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DOMAINE ACCESSIBLE AU SOL PAR UN PLANEUR ORBITAL
RENTRANT DANS L'ATMOSPHERE
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Abstract

The modulation of the angle-of-attack and of
the bank angle enables an orbital re-entry glider
to reach any point within a set of points which
forms a footprint on the ground. Optimal paths
leading to points located on the boundary of this
footprint are obtained by using a modified gra-
dient method from which can be defined the control
laws, even along the less sensitive arcs. A para-
metric study shows that the maximum lateral range
is strongly dependent upon the lift-to-drag ratio,
and slightly dependent upon the ballistic coeffi-
cient and the characteristics of the re-entry
orbit. This optimization provides a 15 ﬂ improve-
ment with respect to the approximate analytical
results. Two complete footprints are drawn with
two wing-load values, for a 1.0 lift-to-drag
ratio glider, and their limitations due to heat
constraints are indicated. A maximum heating rate
constraint (for a re-radiating structure) leads
to a small decrease of the reachable domain on
the ground, for low wing-load gliders only.

Résumé

Le choix de l'incidence de vol et de 1l'angle
de roulis permet & un planeur orbital de suivre
une infinité de trajectoires et d'atteindre au
sol tout un ensemble de pointe qui constituent
son domaine accessible. Les trajectoires optimales
conduisant & des points situés sur la frontidre
de ce domaine sont calculées en utilisant une ver-
sion améliorée de la méthode du gradient, qui per-
met de préciser les lois de commande, méme le
long des arcs ol elles sont le moins efficaces.
Une étude paramétrique montre que la portée laté-
rale maximum dépend directement de la finesse du
planeur, et faiblement de son coefficient balis-
tique et des caractéristiques de l'orbite de ren-
trée. Cette optimisation fournit une amélioration
de 15 % par rapport & des résultats analytiques
approchés. Deux domaines complets sont tracés,
relatifs & deux valeurs de la charge alaire, pour
un planeur de finesse 1, et leurs limitations
dues & des contraintes thermiques sont indiquées.
Une limitation des flux de chaleur (pour une
structure rayonnante) ne conduit & une faible ré-
duction du domaine que pour les planeurs de
faible charge alaire.

Notations
a, b coefficients de l'indice de performance
Cx, Cz coefficients aérodynamiques
Cq, Ch coefficients de transmission de chaleur
fmnx finesse maximum

acoélération de la pesanteur
incidence

o oo

indice de performance
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L longitude

masse du planeur

=]

composantes du vecteur adjoint

k=)
~

quantité de chaleur

flux de chaleur

flux maximum au cours de la rentrée
rayon vecteur

rayon de courbure

surface de référence

temps

vitesse

altitude (= r - ro)

altitudes de l'apogée et du périgée de
l'orbite de rentrée

pente (négative si 1l'altitude diminue)
latitude

angle de roulis aérodynamique

azimut (origine au Nord, positif & 1'Est)

B < o W W H O 0

ZA, ZP

masse spécifique de l'air
variable de pénalisation

€ 9 OXN"F 6 =

vitesse angulaire de rotation de la Terre
sur elle-méme

Indices

relatif & 1'altitude zéro

[+]

relatif & 1'entrée dans l'atmosphére

relatif au point final

I. Introduction

La trajectoire suivie par un véhicule planeur
rentrant dans 1l'atmosphére dépend de la loi de
pilotage choisie fixant, & chaque instant, 1l'o-
rientation dans l'espace de la résultante des
forces aérodynamiques. Placé sur une orbite de
rentrée donnée, un planeur peut donc atteindre,

& la surface du sol, tout un ensemble de points,
délimité par une courbe qui est la frontidre de
son domaine accessible. La détermination de ce
domaine est intéressante, car elle montre 1l'avan-
tage des manoeuvres aérodynamiques, interdites &
un véhicule balistique, et fixe en méme temps les
performances optimales permises & un planeur de
caractéristiques données.

En particulier, dans une rentrée orbitale,
l'écart latéral atteint au sol par un planeur
maintenu & un angle de roulis g constant (104
non optimale) est maximum pour P = 45°, et vaut
1 200 km environ pour un planeur de finesse maxi-
mum égale & 1.



Cette distance latérale a été évaluée par styz(")
avec les hypothéses de 1l'équilibre des forces
verticales et de la terre plate pour les ma-
noeuvres latérales. Avec ces mémes hypothéses,
mais en utilisant une modulation de la loi de
roulis )L(tf 1l'optimisation, conduite sous forme
analytiqu donne un écart latéral supérieur de
10 %, grdace & un angle de roulis décroissant au
cours de la rentrée de 90° a 0. Pour rendre
compte des ricochets possibles du planeur sur
1l'atmosphére, le mouvement doit étre représenté
par des équations plus complétes, et 1l'cptimisa-
tion des trajectoires ne peut plus Etta obtenue
que par un procédé numérique itératif\oL

La méthode utilisée ici est dérivée de la mé-
thode du gradient ; elle permet une amélioration
accrue de l'indice de performance et surtout une
convergence plus rapide vers les lois de com-
mande Optﬁmilea, méme le long des arcs les moins
sensibles (4) . Elle a été appliquée & un systéme
d'équations autcrisant des trajectoires rebondis-
santes. De plus, les charges thermiques auxquelles
est soumis le planeur sont prises en compte de
fagon simplifiée, permettant ainsi d'indiquer les
limitations du domaine accessible selon les con-
traintes imposées par le mode de protection ther-
mique envisagée.

