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Procédé de contréle de I'argument de latitude d'un satellite.

@ Linvention concerne un procédé (100) de contrble
d’orbite d’'un satellite comportant un corps ayant deux faces
opposées sensiblement paralléles entre elles comprenant
chacune au moins un réchauffeur. Selon l'invention, le pro-
cédé comporte:- une étape (110) de détermination d’une
évolution d’'une dérive libre d’'un argument de latitude du
satellite ;- une étape (120) de contrdle de la dérive de l'ar-
gument de latitude du satellite au cours de laquelle une loi
de consigne thermique est appliquée a au moins un des ré-
chauffeurs, en fonction de I'élévation solaire, pour créer un
écart de puissance thermique cible entre les deux faces op-
posées, lequel écart de puissance thermique est a l'origine
d’une force présentant une composante tangentielle a une
orbite du satellite destinée a contrebalancer la dérive libre
de l'argument de latitude du satellite et permettre a 'argu-
ment de latitude de rester dans une fenétre angulaire prédé-
terminée.

L’invention concerne également un produit programme
d'ordinateur et un satellite.

Figure pour I'abrégé : figure 7
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Description

Titre de l'invention : Procédé decontrélede I’argument de latitude

[0001]

[0002]

[0003]

[0004]

[0005]

[0006]

[0007]

[0008]

[0009]

d’un satellite

Domaine technique

La présente invention appartient au domaine du maintien a poste d’engins spatiaux,
tels que des satellites.

Plus particulierement, I’invention appartient au domaine du maintien a poste de sa-

tellites dans le cadre d’un systeme de positionnement par satellites.

Technique antérieure

Lorsqu’il est placé en orbite, un satellite peut tendre a s’éloigner de sa position en
orbite a cause de diverses perturbations orbitales. Une perturbation orbitale, désignant
de maniere générale toute force exercée sur le satellite autre que la force de gravitation
exercée par la Terre sous hypothese d’une répartition de masse a symétrie sphérique,
peut plus particulierement provenir des forces d’attraction exercées par la Lune et le
Soleil ou encore la pression de radiation solaire.

En particulier, le satellite comporte, sur deux faces sensiblement a I’opposé 1’une de
I’autre, des radiateurs permettant d’évacuer I’énergie calorifique générée a 1’intérieur
du satellite. Une source particuliere de perturbation orbitale est la dissipation
thermique asymétrique par les radiateurs, qui génere une force perturbatrice
provoquant une accélération perturbatrice du satellite.

Le maintien d’un satellite a poste, en particulier dans le cadre d’un systéme de posi-
tionnement par satellites, consiste a corriger la trajectoire de ce satellite amené a sortir
de son orbite nominale de fonctionnement sous 1’effet des perturbations orbitales.

En particulier, les perturbations orbitales peuvent entrainer une dérive d’un argument
de latitude du satellite.

Il est connu de réaliser le maintien d’un satellite a poste au moyen de tuyeres
chimiques, lesquelles sont orientées de sorte a assurer une poussée dans la direction et
le sens voulus, pour diriger et accélérer ou freiner le satellite.

Dans le cadre d’un systeme de positionnement par satellites, ce type de maintien a
poste est réalisé au bout d’une période d’un certain nombre d’années, par exemple tous
les cing a sept ans, pour limiter les interruptions de fonctionnement du satellite,
période au cours de laquelle le satellite présente une 1égere dérive. Une fois que le
satellite est retourné en attitude mission, la nouvelle orbite est transmise aux uti-
lisateurs.

Un tel type de maintien a poste présente donc le double inconvénient suivant : d’une

part il nécessite des interruptions de fonctionnement du satellite pour remise en attitude
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mission, et d’autre part le satellite est amené a dériver au cours de son fonctionnement,
cette dérive n’étant corrigée qu’au bout d’une période relativement importante de

quelques années.
L’invention propose de résoudre les problemes de I’art antérieur, en exploitant les ré-

chauffeurs du satellite pour produire une accélération permettant de maitriser 1’orbite
du satellite.
Exposé de l'invention

L’invention concerne un procédé de contrdle d’orbite d’un satellite comportant un
corps ayant deux faces opposées sensiblement paralleles entre elles comprenant
chacune au moins un réchauffeur. Selon I’invention, le procédé comporte:

