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PREFACE 

Au nom des associations organisatrices et du Comite de Programme, j'ai le plaisir 
de m'adresser a vous une fois encore pour brosser un rapide bilan de ce IVe 
Congres Aerospatial European. 

Decide pour aborder les techniques et les precedes contribuant, le plus souvent 
de fagon discrete, a I'accomplissement de toute mission spatiale et rompre ainsi 
un silence qui durait depuis pres de vingt ans, ce Congres avait pour objectif 
d'aborder, autour de deux themes principaux, I'ensemble des Moyens et 
Infrastructures necessaires aux lancements et aux controles des spationefs, 

S'il est vrai que les 'Bases de Lancement' nous ont tres vite semble un theme 
assez evocateur pour la communaute spatiale, nous avons beaucoup apprecie 
que celui, moins familier, consacre aux 'Infrastructures de Controle des Spationefs', 
ait suscite un interet comparable. Get equilibre entre le nombre des contributions 
et le niveau des frequentations a mis en evidence une complementarite des 
differents sujets qui se rapportent aux instruments du transport spatial. 

Comme I'ont indique les Presidents de Symposium, les Presidents de Session 
et la plupart des participants, les sujets abordes au cours du Congres se sont 
reveles riches et attrayants; tres nombreux sont ceux qui souhaitent que ces deux 
themes fassent desormais I'objet de rencontres regulieres et plus frequentes. 

Meme si la conjoncture Internationale au debut de cette annee s'est revelee 
preoccupante et done peu favorable a I'organisation d'une rencontre 
Internationale, nous pouvons nous rejouir d'avoir accueilli plus de trois cents 
participants parmi lesquels des representants des cinq continents. 

Le present document qui regroupe les conferences presentees durant le Congres 
temoigne de la qualite des conferenciers et de I'importance prise par ces 
installations, dispositifs, systemes, equipements et reseaux qui contribuent au 
succes de I'ensemble des missions spatiales. 

H. PALMIER! 
President du Comite de Programnne 



SESSION D'OUVERTURE / OPENING SESSION 

President / Chairman : 
M. BIGNIER (AAAF) 



ALLOCUTION D'OUVERTURE 

Michel BIGNIER 

President de I'Association Aeronautique et Astronautique de France 

Mesdames, Messieurs, chers amis. 

En tant que President de I'Association 
Aeronautique et Astronautique de France, la 
AAAF, je declare ouvert le 4eme Colloque 
Aerospatia Europeen, consacre aux "Bases de 
Lancement et Infrastructures de Controle des 
spationefs". 

En 1988, les Presidents des trois associations 
britannique (RAe), allemande (DGLR) et 
fran^ais (AAAF) ont decide de concerter leurs 
manifestations, afin de s'appuyer 
mutuellement et d'eviter de prendre les 
memes themes a quelques mois de distance. 
Nous avons decide, entr'autres, d'organiser 
chaque annee dans un pays different un 
grand colloque Aerospatial Europeen 
(European Aerospace Conference) auquel 
nous souhaitions donner un grand lustre. 

En 1988, la France a pris comme theme a 
Bordeaux les Satellites de 
Telecommunications. 

En 1989, I'Allemagne a Munich a traite le 
theme "L'hommedans I'Espace". 

En 1990, la Grande Bretagne a traite du 
"Trafic Aerien". 

Je salue ici les Presidents et les representants 
de nos deux organisations soeurs. Je suis 
heureux de vous apprendre que cette annee 
['association italienne, qui s'appelle AIDA, a 
decide de se joindre a nous et qu'a I'avenir, 
nous travaillerons done a quatre. 

Pendant ces quatre jours, nous allons parler 
"Bases de Lancement et centres de controle 
pour les vehicules spatiaux". Pourquoi ce 
theme ? 

En novembre 1972, le CNES dont je venais 
d'etre nomme Directeur General, a organise 
a Kourou un symposium consacre aux champs 
de tir. Notre tres jeune Centre Spatial 
Guyanais avait deja lance plusieurs dizaines 
de fusees sondes, 4 Diamant et une fusee 
Europa. L'abandon de ce programme et 
I'incertitude pour I'avenir (on parlait a peine 
de LBSquidevaitdevenirARIANE 1) rendaient 
I'avenir assez sombre. 

Le colloque fut cependant un grand succes. 
200 participants, venus du monde entier, 
eurent des echanges de vue interessants et 
fructueux. 

A notre connaissance, aucune autre 
manifestation, sauf peut-etre sur les sites 
militaires, n'a eu lieu sur un tel theme. En 19 
ans de grands changements ont eu lieu. De 
nouvelles installations se sont creees ou sont 
en cours de creation. Des engins plus 
puissants et plus lourds ont demande des 
tables, des rampes, des portiques plus 
considerables. On a voulu augmenter les 
cadences. On a souhaite des sytemes sols plus 
puissants. C'est de tout cela dont nous 
parlerons dans notre symposium N° 1. 

II nous a paru opportun d'adjoindre a notre 
premier theme, un deuxieme consacre aux 
centres de controles des vehicules spatiaux, 
que nous avons appeles spationefs. C'est 
egalement un theme peu traite, bien que 
nous le considerons comme tres important. 
Tant pour les satellites automatiques que 
pour les vehicules spatiaux et les stations 
habitees, un controle precis et permanent est 
absolument necessaire, car c'est de lui que 
depend finalement le succes de la mission. 
Dans tous les pays possedant une capacite 
spatiale, les progres ont ete tres rapides et 
revolution considerable. Ce sera le theme de 
notre symposium N° 2. 
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L'objectif final reste le satellite et sa charge 
utile, mais I'infrastructure sol qui comprend 
les installations de lancement et le controle 
permanent sont des moyens essentiels qui 
meritent tous nos soins. Des moyens 
financiers et des effectifs considerables leur 
sont consacres. 

Les 2 symposia auront lieu en parallele 
pendant 2 jours et demi. Nous nous 
retrouverons tous pour la seance de cloture. 
Vous etes libres de suivre I'un ou I'autre des 
symposia ; vous pouvez aussi "panacher" si le 
coeur vous en dit et selectionner les sessions 
ou meme les conferences qui vous interessent 
le plus. 

Comme vous le savez : nous avons eu un 
important probleme. Notre session 
d'ouverture avait ete programmee pour cet 
apres-midi. Or, c'est la date qu'a choisie notre 
premier ministre pour inaugurer 
officiellement le tout nouveau Centre 
d'Integration du lanceur ARIANE 5 (le CIL) qui 
a ete construit aux Mureaux. 

Nos orateurs de cette session d'ouverture 
devant tous y participer, ainsi d'ailleurs que 
beaucoup d'entre vous, nous avons du 
avancer a ce matin la session d'ouverture. Mr 
Henri Martre, president de I'Aerospatiale, a 
bien voulu inviter a la ceremonie et a la 
reception qui suivra, tous les participants du 
Congres. 

Nous aurons done tous la possibilite de voir, 
les premiers, cette nouvelle installation et de 
nous remettre en memoire les dimensions des 
lanceurs prevus pour les infrastructures, objet 
du Congres. Merci au President de 
['Aerospatiale pourson invitation. 

Quelques chiffres : vous etes 350 inscrits 
appartenant a 12 pays. Les Europeens 
torment evidemment le gros bataillon, mais 
conferenciers et participants sont venus du 
monde entier et quelquefois de tres loin. 
Presidents de Session et Conferenciers 
representent plusde 100 personnes. 

Un Congres de cette importance ne 
s'improvise pas. II faut le prevoir avec grand 
soin. Toute ma reconnaissance va a notre 
Comite de Programme dont tous les membres 
ont ete exemplaires ; une mention 
particuliere va a son president Hubert 
Palmieri qui a litteralement porte le colloque 
sur ses epaules qu'il a heureusement tres 
larges. 

J'adresse mes sinceres remerciements aux 
presidents des deux symposia, mes deux 
collegues au Conseil de Direction de I'Agence 
Spatiale Europeenne (ESA), Jijrgen Feustel- 
Buchl et Kurt Heftmann et tous les presidents 
de sessions, trop nombreux pour que le les 
cite tous, mais dont certains sont venus de tres 
loin. 

Ma gratitude va a tous nos conferenciers et 
particulierement aux personnalites qui ont 
accepte d'etre les orateurs de nos sessions 
d'ouverture et de cloture : Messieurs Luton, 
Bousquet, Madon, Roussel, Laidet et Loftus. 
Vous les connaissez certainement tous, mais 
nous vous les presenterons en detail. 

Deux ministres honoreront nostravaux et ont 
promis d'etre parmi nous physiquement. Ce 
matin, Mr Hubert Curien, ministre de la 
Recherche scientifique et technique a accepte 
de venir et prononcera en fin de matinee le 
discours d'ouverture. Avant d'etre deux fois 
ministre, il a ete pendant huit ans president 
du Centre National d'Etudes Spatiales et 
pendant 3 ans president du Conseil de I'ESA. 
Vous savez quel role il a joue dans le 
developpementdu lanceur ARIANE. 

Jeudi soir, Mr Paul Quiles, ministre des Postes, 
Telecommunications et de I'Espace viendra 
tirer les conclusions de notre colloque et 
prononcera sa cloture. II va jouer un role cle 
dans les decisions europeennesde 1991. 

Merci enfin a vous tous qui avez repondu tres 
nombreux a notre invitation. Vous vous 
rappelerez que le principal est de participer, 
comme aux jeux olympiques, mais qu'il faut y 
participer tres activement en intervenant 
dans les discussions en apportant votre 
temoignage et vos questions. 

Merci de votre attention. 



LES PORTS DE L'ESPACE 

Jean-Marie LUTON 

Directeur General, Agence SpatialeEuropeenne 

Au nom de I'Agence Spatiale Europeenne, je 
souhaite la bienvenue a tous les participants 
au 4e Congres Aerospatial Europeen organise 
par I'Association Aeronautique et 
Astronautique de France (AAAF), la Deutsche 
Gesellschaft fiir Luft- und Raumfahrt 
(DGLR), et la Royal Aeronautical Society 
(RAeS) sur le theme : "Les Bases de 
Lancements et Infrastructures de Controle des 
Spationefs". 

Ce sujet constitue a de nombreux egards une 
idee originale et excellente et j'en remercie les 
organisateurs. En effet, on parle souvent des 
lanceurs, satellites, stations spatiales, avions 
spatiaux, mais rarement des bases de 
lancement et des moyens de controle 
satellites/stations dont le role est tout aussi 
vital que celui des vehicules spatiaux puisque 
ces bases font partie du systeme. 

Comme dans I'antiquite ou dans les siecles 
passes, les ports de depart de toute expedition 
(maritime en ces temps la - aeroports depuis la 
naissance de I'aviation) doivent permettre de 
disposer de toutes les infrastructures et 
moyens necessaires pour assurer les meilleurs 
conditions de reussite du voyage - dont 
I'objectif etait et reste le transport de 
personnes ou de biens et de I'expedition vers 
I'inconnu. 

Les moments avant le depart necessitent les 
plus grandes attentions. Pour la conquete 
spatiale il en est de meme. Les bases de 
lancement representent le noeud central de 
toute une organisation mise sur pied pour 
aboutir a la reussite de la mission. Point 
central, mais egalement crucial, moment de 
verite pour le depart d'une nouvelle aventure 
que constitue tout lancement, avec ses 
moments d'intense emotion. 

Notre reflexion sur le sujet des bases de 
lancement doit prendre en compte le contexte 
programmatique et commercial des annees a 
venir, I'accent etant mis sur I'importance 
grandissante sur les plans politique, 
economique et scientifique de I'espace en 
general et des lanceurs et leurs bases en 
particulier. 

Le succes commercial des programmes 
Ariane 1, 2, 3 et Ariane 4 est essentiellement 
du a des acteurs efficaces et a des 
organisations claires, en particulier a I'ESA et 
au CNES pour le developpement et a 
Arianespace pour la commercialisation et 
I'exploitation. 

Ce succes conduit a des evolutions successives 
qui peuvent etre resumees en trois grandes 
etapes: 

Le passage de quelques lancements par an 
a 7 - 9 lancements par an. 

Demain, avec Ariane 5, une nouvelle 
etape avec le pas de tir ELA 3,1'Usine de 
Propergols de Guyane (UPG) et le Bancs 
d'Essais des Accelerateurs a Poudre 
(BEAP) pour les essais, le developpement 
et la production. 

Plus tard a la fin du siecle, les vols habites 
et le lancement des stations spatiales. 

Notez que ce n'est pas pour rien que le Centre 
Spatial Guyanais a ete rebaptise "Port spatial 
de I'Europe" : la quasi-totalite de I'effort 
spatial europeen passe et passera pas Kourou. 

La commercialisation de I'espace, c'est aussi 
un des moyens de lancement, ce qui se traduit 
par : 
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des efforts d'industrialisation et de 
rationalisation des champs de tir, 

des etudes de nouvelles bases : USA - 
Australie - Bresil, 

la modernisation du Centre Spatial de 
Kourou (CSG) et des bases de lancement 
US existantes. 

Ces efforts, menes par des participants de 
12 pays, devront porter aussi sur les moyens 
de controle des satellites (et plus tard des 
stations orbitales). 

Apres les decisions politiques de Rome en 1985 
et de La Haye en 1987, et la mise en route des 
nouveaux grands programmes europeens 
(Ariane 5, Hermes, Columbus, DRS, ...), 
approuves soit en totalite soit partiellement, 
nous nous approchons de Munich 1991 qui 
devra "confirmer Hermes, Columbus, DRS, ... 
et mettre ainsi I'Europe sur la voie de 
r "espace habite"". 

Les decisions sont difficiles, non seulement 
parce qu'onereuses et "mettant nos Ministres 
des Finances a contribution", mais aussi, et 
surtout, parce que : 

elles determineront la voie que I'Europe 
suivra pour longtemps, 

elles conduiront a la creation d'une 
puissante infrastructure orbitale que 
I'Europe devra, a partir de I'an 2000, 
mettre en oeuvre, ce qui est une autre 
novation pour I'Europe et I'Agence 
Spatiale Europenne, a savoir la mise en 
route et I'execution d'une activite 
operationnelle continue d'un systeme 
complexe et integre et faisant appel a des 
ressources humaines et financieres 
importantes. 

II s'agit pour I'Europe d'un nouveau defi qui, je 
le pense, sera definitivement lance cette 
annee par le Conseil Ministeriel de I'Agence 
Spatiale Europeenne qui se tiendra a Munich. 

Lorsque votre 5eme Congres aura lieu, leg 
decisions auxquelles nous travaillons auront 
commence a etre mises en oeuvre. 



LES INFRASTRUCTURES SPATIALES MILITAIRES 

Jacques BOUSQUET 
Ing6nieur G6n6ral de rArmement 

Directeur des missiles et de I'espace 

DGA 

II me revient d'6voquer devant vous le 
theme des "infrastructures spatiales militaires", 
c'est-a-dire de I'aspect militaire des bases de 
lancement et des stations de controle de satellites. 

Ce sujet peut paraitre tenir de la gageure 
car, s'agissant des bases de lancement, vous 
n'ignorez pas que la seule base utilis6e 
actuellement pour les lancements militaires est 
celle du CSG de Kourou, le Minist&e de la Defense 
ne disposant pas de moyens de lancement prop>res. 
Quant au controle des satellites en orbite, c'est 
une operation qui ne pa-fisente pour I'instant que 
peu de sp6cificit6s militaires et pour laquelle la 
DGA met h profit, au moyen d'une convention, 
I'exp^rience acquise par le CNES dans ce domaine. 

II n'en reste pas moins qu'il existe, de fait, 
de grandes compl6mentarit6s et une forte synergic 
entre les installations civiles du CNES et les 
infrastructures de lancement et d'essais des 
missiles balistiques de la Direction des missiles et 
de I'espace, la DME, et c'est ce que mon propos va 
s'efforcer de d^montrer. II rappellera aussi au 
passage le role tenu par le Ministere de la Defense 
dans les premieres realisations spatiales 
frangaises. 

Apres vous avoir pr6sente rapidement le 
contexte national en matifere spatiale militaire, 
j'evoquerai successivement les bases de lancement 
et les stations de controle de satellites utilis6es 
par les Armies, puis les compl6mentarit6s et les 
synergies particulieres qui existent entre activit^s 
civiles et militaires dans ces domaines. 

Et d'abord comment peut on r6sumer la 
situation actuelle de I'espace militaire franyais ? 

L'espace militaire est, en France, un 
domaine dont la prise en compte est relativement 
recente, mais la reflexion y est maintenant bien 
structur6e. Les travaux prospectifs menes au sein 
du Ministfere de la Defense ont pour objet 
d'analyser les besoins militaires en matiere 
spatiale et de determiner les solutions accessibles 
aux plans technique et financier. Ils debouchent 
sur reiaboration d'un plan pluriannuel spatial 
militaire qui couvre une pdriode de quinze ann6es. 

Dans le domaine spatial, les systfemes 
realises pour les Armies ou utilises par elles sont 
actuellement en nombre relativement limitd. Mais 
I'avenir pourrait conduire k une croissance assez 
rapide. Examinons-les rapidement. 

Concemant les telecommunications, un 
premier systfeme Syracuse 1 est operatioimel. II 
comprend les canaux militaires de deux satellites 
Telecom-1 de France-Telecom, trois stations 
r^parties sur le territoire national et des stations 
mobiles instances sur des navires ou 
transportables par avion. La composante spatiale 
de Syracuse doit etre prochainement renouvelee : 
elle comportera les voies militaires des satellites 
Tei6com-2 dont le premier sera lanc^ a la fin de 
cette ann^e, pour etre op^rationnel des le debut de 
1992. 

Pour ce qui est du renseignement spatial et 
ajjrfes une premiere phase d'exploitation par les 
Arm6es des images des satellites civils Landsat et 
maintenant Spot, il a it6 d&id^ de developper un 
systeme de recoimaissance optique, Helios r6alis6 
en cooperation avec I'ltalie et I'Espagne. Le 
premier satellite .sera operatioimel en 1994, il 
sera controle depuis le sol par du personnel du 
CNES et les images enregistrees seront transmises 
i tme station de reception et d'exploitation servie 
par des militaires. 

Sans preciser davantage mon propos 
compte tenu de la sensibilite du sujet, je puis 
indiquer que nous ne restons pas inactifs dans le 
domaine de I'ecoute eiectronique spatiale. 