I1. Hypothéses et égquations

Le mouvement du planeur est représenté avec
les hypothéses suivantes :

a) la Terre est supposée sphérique : le champ
de pesanteur est un champ central. Dans ces con-
ditions, la rotation de la Terre sur elle-méme,
lorsqu'elle est prise en compte, est représentée
par le seul terme d'accélération d'inertie de Co-
riolis. La masse spécifique de l'atmosphére est
supposée régie par la loi :

-.FZ
-8
£= ¢

en fonction de l'altitude.

b) le planeur vole sans dérapage. Les vec-
teurs vitesse du mouvement et résultante aérody-
namique sont alors situés dans le plan de symé-
trie du planeur. La résultante ne dépend plus, en
chaque point de la trajectoire, que de deux para-
métres de commande :

- 1'incidence de vol i qui fixe le vec-
teur résultante dans ce plan de symétrie, par
l'intermédiaire des coefficients aérodynamiques
Gx et Cs. La polaire est supposée parabolique

(Fig 1), 1'incidence de finesse maximum étant
égale & 20°. Le choix de 1l'incidence est limité
par des bornes :

0° g i(t) < 40°

l'incidence maximum prévenant les phénoménes gé-
nants de grande incidence et l'incidence minimum
pouvant étre imposée par le mode de protection
thermique envisagé.

Nota : les mouvements transitoires autour du
centre de gravité sont négligés, 1'équilibre des
moments étant supposé réalisé & chaque instant.

= l'angle de roulis aérodynamique P qui
achdve la détermination de la résultante aérody-

namique en fixant l'angle entre le plan de ayq%r
trie du planeur (contenant le vecteur vitesse V)
et le plan vertical passant par V. Le choix de)A
est également limité par des bornes :

-90° g p(t) < +90°

Figure 1. Paramétres de commande : incidence
et angle de roulis

Le planeur est repéré par ses coordonnées géo-
graphiques (latitude ¥, longitude L et rayon
vecteur r ), et le vecteur vitesse par son module
V, sa pente ¥ (positive si V est au-dessus du plm
horizontal) et son azimut X par rapport au Nord
(positif & 1'Est).

Dans ces conditions, les équations du mouve-
ment sont :

. a 25¢C
G snl - b
V= -3;73."1 V=2

2
s . LA SC; v ;
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Le systéme (1) doit &tre complété par 1'équa-
tion différentielle (1'), évaluant de fagon trds
simplifiée la quantité de chaleur q par unité de
surface, regue par convection au voisinage d'un
point d'arrét :

. c 3
-—LJ_V 1
9 ,—‘( (1)
ol R est le rayon de courbure dans la sone d'ar-

rét, et C un coefficient dépendant de 1l'atmos-
phére.

A titre indicatif, le flux par unité de sur-
face en un point de l'intrados peut &tre évalué
de fagon également trés simplifiée par la for-
mule :
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.%.J? V5 sln(i-}d) ,'cu (i+d)

pour un planeur en forme de demi-céne de révolu-
tion de demi-angle au sommet of . Le flux & l'in-
trados se déduit donc du flux en un point d'ar-
rét, compte tenu de 1l'incidence de vol, et des
constantes retenues :

2

ﬂhtrados-

4
C = 1,705. 1071 K - 82/kg* - o> R=0,5m

XxX=1m

L
Cr = 1,55 1077 k7 - 82/kg*- w3

III. Optimisation des trajectoires

A chaque instant, 1'évolution du mouvement
est décrite par le systéme (1) et dépend de 1'in-
cidence i (fixant C, et C, par 1'intermédiaire

de la polaire) et de l'angle de roulis Py qui
peuvent &tre choisis dans les intervalles permis
par les bornes. Placé sur une orbite de rentrée
donnée (donc pour des valeurs initiales Vg FE’

X., r., P, L, q. fixées), la trajectoire suivie
xR K E
par un planeur de caractéristiques données (C ’

f ax? B S, R fixées) dépend des lois i(t) et ©

J(t) choisies. Le faisceau des trajectoires pos-
sibles & partir du point initial découpe sur la
sphére terrestre le domaine accessible par le
planeur. Les trajectoires atteignant au sol un
point (Lf’ ?f) de la courbe frontidre de ce do-

maine sont dee trajectoires optimales, puisqu'elles
indiquent les performances limites du planeur. En
particulier, & tout vecteur OC (a, b) dans le plan
(L, ), on peut associer 1l'indice de performance :
‘P —_— —

J = st + b o ocC. Olf
qui est maximum (Fig 2) au point de la frontidre
ol la tangente est normale & OC. La frontidre se
détermine donc par points et tangentes, en re-
cherchg%t le maximum de J pour différents vec-
teurs
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Figure 2. Indice de performance pour la recherche
du domaine accessible sur le sol

Cas des contraintes : le mode de protection ther—
mique envisagé peut imposer des limitations de
1l'échauffement de la structure : limitation de la
chaleur totale regue pour une protection par abla-

tion, limitation du flux maximum regu pour
une protection parmyonnement.