- une étape de détermination d’une évolution d’une dérive libre d’un argument de
latitude du satellite ;

- une ¢étape de controle de la dérive de I’argument de latitude du satellite au cours de
laquelle une loi de consigne thermique est appliquée a au moins un des réchauffeurs,
en fonction de 1’élévation solaire, pour créer un €cart de puissance thermique cible
entre les deux faces opposées, lequel écart de puissance thermique est a 1’origine d’une
force présentant une composante tangentielle a une orbite du satellite destinée a contre-
balancer la dérive libre de 1’argument de latitude du satellite et permettre a 1’argument
de latitude de rester dans une fenétre angulaire prédéterminée.

Dans un mode de mise en ceuvre, 1’étape de contrdle des réchauffeurs comporte au
moins une phase de détermination d’un impact de la loi de consigne thermique sur le
long terme afin d’établir des valeurs de consigne nécessaires pour rester dans la fenétre
angulaire prédéterminée.

Dans un mode de mise en ceuvre, la loi de consigne thermique est telle que :

- pour contrebalancer une augmentation de 1’argument de latitude du satellite, I’écart
de puissance thermique cible est positif sur les plages d’élévation solaire positive, et
négatif sur les plages d’élévation solaire négative ;

- pour contrebalancer une diminution de 1’argument de latitude du satellite, I’écart de
puissance thermique cible est négatif sur les plages d’élévation solaire positive et
positif sur les plages d’élévation solaire négative.

Dans un mode de mise en ceuvre, 1’écart de puissance thermique cible est constant
entre deux passages a z€ro consécutifs de 1’élévation solaire.

Dans un mode de mise en ceuvre, la loi de consigne thermique est nulle pour une
élévation solaire nulle.

Dans un mode de mise en ceuvre, la loi de consigne thermique est nulle pour une
plage de valeurs d’élévation solaire inférieures présentant une valeur absolue inférieure

a une valeur seuil positive.
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Dans un mode de mise en ceuvre, la valeur seuil positive est inférieure ou égale a

treize degrés.
Dans un mode de mise en ceuvre, 1’écart de puissance thermique cible est compris

entre -100 Watts et 100 Watts.

Dans un mode de mise en ceuvre, la loi de consigne thermique est appliquée a I’au
moins un réchauffeur de I’une des deux faces uniquement.

Dans un mode de mise en ceuvre, la loi de consigne thermique est appliquée aux ré-
chauffeurs des deux faces.

Dans un mode de mise en ceuvre, la fenétre angulaire prédéterminée est de plus ou
moins deux degrés autour d’un argument de latitude de mission du satellite.

L’invention concerne également un produit programme d’ordinateur. Selon
I’invention, le produit programme d’ordinateur comporte un ensemble d’instructions
de code de programme qui, lorsqu’elles sont exécutées par un processeur, configurent
ledit processeur pour mettre en ceuvre un procédé de contrdle d’orbite selon
I’invention.

L’invention concerne également un satellite comportant un corps ayant deux faces
opposées sensiblement paralleles entre elles comprenant chacune au moins un ré-
chauffeur. Selon I’invention, le satellite comporte :

- des moyens pour déterminer une évolution d’une dérive libre d’un argument de
latitude du satellite ;

- des moyens pour appliquer une loi de consigne thermique a au moins un ré-
chauffeur desdites faces opposées du corps, en fonction de 1’élévation solaire, pour
créer un écart de puissance thermique cible entre les deux faces opposées, lequel écart
de puissance thermique est a I’origine d’une force présentant une composante tan-
gentielle a une orbite du satellite destinée a contrebalancer la dérive libre de
I’argument de latitude du satellite et permettre a I’argument de latitude de rester dans
une fenétre angulaire prédéterminée.

Breve description des dessins

[fig.1] est une représentation schématique d’un mode de réalisation d’un satellite.

[fig.2] est une représentation schématique d’une orbite d’un satellite et de ses carac-
téristiques.

[fig.3] est une représentation schématique d’une orbite d’un satellite illustrant le
repere satellite.

[fig.4] est une vue de détail de la figure 3 faisant apparaitre le repere orbital local.

[fig.5] est une représentation schématique d’une orbite d’un satellite illustrant
I’évolution du satellite le long de cette orbite dans le cas d’une €lévation solaire nulle.