Enfin un domaine operatbnnellement tres 
important est celui de la surveillance de I'activitd 
spatiale. Une cellule technique coordonne k cet 
effet des poursuites et des dcoutes de satellites 
assuries notamment par des moyens des 
centres d'essais, tels que radars de 
trajectographie, moyens optiques et stations de 
t^l^mesure. 

En ce qui concerne la meteorologie et 
roc6anographie, les Armies utilisent Meteosat 
et les satellites de la NOAA. Elles participent au 
programme conjoint NASA-CNES Topex- 
PoseTdon qui devrait faire progresser 
considerablement la connaissance des courants 
ocianiques. Pour la navigation, les Armees 
envisagent de s'abonner au systeme GPS 
Navstar. 

Apr^s ce priambule sur    le contenu 
actuel du spatial militaire national, venons-en 
aux  themes de ce 4ime  Congrds  Spatial 
Europien. 

Et d'abord les bases de lancement. 
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Se souvient-on encore que, lorsque en 
1965, il y a un peu plus de 25 ans, la France 
accedait au rang de troisi^me puissance 
spatiale, c'est d'une base milltaire -celle 
d'Hammaguir, k proximity de Cobmb-Bechar, au 
Sahara alg^rien- que le lancement etait effectu6 
? Tous les 6l6ments de ce magnifique succds 
obtenu dds la premiere tentative etaient d'ailleurs 
militaires puisqu'il s'agissait du premier lanceur 
Diamant-A et de la capsule technologique A1- 
Asterix, d6velopp6s I'un et I'autre sous la 
responsabilit6 de la DGA de I'^poque, la DMA. 

A Hammaguir, existait depuis 1947 le 
centre interarm6es d'essais d'engins sp^ciaux, 
le CIEES. Mais ce n'est qu'k partir de 1952 et des 
premiers tirs de la fusee-sonde du LRBA 
Veronique que se developpa vraiment le CIEES. 
Au debut des annees 60, le centre disposait de 
quatre bases de lancement distinctes r6parties 
sur un vaste territoire, dont la base Brigitte 
reservee aux essais de missiles balistlques et 
aux tirs du lanceur Diamant. 

C'est k partir de cette base que furent 
efiectu6s les essais du VE 231, ies premiers 
essais en vol des programmes MSBS et SSBS 
(M-112, S-112 et S-01) ainsi que les lancements 
de quatre Diamant-A. 

Au d6but de 1962, lorsque furent 
n6gocies les accords d'Evian mettant fin au 
conflit alg6rien, se posa le probleme du 
remplacement du CIEES : le champ de tir devait 
etre 6vacu6 pour la mi-67, et il fallait assurer la 
continuity des essais en vol des missiles 
balistlques et pouvoir disposer d'un nouveau 
champ de tir pour lancer les satellites. Une 
commission sp6cialis6e fut alors chargee de 
rechercher de nouveaux sites de lancement 
devant satisfaire aux besoins tant civils que 
militaires. 

L'une des premieres 6tudes fut celle d'un 
champ de tir situ6 en Guyane franqalse, qui 
constituait k coup sur le site le mieux adapti au 
lancement de satellites. Pr^s de I'Equateur, il 
pouvait communiquer la vitesse initiale maximale 
tandis que la presence del'ocean Atlantique 
permettait de tirer vers Test sans que se posent 
des problemes de sauvegarde compliques. 
Tandis que I'enquete progressait, il fut note que 
les besoins pour un centre d'essais de missiles 
ne requeraient pas des espaces qui ne puissent 
etre trouves en metropole et I'experience du 
CIEES 6tait 1^ pour montrer les difficultes et le 
cout qu'entralne le soutien d'un centre 
d'experimentation eloign6 de plusieurs milliers de 
kilometres. 

On d6cida de cr6er deux champs de tir 
differents, I'un civil , I'autre milltaire. Et c'est 
ainsi que furent cr64s : 

- en 1962, le Centre d'essais des Landes 
de Biscarrosse, 

- et en 1964, le Centre spatial guyanais d@ 
Kourou. 

Le site de Biscarrosse conjugue les 
avantages d'une ouverture oceanique autorisant 
des trajectoires de plusieurs milliers de 
kilometres et de la proximite du complexe 
a^rospatial aquitain, avec ses industriels 
(Aerospatiale, SNPE, SEP...) et les supports 
a^riens (Arm6e de I'Air, CEV...) et maritimes 
indispensables. II permet I'execution de tirs de 
missiles balistlques k grande port^e, dans des 
conditions appropri^es de s4curite et de 
restitution des 6l6ments necessaires k leur 
exploitation. 

Des statbns de mesures annexes du CEL 
ont 6t6 implant^es k Hourtin, k 100 km au nord de 
Biscarrosse, et aux Agores, au milieu de 
I'Atlantique, enfin plus r^cemment k Quimper. Un 
navire d'essais et de mesures, actuellement le 
"Henri Poincar^", auquel succedera bientot le 
"Monge", constitue une base mobile qui assure 
les mesures au receptacle des tirs, c'est-ii-dire 
en fin de phase balistique et pendant toute la 
phase de rentr^e dans I'atmosphere jusqu'aux 
impacts en mer. 

Le CEL est aujourd'hui le premier champ 
de tir europ6en. Depuis sa creation, pres de 10 
000 tirs de missiles de tous types, dont plus de 
150 lancements de missiles balistlques, y ont 6t6 
effectuis et I'activlte se poursuit au rythme d'au 
moins 300 tirs par an. 

Quant aux lancements de satellites 
militaires frangais, ils se font depuis le CSG, 
base de lancement civile. II y a k I'origine de 
cette situation d'^videntes raisons 
economiques, I'ampleur du programme spatial 
frangais ne justifiant pas une infrastructure 
specialisee. 

Nous pouvons cependant constater 
qu'entre les moyens et methodes utilises pour 
les lancements de missiles balistlques d'une 
part, les lancements spatiaux d'autre part, il 
existe de grandes analogies et de fortes 
complementaritis. 

Cela est Evident pour les moyens d'essais 
et de mesures : les radars de trajectographie, les 
stations de telemesure, les moyens de calcul et 
de visualisation temps r^el, les moyens optiques 
ou aerologiques sont souvent les memes dans 
les deux cas, et les memes normes et 
procedures sont souvent appliquees. A terme, le 
BEM "Monge" pourrait tout aussi bien etre utilise 
pour des activites spatiales que pour les 
lancements balistlques. 

Cela est vrai aussi en matiere de 
sauvegarde vol: les problemes k resoudre en ce 
domaine dans les centres d'essais de la DGA et 
au CSG sont souvent anabgues et les criteres 
utilises et les moyens mis en oeuvre prennent en 
compte les mimes phibsophies. 
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Les personnels des champs de tir torment 
une grande tamille et des congr^s des champs 
de tir ont |ieu pdriodiquement. Le 6dme congris 
qui a eu lieu k Bourges I'annde derni^re 
r^unissait I'ensemble des centres d'essais 
frangais, les services techniques et les 
industriels intSress^s ainsi que les fournisseurs 
d'^quipements. II itait igalement ouvert aux 
repr^sentants des centres d'essais allemands, 
brrtanniques et amiricains. Je ne doute pas que 
le present congr^s sera profitable k cette 
communautd des essais et des bases de 
lancement et permettra k chacun d'ichanger et 
de progresser sur les diff^rentes questions qui 
vont etre trait^es. Nous avons toujours 
beaucoup k apprendre les uns des autres... 

Venons-en maintenant aux centres de 
controle et de maintien k poste des satellites 
militaires. 

Les premiers besoins de centres de 
controle associ^s k un systdme militaire sont 
apparus avec Syracuse 1 : le centre de controle 
et de maintien k poste du satellite 
g^ostationnaire T6l6com 1/Syracuse 1 a 6ti 
implants au sein du Centre Spatial de Toulouse, 
le CST, du ONES. La gestion de la charge utile de 
Syracuse 1 6tant particulidrement simple, cela 
ne justifiait pas un centre de mission particulier. 
Seul un centre d'exploitation charge utile est 
implants dans la station maltresse Syracuse 1 k 
Lanveoc-Poulmic, prds de Brest, et informe le 
r^seau Syracuse de I'dtat de la charge utile. 

Les besoins vont dvoluer avec la mise en 
service de Syracuse 2 implants sur le satellite 
T^ldcom 2. En effet, si les missions du centre de 
controle et de maintien k poste qui restent 
implanties au CST ne changent pas 
fondamentalement, la gestion de la charge utile 
Syracuse 2 offre, par rapport k Syracuse 1, des 
possibilit6s accrues telles que I'orientation du 
spot mobile. Un centre de gestion de la charge 
utile Syracuse 2 a, dans ces conditions, 6t6 
implanti sur la base de France-Sud, pr^s de 
Castelnaudary : cette station 6laborera les 
ordres concernant la mission de la charge utile 
Syracuse 2 et les transmettra au centre de 
controle du satellite. Sur cette meme base de 
France-Sud est ^alement implants le centre de 
controle de secours du satellite. 

Pour Hdlios et dans la mime ligne de 
conduite que pour Syracuse, le centre de 
controle et de maintien ei poste sera 6galement 
implantd dans I'enceinte du CST. Si I'on 
considire la communalit^ qui existe entre les 
programmes Spot et H6lios pour lesquels la 
plate-forme et les iquipements satellite sont 
communs, le choix du CST comme statbn H6lios 
s'imposait pour obtenir la synergie maximale 
avec les activit^s dont le CNES a la charge dans 
le programme Spot 4. 

Cependant, pour des raisons de sicuriti 
ginerale, Helios disposera d'une station sol de 
secours qui sera installie sur la base airienne 
militaire  de  Toulouse-Francazal.  Les  deux 

centres de contr6le Hilios seront connectis au 
rdseau de stations 2 GHz du CNES par 
I'intermidiaire du centre opirationnel du riseau 
implants au CST. Le rdseau de stations 
transmettra ainsi vers le satellite les 
tilicommandes nicessaires et recevra toutes 
les tilimesures bord d'itat, permettant ainsi au 
centre de maintien k poste d'assurer la 
surveillance technique du satellite en orbite. 

Pour les systSmes satellKaires militaires 
qui seront rdalisis k plus long terme, il est 
possible que I'orientation soit d'aller vers une 
infrastructure de controle du segment spatial 
totalement militaire, tant pour ce qui est des 
centres de contrdle et de maintien k poste que 
pour les stations de tdlScommande et de 
tilSmesure. Une telle Evolution permettrait aux 
Armies d'assurer elles-memes et de maniire 
complitement autonome la mise en oeuvre de 
ses systimes spatiaux, la synergie avec les 
activitis civiles analogues ne s'effectuant plus 
pour les operations riguliires des centres de 
controle mais plutot pour les expertises 
techniques des problimes constatis k bord des 
satellites. 

En tout itat de cause, le nombre de 
satellites militaires envisages k long terme 
nicessitera la criation de nouvelles stations de 
tilicommande et de tilimesure sur le territoire 
national, le riseau actuel itant dij^ bien utilisi 
par les systimes civils. C'est pourquoi le 
Ministire de la Difense a participi k la 
rialisation de la nouvelle station 2 GHz privue 
par le CNES aux Ties Kerguelen. 

A long terme, les riseaux civils et 
militaires seront connectis et pourront ainsi 
s'assurer un support mutuel en fonction des 
circonstances et des besoins. 

J'en viens maintenant au thime de la 
coopiration, que j'aborderai successivement 
sous I'aspect national, puis sous I'aspect 
europien. 

Pour ce qui est de la cooperation entre les 
organismes spicialisis chargis en France des 
programmes spatiaux civils et milKaires, je veux 
dire le CNES et la DGA, je noterai simplement 
qu'elle ne s'exerce pas seulement au niveau des 
bases de lancement, mais en fait sur I'ensemble 
des activitis. Ainsi par exemple le CNES joue-t'il 
un role fondamental dans la conduite du 
programme HELIOS, ou je crois pouvoir dire que 
toutes les competences dont il dispose sont 
pleinement utilisies. 11 en ira ividemment de 
meme dans I'avenir. Les moyens nationaux sont 
trop limitis pour qu'on ne prenne grand soin de 
ne pas les dupliquer inutilement. Et cette 
cooperation que je qualifie souvent d'exemplaire 
sera maintenue, dans le respect des 
responsabilitis d'ensemble de chacun. 

La cooperation Internationale maintenant. 

Allons-nous   vers un espace militaire 
9urop6en ? 
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Si I'on excepte la cooperation existant 
entre la France, I'ltalie et I'Espagne pour le 
programme H6lios, I'espace militaire europien 
n'est actuellement au mieux qu'un voeu pieux. Et 
pourtant, s'il existe un domaine oCi doivent etre 
transcenddes les fronti^res trop ^troites entre 
Etats, c'est bien I'espace. 

Je crois personnellement en i'imergence 
future, et peut etre plus tot qu'on ne pense 
g^n^ralement, d'un espace militaire europien, 
ceci pour plusieurs raisons : 

- c'est d'abord pour I'Europe une questbn 
vitale. II faut en effet etre persuade que, 
politiquement, strat^giquement et militairement, 
I'Europe n'existera pas si elle laisse aux deux 
grands un domaine aussi fondamental auquel ils 
consacrent des budgets considerables ; 

- I'espace est un domaine ou la 
cooperation est particulidrement souhaitable. En 
effet, il s'agit de divelopper des objets tres 
on6reux en nombre tr^s limits. Or la cooperation 
est d'autant plus interessante que la serie k 
realiser est plus courte ; 

- I'espace est egalement un domaine neuf 
sans trop de pesanteurs institutionnelles, 
militaires ou industrielles olj il devrait etre plus 
facile que dans d'autres domaines de bStir 
ensemble; 

- enfin I'espace autorise, et c'est 
nouveau, une cooperation au stade de 
I'utilisation operationnelle. Heiios en est un 
premier exemple : le programme de travail du 
satellite sera etabli conjointement par des 
officiers frangais, haliens et espagnols dans un 
centre de mission commun. 

Les themes majeurs que la France 
propose pourcette Europe militaire spatiale, sont 

viendront apporter en matiere militaire des 
mutatbns peut-§tre plus importantes que ce qu'a 
represente I'introduction des elements de la 
strategie de dissuasbn nucieaire...". 

"Que sera I'Europe de demain? Que sera- 
t-elle sur le plan de la defense ? Nous ne le 
Savons pas, mais ce qui est certain c'est que si 
elle ne disposait pas de capacites propres en 
matiere spatiale, alors il serait vain de parler de 
defense europeenne". 

L'espace militaire frangais et europeen 
est done appeie k un developpement que Ton 
peut esperer rapide. Je puis donner I'assurance 
que, dans leurs actions quotidiennes, les 
responsables de cet espace militaire n'omettront 
pas de prendre en compte au maximum la 
synergie et la cooperation avec les 
infrastructures, les competences, les 
programmes de I'espace civil. 

Mesdames, Messieurs, je vous remercie 
de votre attention. 

- I'observation haute resolution, si 
possible tout temps dans ses deux composantes 
militaire (connaissance de I'adversaire et suivi 
des crises, dont la guerre du Goife a demontre, 
s'il le fallait encore, I'importance) et politique 
(connaissance et controle des armements); 

- les telecommunications, s'appuyant sur 
des reseaux interoperables ; 

- la surveillance de I'activite spatiale en 
developpant et en exploitant en commun des 
moyens radars, optiques dans le visible et 
I'infrarouge et des moyens d'ecoute pour 
analyser I'activite des satellites adverses ; 

- et d'autres domaines tels que la 
meteorotogie, I'oceanographie, la navigation ou 
des reflexions communes sont k mener. 

En guise de conclusion, je reprendrai les 
propos tenus par M. Pierre Joxe, Ministre de la 
Defense, lors du recent forum de I'Ecole 
Superieure de guerre : 'les moyens de I'espace 
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LES ASPECTS POLITIQUES ET ECONOMIQUES 

Pierre J. MADON 

Directeur Technique, INTELSAT, Etats-Unis 

Le 4 octobre 1957 I'URSS mettait en orbite le 
premier satellite artificiel de la terre et 
devenait ainsi la premiere nation spatiale 
mondiale. Les Etats-Unis suivirent I'URSS de 
peu et langaient leur premier satellite en 
1958. 

Quelques annees plus tard le 26 novembre 
1965 la France entrait dans la conquete de 
I'espace et par le lancement d'Asterix devenait 
la troisieme nation spatiale mondiale. Depuis 
le debut de I'ere spatiale, le 4 octobre 1957, 
presque 34 ans ont passe et je voudrais 
partager avec vous quelques-unes des 
caracteristiques politico-economiques de 
I'activite spatiale et plus particulierement de 
rexploitation des installations de lancement 
et de controle des spationefs. Acquerir 
I'independance spatiale est une decision 
politique qui repose sur le developpement et la 
maitrise de trois composantes : 

* des lanceurs capables de realiser la mise en 
orbite des spationefs, 

* des satellites couvrant tout ou partie des 
missions essentielles: 

satellites scientifiques, 
satellites d'observation de la terre, 

-    satellites meteorologiques, 
satellites de telecommunications. 

* des installations de lancement et de 
controle des spationefs permettant des 
mises sur orbites polaires ou equatoriales 
et aussi proches que possible de I'equateur 
pour profiter au mieux de la vitesse de 
rotation terrestre pour les lancements sur 
orbites equatoriales. 

Le developpement et la maitrise de la 
composante lanceurs et de la composante 
installations de lancement sont intimement 
lies et aucun pays ou groupe de pays n'a 
entrepris I'un sans I'autre. 

C'est pourquoi dans la suite de cet expose les 
installations de lancements et les lanceurs 
seront en general associes. 

Bressons maintenant le panorama en 1991 des 
membres du club des grands de I'espace, c'est- 
a-dire ceux qui ont acquis leur reelle 
independance spatiale. 

Les trois premiers pays du debut de I'ere 
spatiale, I'URSS, les USA et la FRANCE sont 
restes a part entiere dans I'activite spatiale et 
avec le meme rang d'importance qu'a I'origine. 
Toutefois la France n'apparait plus seule, 
mais au sein de I'Europe, et pour simplifier et 
dans le cadre de I'Europe de 1992, disons que 
I'Europe est la troisieme nation spatiale a 
I'echelle mondiale. Trois autres pays ont 
developpe leur activite spatiale et ont plus ou 
moins acquis leur independance spatiale ou 
sont sur le point de I'acquerir, il s'agit de la 
Chine, du Japon et de I'lnde. 

L'acquisition de I'independance spatiale est 
necessaire pour des raisons politiques, 
strategiques et economiques. 

