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Resume Cette etude a pour objet de preciser les conditions d'observations de I'homosphere, 
entre 20 et 100 km, par la technique de la spectrometrie d'absorption exploitee a 
partir de Spacelab. Utilisant les elements de I'orbite nominale prevue et adoptant 
I'epoque de I'annee et I'heure de lancement comme parametres du probleme, on 
etablit Ie formulaire permettant Ie calcul des intervalles de temps propices aux 
observations, elements utiles pour la definition d'une sequence de vol. On resout 
ensuite Ie probleme du calcul des coordonnees geographiques des points de 
tangence du rayonnement solaire avec les niveaux limites; ainsi, iJ est montre que la 
couverture en latitude des observations depend tres etroitement des conditions de 
lancement. Enfin, on donne les expressions des angles de visee rapportes a un triedre 
terrestre instantane, elements intermediaires necessaires pour la fixation des angles 
de vi see proprement dits, c'est-a-dire rapportes a un triedre fixe au Spacelab. 

Abstract This paper describes the conditions for observation by absorption spectroscopy of 
the homosphere between 20 and 100 km from a space platform such as Spacelab. 
Using the nominal orbital elements, and taking the launch date and time as 
parameters of the problem, formulae are established that give the data necessary for 
determining the flight plan. The geographical co-ordinates of the tangential points 
of the solar illumination boundaries are also calculated. Thus it is shown that the 
latitude coverage of the observations is closely related to launch conditions. Finally, 
expressions for the pointing angles referred to an instantaneous terrestrial trihedron 
are given. These angular elements are needed to determine the real pointing angles 
referred to a reference system linked to Spacelab. 

19 

I 



Introduction Dans Ie cadre du programme 'Spacelab', l'lnstitut d'Aeronomie spatiale de 
Belgique, en collaboration avec l'Office National d'Etudes et de Recherches 
Aerospatiales (ON ERA, France), a con!;u un projet d'experience utilisant la 
technique de la spectrometrie d'absorption: i'instrument choisi, en \'occurence un 
spectrometre a grille, devrait mesurer les absorptions du rayonnement solaire par les 
differents constituants minoritaires de l'homosphere dans Ie domaine infrarouge du 
spectre compris entre 2 et 13 /lm. La spectrometrie d'absorption est une methode 
fondamentale pour etudier les constituants de i'atmosphcre; elle a ete exploitee 
abondamment dans les observations effectuees depuis Ie sol ou a partir d'avions ou 
de ballons stratospheriques. Mais ces diverses conditions particulieres d'observa­
tion presentent une serie de limitations tres seve res aussi bien dans Ie temps que 
suivant les trois dimensions spatiales. Ces limitations sont dues principalement aux 
contraintes meteorologiques et au nombre restreint des stations d'observations. Par 
contre, la couverture dans Ie temps et dans I'espace peut s'averer beaucoup plus large 
si la meme technique est utilisee a partir d'un vehicule spatial tel que Ie Spacelab. 

II est prevu que lors de la premiere mission, Ie Spacelab reste sur orbite pendant 
sept jours. Dans ces conditions, la couverture des observations dans l'espace 
dependra des caracteristiq ues de I'orbite choisie, de i'heure de lancement ainsi que de 
\'epoq ue de I'annee. Le laboratoire spatial doit etre lance, en 1980, depuis Cap 
Kennedy. sur une orbite circulaire a 250 km d'altitude et inclinee a 57° par rapport 
au plan de \'equateur terrestre. L'objet de ce travail est de decrire la methode de 
calcul des conditions d'observations en fonction de l'heure de lancement et de 
l'epoque de I'annee. Les resultats presentes dans cet article concernent uniquement 
la couverture en latitude. 

Definition du probleme Les aspects geometriques du probleme pose seront traites en admettant un Solei! 
ponctuel et une Terre spherique de rayon RTegal a 6370 km. Cependant, il convient 
de preciser que dans Ie calcul du mouvement du Spacelab, il sera tenu compte de la 
precession de l'orbite due a I'aplatissement du globe aux poles. 