La limitation du flux & une valeur limite
(4 (t) € &lim) conduit & considérer une variable
d'état supplémentaire O telle que :

a(t)=0 .
¢ = e®).(§- qe.)

A st §(t) > Gpm
e(Y) - { 0 si 4lt) < §p.

(")

avec

Dans ces conditions, la limitation de flux se
raméne, comme la limitation de chaleur, & une con-
trainte finale ( Gf = 0).

Méthode utilisée : L'optimisation des trajec-
toires, avec ou sans contraintes, est obtenue ici
numériquement par application de la méthode du
gradient. Cette méthode consiste & choisir ini-
tialement des lois nominales, auxquelles corres-
pondent une trajectoire nominale et une valeur no=-
minale de 1'indice de performance, éventuellement
pénalisé de la violation des contraintes. A chaque
itération, une nouvelle trajectoire est obtenue en
modifiant les lois de commande de 48i(t) et 3)~(t)
dans un voisinage donné des lois précédentes, de
fagon & obtenir l'augmentation la plus grande de
l'indice de performance. La variation de J est
évaluée & l'aide des huit fonctions de sensibili-
té pk(t) de J & des perturbations Sxk appliquées

& un instant quelconque t aux huit variables d'é-
tat 'V, Ty Xy Ty 95 L 5q et ¢, los Loin de
commande étant inchangées :

8
§7 = 5 p (4. 3x
=, Pk k

Les fonctions pk(t) sont solutions du systime
d'équations différentielles (2) adjointes au sys-

téme (1) :
. }F{
he-fh (2)

ka
af,
ol _3;$_ désigne les dérivées partielles des se-

conds membres f, des éguations du systéme (1) par
rapport aux variables d'état x,_, calculées pour la
dernidre trajectoire obtenue. " Les conditions aux
limites sont imposées & l'instant final par la
forme de l'indice de performance et la condition
d'arrét au sol.

De la méme fagon, la sensibilité P de J &
une modification de l'une des commandes i ou)ﬁ
appliquée pendant le temps dt, est définie par
la relation :

d&J. ‘Pu(l'.)Sud':
oty Pu(t) se déduit des fonctions pk(t) par :
- of
Pu{t) = % P. .5-‘;

Le prc?it'aoslaire est limité aux sous-vecteurs
2

W,
M »

Eret “ont aucune composante n'est identique-

“u
ment rulle (trois composantes non rmilles aans le
cas de la sensibilité & 1'incidence P,(t) et deux
dans le cas de Py ), les deuxidmes membres f, des
équations du systéme (1) ne comprenant pas thus

.,



explicitement les commandes i et};.

La copvergence de la méthode du gradient est
améliorée?4) en appliquant des modificationséi (t)
et §pu(t) qui ne sont pas proportionnelles (mé-

thode classique) & Pi(t) et gr (t), mais définies

par 3

T, ()

71

P u
Cette modification permet d'améliorer les

lois de commande, méme le long des arcs les moins

sensibles, ces faibles sensibilités P_ étant gﬁeﬁ,
pour une loi non optimale, aux termes |3‘et rL\.
M

Su(t) = k.

IV. Résultats

Paramétres du mouvement

Un choix approprié de variables sans dimen-
sion permet de réduire au minimum & trois les pa-
ramétres dont dépendent les équations du mouve-
ment :

= la finesse maximum du planeur f ’
Pe Cy,S o
- le paramdtre p, e "_if— qui se raméne au coef-

ficient balistique C,S$/m dans le cas de
rentrées dans l'atmosphére terrestre,

- la vitesse de rotation de la planéte sur elle-
méme W .

A ces paramétres il faut ajouter les valeurs
initiales & l'entrée dans 1'atmosphére : VE’ IE'

KE,rw ?F

Tous les résultats suivants sont présentés
dans le cas d'entrées dans l'atmosphére terrestre
( = 1,225 kg - m3, p =0,14. 107m=1). La rota-
tion de la Terre sur elle-méme a été considérée
comme une perturbation dont les effets sont éva-
lués dans quelgques cas particuliers. Dans ces con-
ditions, la majeure partie des résultats est re-
lative au cas oi W = 0. Dans ce cas, les condi-

tions initiales X, ‘PE sont indifférentes. Les

conditions VE, YE’ rp peuvent étre remplacées
par z, et zp, les altitudes de l'apogée et du pé-
rigée de l'orbite de rentrée, qui sont indépen-
dantes de l'altitude d'entrée dans l'atmosphére.