Pour signaler quelques faits politiques 
rappelons que I'Europe dans la decennie de 70 
a 80 et apres I'arret d'EUROPA 2 s'est vue 
imposer par les USA des contraintes au 
lancement de satellites commerciaux 
europeens ce qui a amene I'Europe a decider 
en 1973 le programme ARIANE. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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L'importance strategique des satellites 
d'observation et de telecommunications est 
connue de tous et les evenements recents du 
Golfe persique ont prouve au-dela de toute 
esperance I'efficacite a la fois des satellites 
d'observation et de telecommunications. Ces 
derniers ont en plus permis de transmettre en 
direct I'image televisee des evenements du 
Golfe. A titre d'exemple, pendant la guerre du 
Golfe INTELSAT a retransmis jusqu'a 48 
canaux de television dans le monde entier. 

Un autre fait politique important est lie a la 
dereglementation, cela est devenu une mode 
ou plutot une maladie contagieuse qui se 
repand progressivement dans le monde entier. 
La dereglementation et la privatisation 
d'entreprises nationales doit permettre a des 
entrepreneurs prives d'acceder a I'activite 
commerciale spatiale. Citons au Japon, a titre 
d'exemple, la creation des societes SSC et JC- 
Sat. 

II ne faut toutefois pas oublier que I'activite 
spatiale, si elle se veut commerciale, doit faire 
face a des risques financiers, dus aux echecs 
au lancement ou aux defaillances en orbite, 
qui doivent etre converts en general par des 
assurances. La societe SSC qui a perdu deux 
satellites Superbird, Fun a la suite de I'echec 
d'ARIANE en fevrier 90, I'autre a la suite 
d'une defaillance totale en orbite, doit faire 
face aux problemes financiers correspondants. 

Enfin, la dereglementation ne doit pas faire 
oublier que I'activite spatiale commceriale de 
telecommunications sera toujours limitee par 
I'encombrement dans I'espace, I'affectation des 
positions orbitales et I'affectation des 
frequences d'utilisations. Ces contraintees 
d'encombrement et de limitation des 
frequences disponibles deviendront dans 
I'avenir de plus en plus importantes. 

Examinons maintenant de fa^on plus detaillee 
les aspects economiques lies aux installations 
de lancements et aux lanceurs de satellites 
utilises a des fins commerciales. 

Parmi les 6 des grands du club de I'espace, 
seuls 4 pays sont actifs dans le domaine des 
lanceurs et de I'exploitation des installations 
de lancement a but commercial. II s'agit des 
USA, de I'Europe, de la Chine et du Japon. 

Une des regies de I'exploitation commerciale 
des installations de lancements est que les 
couts de developpements de ces installations 
ainsi que ceux des lanceurs ne peuvent etre 
amortis par I'activite commerciale. Seuls les 
couts marginaux peuvent etre factures aux 
clients. 

Cette regie a ete adoptee des I'origine par la 
NASA et est appliquee par ARIANESPACE. 
La situation du projet Cape York est 
interessante a ce sujet puisque cette 
entreprise, si effectivement ce projet aboutit, a 
I'intention d'introduire le cout 
d'amortissement des installations de 
lancement dans ses prix de lancement de 
satellites. 

Vis-avis de cette regie la situation des Etats- 
Unis n'est pas tres claire. 

Le Gouvernement americain finance les 
ameliorations des lanceurs Thor-Delta, Atlas- 
Centaur et Titan uniquement pour les 
utilisations gouvernementales ou militaires. 
De ce fait, les Etats-Unis n'ont pas de 
politique de developpement a long terme pour 
les lanceurs commerciaux. 

Si cette politique est maintenue on pent 
predire a long terme que les USA n'auront pas 
de lanceurs commerciaux pouvant 
concurrencer ARIANE V, Long-March 2E/H0, 
ou H2, si toutefois ce lanceur japonais devient 
reellement un lanceur commercial. 

La politique de prix de Long-March d'une part 
et les difficultes pour obtenir les licenses 
d'exportations des satellites en Chine d'autre 
part, peut reduire enormement I'impact 
commercial de Long-March. 

Pour lancer des gros satellites commerciaux, 
ARIANE V pourrait devenir le seul lanceur 
disponible. Cette situation est preoccupante 
pour les organisations Internationales de 
telecommunications et particulierement pour 
INTELSAT. 

La competition est en effet necessaire pour 
maintenir les prix. 

Le marche commercial des satellites de 
telecommunications reste pourtant a un bon 
niveau. On peut prevoir environ 20 satellites 
a lancer par an dont environ 35 a 40% pour les 
organisations internationales. 

Je vais vous expliquer maintenant comment 
se situe INTELSAT dans ce marche. 

Parmi les 35 a 40% de satellites commerciaux 
pour les organisations internationales que 
representent EUTELSAT, INMARSAT et 
INTELSAT, INTELSAT prevoit de lancer en 
moyenne plus de 3 satellites par an a partir de 
1993 et jusqu'a la fin de la decennie. 

La configuration envisagee par INTELSAT en 
1998 eat de 17 satellites en orbite, 4 satellites 
INTELSAT VI et 13 satellites INTELSAT VII. 



15 

Si la moyenne d'echec au lancement des 
satellites INTELSAT est maintenue au 
niveau actuel, c'est-a-dire 1 echec pour 7 
lancements, INTELSAT devra lancer 15 
satellites INTELSAT VH pour en obtenir 13 
en orbite. Lorsque les INTELSAT VH seront 
tous lances, vers la fin de la decennie, les 
premiers INTELSAT VI mis en orbite en 89 et 
90 devront etre remplaces par des INTELSAT 
vm. 
INTELSAT analyse actuellement les 
possibilites d'introduction de nouvelles 
technologies pour sa generation INTELSAT 
Vni. Cela inclut I'utilisation d'une nouvelle 
bande de frequence, la bande KA dans les 20- 
30 GHz, I'utilisation de la propulsion ionique, 
I'accroissement du traitement de bord, les 
liaisons intersatellites et les systemes en 
orbite basse. 

II n'est pas exclu que la generation des 
satellites INTELSAT VHI comprenne a la fois 
des satellites en orbite geostationnaire et des 
satellites en orbite basse. L'augmentation de 
capacite unitaire des satellites en orbite 
geostationnaire et I'accroissement de leurs 
performances entrainera une augmentation 
inevitable de masse. La premiere estimation 
pourrait etre une masse au lancement de 
6000 kg. 

Compte-tenu de la situation des lanceurs 
disponibles vers I'an 2000, INTELSAT aura a 
faire un chois entre 2 alternatives, un gros 
satellite de 6000 kg avec coirune consequence 
un lanceur unique ARIANE V ou deux 
satellites plus petits, de 4000 kg, mais places 
en orbite a la meme position orbitale. 

Les sceptiques pourront douter de ces 
previsions optimistes pour INTELSAT. Ces 
previsions ne sont pas optimistes, elles sont 
realistes et elles sont dues a des 
caracteristiques fondamentales d'INTELSAT. 

INTELSAT dessert le monde entier, 170 pays, 
etcomprend 120 membres. 

De nouveaux membres viennent accroitre ce 
nombre regulierement. 

INTELSAT participe a tous les evenements 
importants du globe, la guerre du Golfe et la 
coupe du monde de football en sont des bons 
exemples. 

INTELSAT assure actuellement plus de 2200 
liaisons differentes entre ses 170 utilisateurs 
et ce nombre continue a augmenter a un taux 
superieur de 10% par an. 

Une fois les satellites en orbite, la fiabilite 
dTNTELSAT est remarquable, 99,999% et les 
tarifs de telecommunications d'INTELSAT 
continuent a decroitre regulierement. 

Le tarif le plus bas facture par INTELSAT 
pour une liaison telephonique permanente est 
actuellement de 6 Francs par jour. 

En conclusion, je voudrais apporter mon appui 
a la continuation de I'effort de developpement 
des lanceurs et des installations de lancement 
pour les applications commerciales de I'espace 
en rappelant que les telecommunications 
spatiales resteront un element important des 
applications commerciales et permettront a 
tous les pays en voie de developpement d'avoir 
progressivement acces au reste du monde. 
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MESSAGE PaNTRODUCTION DE MR. FEUSTEL-BUECHL 
EN OUVERTURE DU SYMPOSIUM 1 

DU IVEME CONGRES AEROSPATIAL EUROPEEN 

Mesdames, Messieurs, 

Je voudrais tout d'abord excuser Mr. Feustel-Buechl qui aurait aime etre avec vous 
aujourd'hui mais qui malheureusement est retenu par un Conseil Directeur de I'Agence 
Spatiale Europeenne qui doit debattre de sujets importants concernant le futur des 
programmes Ariane 5 et Hermes. H m'a done charge de le remplacer pour delivrer ce 
message d'ouverture du symposium concernant les bases de iancement. 

Votre presence ici est une demonstration de I'importance de ce sujet dans la communaute 
spatiale mondiale. Les lanceurs, les satellites deviennent de plus en plus complexes, de 
plus en plus couteux. II est necessaire que leur definition, leur construction assure une 
fiabilite de la mission aussi proche que possible de 1. Pour ce faire, ces lanceurs et satellites 
doivent pouvoir s'appuyer sur des installations et des procedures operationnelles de 
Iancement et de controle qui soient encore plus fiables de fagon h ne pas constituer un 
element de risque dans le syst^me global. D'autre part, la technologie evolue si rapidement 
que des ameliorations et modifications doivent etre apportees de fagon plus ou moins 
continue au cours des annees. Les syst^mes en orbite visant h devenir de plus en plus 
operationnels et commerciaux imposent des contraintes economiques, de plus en plus 
sev^res sur les bases de Iancement, en particulier sur la logistique de support. 

Tous ces aspects ne sont pas nouveaux, mais il apparait que ce th^me des bases de 
Iancement n'a pas fait I'objet d'une manifestation importante en Europe depuis 1972. 
L'AAAF a done considere k juste titre que ce sujet meritait d'etre traite de nouveau pour 
juger du chemin parcouru depuis 19 ans. Les sujets que j'ai mentionnes precedemment: 
soutien logistique, aspects operationnels, evolution technologique font I'objet de sessions 
dans le cadre de ce symposium de meme que les descriptions de certaines bases de 
Iancement plus ou moins connues des specialistes, les probl^mes de sauvegarde associes, 
et bien entendu les moyens de preparation clients, les clients etant les lanceurs et leurs 
charges utiles. 

Pour ce qui concerne I'Agence Spatiale Europeenne, elle est associee depuis de 
nombreuses annees aux activites du Centre Spatial Guyanais d'oCi sont effectues les 
lancements d'Ariane et de ses charges utiles. Elle y est associee de deux fagons : d'une part 
en participant au developpement et k la mise en place d'installations directement liees au 
futur lanceur Ariane 5, d'autre part en participant aux frais de fonctionnement du Centre. 
Cette double participation justifie la denomination du CSG de "port spatial de I'Europe". 
Cette implication de I'Europe dans le developpement du CSG n'est pas prete de s'arreter, 
puisque nous preparons actuellement I'evolution des moyens pour satisfaire les exigences 
de Iancement de la future navette spatiale europeenne Hermes dont quelques aspects vous 
seront presentes au cours de ce symposium. C'est une nouvelle preuve de revolution 
continue mentionnee precedemment. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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Je voudrais conclure en souhaitant h tous que ce symposium fasse I'objet d'echanges 
fructueux entre les specialistes et les moins specialistes et que les differentes sessions 
et presentations vous apportent toute la lumi^re sur les questions que vous vous posez 
sur les bases de lancement. En ma qualite de membre du Comite de Programme, je 
peux vous assurer que notre tache de selection des communications a ete rendue 
difficile par le grand nombre de propositions excellentes que nous avons regues. Le 
temps etant limite, nous avons du effectuer des choix. J'esp^re qu'ils auront ete bons. 

Au nom de Mr. Feustel-Buechl, je declare le symposium "Bases de lancement" du 
rV^me Congr^s Aerospatial Europeen ouvert. 

C. Honvault, ESA Toulouse 
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LE  CENTRE  SPATIAL GUYANAIS  ET  SON EVOLUTION VERS  L'AN 2000 

DETERME Jean 
CNES 

Apres avoir situe I'origine du Centre Spatial Guyanais et 
les raisons qui ont conduit a choisir la Guyane Frangaise 
pour raccueillir, on rappelle brievement les missions 
dont il a la responsabilite et les principales entites le 
composant. Une premiere partie de rexpos6 est ensuite 
consacree k decrire la situation pr6sente, en conside- 
rant les moyens operationnels et les moyens tech- 
niques. Pour chacun d'entre eux, on etudie les fonctions 
satisfaites, les equipements principaux et les limites 
associees. La seconde partie presente ['evolution que le 
CSG va connaTtre d'ici I'an 2000. Cette evolution d6- 
couie des decisions prises a ia Haye fin 87 concernant 
les transports spatiaux et infrastructure orbitale. Des 
considerations generales decoulant directement de ces 
decisions et de I'existence operationnelle du CSG sont 
exposees. Enfin, les consequences pratiques sur les 
differents dispositifs sont analysees et planifiees. 

Mots des : Guyane, moyens sols, sauvegarde, 
coordination des operations, moyens 
de mesure, communications. 

operations, ainsi que le support aux operations 
s'effectuant sur les ELA et les EPCU. II est important de 
souligner que cette mission de Sauvegarde, de respon- 
sabilite etatique, est placee sous I'autorite du Directeur 
du CSG qui regoit delegation des Autorites de Tutelle via 
la Direction Generale du CNES. 

Pour I'execution de ces missions, ce Centre dispose de 
moyens de coordination et de mesures. Par ailleurs, 11 
est dote de moyens specifiques de Relations Publiques 
et est charge d'assurer la Securite-Protection de 
I'ensemble des installations. 

Cet expose sera consacre a presenter les missions et 
les moyens actuels du Centre Technique et leurs 
evolutions d'ici 1995 et au-dela, laissant le soin a 
d'autres intervenants de presenter les ELA et les EPCU. 

Ne disposant pas encore de photographies des 
materiels a venir, je m'efforceral d'agrementer cette pre- 
sentation par des diapositives illustrant I'existant. 

1.   INTRODUCTION 

Depuis 1968, le CSG, Centre Spatial Guyanais, a 
precede a environ 460 operations de lancement de bal- 
ions, fusees sondes ou lanceurs. Sa creation a 6t6 d6- 
cidee par la France en avril 1964, date k laquelle le 
champ de tir d'Hamaguir a ete abandonne. 

La Guyane, departement frangais, a ete choisi parmi 14 
sites. Sa situation et son environnement en font un 
endroit privilegi^ pour rinstallation de bases de 
lancement: 

- Base equatoriale permettant une vitesse initiale de 
460 m/sec. pour les tirs vers I'Est dans le plan equa- 
torial ; 

- Degagement du secteur Nord au secteur Est autori- 
sant indifferemment des tirs de satellites a 
defilement ou geostationnaires ; 

- Absence de cyclone et de tremblement de terre ; 

- Faible densite de la popuJation. 

Le Centre Spatial Guyanais, situe a proximite de la ville 
de Kourou, occupe une bande cotiere orient6e Nord- 
Guest/Sud-Est, longue d'une cinquantaine de ki- 
lometres et presentant une surface de 900 km . La pre- 
sence de massifs granitiques d'une bonne tenue, dans 
le sous-sol, autorise I'implantation de moyens lourds 
pour les lancements. L'existence de petites montagnes 
a proximite, ainsi que des lies du Salut est favorable k 
rinstallation de moyens d'observation et de poursuite 
durant le vol des engins. 

Le Centre Spatial Guyanais abrite les Ensembles de 
Lancement Ariane (ELA), les Ensembles de Preparation 
des Charges Utiles (EPCU) et un Centre Technique 
charge d'assurer la sauvegarde des populations et des 
biens avant et durant le vol,  la coordination des 

2. LE CSG EN 1991   : L'EXISTANT ET SES 
LIMITES 

Des les premiers tirs de 1968, le CSG a dispose de 
moyens techniques et operationnels parfaitement 
adaptes aux missions de I'epoque. Au fil des ans, ces 
moyens ont fait I'objet d'adaptation et de renovation re- 
pondant soit a {'evolution des missions, soit k 
I'obsolescence des equipements et permettant 
d'assurer aujourd'hui, avec succes, les lancements 
Ariane 4 (AR4). 

Cependant, certaines limites intrinseques apparaissent 
desormais et justifieront prochainement, pour certains 
dispositifs des changements plus radicaux pour 
s'adapter ei revolution des missions futures. 

2.1    Les movens operationnels 

lls peuvent etre classes en moyens de Sauvegarde, 
moyens de Planification et en moyens de Coordination 
des operations en chronologie. 

La Sauvegarde Vol, chargee de la surveillance du 
lanceur, tant que celui-ci presente un risque vis-^-vis 
des personneset des biens, dispose, en temps reel, 
outre certains parametres repr^sentatifs du 
fonctionnement du lanceur, du Point d'Impact 
Instantane dont revolution durant le vol doit rester a 
rint6rieur de limites preetablies. Les enseignements re- 
cueillis suite k I'accident du vol V36, nous conduisent ei 
envisager des ameliorations sensibles sur la nature, le 
traitement et la presentation des donnees intervenant 
dans cette surveillance. 

Si besoin est, la Sauvegarde Vol dispose d'une station 
de Telecommande de destruction en vol dont la limite de 
portee est compatible avec le caractere dangereux du 
lanceur. 

La Sauvegarde Sol intervient sur I'ensemble de la 
base k chaque fois qu'une operation potentiellement 
dangereuse est programmee. Les modalites retenues 
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12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 



24 

actuellement se traduisent par la mise en place sur 
chaque site concerne, d'un Ingenieur Sauvegarde Sol, a 
cote du responsable de I'operation. L'essentiel de cette 
activite se deroule avant le tir, soit en campagne, soit en 
chronologie negative (ex : remplissage des reservoirs 
du lanceur en ergols), mais a egalement un prolonge- 
ment en chronologie positive surtout en cas de tir 
avort6. 

On obtient ainsi, une Sauvegarde Sol d6centralis6e, 
placee sous I'autorite du responsable site, mais qui 
devra s'adapter aux futures activites Ariane 5 (AR5), du 
fait de la multiplication des sites. 

La Planification s'effectue durant la «campagne» 
precedant le lancement et met en oeuvre des 
procedures et des moyens specifiques (fiche d'activite, 
outils de planification informatique). L'interpenetration 
necessaire des operations effectuees sur I'ensemble de 
la Base avec d'autres operateurs tels que, par exemple, 
Arianespace, a montre les limites de ces moyens, dues 
a leurs diversites et leurs specificites. 