[fig.6] est une représentation schématique d’une orbite d’un satellite illustrant
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I’évolution du satellite le long de cette orbite dans le cas d’une élévation solaire

strictement positive.
[fig.7] est une représentation schématique du procédé selon I’invention.

[fig.8] représente les €volutions de 1’écart de puissance thermique cible et de
I’élévation solaire au cours du temps, dans un mode de mise en ceuvre du procédé de
I’invention.

[fig.9] représente 1’évolution de la dérive de I’argument de latitude au cours du temps
en fonction des cas de correction, en particulier dans le cas d’une correction selon
I’invention dans le mode de mise en ceuvre du procédé de la figure 8.

Description détaillée

Dans toute la description, de méme que sur les dessins, les vecteurs sont indiqués en
caracteres gras afin d’alléger les notations.

Sur les dessins, le sens de rotation du satellite autour de la Terre est indiqué par une
fleche présentant un trait double.

La figure 1 représente schématiquement un satellite 10 auquel est associ€ un repere
satellite centré sur un centre de masse O dudit satellite. Le repere satellite comporte
trois axes X, Y, Z portés respectivement par des vecteurs unitaires ux, uy et uz
constituant une base orthonormée directe du repere satellite.

Le repere satellite est 1i€ a un corps 11 du satellite. Dans I’exemple non limitatif
illustré par la figure 1, le corps 11 a sensiblement une forme de parallélépipede
rectangle, et ’axe X est orthogonal a des faces +X et -X du corps 11, 'axe Y est or-
thogonal a des faces +Y et -Y du corps 11, I’axe Z est orthogonal a des faces +Z et -Z
du corps 11, les vecteurs ux, uy et uz étant orientés respectivement depuis les faces -X,
-Y, et -Z vers les faces +X, +Y et +7.

La face +Z porte par exemple un instrument (non illustré) d’une charge utile du
satellite 10 et doit €tre dirigée vers la Terre T pour que le satellite puisse réaliser sa
mission.

L’homme du métier comprendra que la convention adoptée ici pour définir le repere
satellite n’est pas limitative de I’invention qui pourrait tre décrite de manicre
équivalente en adoptant d’autres conventions sans que I’invention en soit modifiée. De
la méme maniere, I’homme du métier comprendra que I’invention peut étre appliquée a
une forme du satellite autre que parallélépipédique rectangle décrite ici.

Tel qu’illustré sur la figure 1, le satellite 10 comporte deux générateurs solaires 12
disposés de part et d’autre dudit corps. Chacun des générateurs solaires 12 comporte,
sur une face, une surface photosensible 13 qui doit étre orientée en direction du Soleil
S pour générer de 1’énergie €lectrique. Dans I’exemple illustré sur la figure 1, les gé-

nérateurs solaires 12 sont portés par les faces +Y et -Y du corps 11. Les générateurs
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solaires 12 s’étendent ainsi parallelement a 'axe Y.

En référence a la figure 2, le satellite 10 évolue le long d’une orbite elliptique
présentant une inclinaison i par rapport au plan équatorial terrestre Pe. A titre
d’exemple, dans le cadre du systeme de positionnement par satellites Galileo,
I’inclinaison 1 est égale a 56°.

Une position du satellite 10 le long de 1’orbite est repérée par un argument de latitude
u défini comme 1’angle, dans un plan orbital P contenant I’orbite, entre le noeud
ascendant AN (Ascending Node en terminologie anglo-saxonne) et le satellite 10.

L’ orbite du satellite 10 est définie notamment par son demi-grand axe a.

Dans le cadre des systémes de positionnement par satellites, I’argument de latitude u
est contraint dans une fenétre angulaire de spécification prédéterminée pour contrdler
la position du satellite afin d’assurer une couverture suffisante de la Terre par
I’ensemble des satellites. A titre d’exemple non limitatif, une fenétre angulaire de plus
ou moins deux degrés est définie, dans le cadre du systeme Galileo, par rapport a la
position nominale du satellite.

On entend par « position nominale du satellite » la position théoriquement attendue
dans le cadre d’'un mouvement déterministe du satellite.