En fait.l'experience proposee consistera a pointer Ie Soleil a proximite du limbe de 
la Terre, la region atmospherique a 'observer' s'etendant entre 20 et 100 km 
d'altitude. Les niveaux '20' et '100' sont. par consequent.les niveaux limites inferieur 
et superieur auxquels Ie rayonnement solaire doit raser Ie globe terrestre avant d'etre 
re!;u par Ie spectromctre. A chaque revolution comportant une occultation du 
Spacelab. ces conditions particulieres d'observation seront rencontrees au cours des 
quelques instants precedant ou suivant I'occultation. II s'agit en premier lieu de 
connaitre la duree des observations, ce qui exige la determination des instants t(20) 
(ou ((20)) et t(100) (ou ((l00)) auxquels les niveaux '20' et '100' sont atteints par Ie 
rayonnement solaire avant l'occultation (ou apres I'occultation). Ce problcme se 
rcduit a un probleme d'occultation proprement dit lorsque fictivement Ie rayon de la 
Terre est augmente de 20 et 100 km respectivement. 

La couverture des observations en latitude et en longitude est cgalement 
importante a connai'tre. Ainsi se pose Ie probleme du calcul des coordonnees 
geographiques des points de tangence du rayonnement solaire avec les niveaux 
limites. 

L'attitude du Spacelab par rapport a un systeme d'axes lie a son centre de masse 
est une don1ll5e essentielle du probleme. Une fois l'attitude thee, il s'agit de s'assurer. 
par exemple, que l'empennage du vehicule ne soit pas un obstacle a la visee du Soleil 
au cours des periodes thCoriquement propices aux observations. Cest pourquoi, il 
s'avcre necessaire de connaTlre egalement les angles de visee rapportes au sysleme 
d'axes ado pte. 

Methode de calcul Determination des passages Ii l'equateur 
Nous supposons que Ie lancement de Spacelab s'effectue aujour J et a l'instanl to 

(temps universel) depuis la base de Cap Kennedy. En admettant que Ie passage au 
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noeud ascendant N marque Ie debut de chaque nouvelle resolution, nous pouvons 
convenir au niveau de la theorie que la premiere revolution est entamee a l'instant 
t N.I anterieur de quelques minutes a I'instant to' L'inslant I N.I et la longitude ouest 
correspondante ;'1'1.1 sont determinees de telle sorte que I'application des lois du 
mouvement elliptique assurent un passage au-dessus de Cap Kennedy a l'instant to­
En procedant de cette maniere. la phase propulsce du lancement est negligee. Les 
reserves qu'implique cette approximation quant aux resultats obtenus ne peuvent 
etre serieuses, sinon moindres que celles imputables aux imprecisions inevitables de 
la mise sur orbite proprement dite. Les parametres tN .I et ;'1'1.1 etant connus, on deduit 
l'ascension droite du noeud ascendant ill par la relation: 

(1) 

ou "G et E designent respectivement I'ascension droite du Soleil et l'equation du 
temps au jour J et a I'instant t.u 

Pour une revolution r quelconque, on a: 

IN., 1"11 + (r-l)P (2) 

(3) 

(4) 

P designe la periode de revolution de Spacelab (89,3 mn). !J.;'N est un coefficient 
traduisant la variation de la longitude du noeud ascendant au cours d'une 
revolution; cette variation resulte de la rotation du globe terrestre sur lui-meme et du 
mouvement de precession de l'orbite: ainsi, !J.;'N est donne par la relation: 

10 (R )~.5 
!J.;'N= 0,25068P+ ~ -: cos i (5) 

ou Ie coefficient 0,25068 est l'angle de rotation (exprime en degres) du globe terrestre 
en une minute, la periode P etant exprimee el1e-meme en·JI1inutes; n est Ie 
mouvement moyen; i et a designent respectivement l'inc1inaison et Ie rayon 
geocentrique de I'orbite; RE est Ie rayon equatorial du globe terrestre. 

Le coefficient !J.il designe la variation de il au cours d'une revolution; son 
expression est donnee par Ie second terme, change de signe, du second membre de la 
formule (5). 