La Coordination d'op^rations en chronologie 

il s'agit de la phase finale d'une campagne de lancement 
aboutissant au lancement lui-meme. Durant cette 
chronologie d'une duree actuelle d'une dizaine d'heures, 
la totalite des moyens techniques necessaires au bon 
deroulement du tir, execute des taches de tests ou de 
mise en activation de moyens, sous le controle de 
I'Autorite Operationnelle. Ces taches predefinies et dont 
le deroulement est programme a I'avance sont gerees 
par un ensemble de procedures declenchant des debuts 
et acquittements de taches, des points de rendez-vous, 
et eventuellement I'application d' «impasses». 
L'ensemble de ces taches est aujourd'hui gere 
manuellement en temps reel (support papier) et ne 
permet pas d'optimiser aisement les marges de temps 
disponibles avant la prise de decision necessaire suite a 
I'apparition d'un evenement non nominal. 

Les differents acteurs intervenant durant cette phase 
finale sont situes, soit pres des dispositifs techniques 
sur des sites specialises, soit dans le Centre de 
Controle nomme Jupiter. Ce Centre de Controle est uti- 
lise durant la campagne pour la coordination de certains 
essais d'entrainement et de qualification avant chaque 
vol mettant en oeuvre des moyens divers. Sa configura- 
tion actuelle peut etre consideree comme «fermee», de 
type «mono-mission» et ne permet pas actuellement un 
traitement specifique aux fonctionnalites des differents 
acteurs. 

2.2.   Les movens de mesure. de traitement et de 
communication 

L'ensemble de ces moyens converge a I'obtention de 
donnees necessaires aux clients (lanceur et satellites), 
aux operateurs (Arianespace) et a la Sauvegarde. Ils 
sont actifs en campagne ou en chronologie. Afin de 
simplifier, I'on n'evoquera que les principaux d'entre 
eux : Localisation, telemesure, Optique, Meteo et 
Communication. 

La Localisation : c'est un important dispositif qui 
permet d'obtenir et de visualiser la trajectoire du lan- 
ceur, du decollage jusqu'a la satellisation de la derniere 
charge utile. 

II comprend des radars et des calculateurs de 
traitement. Le CSG dispose aujourd'hui de 3 radars si- 
tues sur le territoire guyanais (deux «Bretagne» et un 
«Adour») et utilise le support de radars externes situes 

dans des stations aval, le long de la trajectoire (Natal et 
Ascension pour les tirs equatoriaux). La tendance est 
d'abandonner ces derniers supports au profit 
d'informations de trajectographie, delivrees par le lan- 
ceur lui-meme par I'inlermediaire des utilisateurs. 

Les calculateurs utilises pour le traitement des donnees 
sont des «Solar 16.65». 

Les radars du CSG sont utilises depuis son origine 
(1968). Les calculateurs ont ete renouveles en 1978. 
Bien que ces moyens soient anciens, ils fonctionnent 
correctement, mais la structure du logiciel et le di- 
mensionnement du materiel ne permettent pas la prise 
en charge aisee des evolutions au profit de la 
Sauvegarde Vol, ainsi que des besoins k venir 
d'Hermes. 

La T^l^mesure : la reception et le traitement des 
donnees de Telemesure du lanceur sont assures par 
une chaine fonctionnelle constituee d'une succession 
de station reparties le long de la trajectoire (Galliot- 
Natal-Ascension-Libreville pour les tirs equatoriaux). 
Ces stations sont parfaitement adaptees a la reception 
de la Telemesure AR4, bien qu'elles datent pour cer- 
taines d'entre elles de 1978. La Telemesure regue par 
ces stations est enregistree localement et transmise en 
temps differe au centre de traitement de Toulouse. 
Certains parametres font I'objet de traitements particu- 
liers en temps reel et en temps differe au profit de la 
Sauvegarde vol du Centre Spatial Guyanais et de 
I'operateur Arianespace. Ces traitements sont faits par 
le CSG apres rapatriement numerique des parametres. 

L'Optique : Les moyens optiques utilises par le CSG 
concernent, soit I'observation d'evenements durant le 
vol, soit durant la campagne, la tragabilite d'operations 
sur le satellite et le lanceur (reportage technique), soit la 
mesure de "sequence particulierement critique au 
moment du decollage». 

L'evolution de la technologie video nous conduit k 
substituer des materiels video a certains equipements 
cinephotographiques. Toutefois, des evenements tres 
rapides, necessitant des vitesses d'observation de 500 
images/sec, voire 1000 ou 3000 images/sec, sont 
toujours enregistres par des moyens cinephotogra- 
phiques. 

La M6t6orologie : Les moyens dont disposent le 
CSG actuellement sont relativement classiques et 
n'appellent pas de remarque particuliere. 

Toutefois, il faut souligner la difficulte que connait 
actuellement le previsionniste pour integrer en temps 
reel le grand nombre de parametres mis a sa disposition. 

Les Communications : Ce qui caracterise les 
moyens de communication du CSG sont: 

- une infrastructure locale tres etendue, 

- une grande variete de types de message a trans- 
mettre (voix, image, donnees) au profit d'entites di- 
verses dont les clients qui preparent les charges 
utiles, 

- un raccordement international faisant appel a des 
« carriers" tres diversifies, 

- une disponibilite importante des liaisons en chrono- 
logie. 

II n'existe pas aujourd'hui, a I'interieur du Centre Spatial 
Guyanais de «reseau de communication organise" au 
sens moderne du mot. Initialement, composes de cables 
metalliques multipaires ou de type radial et de liaisons 
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hertziennes, les supports physiques ont evolue au fur et 
a mesure des besoins et de la technologie disponible. 
C'est ainsi qu'une etape importante en 1984 a ete 
franchie par la numerisation des grandes arteres inter- 
sites, puis plus recemment, I'introduction de fibres 
optiques pour des applications particulieres. 

En ce qui concerne les raccordements externes, ceux- 
ci sont assures par le canal de France-T6l6com soit par 
le r^seau local guyanais, soit par une station terrienne 
specifique implantee sur le Centre Technique 

Sur le plan des equipements terminaux, differents 
dispositifs cohabitent : telephones ordinaires ou 
specialises, reseau d'interphones op^rationnels, beep, 
VHF. 

La dimension des installations de telecommunication, sa 
topologie et son utilisation universelle en font 
aujourd'hui un outil lourd a gerer et ne pr^sentant pas la 
souplesse de configuration necessaire pour envisager 
sereinement les operations a venir, en particulier, vis-a- 
vis d'Hermes. 

3.  LE CSG  EN 1995 ET AU-DELA 

Les decisions du Conseil des ministres des Etats 
Membres de I'Agence Spatlale Europeenne k la Haye, fin 
1987, qui lancent les programmes AR5 et Hermes (HMS) 
ont des consequences Importants sur le Centre Spatial 
Guyanais. En effet, les specificites qu'ils entralnent, 
ainsi que revolution sensible du contexte environnant le 
CSG, nous conduisent k examiner et decider des adap- 
tations sensibles sur les systemes techniques du CSG. 
Les principaux points que Ton peut citer pour illustrer ce 
propos sont les suivants : 

- augmentation d'un rapport 10 des objectifs de Suret6 
de Fonctionnement 

- nouvelies trajectoires de vol pour AR5, par rapport k 
AR4, 

- application des recommandations du Comit6 
Consultatif pour les Systemes de Donnees Spatiales 
(CCSDS) en matiere de Telemesure et de 
T6lecommande, 

- Multiplication des sites a caractere dangereux (usine 
de fabrication des propulseurs k poudre, site 
d'essais...), 

- recherche d'une «optimisation» des couts de pos- 
session, en vue de diminuer les couts d'exploitation. 

Parallelement a ces evolutions incontournables pour le 
segment sol, certaines contraintes sont k considerer, 
qui dans certains cas, vont influer sur les deve- 
loppements futurs. C'est le cas notamment de deux 
d'entre elles : 

- les travaux d'adaptation des installations existantes 
et leur integration avec les equipements ou 
systemes nouveaux qui ne doivent en aucun cas 
perturber les operations de lancement au profit 
d'Ariane 4, 

- les nouveaux developpements devront prendre en 
compte I'exigence de formation et d'entralnement 
des op6rateurs en considerant particuli^rement le 
contexte guyanais (emplois locaux et eloignement 
de I'Europe). 

Afin d'etudier de maniere coherente les impacts que 
vont avoir sur le CSG, i'ensemble de ces evolutions et 
contraintes et d'integrer au mieux les insatisfactions 
entralnees par les limites des systemes existants, un 
projet (projet CSG 2000) a ete decide en 1988 et a mene 
en 1989, une phase d'etudes, visant a mieux cerner les 
besoins et proposer des solutions. La suite de I'expos^ 
se propose d'en presenter les principales orientations 
portant sur la Sauvegarde, la Coordination des opera- 
tions, les moyens de mesure et leur repercussion sur les 
moyens communs. 

3.1    La Sauvegarde 

En matiere de Sauvegarde en Vol, les efforts 
entrepris portent sur trois points : 

- amelioration de la prediction d'impact, 

- renforcement des informations mises k disposition de 
la cellule Sauvegarde, 

- recherche d'une meilleure ergonomie au profit des 
operateurs. 

Des etudes sont actuellement en cours pour permettre 
de disposer en temps reel des informations 
representatives de la tache d'impact. Celle-ci est en ef- 
fet, plus representative du danger potentiel presente par 
le lanceur qu'un simple point d'impact, car elle prend en 
compte la dispersion des debris due k I'explosion. Elle 
n^cessite la connaissance, a tout moment, de I'etat du 
lanceur (dynamique de vol, configuration residuelle) et 
de sa situation spatiale (position, vitesse, attitude). 

Les informations de localisation en provenance de la 
centrale inertielle secondaire bord seront utilisees 
comme donnees au meme titre que celles fournies par 
les radars. Regues au sol par la Telemesure, elles parti- 
clperont des le HO a I'elaboration de la trajectographie du 
lanceur. 

La presentation des informations k la cellule 
Sauvegarde sera amelioree. En particulier, on recher- 
chera a soulager I'operateur des taches de correlation 
entre parametres qu'il est conduit a faire en temps reel, 
en s'efforgant de ne lui presenter que des Informations 
validees. L'utilisation du graphisme couleur sera recon- 
duit. 

Le deveioppement de I'ensemble des moyens 
necessaires a la Sauvegarde Vol sera effectud simulta- 
nement avec celui des moyens de localisation (voir § 
3.3). 

La creation d'une cellule de Coordination 
Sauvegarde Sol sera realisee et installee au Centre 
de Lancement n° 3. La multiplicite des sites ou se derou- 
leront des operations dangereuses et en particulier, des 
sites industriels (Usine a Poudre en Guyane), 
I'augmentation sensible du nombre de ces operations et 
le renforcement de la surveillance de I'environnement, 
justifient une telle structure. Celle-ci, tout en s'appuyant 
sur les ingenieurs Sauvegarde existants, aura k sa dis- 
position des outils adaptes pour la prise de decision en 
temps reel (Aide a la Decision Sauvegarde) et disposera 
d'une vue globale des operations et de I'etat de la base a 
un instant donn6. 

L'ensemble de ces moyens devra etre operationnel pour 
les tirs d'essais du moteurs cryotechnique d'ARS prevus 
en Guyane, debut 1993. 
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3.2   La Coordination des operations 

Un effort important est entrepris afin de standardiser la 
planiflcation des operations intervenants sur les 
sites du Centre Technique, des Ensembles de 
Lancement AR4 et AR5, puis ulterieurement d'Hermes. 

L'imbrication de plus en plus forte des taches realis6es 
par ces operateurs (taches qui decoulent de leurs 
missions) impose de disposer, sinon d'outils communs, 
au moins d'une base de donnees et de procedures 
identiques. L'objectif retenu pour la mise en place de 
ces moyens est de disposer d'outils opirationnels pour 
fin 1992. 

Les limitations exposees au § 4 et le respect des 
contraintes 6numerees ci-dessus et en particulier, la 
necessite de conduire la qualification technique des 
nouveaux dispositifs en continuant les tirs AR4 nous 
conduisent k creer un nouveau Centre de Controle 
Celui-ci sera congu de maniere a respecter le concept 
de separation des fonctions «Technique-Operation- 
Decision». La possibility de pouvoir le configurer aise- 
ment pour des tirs AR4, AR5 ou Hermes sera obtenue 
par la banalisation physique des postes de travail et 
I'appel k des configurations types par moyens logiciels 
predefinis et prequalifies. II s'appuiera largement sur les 
dispositifs de telegestion des systemes techniques 
dont il assurera le controle. La distribution des informa- 
tions aux «acteurs» sera configurable et dependra des 
fonctionnalites assurees par chacun d'entre eux. La 
mise k disposition de ce Centre de Controle sera recher- 
chee pour avril 1994, debut de qualification du Centre 
Technique pour AR5. 

3.3   Les movens de mesure 

Les deux composantes principales du Syst^me de 
localisation et de trajectographie sont les 
radars et les calculateurs assurant le traitement des 
donnees. Les trois radars du CSG font actuellement 
I'objet d'une renovation. Celle-ci se terminera mi-93. D'ici 
la, on entreprendra le developpement d'un nouveau dis- 
positif de traitement integrant les facilites de configura- 
tion et de simulation moderne et surtout les nouveaux 
besoins de la Sauvegarde Vol, y compris les postes de 
travail dont I'ergonomie doit etre amelioree. L'ensemble 
de ces developpements sera disponible courant 1995. 

En ce qui concerne le Systfeme de T^ISmesure, il 
faut distinguer le reseau de stations des organes de 
traitement en temps reel et en temps differe. 

Quelle que soit la decision a venir pour les Moyens Sols 
Hermes, les trajectoires AR5 automatique necessiteront 
des reseaux de poursuite en partie differents de ceux 
d'AR4. Les etudes menees a ce jour permettent 
d'affirmer: 

- qu'il faudra, pour les tirs GTO (orbite equatoriale) 
modifier I'implantation d'au moins une station pour 
assurer I'intervisibilite recherchee (altitude AR5 plus 
basse que celle d'AR4); 

- que Ton devra se doter au moins d'une station sup- 
plementaire de flanquement pour les tirs SSO (orbite 
polaire), afin de pallier aux effets de flamme ; 

- que pour les tirs LEO (desserte station orbitale), il y a 
lieu de creer un nouveau reseau, comprenant des 
stations transportables (terrestre et/ou embar- 
quable). 

L'exploitation de ces stations sera facilitee par la mise 
en place d'un dispositif de telegestion permettant k un 
responsable technique situe a Kourou, de maitriser les 
configurations et I'etat de ces stations. 

Le traitement des donnees de Telemesure sera limite au 
CSG a son aspect temps reel, necessite par la mise k 
disposition pendant le vol d'informations au profit de la 
Sauvegarde Vol et d'Arianespace. Apres le tir, a 
Toulouse, un traitement complet des donnees sera ef- 
fectue. Pour ce faire, un dispositif performant de trans- 
mission de donnees sera disponible entre les stations 
aval, Kourou et Toulouse. 

Enfin, les equipements des stations de Telemesure et 
de la station de Telecommande seront adaptis aux 
nouveaux dispositifs de codage retenus 
(recommandations CCSDS). 

L'ensemble du systeme de Telemesure sera developpe, 
a partir de mi-91, de fagon a etre disponible au plus tard 
fin 94. 

Les moyens Optique et Vid6o ne subiront pas de 
bouleversements profonds, mais un effort sera fait pour 
faciliter l'exploitation des nombreuses cameras 
implantees sur les sites et pour disposer de moyens 
d'archivage mieux organises. 

Par ailleurs, on s'efforcera de rassembler l'ensemble de 
ces moyens dans un systeme organise incluant 
notamment les aspects Regie et Brassage. 

L'echeance retenue pour disposer d'une cinepho- 
totheque (archivage) est fixee debut 92, pour le reste 
mi-94. 

II en est de meme du dispositif M^tio pour lequel on 
prevoit d'ameliorer sensiblement I'ergonomie du 
responsable technique. Mais, les nouveaux besoins ge- 
neres par Ariane 5 en vol automatique et en vol habit6 
vont entraTner des equipements nouveaux pour la me- 
sure du profil de vent et des champs electriques que le 
lanceur sera susceptible de rencontrer le long de sa 
trajectoire atmospherique (0 a 20 Km). La definition pre- 
cise de ces moyens est en cours, l'objectif etant de dis- 
poser d'un systeme operationnel pour le premier tir AR5 
(avril 95). II est envisage d'utiliser des systemes proba- 
toires des fin 91 pour AR4. 

3.4   Les movens associes 

Sont regroupes sous cette rubrique, les supports 
Telecommunications et Infrastructures necessaires au 
fonctionnement de l'ensemble, ainsi que le dispositif de 
Relations Publiques. 

Le domaine des Communications va subir une 
evolution tres sensible, tant sur le concept que sur son 
exploitation. II a ete en effet decide, la creation de deux 
reseaux distincts : un reseau d'entreprise et un reseau 
operationnel. Ces deux reseaux qui desserviront 
l'ensemble des installations de la base, se partageront 
des ressources communes. Un administrateur de re- 
seaux sera installe et permettra une gestion centralisee 
de ces reseaux et des ressources associees. Le reseau 
operationnel sera prioritaire pour I'affectation des res- 
sources au moment des lancements. Chaque reseau 
sera capable de vehiculer voix, donnees et images. Au 
reseau d'entreprise, seront associes des serveurs et 
des terminaux utilisateurs banalises. 

L'ensemble de ces dispositifs sera desservi par une 
infrastructure de communication, s'appuyant sur 
I'existant et complete par des fibres optiques. Un soin 
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particulier a ete apporte a I'aspect Surete de 
Fonctionnement. Les premiers travaux concernant le 
renforcement des liaisons physiques seront termines 
mi-91. Le reseau d'entreprise sera developpe en deux 
phases, la premiere phase aboutissant fin 91. 
L'ensemble du systeme de communication devra etre 
disponible debut 94. 

Cette Evolution Importante du Centre Spatial Guyanais 
doit s'accompagner necessairement d'une mise k 
niveau des moyens d'Infrastructures. C'est le cas 
notamment de la production d'energie dite de secours 
pour laquelle a ete installee des le debut de cette 
ann^e, une centrale capable de fournir 2,5 MVA au 
Centre Technique. Pour la production d'eau glac6e n6- 
cessaire k la climatisation des locaux, un recondition- 
nement de I'existant est en cours et sera probablement 
complete par une centrale neuve, qui et terme pourrait 
satisfaire la totalite des besoins. 

