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Vol typique d’Ariane 5 vers l’orbite GTO

150 millions d’euros
10 tonnes de charge utile (2 satellites)
750 tonnes sur le pas de tir, dont 650 de carburant
25 minutes entre le décollage et la libération des satellites

Optimisation de trajectoire
Calculer le guidage de la fusée pour atteindre l’orbite voulue ?
Quelle charge maximale peut-on mettre sur orbite ?
→ Problème de commande optimale



Orbite géostationnaire (GEO)

Orbite circulaire, altitude 36000 km, immobile par rapport au sol
Orbite la plus peuplée: 250 satellites

Lancement direct difficile (altitude élevée)
→ orbite de transfert (GTO) puis manoeuvre de circularisation.



Modélisation du problème

Contrôle du système: guidage du lanceur durant le vol ?
Le guidage correspond à la direction de la poussée T , notée u(t)

Discrétisation: on approche u par un vecteur U = [u1 . . . un]
Passage dimension infinie (fonction) → dimension finie (vecteur)

Ex: approximation constante par morceaux
On se donne une subdivision du temps 0 = t0 < t1 < . . . < tn = tf
On considère que u(t) = ui ,∀t ∈ [ti−1, ti ]

Trajectoire: pour un guidage U donné, on peut résoudre
l’équation différentielle du vol. Ceci permet de calculer la
trajectoire du lanceur de t0 à tf .

Il reste à trouver un guidage qui mène sur la bonne orbite !



Trajectoire admissible

On cherche un guidage U qui mène le lanceur sur l’orbite GTO.
Orbite finale: ellipse, demi grand axe et excentricité a(U), e(U).

on définit

F (U) = ‖(a(U)− aGTO , e(U)− eGTO)‖2

→ F mesure l’écart entre l’orbite finale et l’orbite visée.

On cherche à résoudre F (U) = 0, ou plutôt Min F (U).

→ Problème d’optimisation sans contraintes
Résolution sous Matlab: fonction fminunc



Forces et dynamique

Variables d’état

r : position (dim 1, 2 ou 3)
v : vitesse (idem)
m : masse

Dynamique du vol
ṙ = v
v̇ = 1

m (W + T + D + L)
ṁ = −β

W : poids, T : poussée
D: trainée, L: portance
β: débit de carburant



Séquence du vol



Structure du lanceur



Structure du projet



Conditions initiales et finales
Conditions initiales: pas de tir de Kourou
On choisit les axes de telle sorte que
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Conditions finales: orbite GTO

aGTO = 24535.135 km , eGTO = 0.7185206032

Calcul demi grand axe (a) et excentricité (e)
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Calcul de trajectoire: Schéma d’Euler

Equation différentielle{
ẋ(t) = f (t, x(t)) , ∀t ∈ [t0, tf ]
x(t0) = x0

Calcul de x(tf ), et plus généralement x(t) ?

Schéma d’Euler

N: nombre de pas; h = tf−t0
N : taille du pas

Initialisation t = t0; x = x0

Pour i=1..N
x = x + h f (t, x)
t = t + h

Fin



Forces et paramètres lanceur

Forces

W = −m
µ

‖r‖3
r , T = g0βIsp

(
cos u
sin u

)
, L = D = 0

Paramètres lanceur

Masse Ergols Isp Débit β Poussée

Boosters 75t 500t 300 4t/s 1-0-0
Etage 1 15t 150t 500 0.3t/s 1-1-0
Etage 2 5t 15t 500 0.015t/s 0-0-1

Et ... une mission vers l’orbite GEO directement ?
→ avec une phase balistique (sans poussée) et un réallumage de E2