Determination des .,eriodes propices aux observations 
Le probleme general a resoudre est celui de la determination des instants tr(z) et 

t;(z) auxquels, lors d'une revolution quelconque r, Ie rayonnement solaire 'observe' 
rase Ie niveau d'altitude z. Par la suite, nous laisserons tomber ['indice r afin d'alleger 
l'ecriture. Comme nous ravons deja mentionne, ce probleme se reduit a un probleme 
d'occultation si I'on adopte une Terre fictive de rayon R = R T+ Z (RT= 6370 km). 
Dans une premiere etape. on admet qu'en l'espace d'une revolution, Ie Solei! et Ie 
plan de rorbite restent fixes par rapport a un systeme d'axes geocentrique non en 
rotation. 

Soit u I'angle geocentrique entre Ie noeud ascendant N et Ie vehicule spatial S, 
mesure a partir du noeud dans Ie sens du mouvement (Fig. 1). Au cours de chaque 
revolution r. les points de I'orbite marquant Ie debut et la fin de I'occultation sont 
fixes par des valeurs particulieres de cet angle. Ces dernieres. en l'occurence u el u'. 

s'obtiennent a partir de la relation 1: 

NORD 

o CENTRE DE LA TERRE 

A SOLEIL 

S SPACELAB 

R ~2 cos (u-O.)= COS (11' -0., )= - . - - 1 
(') 8 a slll'1 R 2 

N NOEUD ASCENDANT 

(6) Y POINT VERNAL 

/7 est l'angle que fait Ie rayon vecteur Terre-Solei! OA avec la normale OK au plan Figure \. R"presenlalion des angles II et 1Je)' 
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orbital orientee dans Ie sens du moment cinelique. (10 est I'angle geocentrique entre Ie 
noeud ascendant N et la projection orthogonale OA' du rayon OA dans Ie plan 
orbital. 

Par suite de la symetrie, les angles (u - (b) et (u' - (b) appartenant aux deuxieme et 
troisieme quadrants sont lies par la relation 

(7) 

Les angles I) et (10 sont calcules en appliquant les formules classiques de la 
trigonometrie spherique: 

cos '1 = cos i sin <b - sin i cos <b sin (CD - n) (8) 

{
COS (CD - n) cos (b 

cos 10 = . . 
SIn '1 

(9) 

ou (b est la declinaison du Solei!. Les parametres CD, <b et n sont evalues a I'instant t N 

du passage au noeud ascendant de la revolution consideree. 
Pour cos lb > O. ()8 appartiendra au premier quadrant si la condition 

- arc sin (tg i tg ~) < CD - n < 900 

est satisfaite. arc sin (tg i tg 4~) etant toujours pris dans Ie premier quadrant. 
Pour cos {b < O. 08 appartiendra au deuxieme quadrant si la condition 

90° < CD - n < 1800 + arc sin (tg i tg ~) 

est verifiee. 
De la connaissance des angles u et u'. on peut deduire les instants t(z) et ((z) definis 

precedemment. On a 

u 
t(z)= t,,,+ 360 P 

u' 
t'(z) = ty+ 360 P 

(10) 

Les angles u et u'. ex primes en degres, sont calcules avec les valeurs des parametres 
~)' (b et n a I'instant tN' Ces valeurs sont maintenues au cours de la revolution. 
Cependant. il s'agira par la suite de determiner certains angles. aux instants t(z) et 
((z). qui impliquent une connaissance tres precise des positions du Soleil, de I'orbite 
et du Space lab. En particulier. Ie temps (base sur la position du Soleil) ainsi que les 
parametres fixant ces positions doivent constituer un systeme coherent. C'est 
pourquoL Ie formalisme developpe ci-dessus est applique une nouvelle fois avec les 
va leurs des parametres :00, cb et n se rapportant successivement aux instants t(z) et 
((z). Les nouvelles valeurs obtenues pour u. u'. t(z) et t'(z) sont considerees comme 
dcfinitives. Les ecarts aux premiers resultats se mesurent en dixiemes de degre et 
dixiemes de minutes de temps. et ne justilient pas une nouvelle iteration. 

Determination de la couverture des observations 
EQUATEUR Soient Tet TIes points de tangence du rayonnement solaire avec Ie niveau (z). 