Enfin, des installations specifiques pour les Relations 
Publiques seront r6alisees. Elles permettront non 
seulement d'accueillir les visites journalieres, grace au 
musee situ6 hors de I'enceinte du CSG, mais offrira aux 
industriels interesses, des espaces pour exposer leur 
realisation dans le domaine spatial. Par ailleurs, des 
moyens specifiques s'inscrivant dans un contexte 
europeen beaucoup plus large, aux horizons d'Hermes, 
permettront d'offrir aux VIP, a la Presse et aux Invites 
des espaces d'accueil, d'observation et de travail au 
moment des lancements. 

4.   CONCLUSION 

Tous ces developpements nouveaux resultent de la 
volonte qu'ont eu I'ESA et le CNES de conduire un 
programme coherent sur les Moyens Sol AR5 et Herm6s, 
de fagon k disposer a I'aube du troisieme millenaire d'un 
outil capable de repondre k la poursuite de I'effort spatial 
entrepris par {'Europe. Ces developpements seront trai- 
tes en deux grandes etapes, la premiere aboutissant en 
95 pour le premier lancement AR5, la seconde vers I'an 
2000 pour le premier lancement Hermes. 

L'integration de cette activite spatiale sur le continent 
latino-americain et plus specialement dans le de- 
partement de la Guyane, entralne des mesures 
d'accompagnement importantes concernant le statut 
social des personnels travaillant sur la base et sur 
I'environnement socio-economique vis-^-vis de la com- 
munaut6 guyanalse et des administrations et grands 
services publics frangais. 
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ESRANGE - SOUNDING ROCKET AND BALLOON FACILITY 

U Hogman, J Englund, A Helger, A Wikstrom, L Marcus 

Swedish Space Corporation, Esrange, Sweden 

ABSTRACT 

Esrange offers a compiete range of services for sounding rocket and 
ballon launchings to users from all over the world. 

Experiments carried out include microgravity, geophysics, space 
physics, astronomy and the chemistry of the upper atmosphere. 
Data from the extensive network of ground based scientific instru- 
ments in northern Scandinavia can be displayed at Esrange. 

Most types of sounding rockets including high performance vehicles 
such as Terrier Black Brant and Skylark 12 can be launched. The 
latest development, MAXUS (MBB-ERNO/SSO) is offering 15 min. of 
microgravity and 1000 km apogee. Balloon payloads up to 500 kg 
are regularly flown from Esrange. The land recovery operations are 
very reliable concerning both rockets and balloons. 

The recreational facilities include satellite-TV, sauna, billiard, 
gym, fishing and hunting. 

There are daily flight connections between Kiruna and Stockholm. 

2. SOUNDING ROCKETS 

356 sounding rockets have been launched from Esrange since 1966. 
The most common experiments are in the field of: Auroral research, 
Aeronomie, Astronomy, Ozone research and Microgravity. 

Esrange offers a unique possibility to make simultaneous 
measurements of Auroral acitivites, Ozone hole etc. by means of 
sounding rockets, balloons, satellites, aeroplanes and ground based 
measurements. 

Keywords: Esrange, sounding rocket, balloon, satellite. 

1. GENERAL 

Esrange is an international space operations center for sounding 
rockets, balloons and satellites. It is situated close to the town of 
Kiruna in northern Sweden (68°N, 2rE). 

The base is owned and managed by the Swedish Space Corporation 
(SSC). 

The Operations are co-ordinated by the European Space Agency 
(ESA) within the framework of Esrange Special Project (ESP) and 
financially supported by France, Germany, Switzerland and Sweden 
in co-operation with Norway. 

Scientists from all over the world are invited to use the Esrange 
facility. The range user community includes scientists from e.g. 
Japan, USSR, Western Europe, USA and Canada. 

Esrange offers a complete range of services for sounding rocket and 
balloon launchings. The experiments can be co-ordinated with the 
reception of data from scientific satellites. 

New installations and investments are continously made in order to 
meet new requirements from the scientists. 

The following general support facilities are available: mechanical 
workshop, spare parts store, offices, conference rooms, secretarial 
assistance, 40 hotelrooms at the range and a good restaurant. 

An extensive network of scientific instrumentation such as EISCAT, 
STARE, CUPRI-radar has been established in northern Scandinavia 
and data can be linked directly to Esrange. Facilities are available 
for Installation of the users own equipment e.g. ozone-lidars and 
spectrographs. 

Six permanent universal launchers are available, enabling simul- 
taneous launchings as well as launchings of salvos. A big variety of 
rockets have been launched e.g. Aries, Skylark, Black Brant, Nike 
Orion, Taurus Orion, Terrier Black Brant and Super Lokl. 

Since 1977 the guidance system SI9 has been used for controlling 
launch vehicles during boost phase. In 1990 a new attitude control 
system (SPINRAC) from Saab Space was introduced for vehicles 
with exoatmospheric burning. SPINRAC was flown on two occasions 
during 1990 with successful results. This new guidance system will 
enable launchings up to altitudes between 500 and 1000 km with 
three stage vehicles such as Skylark 12 and Black Brant 10. 

The biggest future program at Esrange will be MAXUS. MAXUS is a 
joint venture between MBB-ERNO, Germany and SSC, Sweden. 
MAXUS is a development of the German program TEXUS and the 
Swedish program MASER. MAXUS will primarily be used for micro- 
gravity experiments but will also be available for other applications. 
Launch vehicle will be a CASTOR 4B with flexed nozzle and a capa- 
bility to carry 350 kilos of experiments to 1000 km altitude. The first 
launching is planned from Esrange in May 1991. 
A new launch complex including extension of the blockhouse and a 
rocket storage has been built for the CASTOR 4B. 

All payloads launched from Esrange can be equipped with a 
recovery system and easily recovered in the land Impact area by 
helicopter. Recovery operations have so far been very successful 
and the payload is normally back at the range within one hour. This 
is of greatest importance concerning biological experiments in 
microgravity. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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3. BALLOONS 

Balloon activities started at Esrange in 1974, Since then 161 
Stratospheric balloons have been released from the range. The 
balloons are mostly utilized by scientists in the field of ozone 
research, astronomy, auroral research and microgravity. 

All balloons are released by auxiliary balloon techniques. The launch 
pad enables launchings of balloons up to the size of 600 000 m^. 

A preparation hall for balloon payloads including a control centre for 
balloon operations is situated close to the pad. 

Experiments, release of ballast and cut down can be commanded 
from Esrange. 

Long duration flights with experiment times between 10 and 20 hours 
can be carried out during the turn around periods in April-May and 
August-September when the high altitude wind is very low. Recovery 
of the payload can then be carried out close to Esrange. During the 
winter time westerly winds are predominant at high altitudes. This 
wind situation is typical during ozone research campaigns in 
January-February. Recovery is then carried out over the eastern part 
of Finland. Normal flight times are 3-4 hours. Recovered experiments 
have many times been re-flown just a few days after the first flight. 

4. SCIENTIFIC AND TECHNICAL SUPPORT FACILITIES 

Auroral TV-system 
An extremely sensitive camera system for night sky obsen/ations is 
available. 

The field of view is either 180° all sky or 50°. The camera is mounted 
outdoors on a remotely controlled pedestal. 

The TV picture is displayed in the Scientific Centre, including 
universal time and count-down time. The composite signal is recor- 
ded on a time lapse video recorder which allows up to 24 hours of 
unattended image recording. 

Photometers 
A four-channel photometer measures specific spectral lines in auroral 
emission. Data from the instrument is displayed in the Scientific 
Centre. Different portions of the sky can be examined as determined 
by a remotely controlled pointing mechanism. Data collection can be 
done in the data acqusition system. 

Riometers 
Two riometers are in use, at 27.6 MHz and 35.1 MHz. The location 
and configuration of instruments has been chosen to minimize 
effects of earth rotation and radio frequency interference. The output 
from the riometers are today complemented with additional antenna 
systems. It is possible to choose narrow or wide beam antennas 
when measuring with the instruments. It is also possible to use the 
data acquisition system to record data from the riometers. 

In order to support new areas of research and technical require- 
ments from scientists, Esrange is continuously developing instru- 
mentation, equipment and technical functions. Besides classical 
ground based scientific instruments, data from more sophisticated 
instruments like STARE. (The Scandinavian Twin Auroral Radar 
Experiment). EISCAT (European Incoherent Scattering Scientific 
Association) and CUPRl (Cornell University Portable Radar Inter- 
ferometer) are linked to Esrange. 

These instruments are located far away from the range but data is 
transferred via the public telecommunication network and is 
displayed in real time. 

IRF (Swedish Institute of Space Physics) and EISCAT are situated 
close to Esrange. This gives unique possibilities to co-ordinate 
research in the atmosphere. 

Telesclence Is a new field of operations which has been tested 
during TEXUS campaigns. Data is transferred from the scientist's 
instrument directly to his/hers own laboratory which may be located 
thousands of kilometers away from Esrange. By means of tele- 
commands it is possible to manipulate the instrument and observe 
the results in real time. Broadband video signals are transferred via 
satellite communication. 

New systems have been built to enable data reception and tele- 
commanding of payloads flown as high as 1000 kilometers. 

4.1 Scientific support facilities 

There are different possibilities to display and record data from 
Esrange ground based scientific instruments. All instruments can 
operate as separate systems but it is possible to connect them to a 
new powerful Data Acquisition system. Data from the acquisition 
system is available to scientists upon request. 

Magnetometers 
A new instrument was installed during 1988. Fluxgate sensors for 
measuring three components of the earth's magnetic field are loca- 
ted 300 metres north-west of the main building, in an area which is 
free from magnetic interference. 

The analog signals are presented in real time on a colour CRT 
display and on a multi channel paper recorder. 

Data is recorded in the instrument and also in the Data Acquisition 
system. 

Ionospheric sounders 
A vertical-incidence ionospheric sounder is installed at Esrange down 
range station. 

The sounder transmitts RF pulses which are reflected by different 
layers in the ionosphere. The RF frequency is swept from 0.25 MHz 
to 20 MHz. 
The result of the measurement is recorded on 35 mm photographic 
film as virtual height vs. frequency. The height range is up to 100 km. 

A new digital ionospheric sounder will be Installed at IRF, located 
about 30 kilometres west of Esrange. It will be possible to receive 
real time data via modem links and display and record data at 
Esrange Scientific Centre. 

Faraday transmitters 
Four Faraday transmitters are installed near the launch area. These 
transmitters can be used to emit linearly polarized RF energy Into the 
ionosphere. The RF frequencies are normally fixed but can be moved 
to meet special requirements. 

All-skv camera 
A camera system with a field of view covering the full hemisphere is 
used to record the aurora. The pictures are in colour or black/white 
35 mm film including timing information. 

STARE 
The Scandinavian Twin Auroral Radar Experiments is a system that 
provides ionospheric electric field estimates in real time. Two 
coherent radar stations,   one in southern Finland and one in 
southern Norway, cover a 200 000 km field of view of the E-region 
over northern Scandinavia, including Esrange. Real time data is 
received via modem links and plasma drift data can be presented in 
beam range or vector mode by a computer system on a graphic 
colour terminal. The instrument belongs to MPI and can be operated 
upon request. 

CUPRl 
The CUPRl-radar Is placed in Lycksele In the north of Sweden. This 
radar is owned by Cornell University and is used by scientists visiting 
Esrange. The frequency is 50 MHz and it is used for auroral studies. 

4.2 Technical support facilities 

Telemetr/ 
The telemetry station is very flexible and can quickly be configured 
for different missions. Several telemetry links can be maintained 
simultaneously, RF downlinks in P-, S- or L-band are used. 
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Equipment for demodulation and recording at PCM, FM and TV 
signals is included in the station. Signal decommutation and condi- 
tioning for quick look is also performed. Flight data is presented in 
real time or post flight, using several different media and format. 

Computer compatible tapes can be generated both for PCIVI and FM 
data. 

Esrange telemetry station has been modernized during the last 
years. The station will in the future be supervised, logged and 
reconfigured by computers. A new ranging system gives complete 
information about the flight trajectory from take-off to impact. New 
equipment for distribution of TV-signals is installed. 

To receive data from rockets at very high altitudes the Esrange 
satellite antennas are used. Data is linked from the antennas to the 
Esrange and DLR telemetry stations. 

G-band radar 
The main system to obtain information about the flight trajectory is a 
C-band tracking radar, located about 3 kilometres from the launcher. 
In skin-tracking mode it gives a high accuracy trajectory up to 130 
kilometres altitude for most rockets. If the payload is equipped with a 
radar transponder, the complete trajectory from take-off to impact is 
obtained with an accuracy in altitude of ± 130 metres. 

A new acquisition aid system has been purchased and installed on 
the slaved platform to the radar. Pointing data from this system will 
also be sent to satellite antennas and to the parabolic telecommand 
antenna. 

Telecommand system 
A ground to space transmitter system is available. This system is 
used for commanding and manoeuvring of experiments flown on 
rockets or balloons. 

The system is also used for flight safety purposes to terminate 
balloon or rocket flights. 

Two carrier frequencies are used, one for experiment commanding 
and the other for flight safety commands. The system is equipped 
with two low gain helix antennas for short range operations and one 
high gain parabolic antenna for long ranges. 

Steering information to the parabolic antenna is received from other 
systems. 

Upper air observations 
A radiosonde system is used to measure the atmospheric conditions 
Temperature, pressure and relative humidity as well as the ozone- 
profile can be measured and transmitted to a ground station. An 
aerogram for all these parameters is produced in real time. 

Facilities for installation of user instruments are available at the 
range. 

Recoverv system 
The recovery system relies on a homing beacon in the payload. 
Helicopters with special receivers and associated antenna equipment 
localize and recover valuable equipment within hours. 

Laboratory facilities 
Six general purpose laboratories are available since a few years. 
They have been equipped with general laboratory eqipment, such as 
workbenches, cupboards, chairs, chemistry benches and laminar 
flow benches. Apart from this, other equipment such as high- 
temperature ovens, vacuum pumps, microscopes, refrigerators and 
freezers are available. 

5. SATELLITES 

Esrange is an important centre for the support of many national and 
international satellite projects. 

The facilities for reception, processing and display of data from 
scientific satellites may be of particular interest to the users of 
sounding rocket and balloon experiments. 

Data from scientific satellites, sounding rockets and balloons can be 
received simultaneously at Esrange. This gives unique opportunities 
to make correlation and verification studies of data taken at different 
points in the polar region. Data received from scientific satellites 
could also be used as a basis for deciding the launch instant for 
sounding rockets and balloons. 

The other satellite support function that may be of interest to 
Esrange users is the Tracking, Telemetry and Command (TTC) 
support to any satellite in a high inclination orbit. 

6. CONCLUSION 

Esrange is an international space operations centre that offers a 
complete range of services for sounding rockets, balloons, satellites 
and ground based measurements. 

New installations and investments are continously made in order to 
meet new requirements from the scientists. 

The latest extensions and developments at Esrange are: 

MAXUS for 15 minutes of microgravity and 1000 km apogee 
capability for other experiments 
Introduction of Skylark 12 and other exoatmospheric burning 
vehicles with capability of up to 1000 km altitude 
Improvements of the scientific and technical instrumentation 
and data reception from external scientific ground 
installations 
Extended space for payload preparation and laboratories 
Improvements of in flight command and data reception 

In summary, the main advantages to the user of Esrage are: 
Land recovery of rocket and balloon payloads 
The northern location 
The wide range of services available 
The high standard of the technical and scientific installations 
The competent staff 
The possibility of co-ordinated rocket, balloon, satellite and 
ground based measurements 

Besides the above mentioned facilities there is a mobile clean room 
which can be used for different types of payloads. With fairly simple 
measures it can be extended to preferred dimensions. 

Scientific Centre 
A dedicated centre is available for the range users to set up ground 
support equipment. The scientific centre can easily be reconfigured 
to satisfy the needs of any particular project. 



THE BRAZILIAN LAUNCH CENTER 

Tiago da Silva Ribeiro 

Centro T^cnico Aeroespacial 

Institute de Aeronautica e Espapo 

12225 - Sao Jos4 dos Campos - SP Brazil 

33 

ABSTRACT 

The Brazilian launch base at Alcantara - Maranhao, 

is the new site for scientists to carry out 

experiments  at  equatorial  latitudes  and  for 

launching missions with choice to north and east 

direction. 

This paper will present in a general way, a quick 

survey on present day of the launch base status. It 

will describe the criteria of choice of the new 

Brazilian launch site, the facilities and the 

equipments. 

The organization and conditions for use, in respect 

to the Brazilian launch site, at Alcantara, will be 

presented. 

Keywords: Brazil, Alcantara Launch Center. 

1. INTRODUCTION 

The Brazilian space program comprises three 

segments: the satellite launcher, which is the most 

complex part, the satellite itself and the launch 

range. 

The Satellite Launch Vehicle - VLB is a result of 

more than twenty years of experience in development 

and operation of sounding rockets. 

The satellite, in a first step, is the final goal to 

explore the space to improve the data collection and 

remote sensing use. 

The launch range is the third segment of the 

Brazilian Complete Space Mission - HECB. This 

mission encloses the first phase of the Brazilian 

Space Program that envisages satellizations on low 

earth orbits, using solid propellant rocket-motors. 

The program is sponsored by the Brazilian Comission 

for Space Activities - COBAE, with direct 

subordination to the Brazilian government. This 

Comission, is technically supported by three 

organizations: Institute of Aeronautics and Space - 

lAE ; Alcantara Launch Center - CLA and Institute 

for Space Research - INPE. The lAE and CLA are under 

the Ministry of Aeronautics and INPE is subordinated 

to the Secretary of Science and Technology. The lAE 

objective, in the Program, is to implement research 

and development projects in the field of space and 

technology. 

The CLA has the task of planning, building and 

onnrating the new rocket launch site. 

The INPE purpose is to carry out the development of 

artificial satellites. 

2. RESUME OF SPACE ACTIVITIES IN BRAZIL 

For a better understanding of why 

Brazil decided to construct the Alcantara Launch 

Base, a short review of the Brazilian space program 

will be given. 

The Brazilian space activities can be characterized 

by two different phases: in the first phase the 

research and development sounding rockets used 

aerodynamics as the basic stability factor; the 

second phase, now in progress, includes guidance and 

control in the system. 