En référence a la figure 3, il est défini un vecteur soleil us, comme étant un vecteur
unitaire porté par une droite passant par le centre de masse de la terre T et le centre de
masse du Soleil S, et orienté vers ledit centre de masse du Soleil. Une élévation solaire
[} est définie comme 1’angle formé par le vecteur soleil us et sa projection orthogonale
sur le plan orbital P du satellite 10.

Dans le cadre de I’invention, une loi d’attitude dite de pilotage lacet (« Yaw steering

» en terminologie anglo-saxonne) est appliquée au satellite 10, de sorte que :

- le vecteur uz est toujours dirigé vers le centre de masse de la Terre T afin que
I’instrument présent sur la face +Z soit dirigé vers la Terre T ;

- le vecteur uy est sensiblement orthogonal au vecteur soleil us ; et

- la face +X portant des horloges ne soit jamais orientée face au Soleil afin d’assurer
la stabilité thermique desdites horloges.

Au cours de la vie du satellite 10, les générateurs solaires 12 peuvent étre orientés par
rotation autour de I’axe Y afin que la surface photosensible 13 soit orientée en
direction du soleil S afin d’optimiser leur efficacité.

Les faces +Y et -Y du corps 11 satellite 10 comprennent chacune une surface
émissive, ou radiateur, permettant d’évacuer la chaleur produite par les éléments élec-
troniques chauffants disposé€s dans le corps 11 dudit satellite. La dissipation thermique
engendrée par les radiateurs est asymétrique, c’est-a-dire que les radiateurs ne
dégagent pas la méme quantité de chaleur. Cette asymétrie engendre sur le satellite 10

une force de perturbation orbitale ¥y selon I’axe Y du repere satellite, définie par la
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relation :

Fy= '%ACB

expression dans laquelle :

- Fy correspond 2 la force de perturbation orbitale selon I'axe Y ;

- AP correspond a I’écart de dissipation thermique entre les faces +Y et-Y ;

- € correspond a la vitesse de la lumidre.

Plus précisément, on a la relation :

AP=P. y-Py

expression dans laquelle :

- Py correspond a la puissance thermique dissipée par le radiateur situé sur la face
+Y ;

- P_y correspond a la puissance thermique dissipée par le radiateur situé sur la face -
Y

En référence a la figure 4, on définit un repere orbital local (ORF ou Orbital
Reference Frame en terminologie anglo-saxonne) centré sur le centre de masse O du
satellite 10 et défini par une base orthonormée directe formée des vecteurs ut, un, ur.

Le vecteur ut est un vecteur tangentiel a I’orbite et orienté dans le sens du
mouvement du satellite 10. Le vecteur ur est sensiblement colinéaire au vecteur uz et
orienté vers le centre de masse de la Terre T. Le vecteur un est un vecteur normal au
plan orbital P, orienté de telle manicre que le tricdre ut, un, ur forme une base or-
thonormée directe.

La force de perturbation orbitale ¥y selon I’axe Y du repére satellite présente une
composante selon le vecteur tangentiel ut du repere orbital local ORF a I’origine d’une

accélération tangentielle Yt selon un axe tangentiel porté par ledit vecteur tangentiel,
dans ce méme repere. L’accélération tangentielle Yt, moyennée sur une période

orbitale, s’exprime selon la formule suivante :
2F o _4AP . - 2
V,= - mitsin (B)K (cost (B)) = Immesin (B)K (cos™ (B))
expression dans laquelle :

- Vt correspond a I’accélération tangentielle du satellite due a la force de perturbation

orbitale Fy ;

- M correspond a la masse du satellite ;

- K désigne I'intégrale elliptique complete de premicre espece ;

- B correspond a I’élévation solaire.

La figure 5 représente une révolution du satellite 10 autour de la Terre T dans le cas
d’une élévation solaire f3 nulle. Le soleil S est alors sensiblement dans le plan orbital P

et, du fait de la loi d’attitude de Yaw Steering, I’axe Y est sensiblement perpendiculaire



[0069]

[0070]

[0071]

[0072]

[0073]
[0074]

[0075]

[0076]

audit plan orbital. Ainsi, la dissipation thermique par les radiateurs agit selon une

direction sensiblement perpendiculaire au plan orbital, et I’accélération tangentielle Yt

est sensiblement nulle. Au cours de la révolution du satellite 10 autour de la Terre T,
les radiateurs ont donc un impact sensiblement nul sur 1’accélération tangentielle dudit
satellite.