Figure 2. Representation des positions rclathes 
du Spacelab (S), du Solt'il (A) el du point de 

tangence (T). 
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relatifs respectivement aux instants t(z) et ((z). A la Figure 2. nous avons represente 
sur la sphere unitaire les positions relatives du Soleil (A). de Spacelab (S) et d'un 
point de tangence (T). 

Soient (¢ s' i· s) et (cj) l' i· T ) les latitudes et longitudes ouest des points S et T. On peut 
deduire aisement les relations suivantes: 

. sin CJ)~ + sin D sin 
SIn ¢ 1= - --c-o-s-D······ (11 ) 
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et 

"" (cos D - sin ¢s sin ¢1) 
,1.1= As + arc cos .... _--

- cos ¢s cos ¢1 
(12) 

ou D d6signe la depression solaire locale au point S; lorsque l'altitude z du point de 
tangence est fixee, la depression solaire est une constante dont la valeur s'obtient en 
appliquant la formule 

(
R'f + z) D = arc cos "'-a-- (13 ) 

Les signes + ou - sont adoptes suivant que la ditTerence de longitudes entre Ie Soleil 
et Ie Spacelab (/0 - ;.s) est inferieure ou superieure 11 180°. 

La determination de ¢I et A1implique la connaissance prealable de la latitude ¢s 
et de la longitude AS' Ces elements sont donnes par les relations 

sin tPs= sin i sin u (14) 

/'S= / •. ,,- arc sin (cotg i tg (h) 

+ 025068+ ~ cos i [t(z)- t,,] [ 
1 (R )3.5 ] . 

144 a . 
(15) 

ou 1c second terme du second membre tient compte du mouvement en longitude du 
Spacelab; les troisieme et quatrieme termes reprcsentent respectivement les 
contributions dues 11 la rotation du globe terrestre et 11 la precession de l'orbite; la 
difference de temps est exprimee en minutes. 

La connaissance des coordonnees geographiques des points T et 1" pour chaque 
revolution permet de preciser la couverture des observations. 

Determination des angles de visee 
Soit un systeme d'axes (S, x, y, z) fixe au centre de masse S de Spacelab (Fig. 3). Les 

axes Sx et Sz sont situes dans Ie plan orbital dirigcs respectivement suivant Ie vecteur 
vitesse v et Ie rayon vecteur geocentrique os. L'axe Sy est normal au plan de l'orbite 
et oriente suivant Ie sens du vecteur moment cinetique. La direction du Solei I par 
rapport a ce systeme d'axes peut etre definie par deux angles de vi see: d'une part, 
I'angle de gisement G mesure dans Ie plan horizontal local (Sx, Sy) et compte a partir 
de l'axe Sx positivement vers I'axe Sy et, d'autre part, l'angle de site H compte a 
partir du plan horizontal positivement vers l'axe Sz. Soit un second systeme d'axes 
(0; X,Y,Z) fixe au centre de la Terre; les axes OX et OY sont situes dans Ie plan 
equatorial, l'axe OX oriente vers Ie point vernal. L'axe OZ est dirige vers Ie pole 
nord. 
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Figure 3. Repn!Sentalion des syslemes d'axes (0; 

X. Y. Z) lies au cenlre de la Terre 0 el (S; x. y. ~) 
lies au centre de masse S du Spacelab. 
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La determination des angles G et H est effectuee en considerant negligeable Ie 
rayon de l'orbite du Spacelab par rapport a la distance Terre-Soleil ro ' ce qui revient 
a admettre que les deux systemes d'axes ont la meme origine dans les formules de 
transformation des coordonnees d'un systeme d'axes a l'autre. Si (1\, ml , nil, (J 2' m2 , 

n2) et (/3' mJ , n3) designent respectivement res cosinus divecteurs des axes Sx, Sy et Sz 
par rapport aux axes OX, OY et OZ, nous pouvons ecrire les relations suivantes 

(16) 

On a, d'autre part, 

-\::J = ro cos H cos G 

Yo ro cos H sin G (17) 