The first phase under lAE management started in 1965 

with the design and manufacture of the SONDA I 

system. This rocket served as a learning ground in 

the field of solid propellants and the 

development of short range rockets. 

The SONDA I system was designed for high atmosphere 

sounding in altitude ranging from 60 to 75Km. 

Approximately 200 SONDA I were launched. The 

development of the SONDA II system, started in 1966, 

as a mono-stage rocket with the capability to carry 

a 44 Kg payload to an altitude of 100 Km. More than 

50 SONDA II were launched. 

In 1969, lAE started the design and development of a 

two stage rocket, designated SONDA III, with a basic 

mission to transport 60 Kg payload to an altitude of 

600 Km. Up to now, 23 SONDA III were launched. 

The second phase, i.e.. Research and Development 

rockets with 3 axes control system started in 1974 

with the preliminary design studies and 

specifications of the SONDA IV system. Four 

prototypes flew since the beginning of the second 

phase. 

The SONDA IV technologies include TVC system by 

means of liquid secondary injection and flexible 

nozzle, respectively in the first and second stage. 

The SONDA IV rocket is the base for the development 

of the Brazilian Satellite Launch Vehicle - VLS, 

under development. 

The VLS is a conventional four stages satellite 

launcher utilizing solid propellant motor in all 

stages. It is being designed and developed based on 

the available technology from twenty years of 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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experience by lAE on solid propellant rockets. The 

vehicle will have the capability to insert a 100 to 

200 Kg satellites into circular orbits ranging from 

250 to 1000 Km in altitude, and with a large 

spectrum of inclinations when launched from 

Alcantara.The VLS main features are: 4 stages, with 

50.8t of lift-off mass, 18.8ra of lenght and 1.0m 

diameter each rocket-motor (Fig. 1). 

V 
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% 

FIG. 1 - SATELLITE LAUNCH VEHICLE-VLS 

3. CRITERIA  OF  CHOICE FOR  ALCANTARA LAUNCH 

CENTER IMPLEMENTATION 

A Space Center is a complex consisting of spaceport, 

launch  pad, and bxjildings for   assembling  the 

units and   to   control   the operations and 

administrative offices.  The whole system being 

distributed in a manner suitable to the area 

selected, so that, the activities taking place in 

each sector may be processed in coordinated fashion 

with interconnections optimized and facilitated. 

A number of Brazilian states emphatically expressed 

their desire to be selected for the new Brazilian 

space center. 

Hence Natal, in Rio Grande do Norte state, is justly 

proud of its "Barreira do Inferno" Rocket Launch 

Center. 

Even greater satisfaction is doubtless felt by the 

inhabitants of the state of Maranhao of having their 

town of Alcantara, already recognized as a historic 

monument site, rich in tradition and with a past 

full of glories, to house the major Brazilian space 

center,  from which  will  fly satellite  launch 

vehicles. 

But why Alcantara, it may be asked? 

In the first place, this site is close to the 

Equator (Fig. 2),with an area of 520 km^, latitude 

02° 18'S, an extremely favorable location in itself, 

for placement of satellites in polar and equatorial 

orbits. This factor of proximity to the equator is 

one of the most important aspects in terms of 

significant fuel economy. 

FIG. 2 - ALCANTARA LOCATION 

Another important factor why  Alcantara was chosen 

is its position in relation to the sea, with the 

northern region of the site verging onto Sao Marcos 

and  Cuma  bays,    affording  excellent  safety 

conditions. 

The     climate      at     Alcantara     was 

another characteristic for selecting  this  site. 

It has a clearly defined rainfall pattern, with 

prevailing  winds  within acceptable  limits  and 

favourable pattern of temperature. 

Proximity to Sao Luis, the state capital, also 

contributed to the choice of Alcantara. 

Thus, with reliable services linking it up with the 

capital, Alcantara will be able to receive from Sao 

Luis the whole of the logistic support. 

4. CLIMATE 

The climate of the area can be described as having 

two distinct seasons: rainy season, during the 

months of January through June. It represents 89% of 

the total annual precipitation; and the dry season 

with 11% of the total annual. 

In terms of temperature and Relative Humidity, the 

region does not present accentuated variations. The 

monthly average temperature is always higher than 

25°C, showing maximum values of 27°C, during the dry 

season. 

On the other hand, the Relative Humidity follows a 

different pattern from the temperature, with the 

monthly average values in the range from 80% to 90%. 

The predominant wind flux blows in the northeast 

direction independently in all season of the year. 

However, the wind velocity presents a distinct 

pattern in the dry season, with average values in 

the range from 3,0 to 5,0 m s'' and in the rainy 

season from 2,0 to 3,0 m s'. Fig. 3 shows the 

climate elements described above. 
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FIG. 3 - ALCANTARA CLIMATE FIG. 5 - ADOUR-THOMSON RADAR 

5. TECHNICAL FACILITIES 

5.1 Alcantara Launch Center 

The technical facilities available in the Alcantara 

Center are grouped in the following areas: Operating 

Systems, Satellite Control Station, Preparation and 

Launch Pad and Support Facilities (Fig. 4). 

5.1.1.2 Radar SYStein II 

It is an Atlas - Thomson radar type, 32 km far from 

the launch pad and has the following technical 

data: 4m diameter antenna, monopulse mode, 

frequency range from 5450 - 5825 MHz, peak power 1 

Hw, average power 1 Kw. It is operated in the skin, 

transponder, slaved and manual modes. 
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FIG. 4 - ALCANTARA LAUNCH CENTER FACILITIES 

5.1.1  Operating Systems 

5.1.1.1 Radar System I 

It is an Adour-Thomson radar type (Fig. 5), 7 km far 

from the launch pad and has the following technical 

data: 3m diameter antenna, scanning mode, frequency 

range from 5450 to 5825 MHz - peak power 250 Kw, 

average power 250 w. It is operated in the skin, 

transponder, slaved and manual modes. 

5.1.1.3 Telemetry System 

The equipment operates in S and P bands. 

The S - Band Subsystem has a 10 m diameter antenna, 

frequency range 2200 to 2290 MHz, four receivers - 

two double chain carriers, decomnutation PCM, PAM 

and FM,. two magnetic tape units of 1 in/14 tracks. 

Visualization with five ink graphic recorders, with 

a total of 31 tracks. 

The P-Band Subsystem has a small size antenna, four 

crossed dipoles, frequency range 215 to 260 MHz, two 

receivers - one double chain carrier (Fig. 6). 

I 
FIG. 6 - TELEMETRY SYSTEM 
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5.1.1.4 Data Processing 

It consists of a Central Solar 16/85 conputer 

located at the data processing center and two Solar 

16/65 computers at Radar Stations. 

.»H 

5.1.1.5 Management 

The management includes the operating phone 

networks, specialized telephone and operating 

signaling. It also relies on the support provided by 

an audio-register subsystem. 

m mss^m i 

5.1.1.6 Time Generation and Distribution FIG. 8 - CONTROL CENTER 

The    purpose    of    this    system is 

to assure general time synchronization   of the 

Center to date  the various records carried out 

during the launch campaign. To distribute the coded 

time (IRIG B) and to synchronize pulses along the 

Launch Center and to display time and to permit the 
countdown in the operational stations. 

5.1.1.7 - Meteorology facility 

This system was designed for altitude and surface 

meteorological observations, as well as follow-up of 

frontal systems and mesoscale required for the 

weather forecast (Fig. 7). 

FIG. 7 - METEOROLOGY FACILITY 

5.1.2  Satellite Control Station 

The satellite control station is presently under 

construction (Fig. 9). 

5.1.1.8 Control Center 

7'*. 1 

FIG. 9 - SATELLITE CONTROL STATION 

5.1.2.1 - Ground Station 

The electronic equipments of the ground station 

consist basically in the TT&C facilities, the 

payload processing facilities and the comjxjters to 

supervise the station and to stablish data 

communication with the ground segment. 

The main requirements of the station are: computer 

and TT&C hall with an area of 250 nr, consoles room, 

laboratories room, time and frequency room, antenna 

equipment hall, officer and Conference rooms. 

This building (Fig. 8) includes all the facilities 

to control the operations during the countdown. 5.1.2.2 - Satellite Preparation Complex 

This complex will be used specifically for satellite 

operations such as: preparation, satellite testing 

and monitoring during all the work phases and 
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satellite integration to the launch vehicle. 

The operations will be executed in two different 

zones: 

. satellite preparation - Nonhazardous operations 

. satellite preparation - Hazardous operations 

5.1.2.3 Satellite Filling and Assembly Building 

distribution networks. 

Each substation is attached to a separated network, 

supplying the power demand for specific sectors. 

5.1.4.2 Airport 

The runway with dimensions 2500 m x 45 m allows 

operations of large size aircrafts. 

In this building, the satellite will be prepared 

for fluid filling, pressurization, pyrotechnics 

assembly, balancing if necessary, weighting, 

electrical, mechanical and arming checkout, final 

inspection and packing. 

5.1.4.3 Residential 

The Center has residential and hotel facilities to 

support the users during the campaigns. 

5.2 - Natal Launch Center (Remote Station) 

5.1.2.4 Chemical Laboratory 

This building will be used for quality control of 

the propellents and pyrotechnics. 

5.1.2.5 Storages 

Adequated structures will be constructed for storing 

pyrotechnics and propellents. 

5.1.3 Preparation and Launch Pad 

These buildings (Fig.10) include the preparation of 

the vehicles and the payloads, launch pad and 

advanced control (blockhouse). 

FIG. 10 - PREPARATION AND LAUNCH PAD 

5.1.4   Support Facilities 

5.1.4.1 Emergency Power System 

The emergency power and the comnercial power system 

were designed to meet the requirements of the 

systems in a more suitable manner. 

The entire system is composed by six separated 

substations,   with   aerien   and   underground 

Natal Launch Center, named Barreira do Inferno 

Launch Center - CLBI, supports launches of small 

vehicles (Fig. 11). It was implemented during the 

development of the Brazilian sounding rockets, 

since 1965. 

FIG. 11 - NATAL LAUNCH CENTER 

It is equipped with the same technical resources of 

Alcantara Launch Center. Hence, its strategic 

location, latitude 05" 55'S, make it very 

interesting as redundant and extending range for 

tracking, observation and telemetry (Fig.12). 

FIG. 12 - RADAR AND TELEMETRY SYSTEMS 
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The Center has tracking stations qualified in 
supporting the ARIANE Launches since its first 
operations. 
The Center has all  the necessary support to 
accomodate the users during the launch caapaign. 

6. ORGANIZATION 

Alcantara Launch Center - CLA belongs to the 
Ministry of Aeronautics and it is directly 
subordinated to the General Director of the Research 
and Development Department - DEPED. The relative 
position of CLA into the DEPED structural 
organization is shown in Fig. 13. 
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Fig. 13 - DEPED General Organization Chart 

The range mission is to provide the rocket launch 
support according to the government space policy. 
The CLA is charged with assignements to coordinate 
all tasks related with technical and operational 
launch activities. 
The CLA has very close relation with the Institute 
of Aeronautics and Space - lAE of the Aeroespace 
Technical Center - CTA, that is assigned with the 
design and development of space vehicles programs. 

7. CONDITIONS FOR USE 

Concerning to the new launch site at Alcantara, we 
are sure that its implementation will provide 
favourable conditions and benefits for launching and 
tracking purposes, not only for the Brazilian Space 
Program, but also for the worldwide space coranunity. 
The range facilities may be used by foreign entities 

through an agreement with the Brazilian government. 
Any further information on this subject will be 
gladly studied and provided by: 

MINISTER 10 DA AERONAUT ICA 
DEPARTAMENTO DE PESQUISAS E DESENVOLVIMENTO 

Esplanada dos Ministirios 
BL "M» Ediffcio - Anexo do MAer - 3° Andar 

CEP 70045 - Brasilia - DF - Brazil 
FAX   : 55 61 224 6112 

PHONE NUMBER: 55 61 226 2968 

8. CONCLUSIONS 

As a result of the Brazilian Space Program, the 
benefits for the scientific community were the 
exploration of the space using, in a first instance, 
sounding rockets. This goal was accocnphished during 
the past two decades. 
The technology developed gave the of^rtunity to 
invest in a more sophisticated and challenging 
mission - The Brazilian Complete Space Mission. The 
MECB mission will enable the country to pursue the 
objective of having its own satellite, launched from 
a Brazilian  launch center,  using a Brazilian 
launcher. 
The MECB mission intends to reach the following 
objectives: 
- to allow the country to put in orbit satellites 

for its programs such as: data collection, remote 
sensing, meteorology, telecomunication, etc.; 

- to enable competence in  specification,  design, 
construction and operation of space programs for 
the Brazilian community and future foreign users. 

The Alcantara Launch Center is the pride of the 
Brazilians and it will be the space station of the 
future. Nowadays, the dream is a reality for low 
earth orbits, since we will be launching soon our 
first satellite. It is necessary to continue the 
research and development in space activities in 
order to improve the life condition of the community 
and as a consequence, to improve and enlarge the 
relationship with the worldwide community. 
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Abstract. 

And0ya Rocket Range (69'18'N, 16°0rW), the Norwegian 
Space Centre's launcii facility, has since 1962 established 
an extensive record of successful launches of sounding 
rockets. 

In 1989, a demand for launch facilities capable of launch- 
ing large sounding rockets, such as the Black Brant XII 
was identified, and major upgrades were initiated. 

A new launch facility is now under construction. This pad 
can handle rocket configurations of up to 20 tones, offer- 
ing elevation from 65* - 90* and azimuth of 260° - 020". 

It has been verified that the new launch facility can be used 
for orbital launches of micro-satellites. Typically, 150 kg 
can be placed in polar, or high inclination orbits at an alti- 
tude of 550 km. Resent developments in satellite technol- 
ogy and the increasing demand for smaller satellites in 
dedicated orbits, are making this an interesting marked. 

In this paper a launch facility for small polar satellites is 
presented. Focus is on the development of a cost effective 
total service for launch and operation of micro-satellites. 
A general TT&C station located at the island of Svalbard 
(78°09'N, 16''02'E), is introduced as a supplement to the 
Troms0 Satellite Station. Special emphasis is put on 
describing the design of a Universal Launch facility for 
sounding rockets and micro-satellites. 

Keywords; Launch facility. Sounding rockets. Micro- 
satellites, high inclination orbits, Integrated launch base. 

1.    Introduction. 

This paper presents And0ya Rocket Range, which is 
Norwegian Space Centre's launch facility for sounding 
rockets and balloons. Today, the range can handle sound- 
ing rockets that can reach an aliitudc of 800 km with an 
impact distance up to 1900 km. A short presentation of the 
existing launch facility and ongoing activities are given. 

In the science community, the prime user of sounding 
rocket experiments. There has recently been a trend to- 
wards experiments requiring longer flights. A long dura- 
lion fligiil (LDF) will increase the amount of data returned 
from a rocket experiment and il can also acquire data from 
different altitudes. This is an interesting trend, but il is in- 
creasing the requirements to the sounding rocket facilities. 

On tlie other hand, new developments in space technology 
have reduced the requirements traditionally associated with 

satellite launch facilities. Integrated components are reduc- 
ing the satellite weight and thereby reducing the require- 
ments to the launch vehicle. This leads to a reduction in 
the size of the launch facility. 

Preliminary studies conducted by the Norwegian Space 
Centre, show that this development is closing the gap 
between launch facilities for large sounding rocket and 
launch sites for small polar or high inclination satellites. 

Consequently, tlie Norwegian Space Centre is now specify- 
ing the requirements to a launch facility for small 
satellites. The ongoing phase A study is also evaluating 
possible way of expanding the And0ya Rocket Range into 
an integrated launch facility that can serve both sounding 
rockets and satellites. 

2.   And0ya   Rocket   Range. 

The range is located in the northern part of Norway. The 
large impact area in the Norwegian Sea, permits launch of 
up to four stage rockets to a maximum impact distance of 
about 1900 km. Since there are few restrictions on the 
selection of flight trajectories, Andoya has become a 
cornerstone in the Norwegian Space program. Since the 
first flight in 1962 a total of 534 rockets and 160 scien- 
tific balloons have been launched from the range. The 
overall rate of success is as high as 89.7 percent for this 
period. 

Number of Launches 
Andoya Rocket Range 1962 • 1991 
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Fig. 1:   Launch Statistics, Andoya Rocket Range 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12-16 MaY 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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The base has through years of oj)eration developed and 
improved necessary infrastructure and technology and is 
now operating the necessary equipment for large sounding 
rocket campaigns. The range is now maintaining a cost- 
effective and flexible structure tailor made for sounding 
rocket launches. 

The international research project called DYANA is an 
example of the complex campaigns carried out at the 
range. During DYANA, And0ya served as the opyerating 
centre for a world wide campaign, dedicated to the study of 
middle atmospheric dynamics up to about 100 km. A total 
of 84 meteorological and 7 instrumented rockets combined 
with ground-based measurements, was launched from 
And0ya alone during this campaign. 

The range has also twice provided launch services for 
scientist from ISAS, lapan. The Japanese group travelled 
around the globe to utilize the facilities at And0ya. 

Since 1972 the range has through the Special Project 
Agreement, been supported by a number of ESA member 
states. In return, the facility is made available on a 
marginal cost basis. 

3.    Basic   Facilities. 

The facilities at the range cover all equipment needed for 
rocket campaigns. The facility is described in Figure 2 can 
be divided into four main areas; Launch Control (LC), 
Launch Area (LA), Support Functions including telemetry, 
computing services and radars (SF) and the User Science 
Operation Centre (USOC). The facilities are in brief 
described in the following: 

The range has a number of launch pads but only two are 
currently used for sounding rocket campaigns. Maximum 
launch capacity is therefore 3 tones. Additionally, one pad 
is used for meteorological rockets. The telemetry equip- 
ment is operating on the L and the S-band and is capable of 
handling housekeeping and data trom two rockets simulta- 
neously. Maximum bit-rate is approximately 1Mb p>er 
channel. 

The USOC is equipped with various instruments for 
measurement of geophysical data. The instruments are 
connected to And0ya Geographical Data System (AGDA) 
which is an on-line data storage and presentation system. 

During the last two years, sea recovery of payloads is also 
made possible through a joint German - Norwegian 

project. During the TURBO/DYANA campaign five pay- 
loads, having a weight of 73 kg each, were successfully 
recovered from the Norwegian sea and reused within 48 
hours. Recovery is made possible through a combined use 
of radar and telemetry in a Trajectory Position System 
(TPS) develofjed at And0ya. The TPS system is effectively 
reducing the uncertainty in the impact point for 
NIKE/ORION sounding rockets having an inherent 
dispersion of 2 km (3s). The accuracy of the impact posi- 
tion is approximately 500 m. 