Le mouvement dépend alors de quatre paramétres :

£Lith C%?/m, 2, et z,.

Domaines accessibles & la surface du sol :

Les domaines accessibles par deux planeurs de
finesse maximum égale & 1, issus d'une orbite de
rentrée caractérisée par'z, = + 400 km et
2p = - 100 km (soit Vg = 7@50 TR “E - =-2,2°
& 2z, = 120 km), et dont les coefficients balis-
tiques valent 10~3 et 2.10~4 m2- kg", sont re-
présentés Fig 3. La portée longitudinale est éva-
luée, & partir du point d'entrée & 120 km, sur le
grand cercle do%} le plan contient le vecteur vi-
tesse d'entrée B La portée latérale est comptée

sur le grand cercle normal au précédent et pas—
sant par le point de chute. L'influence du coeffi-
cient balistique se raméné grosso modo & une
translation du domaine accessible, traduisant le
décalage en altitude des trajectoires équilibréeén
correspondantes.

2000 0NTEE LirtRaLE (in) -
It
1000 e
o
L
1000/
i 8000 10000

PORTEE LONGITUDINALE (km)

Figure 3. Domaines accessibles & la surface du
sol par deux planeurs de finesse 1 et de charges
alaires différentes.

Orbite de rentrée : z, = 400 km i = 100 km

Hypothése Terre non tournante.

Ce décalage a une influence beaucoup plus
importante en ce qui concerne 1l'échauffement de
la structure, indiqué sur %f: Figures 4 et 9, en
accord avec les réaultata( de la trajectoire
équilibrée (chaleur totale et flux de chaleur in-

versement proportionnels & la racine carrée du
coefficient balistique pour une finesse donnde).

1) La Figure 4 est relative au planeur de plus
forte charge alaire (Cx S/m = 2.10~4 n2 - kg™ ).
La chaleur totale requeopar convection par unité
de surface au voisinage d'un point d'arrét, ainsi
que le flux maximum rencontré en ce point et en
un point de 1l'intrados sont indiqués pour guelques
trajectoires atteignant des points particuliers
de la fronti2re du domaine (en B et D la tangente
& la frontidre du domaine a une pente de * 1/4).
Le niveau élevé du flux & l'intrados exclut la
possibilité de protéger le planeur par une struc-
ture rayonnante. Dans le cas d'une protection par
ablation, une limitation de la chaleur totale re-
gue & 200 000 keal/m? (836 000 kJ/m2) conduit &
une limitation du domaine qui se trouve amputé de
sa partie la plus lointaine. La chaleur totale ne
peut pas &tre limitée en dega de 350 000 kJ/m2,
qui est atteinte pour les trajectoires atteignant
les points de l'arc EF. La trajectoire atteignant
E correspond & un vol & incidence constante 40°
(incidence maximum) et & roulis constant 90° (rou-
lis maximum). Les trajectoires atteignant les
points de l'arc EF correspondent & des vols & in-
cidence 40° et & des lois de roulis comprenant
une seule commutation de + 90° & - 90°. Plusieurs
commutations entre +90° et - 90° conduisent & des
trajectoires plus "longues", le point final étant
& 1'intérieur du domaine accessible.

Les lois d'incidence permettant d'atteindre

les points de portée longitudinale maximum A et
A' (chaleur totale limitée & 836 000 kJ/m2) sont
indiquées Figure 5. Sans contrainte, le vol a lieu
& une incidence tré&s voisine de l'incidence de fi-
nesse maximum 20¢, sauf tout & fait & la fin de la
trajectoire ot 1'incidence atteint sa valeur maxi-
mum 40°, correspondant & une tendance & exécuter
un arrondi permettant de réaliser un léger gain
de portée. Avec contrainte de chaleur, la loi
d'incidence est beaucoup plus fluctuante, le pla-
neur cherchant,tout au long d'une trajectoire
comprenant des ricochets sur l'atmosphére, un com-
promis entre la portée maximum (vol au voisinage
de la finesse maximum) et la chaleur minimum (vol
au voisinage du C‘ max)

=4~



PORTEE LATERALE (km)

+o

0 v e — B
AT 4] s A

o % 2000 4000 6000 8000 10000
PORTEE LONGITUDINALE (km)
POINTS A 2 c D E F A - o B

Chaleur totale (kJ[m?) 1550000 | 1430000/ 1150000 |820000(350000 | 350000836000 (836000 | 836000 |653000

Flux max arrét(kw [m?) | 2270 | 2330 | 3060 | 3420 | 3200 | 3200 | 3220 | 2940 | 2935 | 6200

Flux max intrados (kw|m?)| 45 | ess | 8se | 1000 | 1255 | 1255 | 1080 | s0s | es3 | 2000

Figure 4. Domaines accessibles avec et sans contrainte sur la chaleur totale regue
(ap < 200 000 kcal/m2). Coefficient balistique : C, S/m = 2.10~4 m2 ~kg-1.
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Figure 5. Lois d'incidence pour la portée longi-
tudinale maximum, avec et sans limita-
tion de la chaleur regue.