Les cas d’élévation solaire {3 nulle se produisent deux fois par an, et sont séparés
d’une période de six mois.

La figure 6 représente une révolution du satellite 10 dans le cas d’une €lévation
solaire [} strictement positive. Dans ce cas de figure, les radiateurs ont un impact non
négligeable sur ’accélération tangentielle du satellite, en particulier lors des phases
durant lesquelles 1’axe X est sensiblement perpendiculaire au plan orbital P. Il convient
de noter que, en raison de la loi de Yaw steering appliquée au satellite 10, plus
I’élévation solaire [3 est importante, plus I’'impact des radiateurs va &tre important. En
effet, une augmentation de I’élévation solaire {3 tend a incliner le satellite de sorte que
I’axe Y se rapproche de 1’axe tangentiel porté par le vecteur tangentiel ut, et
I’amplitude de la force de perturbation orbitale devient alors plus importante selon cet
axe.

Dans le cas de 1’élévation solaire [3 strictement positive, 1’accélération tangentielle Yt

subie par le satellite et due a la dissipation thermique asymétrique est positive sila dis-
sipation thermique est plus importante au niveau de la face +Y qu’au niveau de la face
-Y, et négative dans le cas contraire. Dans le premier cas, le caractere asymétrique de
la dissipation thermique tend a diminuer une dérive Au de I’argument de latitude u,
dans le second cas, il tend a I’augmenter.

On entend par « dérive de I’argument de latitude » une différence entre I’argument de
latitude u réel, ou observé, et I’argument de latitude théoriquement attendu #0 dans le
cadre d’un mouvement déterministe du satellite :

Au=u-u,

Le cas d’une élévation solaire [3 strictement négative n’est pas représenté mais est
similaire, mutatis mutandis, au cas de I’élévation solaire [} strictement positive illustré
sur la figure 6.

Dans le cas de 1’élévation solaire [3 strictement négative, I’accélération tangentielle

Yt subie par le satellite et due a la dissipation thermique asymétrique est négative si la

dissipation thermique est plus importante au niveau de la face +Y qu’au niveau de la
face -Y, et positive dans le cas contraire. Dans le premier cas, le caractere asymétrique
de la dissipation thermique tend a augmenter la dérive Au de 1’argument de longitude
u, dans le second cas, il tend a le diminuer.

Les faces +Y et -Y comprennent également chacune au moins un réchauffeur,
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permettant, au moyen de résistances, d’apporter si nécessaire de la chaleur aux
équipements du satellite.

En référence a la figure 7, I’'invention concerne un procédé de controle d’orbite 100
pour un satellite 10 tel que décrit précédemment, permettant de corriger les effets de la
dissipation thermique des radiateurs dudit satellite sur I’argument de latitude u du
satellite 10.

Le procédé de contrdle d’orbite 100 selon I’invention comporte une étape 110 de dé-
termination de I’évolution d’une dérive libre de 1’argument de latitude du satellite 10
en fonction de I’élévation solaire [3, et une étape 120 de contrdle de la dérive de
I’argument de latitude du satellite 10.

On entend par « évolution d’une dérive libre de 1’argument de latitude » les va-
riations de 1’argument de latitude du satellite, au cours du temps, et donc en fonction
de 1’élévation solaire, en 1’absence de correction visant a contenir cette dérive.

L’évolution de la dérive libre de I’argument de latitude du satellite est ainsi dé-
terminée a I’aide de modeles et de moyens de calculs connus de I’homme du métier, en
début de procédé, au cours de I’étape 110 de détermination de I’évolution de la dérive
libre de I’argument de latitude.

La figure 9 illustre I’évolution d’une dérive de I’argument de latitude A # en
fonction du temps dans les trois cas suivants :

- absence de correction de I’argument de latitude u (trait pointillés) ;

- correction standard de 1’argument de latitude u, environ une fois tous les sept ans
(trait mixte) ;

- correction de I’argument de latitude u selon le procédé€ de I’invention (trait plein).

Une fenétre angulaire prédéterminée de plus ou moins deux degrés est délimitée par
des traits €pais.