ZOKnt Timm 

Fig. 3:   Tracking System 

4.   Scientific   Push   Towards   New   Technology. 

Investigation of the pwlar upper atmosphere and the study 
of ionospheric and magnetospheric processes at high 
latitude are playing a central role in rocket campaigns from 
And0ya. 

This activity is continuously pushing the development of 
new technology. The result is increased instrument 
complexity. Combined with a general increase in 
campaign costs, larger sounding rockets are being 
requested from parts of the science community. Long 
duration flights (LDF) will to a certain extent meet the new 
requirements. LDFs, however, are requiring larger sound- 
ing rockets, a development imposing new requirements on 
the launch facility. To meet this demand it has been 
necessary to increase the launch capability at And0ya to 
rockets having weight up to 20 tones. A new Universal 
launch facility is being designed and constructed to 
achieve this. 

C^rsicntSnt 
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Fig. 2:   Range Facilities 



5.  The  Universal  Launch  Facility  no 3. 

The launch facility denoted Universal launch facility no 3 
(U3) is designed to accommodate various rocket configura- 
tions. U3 consists of a hydraulically operated 22 meters 
long beam with a support rail. The beam is hydraulically 
elevated from horizontal position to the desired launch 
elevation just before launch. In horizontal position the 
beam is covered by a concrete shelter with a retractable 
roof. The pedestal to which the beam is attached is covered 
by a steel structure retractable house. The total dimension 
of the shelter is approximately 200m^. Entry is through 
the front end, and payload check-out can be performed 
inside the shelter. 

The shelter is heated and warm air is also used to control 
the payload and/or the rocket motor. A manually operated 
crane with a lifting capacity of 2 tons is installed in the 
front end of the hall. The following parameters charac- 
terize the launch facility: 

• max. safe working moment: 
(assuming cog 10m) 

■ total length, launch vehicle: 
■ max. diameter, launch vehicle: 
■ horizontal distance rail-pad: 
■ vertical distance pad-nozzle 
• beam length: 
• rail length: 
• elevation: 
elevation time: 
azimuth: 
azimuth adjustment: 

200TM 

23m 
1.2m 
2.5m 
5.0m 
22.0m 
20.5m 
0°-90°, ±0.1° 
max. 6min 

260° - 020°,±0.1° 
max. ±6min 

hydraulically driven and remotely controlled 
from blockhouse on both axis 
safety in elevation:    Hydraulic block valves 

azimuth: Hydraulic brakes and safety 
bolts 

Total NEI (explosives): 
Max. Thrust 

12 tons 
53 tons 

41 

The goal of the U3 design has been to create the next 
generation launch facility for small orbital and sub-orbital 
launches. Achieving maximum flexibility and versatility 
has been guidelines in the system design. It has been 
important to specify a universal launch facility with large 
capacity that can be used for a variety of launch vehicles. 

Therefore, a number of existing rocket configurations such 
as the Canadian Black Brant XII, the modified Japanese S- 
520, Scout Ic and some new configurations have been 
evaluated during the design. 

6. Launch Facility for Small Polar Orbiting 
Satellites. 

Satellite technology is in some projects showing the 
opposite trend to sounding rockets. In the science 
community, and for some suppliers of telecommunication 
and remote sensing services, a technologically driven 
trend towards smaller satellite systems is observed. 
Escalating cost and long implementation time has forced 
users of satellite system to reconsider their design and head 
towards miniaturization. 

Micro-electronics, reduced power consumption and light 
weight alloys are now opening up for spacecraft designs 
with drastically reduced weight. The Arianespace marked 
survey conducted in 1990 is listing several upcoming pro- 
jects, such as GLOMER and MAESTRO. These projects are 
illustrating the usefulness of small scale satellite systems. 
Dedicated launches and increase flight frequency will make 
it easier to see the result of a satellite project within a rea- 
sonable time frame. The number of experiments per space- 
craft will have to be reduced, and an increased number of 
flights can be conducted within a reduced budget In addi- 
tion to reduced spacecraft cost, a reduction in the cost of 
the launch vehicle can be obtained since a smaller vehicle 
can be utilized. The Japanese, for example, is suggesting a 
standard satellite having a total weight of only 14 kg. 

The Norwegian Space Centre has studied this development 
and can verify these trends. A launch vehicle capable of 
placing micro-satellites of about 150 kg in high inclina- 
tion orbits with an apwgee of approximately 550 km that 
can be launched out of And0ya has also been identified. 
The gap between large sounding rockets and micro 
satellites is therefore vanishing. The NSC's new launch 
facility which is designed for large sounding rockets, can 
also be used for orbital launches. 

Currently, the NSC is conducting a phase A study to iden- 
tify the user requirements and costs related to the launch of 
small polar orbiting spacecrafts. Additional requirement to 
the launch pad design, facilities for launch vehicle prepara- 
tion and integration and spacecraft check-out and inte- 
gration is also specified. The work is aiming at maximum 
reuse of the existing facilities. This is possible due to the 
reduced size of the launch vehicle and is the main difference 
between this study and the LittleLeo project, the precursor 
of this study. 

Fig. 4:  Universal Launch Facility no 3 
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The Norwegian Space CenLrc conducted recently a marked 
assessinent based on available information. This 
assessment identified 272 proposed satellites with a total 
weight less than 220 kg. 45% was found to have a weight 
less than 136 kg. This figure indicates the users' interest in 
small spacecraft. 

S? Percentage Distribution of 
■"^ Satellite Weight. 

a 
50 100 136        204 
Satellite Weight (kg) 

336 

Fig. 5:   Percentage Distribution of Satellite Weight 

To obtain success, the users of satellite launch facilities' 
states that an integrated launch service must meet the 
following requireiTients: 

- affordable mission cost (including launch cost to 
orbit) 

- short implementation time 
- mission suitability through dedicated orbits and 

launch vehicle 
- high flight frequency 
- performance and delivery accuracy 
- simple planning and small infrastructure 

7.     Marked 
Services. 

Potential     for     Small     Satellite 

salclliles. This service is, however, constrained by rela- 
tively low flight frequency and limited choice of orbits. 
Dedicated orbits are not achievable on piggy-back rides. 

A frequent launch service that can offer dedicated orbits is 
therefore preferred, assuming that a launch facility, a 
launch vehicle and launch operation can be provided for a 
reasonable cost. In the current phase A study, one goal is 
to investigate the possible use of Andoya Rocket Range as 
a launch service provider in the micro-satellite marked. 

The marked data available is covering the period from 
1992 - 2002, and is focusing on spacecrafts having total 
mass less than 220 kg. Affordable mission cost is reported 
to be $15 million per launch. This figure includes instru- 
iTientation, spacecraft, launch vehicle and operation and 
operation control. 

Figure 6 is showing marked segmentation as a function of 
missions. A surprisingly large number of mission is pro- 
posed, but after comparing proposed versus planned 
missions a realization rate of 60% is more realistic. This is 
reflected in the following figures. 

Proposed Mission with weight 
less than 150 kg. 

US Defence 

Government 

Commercial 

Science/amat 

Several marked studies have been conducted to explore the 
commercial launch marked for small satellites. The result 
from the Norwegian Space Centre's evaluation, which had 
special emphasis on micro-satellites (defined as satellites 
with weight less than 150 kg) is showing some interesting 
perspectives. The goal has been to assess whether it is 
commercially justifiable to make the necessary invest- 
ments to upgrade the facility at And0ya. Several user 
groups identified in tlic marked assessment are reporting a 
substantial interest for such services. 

Among the existing launch providers, ASAP and ARTEP, 
flown as auxiliary payloads on the Ariane Launch vehicle, 
are by far the most cost-efficient launch service for sinall 

Marked Potential for 
Small Polar Satellites 

Number of launches 

Affordable mission revenue 

Operation (16.6%) 

Launch (and vehicle) (33.3%) 

Instrumentation (33.3%) 

Plattform (16.6%) 

35    40 0       5      10    15    20    25    30 
Number of Missions 

Fig. 6:   Distribution of Proposed Missions. 

8.   Total   service. 

The existing launch facility for sounding rockets and its 
geographical location, makes it relative easy to expand 
the base to a launch facility for small polar orbiting satel- 
lites. This will, however, not be sufficient to achieve the 
necessary reduction in operation cost to make the service 
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Total Revenue (M$) 

Fig.7:   Total Marked for Small High Inclination 
Satellites. 



attractive to hesitating users. A dedicated low-cost launch 
vehicle must be defined and operation cost, amounting to 
at least 15% of the total cost of a mission must be reduced. 
Ground tracking time must also be increased to ensure easy 
access to the satellite. 

A key parameter for obtaining success with a commercial 
launch facility for small satellites is therefore to offer a 
total service covering launch vehicle and -control together 
with telemetry, tracking & control (TT&C). By integrating 
all services in one system, an effective, minimum cost 
alternative covering launch and operation of micro-satel- 
lites can be established as an alternative to existing facili- 
ties. The Phase A study is exploring this scenario. The 
study is based on the facilities and services offered by 
And0ya Rocket Range, the Troms0 Satellite Station 
(69"39'N, 18'56'E) and a proposed new TT&C station at 
Svalbard. 
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TT&C and data down-link for small spacecraft in high 
inclination orbits above 300 km orbit. This station can 
also be operated for TT&C purposes independent of the 
And0ya facility, opening for interesting commercial per- 
spectives. 

If the results from the phase A study is giving the expected 
results, the Norwegian Space Centre will be able to offer an 
extensive network of ground-based stations to support a 
sounding rocket and satellite launch facility located at 
And0ya. In addition, improved ground coverage of 
satellites in LEO can be made possible from Svalbard. 

9.   Concluding   remarks. 

The Norwegian Space Center is designing a new launch 
facility (U3) for LDF. Due to technological development 

Ground Coverage and Pass Duration from Svalbard 
300 km orbit 

92°-TSS 

92°-LYR 

95° - TSS 

95°-LYR 
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5        6       7       8       9       10     11      12     13 

Pass Number 
14     15 

Fig.8:  Total Coverage of Tracking from Svalbard 

A station at Svalbard will be connected to th6 Troms0 
station and thereby to the global network, through a high 
speed link. The result is a 100% coverage of the passes for 
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and marked demands, the NSC is in parallel conducting a 
phase A study to verify the user requirements for a general 
launch facility for small polar orbiting satellites. The goal 
is to combine the facilities at And0ya Rocket Range, the 
Troms0 Satellite Station and a station at Svalbard and their 
advantageous geographical location to create an integrated 
launch facility for small satellites. To achieve this goal, 
the existing sounding rocket facility at And0ya has to be 
upgraded and equipped with a new launch pad and new 
facilities for spacecraft check-out and integration. The 
Troms0 station has to be extended with a new antenna 
system and at Svalbard a complete telemetry station has to 
bNS built. In general, however, there are no technological 
problems related to such an upgrade. 

The main activity at the And0ya Rocket Range is sounding 
rocket campaigns and it will remain at the service for the 
science community for a long time. The NSC is also 
preparing for the future. By realizing how economical con- 
straints and technological development will increase the 
demands for launch facilities for small satellite systems, 
an integrated launch facility for small high inclination 
satellites and large sounding rockets is being designed. 

Fig.9:   Norwegian Facilities. 
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ABSTRACT 

The growing international market for commercial 
launch services requires assured, low-cost access to 
space. A variety of geographical, economic and 
infrastructural factors make Hawaii an ideal site for 
establishing a commercial spaceport — owned and 
operated by private enterprise — which would specialize 
in launching small- to medium-sized payloads into both 
equatorial and polar orbit. In light of these factors, the 
Hawaii Space Development Authority (HSDA) has 
taken the initiative to implement a bold and visionary 
plan for establishing a commercial space launch facility 
on the Island of Hawaii. George Mead, Vice Chairman 
of HSDA, herein discusses the Authority's goals and 
activities in developing Spaceport Hawaii, highlighting 
the comparative advantages which make the islands a 
unique location from which to provide a dynamic, 
entrepreneurial window to space. 

Keywords: commercial space, launch services, 
equatorial/polar orbits, improved launch 
performance, low-cost access to space. 

Those who dream by night 
in the dusty recesses of their mind 

wake in the day to find that all was vanity; 
but the dreamers of the day 

are dangerous men, 
for they may act their dream with open eyes 

and make it possible. 
T.E. Lawrence 

1. INTRODUCTION 

As we face the 21st Century, the realities of budget deficits, soaring 
developmental costs and diminishing global resources are forcing 
hard but essential choices, many of which threaten to severely 
curtail nationally-based research and development programs — 
especially in the space industry. 

Yet humankind's innate desire to explore and discover has not 
diminished. Our earth, the fourth planet from Uranus, is 
undergoing change in ways that we do not fully understand and 
from sources that we do not completely comprehend. Mission to 
Planet Earth underscores a global recognition of our environmental 
corKerns. Mission from Planet Earth addresses Man's need to 
expand his frontiers — this time into the solar system. 

Current and past administrations (notably the Bush, Reagan and 
Kennedy) have demonstrated strong support for space exploration 
and development. Under President Reagan, a plan developed to 
secure a "balanced, robust, flexible space launch capability" — one 
which could function independently of failures in any single 
launch vehicle system by utilizing a mix of the Space 
Transportation System (STS) and expendable launch vehicles 
(ELVs). 

The impact of this initiative has been widespread, especially 
among nascent entrepreneurial space transportation companies 
who almost overnight found new encouragement to pursue their 

visions for commercial space. Heightened competition in the ELV 
industry, in turn, has encouraged companies to identify specific 
market niches in which their space transportation vehicles would 
be most competitive, particularly in terms of launch performance, 
reliability, and cost. 

Although existing launch facilities worldwide (governmental or 
goveriunent - sul^idized) may be adequate to meet the projected 
demand for launch services over the next 10 to 15 years, several 
factors would make a new, U.S.-based, near-equatorial commercial 
spaceport a more efficient, economic and therefore competitive 
location for aerospace companies with small- to medium-sized 
payloads for low earth orbit 

• The limited availability and capacity of launch pads, 
undependable launch schedules, and cumbiersome security 
procedures impede efficient commercial use of 
government-operated launch ranges. 

• Federal regulations currently restrict the ability of U.S. 
compaiues to utilize foreign launch facilities on a timely basis. 

• A new, state-of-the-art launch facility (especially a 
near-equatorial complex permitting trajectories into both 
equatorial and polar orbit) would provide launch performance 
advantages that could offset additional capital and operating 
expenses. 

In light of these factors, and in view of Hawaii's strategic 
mid-Pacific, near-equatorial location, our State has embarked upon 
an aggressive program to establish a commercial launch complex. 
This effort has evolved as one of several space-related activities 
undertaken in Hawaii which, over time, have established our State 
as an internationally-recognized leader in many areas of space 
science and technology. 

2. HAWAII'S SPACE AcnvrriES 
The clear skies afforded by Hawaii's volcanic peaks have helped 
establish Hawaii as an internationally-rerrawn center for astronomy 
and astrophysics. Mauna Kea already sustains 9 major 
astronomical facilities, including the W. M. Keck Oljservatory (the 
world's largest optical/infrared telescope), and will soon house 
additional outposts operated kiy Japan and Italy. Science City atop 
Mt. Haleakala on the Island of Maui is home to the Mees Solar 
Observatory and Gamma Ray Observatory, where scientists from 
Hawaii's Institute for Astronomy work with researchers from Japan 
on cooperative research programs. And the Mauna Loa Solar 
Observatory will serve as the world's premier location for 
monitoring the upcoming total solar eclipse which will enshroud 
the Island of Hawaii in July. 

In addition to coordinating these astronomical activities, the 
University of Hawaii sponsors a broad range of space-related 
research in telecommunications, geophysics, biological ecosystems, 
and social science, and currently serves as a NASA Space Grant 
College promoting space education programs at the collegiate and 
secondary school level. 

During its 25-year history, NASA's Koke'e Tracking Station on the 
Island of Kauai provided support to the Mercury, Gemini, Apollo, 
and Shuttle manned spaceflight programs as well as numerous 
unmanned satellite projects. 

The Navy's Pacific Missile Range at Barking Sands, Kauai, 
maintains tracking instrumentation to support both military and 
NASA missions. Sub-orbital rockets are launched to fly 
experimental payloads abiove the Earth's atmosphere. And the Air 
Force maintains facilities on Maui, for detecting, tracking and 
cataloging man-made objects in space as well as for conducting 
research in advanced sensor technologies. 
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One particularly innovative venture is our Pacific Space Center 
(PacSpace) - a private, non-profit agency designed to foster 
research and development in space-related technologies for 
coinmercial and scientific applications. PacSpace was recently 
awarded a federal grant to design innovative experiments utilizing 
NASA's Advanced Commurucations Technology Satellite (ACTS), 
and is teaming with university researchers and private 
corporations in Hawaii and on the U.S. Mainland to orchestrate 
cooperative programs in earth and ocean observation, advanced 
telecommunications, and image/data management. 

Hawaii's unique geographical location makes it a highly 
competitive launch site. Figure 2 compares the launch azimuth 
capability of the proposed commercial spaceport in Hawaii with 
operational launch sit^ at Vandenberg Air Force Base in California 
and the Kennedy Space Center in Florida. From this diagram, it is 
clear that Hawaii is the only site (existing or proposed) in the 
United States with the capability of launching payloads into both 
equatorial and polar orbit without overflying populated areas. Our 
State's equatorial proximity will also help minimize expensive 
"dogleg" maneuvers for inserting satellites into geostationary orbits. 

3. PROSPECTS FOR A COMMERCIAL SPACEPORT 

3.1 Arthur D. Little Shjdies 

To increase Hawaii's role in high technology areas. Governor John 
Waihee has directed the Department of Business, Economic 
Development & Tourism (DEED) to investigate opportunities for 
space-related activities which would be most appropriate for our 
State. His goal is to: 

• promote space-related activities to diversify and strengthen the 
State's economy; 

• provide high-technology training and career opportunities for 
Hawaii's youth; and, 

• augment existing space-related research at the Mauna Kea 
Observatories, at Science City atop Mt. Haleakala, and at the 
University of Hawaii. 

In response to the Governor's initiative, the internationally 
recognized consulting firm of Arthur D. Little was tasked to 
prepare a comprehensive evaluation of Hawaii's potential for 
space exploration and development. Completed in August of 
1987, the ADL report considered a broad range of economic, 
technical, environmental, social and cultural factors in making its 
recommendations. Among seven major space-related activities 
recommended for Hawaii, ADL proposed that the state was 
ideally situated to facilitate launch services for small and 
mid-sized commercial and scientific satellites. 