Le point A", atteint avec un angle de roulis

maintenu & O, correspond au minimum de la cha- Flux maxi ““Flux maxi

leur totale, par modulation de 1'incidence seu- R L —

lement. Il existe des points sur l'axe de symé- I

trie du domaine pour lesquels la chaleur finale ] TEMPS(s]
est moins élevée que celle de A", mais ces points 0 500 1000 1500

ne peuvent étre atteints que grdce & une modula-

tion de 1'angle de roulis, avec au moins un chan- '
gement de signe de cet angle, de fagon & annuler Figure 6. Loi d'incidence donnant la trajectoire

la portée latérale finale. La loi d'incidence re- de chaleur totale minimum. (ssns virage)
lative au point A" est indiquée Figure 6.



Les lois de commande (incidence et roulis ) rela-
tives aux points de portée latérale maximum C et
C' sont indiquées Figures 7 et 8.

mecioence (°)
0

20

———— sans contrainte

~ === g, = 200000k calfm?

TEMPS (s)
1500

Figure 7. Lois d'incidence pour la portée laté-
rale maximum sans contrainte et avec
limitation de la chaleur totale regue

par unité de surface au voisinage d'un
point d'arrét.

10
o

500 1000

2) La Figure 9 est relative au planeur de ?lua
faible charge alaire (C_ S/m = 1073 n2-kg™'). Les
flux maximaux rencontrés®au cours des trajectoires
atteignant des points particuliers de la fron-
tidre du domaine sont beaucoup moins élevés que
ceux auxquels est soumis le planeur de charge
alaire cinq fois plus importante. A 1l'intrados,

le flux ne dépasse pas partout 300 kW/m2, valeur
qu'une structure en alliages modernes peut rayon-—
ner en conservant de bonnes caractéristiques mé-

PORTEE LATERALE (km)

ROULIS (°)

————— sans contrainte

~ = = = 4, = 200000 kcal[m*

3
\

N
1000

S

o

500 TEMRS(s) 1500

Figure 8. Lois de roulis pour la portée latérale
maximum sans contrainte et avec limi-
tation de la chaleur totale.

caniques. 8i ce flux de 300 kW/m? & 1'intrados a
lieu pour l'incidence maximum_de 40°, le flux au
point d'arrét est de 766 kW/m. La limitation du
flux au point d'arrét & 766 kW/m2 entraine une
limitation du domaine accessible, qui s'étend en-
core sur environ 6 500 km et conserve une portée
latérale maximum importante : 1 242 km en C'.

2000
L
— ; — -

- Ef’ : A \h—

0 Ve 2000 4000 6000 8000 10000
PORTEE LONGITUDINALE (km)

POINTS A B8 c 1) E A B’ c’ 7 £
Chaleur totale (kJ|m?) |688000 634000 514000 |356000 |154000 650000 |614000 | 502000 |412000 |2 34000

Flux max arrét (kwfm?) | 995 | 1010 | 1370 | 1700 | 1430 | 76 | 766 | 766 | 766 | 766

Flux max intrados(kw/m?)| 279 | 207 | 400 | sw0 | seo | 295 | 268 | 300 [ s00 | 300

Figure 9. Domaines accessibles avec et sans contrainte sur le flux au point d'arrét (Flux 766 kl/mz)
Coefficient balistique : C; S/m = 1073 m2- kg-1.
o

i



Les caractéristiques relatives aux trajectoires

de portée longitudinale maximum, sans contrainte
(point A) et avec limitation de flux (point A'),
sont indiquées Figure 10.

FLUX (kW[m?)

TEMPS (s)

Figure 10a. Portée longitudinale maximum (tm =1,
T = - 2,2°). Flux de chaleur &
point d'arrét avec et sans limitation.
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Figure 10b. Portée longitudinale maximum. Alti-

tudes de vol, avec et sans limita-
tion des flux.
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Figure 10c. Portée longitudinale maximum. Lois

d'ineidence optimales avec et sans
limitation des flux.

Au cours du premier ricochet sur l'atmosphdre, le
planeur doit &tre mis & grande incidence de fagon

T

& ralentir sa vitesse et & satisfaire la limita-
tion de flux au point d'arrét. Aprés ce ricochet,
les flux sont moins importants et les lois d'in-
cidence, avec et sans contrainte, se trouvent sim-
plement décalées en temps.

Pour la portée latérale maximum, les lois de
commande sans contrainte (point C) et avec con-
trainte (point C') différent principalement (Fig
11) dans la zone des flux élevés. La limitation
des flux conduit & utiliser, dans cette zone, l'in-
cidence maximum et un angle de roulis modéré, de
fagon & éviter que le planeur ne pénétre, & grande
vitesse, dans les couches denses de l'atmosphére.
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Figure 11a. Portée latérale maximum. Lois d'inci-

dence optimales avec et sans limita-
tion des flux.
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Figure 11b. Portée latérale maximum. Lois de rou-

lis optimales avec et sans limitation
des flux.