En référence a la figure 9, il peut étre observé une évolution divergente de I’argument
de latitude du satellite au cours du temps, avec un premier dépassement par valeurs
positives de la fenétre angulaire prédéterminée au cours de la deuxieéme année de
mission du satellite, un retour dans la fenétre angulaire prédéterminée aux alentours de
la septieme année puis un second dépassement par valeurs négatives aux environs de la
neuvieme année de mission.

Au cours de I’étape 120 ultérieure, la dérive de ’argument de latitude du satellite est
contrdlée au moyen des réchauffeurs des faces +Y et -Y du satellite 10. Au cours de
cette €tape 120 de contrdle des réchauffeurs, une loi de consigne thermique est
appliquée a au moins un des réchauffeurs afin d’obtenir un écart de puissance
thermique cible A P, entre les faces +Y et -Y du satellite.

La consigne thermique vise a contrebalancer au moins partiellement I’effet sur

I’argument de latitude du satellite de la dissipation asymétrique due aux radiateurs.
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Dans un mode de mise en ceuvre, la consigne thermique n’est appliquée qu’aux ré-
chauffeurs de I’une des deux faces +Y et -Y.

Dans un mode de mise en ceuvre alternatif, la consigne thermique est appliquée aux
réchauffeurs des deux faces.

La figure 8 illustre I’évolution d’un écart de puissance thermique cible A P, entre
les faces +Y et -Y du satellite au cours de la durée de vie dudit satellite, en fonction de
I’évolution de 1’élévation solaire 3, dans un mode de mise en ceuvre du procédé de
I’invention.

En référence a la figure 8, entre deux passages a z€ro consécutifs de 1’élévation
solaire [ est imposé un écart de puissance thermique cible A P, constant entre les
deux faces +Y et -Y du satellite. Les valeurs des écarts de puissance thermique cibles
dépendent de 1I’évolution de la dérive libre de I’argument de latitude déterminée lors de
I’étape 110. L’homme du métier comprendra qu’une loi de consigne thermique
imposant un €cart de puissance thermique cible non constant entre deux passages a
z€ro consécutifs peut également étre envisagée.

En référence a la figure 8, I’écart de puissance thermique cible A P, est {ixé au
cours des premiers mois a 100 Watts pour les élévations solaires 3 strictement
positives et a -100 Watts pour les élévations solaires [3 strictement négatives. La
consigne thermique est annulée pour une €lévation solaire nulle.

Lors des phases d’élévation solaire strictement positive, la dissipation thermique est

alors plus importante au niveau de la face +Y et 1’accélération tangentielle Vt est

positive, ce qui tend a augmenter le demi-grand axe a de 1’orbite du satellite 10 et
diminuer la dérive de I’argument de latitude u.
Lors des phases d’élévation solaire strictement négative, la dissipation thermique est

plus importante au niveau de la face -Y et 1’accélération tangentielle Yt est positive, ce

qui tend a augmenter le demi-grand axe a de I’orbite du satellite 10 et diminuer
I’argument de latitude u.

En référence a la figure 9, I'impact de cette loi de contréle au cours des premieres
années tend a ralentir la dérive de I’argument de latitude du satellite.

L’impact sur le long terme de cette consigne est déterminé par I’homme du métier a
I’aide de modeles et de moyens de calcul connus, ce qui permet de prédire I’inversion
de la dérive de I’argument de latitude du satellite et une diminution dudit argument de
latitude. La détermination de cet impact est avantageusement réalisée en début de
mission du satellite, afin d’établir les valeurs de consigne nécessaires pour rester dans
la fenétre angulaire prédéterminée, mais peut étre réalisée de maniere récursive au
cours de la vie du satellite. Les valeurs de consigne peuvent ainsi étre déterminées en

début de procédé ou ajustées tout au long de la mission du satellite, de manicre
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optimale, de sorte a €tre suffisamment importantes pour permettre a I’argument de
latitude de rester dans la fenétre prédéterminée, et suffisamment faibles pour limiter les
dépenses d’énergie.

En particulier, les valeurs d’écart de puissance thermique cible A P, peuvent étre
fixées a d’autres valeurs que 100W ou -100W. En particulier, plus ces valeurs sont im-
portantes, plus I’impact du controle sur la dérive de I’argument de latitude est
important, c’est-a-dire que le procédé tend a contrebalancer plus rapidement la dérive
de I’argument de latitude du satellite.