~ = ro sin H 

Xo = ro cos Cb cos ~ 

l(l = ro sin ~ cos tb (18) 

~= ro sin (b 

1\ = - cos n sin u - sin n cos u cos i 

m l = - sin n sin u + cos n cos u cos i (19) 

n I = cos u sin i 

12 = sin n sin i 

m2 = - cos n sin i (20) 

n2 = cos i 

13 = cos n cos u- sin n sin 11 cos i 

m] = sin n cos 11+ cos n sin 11 cos i (21 ) 

n 3 = sin u sin i 

La combinaison des systemes (16) a (21) conduit aux trois formules suivantes 
donnant les angles recherches H et G. 

sin H = cos (io cos ~ (cos n cos u - sin n sin u cos i) 

+ cos (t, sin %J (sin n cos 1I + cos n sin u cos i) + sin (t, sin u sin i 

(22) 

cos G = 1 [ - cos ~ cos 'b (cos n sin II + sin n cos u cos i) + cos cb sin %J 
cos H 

(- sin n sin 11 + cos n cos u cos i) + sin (b cos 1I sin iJ (23) 
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1 
sin G = -- (cos <b cos ~ sin n sin i-cos <b sin ~ cos n sin i + sin <b cos i) 

cos H 

(24) 

11 convient de remarquer que l'angle H n'est autre que la depression D changee de 
signe dont l'expression (13) est rigoureuse bien que manifestement plus simple. Une 
comparaison des resultats permet d'evaluer la precision de la methode exposee et, en 
particulier, la coherence des parametres qui interviennent. Enfin, lorsque seront 
precisees l'attitude du Spacelab au cours du temps ainsi que la position du 
spectrometie sur la palette, des transformations appropriees permettront de 
determiner les angles de visee definitifs H' et D' rapportees cette fois a un triedre fixe 
au vaisseau spatial. 

La couverture des observations en latitude est representee aux Figures 4 a 6 dans 
l'hypothese ou les observations s'effectuent au cours de 115 revolutions successives, 
soit approximativement pendant 7 jours, a trois epoques particulieres de l'annee: 
I'equinoxe de mars et les solstices de juin et decembre. L'heure de lancement 
exprimee en temps universe!, autre parametre essentiel du probleme, est reportee 
suivant l'axe des abscisses. Les observations se rapportent a l'altitude z de 20 km. 
Enfin, il convient de preciser que la couverture des observations effectuees peu avant 
I'occultation (coucher) est delimitee par les courbes en traits interrompus; les 
courbes en traits pleins precisent les limites de la couverture des observations 
effectuees peu apres I'occultation (lever). Les fleches indiquent Ie sens de variation de 
la latitude au cours des 115 revolutions. 

La Figure 4 montre qu'a l'equinoxe de mars, la couverture la plus etendue est 
assuree pour des heures de lancement proches de 0 h 30, 3 h 30, 12 h 30 et 15 h 30: 
dans les deux premiers cas, les observations couvrent davantage I'hemisphere nord 
(0 a 60°) que I'hemisphere sud (0 a-30°). L'inverse se produit dans les deux autres 
cas. Par ailleurs, pour des lancements intervenant a 2 h et 14 h, un meme domaine de 
latitudes est balaye a deux reprises: 0 a 50° nord (a 2 h) et 0 a 50° sud (a 14 h). Dans la 
pratique, ces conclusions sont egalement valables pour l'equinoxe de septembre. La 
couverture pour un lancement effectue a l'epoque du solstice de juin est montree ala 
Figure 5. On remarque que pour des heures de lancement comprises entre 0 h et 4 h, 
elle presente une echancrure de 10 a 20 degres due, en fait, aux peri odes de non­
occultation qui se manifestent dans ces conditions particulieres de lancement; ainsi, 
pour un lancement fixe a 3 h 30, Ie phenomene d'occultation cesse des la revolution 
no. 81. Par contre. pour un lancement effectue a 1 h 30, il faut attendre la revolution 
no. 72 pour que l'occultation se produise. Pour des lancements fixes entre 1 h 30 et 
2 h 30, les periodes de non-occultation se situent a l'interieur meme de l'intervalle de 
sept jours adopte comme duree de I'experience. Bien qU'echancree par les periodes 
de non occultation, la couverture s'avere neanmoins la plus large pour des heures de 
lancement comprises entre 0 h et 4 h. II convient de signaler qU'elle est importante 
egalement pour des lancements effectues a 12 h 30 et 15 h 30. Enfin, un meme 
domaine de latitudes est balaye a deux reprises si l'on fixe Ie lancement a 2 h ou 14 h. 