Trajectoires de flux minimum : Il est intéressant

de savoir jusqu'a quelle valeur la modulation de
l'incidence et de 1'angle de roulis permet de li-
miter le flux maximum Q atteint au point d'arrét
a courn de la rentrée. Ce flux Q est minimum

s lorsqu'on utilise les lois de commande :
1(t3-

p(t)=0. La Pigure 12 montre 1'in-
fluence don guatre pam&trel 4 Cc_ S/m,
Zp sur ce flux minimum

5 1! T‘hue‘e. de cﬁnqua

paramétre étant dtudiée séparément & partir du
point de référence :

£ =1 € S/=1020a’-ke' 3, =400kn

max o
sP--‘lOOk:n

FLUX (kw/m?)

6, S i(t)m40*
m wlg = 0°

Z

500
o P
200 400 600 800 Z, (km)
560 st -wo  2rlim)
>,
975 1 125 .-
- cx s 2 K .1}
061073 0* m m? -kg

Figure 12. Influence des paramétres de la rentrée
sur le flux &min

Le flux " dans le cas de référence est trés
légérement inférieur & la valeur élim = 766 kW/m2,

retenue comme flux imite pour une structure proté-
gée parrayonnement. Il suffit donc de trés légires
variations des paramé&tres pour que e devienne
supérieur & qlim' le domaine accessible lorsque

les flux sont limités disparaissant compldtement.
En revanche, lorsque Qnin‘ Qlim’ tout un domaine
reste accessible, par modulation des commandes
aprés la zone de flux maximum, qui se situe gé-
néralement au cours du premier ricochet sur 1l'at-
mosphdre.

Trajectoire de portée latérale maximum : la tra-

jectoire atteignant le point de portéde latérale

.

maximum est l'une des plus intéressantes puis-

qu'elle fournit l'écart maximum avec le plan de

l'orbite de rentrée. L'influence sur cet écart

de chacun des quatre paramdtres f ., C S/m, 2
o

et z, est étudiée Figures 13 & 17, & partir du
point de référence :

A

=1

kg z, = 400 kn

c, S/m = 1073 n® -
[+]
2p = = 100 km.

fpax = !

La finesse maximum (Fig 13) a une influence
considérable sur la portée latérale maximum, qui
est d'environ 1 340 km pour fm =1, et qui at-
teint presque 8 000 km pour f 3. La finesse
maximum est le paramétre qui détermine essentiel-
lement les performances d'un planeur.

PORTEE LATERALE MAXIMUM (km)

8000,
6000
4000 /
2000 /

0 1 2

FINESSE MAXIMUM
Figure 13. Influence de la finesse sur la portée
latérale maximum (orbite de rentrée :
apogée = 400 km, périgée = = 100 km).

Le coefficient balistique (Fig 14) a une in-
fluence trés faible sur la portée maximum, mais
beaucoup plus importante sur 1l'échauffement de la
structure ; la charge alaire joue donc un réle im-
portant dans le choix de la protection thermique.

. PORTEE LATERALE (wm)
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Apogée $00km S 0! it o
Pirigie - 100 km [ L
S
o %00 e300 000 5000 8000 7000
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Choivur totale (kj/m3) | 199000 | s1s000 | 1mevon | 5150000
Flax maximm (bwfmd)| o0 1390 w60 | e

Figure 14. 'I'r; ectoires de portée latérale maximum;
influence du coefficient balistique.
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Les caractéristiques (altitudes de 1l'apogée
et du périgée) de l'orbite de rentrée (Fig 15)
ont une influence assez faible : les variations
relatives de la portée latérale maximum sont de
l'ordre de 10 % pour des rentrées & partir d'or-
bites basses.

PORTEE LATERALE (km)
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Zy=-100
bﬂ/
1=
Z,=+400 2, =-100
1000
[—
)
% 21073 m-ky”!
500
o
+ + + + ;:23“"1
200 400 600 800
+ ; + —»Z, (km)
-500 -300 -100 +100

Figure 15. Influence de 1l'orbite de rentrée sur
1'écart latéral maximum.