En référence a la figure 9, les valeurs d’écart de puissance thermique cible sont
inversées apres une période d’environ deux ans, si bien qu’un écart de puissance
thermique cible de -100W est appliqué pour les €lévations solaires strictement
positives et un écart de puissance thermique cible de 100W est appliqué pour les
élévations solaires strictement négatives. Cette inversion de consigne tend a ralentir la
diminution de ’argument de latitude.

Le changement dans la loi de contrdle est appliqué des lors que la consigne appliquée
avant I’inversion a permis d’inverser la tendance de dérive de I’argument de latitude,
ce qui peut €tre déterminé a tout moment a 1’aide de modeles et de moyens de calcul
connus permettant de prédire la position du satellite en fonction des perturbations qu’il
subit, et donc notamment aussi en fonction de la consigne appliquée aux réchauffeurs.

Il peut étre noté que la consigne thermique appliquée aux réchauffeurs a un impact
sur la dérivée seconde de I’argument de latitude par rapport au temps, en conséquence,
les changements de consigne ne coincident pas nécessairement avec les inversions de
tendance de dérive de ’argument de latitude du satellite.

En référence a la figure 9, une nouvelle inversion des consignes est appliquée aux
alentours de la treizieéme année pour tendre a ralentir I’augmentation de 1’argument de
latitude. L’inversion de la tendance de dérive de I’argument de latitude, ici le passage
d’une tendance de diminution de I’argument de latitude a une tendance d’augmentation
dudit argument de latitude, intervient environ un an plus tot.

Comme il a été mentionné précédemment, I’impact des radiateurs sur I’orbite du
satellite est globalement nul lorsque 1I’élévation solaire {3 est nulle, il n’est donc pas né-
cessaire d’appliquer une correction dans ce cas-1a ; la consigne thermique est donc pré-
férentiellement nulle a €lévation solaire nulle.

Dans un mode de mise en ceuvre du procédé selon 1’invention, la consigne thermique
est appliquée a I’une seulement des deux faces +Y et -Y entre deux passages a zéro de
I’élévation solaire, puis a ’autre face au cours des six mois suivants, et ainsi de suite.

Dans un mode préféré de mise en ceuvre du procédé selon 1’invention, la consigne
thermique est annulée lorsque 1’élévation solaire est inférieure en valeur absolue a une

valeur seuil. En effet, lorsque 1’élévation solaire est suffisamment faible, I’'impact de la
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dissipation thermique asymétrique, évoluant au premier ordre selon une loi sinus en
fonction de I’élévation solaire, peut-Etre négligé ; par ailleurs, les besoins en puissance
de la batterie durant les phases d’éclipse associées a une faible élévation solaire
limitent la puissance disponible pour action de correction éventuelle par les ré-
chauffeurs. Cette valeur seuil est par exemple sensiblement égale a treize degrés.

En référence a la figure 9, en I’absence de correction, la dérive de ’argument de
latitude A # présente un comportement divergent et n’est pas contenue dans la fenétre
angulaire prédéterminée.

Les deux évolutions de dérive de I’argument de latitude dans le cadre des corrections
standard et selon I’invention permettent de rester dans la fenétre angulaire sur toute la
durée de vie du satellite d’environ quinze ans.

Le procédé selon I’invention permet d’ajuster I’argument de latitude du satellite tout
au long de sa durée de vie, au lieu d’une période pouvant aller généralement de cinq a
sept ans pour une correction standard, et ainsi d’assurer une disponibilité du satellite
tout au long de cette durée de vie, en comparaison d’un maintien a poste standard né-
cessitant une interruption de fonctionnement du satellite.

L’invention permet également d’éviter la consommation de xénon pour le maintien a
poste du satellite.