Les remarques precedentes s'imposent egalement a l'examen de la Figure 6 
relative au solstice de decembre; on releve, toutefois, un decalage de 12 h entre les 
heures de lancement assurant une couverture pratiquement identique en amplitude. 
D'autre part, en decembre, I'echancrure de la couverture, due aux periodes de non­
occultation, est observee dans l'hemisphere sud. 

La Figure 7 montre, pour Ie solstice de decembre, la variation de la latitude des 
observations au fil des revolutions. Quatre heures de lancement ont ete 
selectionnees: 1 h 30, 3 h 30, 12 h et 15 h; les deux dernieres donnent lieu a une 
couverture tres large des observations, l'une au debut de I'occultation, l'autre a la fin 
de l'occultation. 11 apparaft que, dans ces deux cas, les observations ne sont pas 
egalement distribuees en latitude; ainsi, pour un lancemen t effectue a 15 h. la latitude 
decroft de + 36° a + 27° au cours des vingt premieres revolutions alors qU'elle varie 
de + 12° a-27° entre les revolutions no.40 et 60. Par contre, pour des heures de 
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La couverture en latitude: 
resultats 

o 2 " 6 e 10 12 14 16 18 20 22 24 

HEURE DE LANCEh4ENT(TU) 

Figure 4. Couverture en latitude des observations 
a I'altitude de 20 km en fonction de I'heure de 
lancement et pour I'equinoxe de mars. La periode 
des observations s'etend sur 115 revolutions. Les 
courbes en traits pleins et interrompus precisent 
les Ii mites de la couverture respectivement au 
lever et au coucher du Solei I. Les neches 
indiquent Ie sens de variation de la latitude. 

o 2 " 6 8 10 12 14 18 20 22 24 

HEURE DE LANCEIro4ENT (TU) 

Figure 5. Couverture en latitude des obsenations 
a I'altitude de 20 km. en fonction de I'heure de 
lancement et pour Ie solstice de juin. 
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SOLSTICE OE DECEMBRE ALTITUDE 20km 

2 I, 6 8 10 12 II, 16 18 20 22 21, 

HEURE DE LANCEMENT (TU) 

Figure 6. Couverture en latitude des observations 
a I' altitude de 20 km, en fonction de I'heure de 
lancement ct pour Ie solstice de decembre. 

Figure 7. Variation de la latitude des 
observations a 20 km, au solstice de decembre et 
pour quatre heures de lancement differentes 
(I h30. 3h30, 12 et ISh). 
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lancement fixees a 1 h 30 et 3 h 30,Ia variation de la latitude avec Ie temps est lineaire. 
Ces constatations peuvent revetir une certaine importance lorsqu'il s'agira de 
choisir les conditions de lancement en fonction des criteres imposes par l'experience 
projettee. 

Conclusions Ce travail a montre que les conditions d'observations de l'homosphere par la 
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technique de la spectrometrie d'absorption exploitee a partir d'un vehicule spatial 
depend tres etroitement des parametres fixant les conditions de lancement, a savoir 
l'epoque de l'annee et l'heure de lancement. En particulier. la couverture en latitude 
etant tres sensible a l'heure de lancement. il s'agira de bien preciser au depart les 
exigences que l'on souhaite rencontrer dans Ie cadre de l'experience projetee. 

Remerciements Je remercie M. Rosseeuw qui a assure la mise au point du programme des calculs 
sur ordinateur. 

Reference 1. Wyatt S P 1961. The effect of radiation pressure on the secular acceleration of 
satellites. Smith. Astrophys. Obs .. Spec. Rep .. 60, 16. 

Manuscript received 26 November 1977. 

ESA Journal 1978. Vol. 2. 