En revanche, la portée longitudinale du point de
chute peut varier du simple au double (Fig 16),
en relation avec la pente du vecteur vitesse &
120 km d'altitude. Les pentes faibles entrainent
des flux de chaleur faibles, mais des quantités
totales de chaleur plus fortes, du fait que les

trajectoires sont plus longues.
£

=
o

2000, PORTEE LATERALE

——

|
2, = 400

10001

PORTEE LATERALE (km)
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37
¥ %
1000
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ﬁmnhuumpﬂu{ Q Périgée 100 km
o —— Roulis optimal
Equations simplifides| SLYE W(t)=45°puis 0°
500
frnan =7
E';i:r"m’.w'
Ve [ mls)
9" 7700 7800 7900 8000
VITESSE D'ENTREE A 120km

Figure 17. Influence du vecteur vitesse initiale
sur la portée latérale maximum.
Ces résu%tats sont confrontés avec ceux obtenus
par SLYE 1) en représentant le mouvement de fagon
simplifiée (hypothéses de 1'équilibre des forces
verticales et de la Terre plate pour les manoeu-
vres latérales) et en utilisant un angle de rou-
lis égal & 45°, puis & 0, lorsque la déviation de
trajectoire atteint 90°. Avec ces mémes hypo-
théges, mais en utilisant un angle de roulis opti-
mall2 y la portée latérale obtenue est voisine,
mais un peu inférieure & celle obtenue avec les
équations complétes.

Influence de la rotation de la Terre la Terre
ayant été supposée sphérique, le terme d'accélé-

ration d'inertie d'entrainement a été négligé.

L'influence de la rotation de la Terre sur
elle-méme dépend des deux valeurs initiales IE
et ?E' L'ordre de grandeur de cet effet, consi-

déré ici comme une perturbation, a été simplement
évalué dans le cas d'une orbite de rentrée équa-
toriale ( $; = 0, Xg = ¥ 90°), ol 1'accéléra-

tion d'inertie de Coriolis est maximum. Pour les
valeurs

-4 2 -1
it , - o =1 C.S/m = 2.10 4 o® o kg
NS N < et M i e w B
POATEE LONSITUDINALE [im) zA = + 400 km 8 = - 100 km
POINTS 4 | 8 ¢ 0 ¢ les variations de portée par rapport au cas sans
Ponte intiste (*) -3 3 22 -2 g rotation sont les suivantes :
Chaleur totake fufn') 372000 | 473000 | si1%000 | sarooo | seseoo
Flux marimum (kwjm?) | 208 2000 1190 o " Orbite équatoriala Est-Ouest| Ouest-Est
Figure 16. Trajectoires de portée latérale maxi- ortée longitudinale maximum| + 588 km | - 1063
. ' 4
mum ; influence de l'orbite de rentrée. or bl Intisals mazinum + 106 km |- 119

Pour ces différentes orbites de rentrée, les
résultats peuvent &tre également présentés en

Relation commandes - variables d'état :

fonction de la vitesse d'entrée VE 4 120 km et de
la pente d'entrée ‘E (Fig 17).

La méthode du gradient fournit les lois de
commande optimalees en fonction du temps.



Il serait cependant intéressant de rechercher
d'éventuelles relations entre les commandes opti-
males et les variables d'état du mouvement.

La confrontation des Figures 10b et 10¢c
montre gue, pour rendre la portée longitudinale
maximum, les oscillations de l'incidence optimale,
de part et d'autre de l'incidence de finesse maxi-
mum if , sont en quadrature avec les oscilla-

tions E*:ltitude. Cette tendance corrobore les
rés?% ats de la théorie de la ressource optimi-
sée selon laquelle, pour les faibles pentes :

i=1 - ]

s 4

max

ol k est une constante dépendant des pentes ini-
tiales et finales de la ressource. En particu-
lier, au passage par le point bas de la premiére
ressource, l'incidence franchit la valeur 20° en

décroissant.

Les lois de roulis relatives & deux orbites
de rentrée, rendant la portée latérale maximum,
sont confrontées Figures 18 et 19 avec les lois
de r 135 optimales obtenues sous forme analy-
tique , le mouvement étant représenté de fagon
simplifié. L'accord est d'autant meilleur que la
trajectoire de rentrée est plus voisine des con-
ditions de 1'équilibre (pente faible & 1l'entrée).
Dans le cas de la rentrée sous la plus forte
pente ( Vg = - 3,9°), l'optimisation numérique

a été étudiée en prenant comme point initial l'a-
pogée (& 400 km) de 1l'orbite de rentrée, et
1'angle de- roulis obtenu varie entre 9D° et 60°
environ pour les altitudes supérieures & 120 km,
en accord avec l'indication de la loi analytique.

ROULIS OPTIMAL (°)

S0
|_Point dentrée
4 120 km P

=1
E.-,‘r man

—— Equations compliétes
~ == Equations simplities\?]

60

o

8000 6000

2000 /]
VITESSE (m-3-1)

Figure 18. Comparaison des solutions numérique
équations complétes) et analytique
équations simplifides)
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\ Ye=-39°
50
30
]
8000 6000 4000

2000
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Figure 19. Comparaison des solutions numérique
équations compldtes) et analytique
équations simplifiées)

TE - o= 319‘

D'une fagon plus générale, pour rendre maxi-
a.Lf +b ?f y l'expression analytique du rou-

lis optimal(z) est donnée par :

_p 38V b(L-ty)-a(9-Y)
*ﬂ" - INE sin (X~ x)+ 0“’(13"1)

mum

L'angle de roulis optimal apparaft donc comme
une fonction des variables d'état locales V, X ,
L, ¥ , mais dépend également des valeurs finales

Ly et ?f.