Le fait que la consigne thermique soit annulée durant les phases d’élévation solaire
sensiblement nulle permet de s’affranchir des contraintes en limitation de puissance

pour le fonctionnement de la batterie.
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Revendications
Procédé de contréle d’orbite (100) d’un satellite (10) comportant un

corps (11) ayant deux faces opposées sensiblement paralleles entre elles
comprenant chacune au moins un réchauffeur, le procédé étant ca-
ractérisé en ce qu’il comporte:

- une étape (110) de détermination d’une évolution d’une dérive libre
d’un argument de latitude (u) du satellite (10) ;

- une étape (120) de contréle de la dérive de I’argument de latitude (u)
du satellite au cours de laquelle une loi de consigne thermique est
appliquée a au moins un des réchauffeurs, en fonction de 1’élévation
solaire f3, pour créer un écart de puissance thermique cible APc entre les
deux faces opposées, lequel écart de puissance thermique est a I’origine
d’une force présentant une composante tangentielle a une orbite du
satellite destinée a contrebalancer la dérive libre de 1’argument de
latitude (u) du satellite et permettre a I’argument de latitude (u) de rester
dans une fenétre angulaire prédéterminée.

Procédé (100) selon la revendication 1 caractérisé en ce que 1’étape
(120) de contrdle des réchauffeurs comporte au moins une phase de dé-
termination d’un impact de la loi de consigne thermique sur le long
terme afin d’établir des valeurs de consigne nécessaires pour rester dans
la fenétre angulaire prédéterminée.

Procédé (100) selon la revendication 1 ou la revendication 2 caractérisé
en ce que la loi de consigne thermique est telle que :

- pour contrebalancer une augmentation de 1’argument de latitude (u) du
satellite, 1’écart de puissance thermique cible APc est positif sur les
plages d’élévation solaire positive, et négatif sur les plages d’élévation
solaire négative ;

- pour contrebalancer une diminution de 1’argument de latitude (u) du
satellite, 1’écart de puissance thermique cible APc est négatif sur les
plages d’élévation solaire positive et positif sur les plages d’élévation
solaire négative.

Procédé selon la revendication 3 caractéris€ en ce que I’écart de
puissance thermique cible APc est constant entre deux passages a z¢éro
consécutifs de I’élévation solaire.

Procédé (100) selon 1’une quelconque des revendications précédentes
caractérisé en ce que la loi de consigne thermique est nulle pour une

élévation solaire [3 nulle.
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Procédé (100) selon 1’une quelconque des revendications 1 a 3 ca-
ractérisé en ce que la loi de consigne thermique est nulle pour une plage
de valeurs d’élévation solaire inférieures présentant une valeur absolue
inférieure a une valeur seuil positive.

Procédé (100) selon la revendication 6 caractérisé en ce que la valeur
seuil positive est inférieure ou égale a treize degrés.

Procédé (100) selon 1’une quelconque des revendications précédentes
caractérisé en ce que 1’écart de puissance thermique cible APc est
compris entre -100 Watts et 100 Watts.

Procédé (100) selon 1’une quelconque des revendications 1 a 8 ca-
ractérisé en ce que la loi de consigne thermique est appliquée a I’au
moins un réchauffeur de I’une des deux faces uniquement.

Procédé (100) selon 1’une quelconque des revendications 1 a 8 ca-
ractérisé en ce que la loi de consigne thermique est appliquée aux ré-
chauffeurs des deux faces.

Procédé (100) selon 1’une quelconque des revendications précédentes
caractérisé en ce que la fenétre angulaire prédéterminée est de plus ou
moins deux degrés autour d’un argument de latitude de mission du
satellite.

Produit programme d’ordinateur caractérisé en ce qu’il comporte un
ensemble d’instructions de code de programme qui, lorsqu’elles sont
exccutées par un processeur, configurent ledit processeur pour mettre en
ceuvre un procédé€ de contrdle d’orbite (100) selon 1’une quelconque des
revendications 1 a 11.

Satellite (10) comportant un corps (11) ayant deux faces opposé€es sen-
siblement paralleles entre elles comprenant chacune au moins un ré-
chauffeur, ledit satellite étant caractéris€ en ce qu’il comporte :

- des moyens pour déterminer une évolution d’une dérive libre d’un
argument de latitude (u) du satellite (10) ;

- des moyens pour appliquer une loi de consigne thermique a au moins
un réchauffeur desdites faces opposées du corps (11), en fonction de
I’élévation solaire {3, pour créer un écart de puissance thermique cible
APc entre les deux faces opposées, lequel écart de puissance thermique
est a ’origine d’une force présentant une composante tangentielle a une
orbite du satellite destinée a contrebalancer la dérive libre de 1’argument
de latitude (u) du satellite et permettre a I’argument de latitude (u) de

rester dans une fenétre angulaire prédéterminée.
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