transfert, et on utilise au
mieux les détecteurs de position
de la cible disponibles, en parti-
culler le capteur stellaire -Z pen-
dant le jour orbital, et le radar ce
rendez-vous.

Arrive a l'apogée de |'orbite de
transfert & prés de 15 km de la
cible, au point de |'insertion ter-
minale, on donne & la navette une
nouvelle impulsion posigrade qui
va l'amener, 1Th 30 plus tard, &
100 m devant la cible.

La navette est alors stabilisée
sur le vecteur vitesse de la cible
el une manceuvre de rapproche-
ment de la cible est effectuge
zous la forme d'une série de sauts
de faible amplitude au-dessus du
vecteur vitesse de la cible,

La position de la navette sur le
vecteur vitesse de la cible est
instable et I'équipage doit périodi-
quement appnrler &5 corrections
de translation pour la maintenir,
alors que |'attitude est maintenue
par I'autopilote digital.

Cloude Nicollien,
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