Délai maximum pour atteindre un point donné

Le planeur étant en orbite autour de la Terre,
il est intéressant de connaitre le délai maximum
(& partir de 1'instant ob est prise la décision de
la rentrée) qui peut lui &tre nécessaire pour at-
teindre un point donné & la surface de la Terre.
Dans le cas d'orbites circulaires, ce délai dépend
de l'inclinaison et de la période de l'orbite, de
la finesse du planeur et de la latitude du point
visé.

La référence (7) indique, en fonction de la
finesse maximum et de l'inclinaison de 1'orbite,
le délai maximum nécessaire pour atteindre un
point de 35° de latitude, dans le cas ol la pé-
riode de 1l'orbite est de 90 minutes. De plus, il
est montré (7) que, dans le cas d'orbites polaires
de 90 minutes, un planeur de finesse 1 peut at-
teindre un point quelconque de la Terre deux fois
par jour, et qu'une fineese de 0,7 suffit dans un
délai de 24 heures.

-10-



Ces résultats peuvent &tre complétés dans le cas
des orbites polaires par la Figure 20 qui indique
le délai maximum qui peut &tre nécessaire en
fonction de la latitude du point & atteindre,
dans le cas d'un planeur de finesse maximum égale
& 1, la période de l'orbite étant de 2 et de 1,5
heures. Ces résultats sont obtenus en supposant
que la distance longitudinale parcourue dans l'at-
mosphére est égale & celle parcourue par le sa-
tellite dans le méme temps (en sorte que le sa-
tellite engendre dans son déplacement une bande
accessible de largeur égale & deux fois sa portée
latérale maximum).

) Orbite de 24 b) orbite de 1,54

2 2
F_:e 8
x
= -
3
g

|

50 90 50
carrruoe 1¢) cariruoe ©)

Figure 20. Délai maximum nécessaire & un planeur
de finesse 1 pour atteindre un point
de latitude donnée & partir d'une or-
bite polaire de période :

a) 2
b) 1,5 i

heures

V. Conclusion

Les résultats présentés sur l'optimisation
des trajectoires de rentrée permettent d'appré-
cier 1'influence des param@tres du mouvement, la
Terre étant supposée sphérique immobile, avec une
atmosphére dont la densité varie de fagon expo-
nentielle avec l'altitude.

Pour des rentrées & partir d'orbites basses,
la portée latérale maximum, qui caractérise l'ap-
titude du planeur & quitter le plan de 1l'orbite
de rentrée, varie entre 1200 et 1400 km pour un
planeur de finesse maximum égale & 1. La finesse
maximum apparait comme la paramétre déterminant,
la portée latérale atteignant, par exemple,

6000 km pour un planeur de finesse 2,5.

Le coefficient balistique n'a qu'une influence
trés faible sur le domaine accessible sur le sol,
mais, décalant les altitudes de vol équilibré, il
modifie largement 1'échauffement qui a été repré-
senté de fagon simplifiée, de fagon & indiquer
uniquement 1l'influence des paramétres. En parti-
culier, seuls les planeurs de faible charge alaire
sont susceptibles d'étre protégés par rayonnement,
en retenant aujourd'hui la valeur 300 kW/m2 comme
flux limite pouvant &tre rayonné par la structure,
en conservant une bonne résistance mécanique.
Compte tenu de l'influence des autres paramétres,
et du poids de la structure nécessaire & la pro-
tection des charges transportées contre les hautes

températures extérieures, l'utilisation d'une
structure rayonnante n'apparait possible que dans
une gamme de missions trés restreinte. Toutefois,
lorsque ce mode de protection est retenu, la li-
mitation des flux & une valeur maximum admissible
n'est limitative que dans la premiére partie de
la trajectoire, le choix des commandes aprés la
zone des flux élevés permettant de couvrir un do-
maine au sol encore important.

Les lois de commande (incidence et roulis)
obtenues constituent une bonne approximation des
lois strictement optimales (convergence améliorée
de la méthode du gradient). Leur évolution mO{ﬁPne
est en bon accord avec la solution analytique 2
relative aux trajectoires équilibrées, mais elles
rendent compte, en outre, des ricochets du pla-
neur sur l'atmosphére. En particulier, l'ineci-
dence de vol évolue généralement au voisinage
de l'incidence de finesse maximum, mais en qua-
drature avec les oscillations d'altitude. La loi
de roulis relative & la portée latérale maximum
évolue de fagon réguliére entre 90° environ au
début de la trajectoire et 09 & l'arrivée au sol.

La rotation de la Terre modifie les résultats
précédents de moins de 10 ¥ dans les cas extrémes.

Le délai maximum qui peut &tre nécessaire &
un planeur de finesse 1, sur une orbite circu-
laire basse survolant les pbles, pour atteindre
un point de latitude 45°, par exemple, est de
l'ordre de 14 heures.
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