DBED subsequently commissioned ADL to identify suitable sites 
for operating a commercial launch facility in Hawaii. Completed 
in April, 1988, the ADL Site Selection Study evaluated seven sites 
on the Island of Hawaii in terms of their ability to provide safe and 
economical launches into polar and equatorial orbit. All seven 
locations were also evaluated on the basis of information about 
their geological, environmental, cultural and archaeological 
characteristics as well as the availability of and need for 
supporting infrastructure. Of the seven sites, Palima Point and 
Kahilipali Point in the District of Ka'u were identified as meeting 
the selection criteria (see Figure 1). 

Kahilipali Point 
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Figure 2. Hawaii's launch azimuth capabilities. 

3.2 Hawaii History and Infrastructure 

The islands krKiwn as Hawaii were first discovered by Polynesian 
voyagers between the 3rd and 7th centuries A.D. This string of 
islands in the north central Pacific ocean is located approximately 
3,865 km west of California, which is about the same distance thai 
Florida lies east of California. Stretching from northwest to 
southeast, the main islands are Kauai, Oahu, Molokai, Maui, and 
Hawaii (which is also known as the Big Island). Hawaii was 
admitted to the Union as the 50th state in 1959 and enjoys a rich 
ethnic diversity of just over one million people. 

The launch facility is proposed for the Island of Hawaii (the Big 
Island), the youngest and largest in the Hawaiian chain. The island 
is characterized by a diverse climate and topography, with 
environments ranging from dense tropical forests to the seasonally 
snow-covered peaks of Mauna Kea and Mauna Loa. Hawaii is the 
southern-most island of the State located approximately 200 miles 
southeast of the Island of Oahu where Honolulu (the state capitol) 
and approximately 80 percent of the State's population are located. 

The County of Hawaii, which encompasses the entire Hawaii 
island, had an estimated 1990 population of 118,000. Forty percent 
of the island's population resides in Hilo, the county's largest city. 
Hilo is located on the eastern coast of the island, approximately a 
1-1/2 hour drive away from the District of Ka'u — one of the State's 
Judicial Districts and location for the proposed launch site. 

The Hawaii Belt Highway connects Hilo, Ka'u, and Kailua-Kona 
(Figure 1). It is a State Highway between Hilo and Honuapo (south 
of Palima Point), a County highway for the portion that runs 
between Honuapo and the viciiuty of Kahuku (west of Naalehu), 
and a State Highway from there on to Kailua-Kona. The portion of 
Highway 11 that runs through Hawaii Volcanoes National Park is 
controlled by the Park but maintained by the State. 

There are two major airports on the Island of Hawaii: Keahole 
Airport near Kailua-Kona and Hilo International Airport. The 
Keahole Airport runway is presently being upgraded. When 
completed, the runway will be able to accommodate the aircraft 
equivalent to a fully-loaded Boeing 747. Hilo airport can 
accommodate aircraft in the weight class of the Boeing 747 and the 
U.S. Air Force C-5A. 

There are two commercial deep water harbors: Hilo Harbor and 
Kawaihae Harbor. Hilo Bay, with Hilo Harbor, lies along the 
northeast coast of the island; the harbor is second only to Honolulu 
in importance among deep water harbors in the state. The channel 
to the inner harbor from deep water on the north is about 1.6 km 
wide and 10 m deep. The turning basin is about 697 m long and 
424 m wide. The inner harbor is protected from trade wind swells 
by a 3.2 km-long breakwater. Harbor depths reach up to 50 m. 

Figure 1. Potential launch sites for Hawaii's commercial spaceport. 
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The State of Hawaii owns and operates three waterfront facilities at 
Hilo Harbor that are used for handling general and bulk cargo. The 
main pier provides 382 m of berthing space and has a depth 
alongside of 10 m; another pier provides 221 m of berthing and has 
a depth alongside from 9 to 10 m. A third pier, which handles 
receipt of petroleum products provides 192 m of berthing space 
with 8 to 10 m depth alongside. There are pipe connections for all 
piers. No facilities are available at the port for making major repairs 
or for dry-docking large, deep draft vessels. 

Commercial electric power is provided by a subsidiary of the 
Hawaiian Electric Company (HECO), a regulated public utility. 

The Ka'u District of Hawaii County is a rural area situated on the 
windward side of the island. The area has a mean annual 
temperature of 22.5 C and a mean annual rainfall of approximately 
117 cm. Coastal areas aje somewhat drier, for example, rainfall at 
Punalu'u Resort averages 76 cm annually. Winds are 
predominantly trades from the east northeast with stronger breezes 
experienced between June and August 

Ka'u has a land area of approximately 252,934 hectares and an 
estimated 1988 population of 4,900. The district of Ka'u is 1.6 times 
the size of the Island of Oahu with a population less than 1% as 
large. The principal urban settlements in the district are Pahala, 
Naalehu, and Waiohinu. In addition, the District contains a 
significant number of large-lot subdivisions on agriculturally-zoned 
land. 

The State Land Use Districts for Ka'u indicate that about 36 percent 
of the land is zoned for agriculture and that 63 percent resides in the 
Conservation District. Although primary economic activity in the 
District focuses on sugar cane, cattle and macadamia nuts, over 70 
percent of agriculture-zoned land is not being used for agricultural 
purposes. Public lands comprise 31 percent of the district area; 
about 6 percent of which is controlled by The Department of 
Hawaiian Home Lands. One tourist facility, the Punalu'u Resort, is 
located in the area. Although currently a small operation (with an 
estimated daily population of up to 400 guests), the Punalu'u resort 
will soon be expanding its facilities to serve a greater clientele. 

3.3 Project Sites 
Two locations within the Ka'u District on the Island of Hawaii are 
being evaluated as potential sites for a rocket launching facility: 
Palima Point and Kahilipali Point The Palima Point site consists of 
approximately 4532 hectares. It is bordered to the north by the 
Hawaii Volcanoes National park, to the east by the Pacific Ocean 
and to the southwest by the resort area of Punalu'u. The town of 
Pahala is situated over three miles to the northwest of the closest 
proposed launch pad. A portion of the site is in low intensity 
agriculture with macadamia nut orchards. There are no commercial 
or residential structures within the site. 

The Kahilipali Point site consists of 5316 hectares that are presently 
vacant or in low-intensity agriculture uses. The town of Naalehu 
and several subdivisions are located more than three miles from the 
nearest proposed launch pads. The eastern boundary of the site is 
the Pacific Ocean; Hawaiian Home Lands and South Point Road are 
located to the south and southwest. There are no commercial or 
residential structures on the site. 

3.4 Guiding Principles 

Three guiding principles help define our spaceport concept: 

• The facility must be truly commercial - owned and operated by a 
consortium of private companies and free from restrictions and 
launch priorities found at governmental launch sites. 

• Launch operations must be conducted for (>eaceful purposes. 
The enterprise must be international in scope and situated within 

• a foreign trade zone. 

Although the State of Hawaii is currently funding the preparation of 
a Master Plan and joint State-Federal Environmental Impact 
Statement for the proposed spaceport, a cadre of private developers 
(potentially international) will actually design, build and operate the 
facility. Only through the efforts and commitment of private 
enterprise can we hope to achieve the launch capacity and flexibility 
required to assure low-cost, dependable and timely access to space. 

3.5 Primary Pursuits 

The Hawaii Space E>evelopment Authority has identified several 
key objectives for developing Spaceport Hawaii which may be 
summarized as follows: 

(1) To provide assured, low-cost access to space, with an emphasis 
on launching small- to medium-sized commercial payloads into 
polar orbit 

(2) To promote university-based space science and technology 
programs. 

(3) To encourage and promote the participation of domestic and 
foreign aerospace companies in building and operating the 
spaceport 

(4) To incorporate commercial launch operations into a broader 
mechanism for servicing the space research and development 
interests of Pacific Rim nations. 

(5) To furiush a readily accessible and dependable launch facility 
which could serve as a focal point for cooperative, international 
space projects. 

3.6 Safety Assessment 

Commercial rocket launching in the United States is regulated by 
the federal government through the U.S. Department of 
Transportation's Office of Commercial Space Transportation 
(OCST). OCST performed a preliminary evaluation to determine 
whether launch activities could be safely conducted at either 
Palima Point or Kahilipali Point. A guiding principle of the 
evaluation was that "the public will not be exposed to risks 
attributable to operations at the proposed site. Any such risks, 
whether caused by geographical, topographical, environmental or 
other factors must be mitigatable; and licensed activities will be 
conducted within the limits of the site's capacity to support safe 
operations." At the end of its assessment, OCST concluded that 
"both sites appear acceptable from a safety perspective as candidate 
commercial launch sites." 

4. DEVELOPMENT SCENARIOS 

4.1 Spaceport Development Full Build-Out 

4.1.1 General 

As mentioned above, it is envisioned that an international 
consortium may be assembled to develop and operate the 
spaceport. Individual launch companies utilizing the facilities 
would likely be members of this group. The consortium would 
develop and operate the spaceport as a commercial venture, and 
would manage the various elements of safety, operations support 
processing and launch. It is anticipated that the State would obtain 
required land use permits, as well as provide essential 
infrastructure improvements to roads and utilities. 

Either Palima Point or Kahilipali Point could support a variety of 
rockets utilizing up to four launch pads (selection of the final 
launch facility site will be made during the environmental impact 
statement process). The full build-out scenario depicts the 
development of all four pads (at one site only) over a period of six 
years. It assumes conventional processing methods where the 
rocket is assembled and checked out on the launch pad prior to 
launch. Under this scenario, the total number of orbital launches 
from all pads is not likely to exceed 16 per year (as each orbital 
class vehicle will be stationed on the pad for several weeks during 
processing operations). 

4.1.2 Candidate Launch Vehicles 
Candidate launch vehicles for the proposed commercial rocket 
launching facility include suborbital sounding rockets; Scout and 
Taurus, which are small expendable launch vehicles (sELVs); and 
the Atlas and Delta, which are medium expendable vehicles 
(mELVs). Other vehicles which may be developed in the sELV or 
mELV class are considered to be potential candidate launch 
vehicles. The Japanese H-II, mELV class booster, currently uiKier 
development, is an example of this type. The Titan III was 
originally considered but was dropped in light of market 
considerations. 

4.1.3 Launch Facility Layout 
The launch facility will have three launch areas, each 457 m in 
diameter. Launch areas will be separated by a minimum of 1 Km 
and will be aligned roughly along a SW-NE line, giving access to 
polar or equatorial lautKh^ without overflight of adjacent launch 
areas. Any of the launch areas can support either a sounding 
rocket and a sELV or any one of the mELVs. It is assumed that one 
area will service sounding rockets and a sELV while the other two 
areas will each support a mELV launch complex. The proposed 
spaceport will contain four launch complexes, one for sounding 
rockets, one for sELVs and two for mELVs. 
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4.1.4 Spaceport Development Schedule: Full Build-Out 

The Spaceport Development Schedule (see Figure 3) includes 
important milestones such as acceptance of the Environmental 
Impact Statement (EIS), formation of a consortium to finance and 
manage the spaceport, design and construction of both on-site and 
off-site infrastructure, and design and construction of the range 
instrumentation systems and the various launch facilities. 

Spaceport Development Schedule 

YKAK ,.,.,. 
»92 ms mi   tw mi W7 

SS thru Draft ggg^ m 

EIS thni Governors 
Acceptance ^^ ̂ ^ 

Permits and Land 
Consolidation m tSiSihS-S-li m 

Assemble 
Consortium m m 

Develop General 
Spaceport Plan m s 'li^MiM 

Enabling Legislation m 

Off-site Infrastructure BiSi'18' ^, 

On-site Infrastructure ^ i^m 

Range 
Instmmentation 

Sounding Roclcet 
Facilities ^ 
Sounding Rocket 
Launches [ [ I F [ I I 1 

Apply for Site 
License (OCST) . 
sELV Facilities m M 

sELV Launches 1 III 1 1 1 J 

mELVl Facilities H m 
mELVl Launches 

j. nil 1 1 1 

mELV2 Facilities m ^ aa ■■ 
mELV2 Launches 111) 

Ran, Study, Design, Procure ConstiucdoB Launch OpcmdoM 
cm 

Figure 3. Spaceport development schedule showing major 
project milestones. 

4.1.5 Launch Schedule 

Candidate mELVs require extensive assembly and/or checkout 
time on the launch pad. A typical mELV is on the pad for 
approximately two months prior to launch. Given scheduling 
delays due to technical problems and launch constraints such as 
weather, a mELV pad will sustain a launch rate of not more than 
five vehicles per year. 

Candidate sELVs are solid propellant vehicles that generally utilize 
a mobile transporter as the launch stand. These vehicles are less 
complex than the larger liquid propellant mELVs; consequently the 
on-pad time prior to launch is less than for the mELVs. An average 
sELV launch rate of sL\ per year has been assumed. 

Sounding rockets are normally launched from an elevated rail and 
require few support facilities. Short processing times could allow at 
least a dozen sounding rocket launches per year. 

4.1.6 Types of Facilities 

Spaceport Hawaii will incorporate a variety of facilities necessary 
for the support of launch operations. Some facilities will be 
required for the preparation and launching of rockets and their 
payloads while others will house the safety and range 
instrumentation system. Additional facilities will be necessary for 
the operation and maintenance of the spaceport physical plant. 
Employee-related services will also be provided. 

Spaceport facilities will be classified under the following categories: 

• Vehicle and Payload Processing 
• Safety and Range Instrumentation 
• Support 
• Infrastructure 

4.1.7 Personnel Requirements/Employment Levels 

Both permanent and temporary (or transient) personnel will be 
required at the commercial rocket launching facility. Range and 
support facilities will be operated by permanent employees. 
During the initial years of operation it is likely that the launch 
manifest will not be filled to capacity. Consequently, there will be 
breaks between launch processing activities for the various launch 
vehicles. Launch vehicle processing will be performed by transient 
personnel who will work at the launch site from one to three 
months preparing the vehicle for launch and then leave until the 
next launch. As the launch manifest becomes filled, more members 
of the launch vehicle processing teams will be needed on a 
permanent basis while the number of transient launch vehicle 
personnel will decrease. 

Full build-out of the spaceport will require approximately six 
years. It is likely that during the early phases of development 
many management and administrative functions will be 
performed elsewhere. This factor may reduce on-site maiming in 
the early years by 20-30%. The total number of employees 
estimated at full build-out is approximately 525. 

The proposed launch schedule (Figure 4) assumes that the 
development schedule milestones are accomplished in a timely 
manner. The launch schedule is predicated on a launch rate that 
could be supported by the proposed facilities rather than on 
market assumptions. 

SOUNDING sELV mELVl mELV2 Total 
Orbital 

1994 2 1 0 0 1 
1995 6 3 1 0 4 
1996 9 6 2 0 8 
1997 12 6 4 1 11 
1998 12 6 4 3 13 
1999 12 6 5 4 15 
2000 12 6 5 5 16 

Figure 4: Projected launch rates induding both suborbital sounding 
rockets and orbital sELV and mELV class launch vehicles. 

4.2 Spaceport Development: Phased Build-Out 

4.2.1 General 

Perhaps more likely than an immediate full build-out, a phased 
build-out would accommodate a single multi-launch 
company with a specific mission that wants to launch from Hawaii. 
Advanced launch vehicle processing techruques could be employed 
to maintain launch rates on the order of a dozen per year from a 
single pad. It is likely that solid propellant rocket motor technology 
would be employed. In this scenario, the spaceport launch facilities 
would initially consist of a single launch pad, or at most two closely 
spaced pads. Additional launch pads eventually would be 
developed, resulting in a final configuration of four active pads 
which would be used to launch several different types of rockets. 

This phased build-out scenario assumes that the launch 
company would have to develop its launch facilities quickly in 
order to meet firm launch date commitments. Recognizing this 
need, the State of Hawaii would make every effort to ensure that 
the launch pads and attendant infrasfructure could be installed in a 
timely and cost-effective fashion. 
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4.Z2 Phased Etevelopment Missions 

Most likely, the mission would be oriented toward either 
communications or earth observation. For example, Motorola's 
recently proposed IRIDIUM project utilizes 77 satellites in low earth 
orbit, making global commuiucations possible through the use of 
hand-held telephones (similar to today's cellular phones). While 
cellular systems are designed to work in urban areas, the satellite 
systems will provide communications between ships, planes, cars, 
and ultimately between any two people anywhere in the world. 
Other satellite systems with similar capabilities are being considered 
for implementation. Hawaii is an ideal launch site for satellites of 
this type since they will operate from polar orbit 

42.3 Launch Vehicles, Processing and Launch Facilities 

During the past decade, many U.S. aerospace companies have been 
involved in developing solid propellant launch vehicles for the 
military. Derivatives of this new generation of rockets will become 
available for commercial use, just as many of the early military 
liquid propellant rockets evolved into present day commercial 
launch vehicles. 

Based on current trends in rocket technology, it is likely that solid 
propellant rockets would be utilized at the proposed Hawaii 
spaceport. The launch vehicles would probably have two or three 
solid propellant stages with the capability to place between 544 kg 
and 1134 kg into low earth polar orbit. 

An innovative commercial launching operation will likely use 
processing methods more efficient than constructing the vehicle 
vertically on the launch pad. Off-pad construction and check-out is 
preferable since it does not encumber the launch pad for long 
periods of time. Completed vehicles (assembled either horizontally 
or vertically) could be moved to the pad and launched in a matter of 
days. A single launch pad with off-pad construction of the launch 
vehicle could support launch rates in excess of a dozen per year. 

In the long term, it may be prudent to have duplicate pad facilities. 
The pads could be relatively simple in design, as the launch 
vehicle would arrive assembled arui ready for launch. Two launch 
pads could be located close to each other and in proximity to the 
rocket assembly and checkout facility. 

Additional launch pads, processing and support facilities will 
eventually complete the phased build-out of Hawaii's spaceport. 

43 Current Stahis 

Preparation of a Master Plan contaitung the project description and 
conceptual facilities layouts for the proposal space launch facility 
is currently underway. When completed, the Plan will include site 
selection criteria, a description of the organization and general 
physical characteristics of the proposed facilities, siting and 
environmental criteria for implementing the project, a management 
plan articulating the State's support of facility operations, and 
guidelines for coordinating launch operations with astronomical 
observations on Mauna Kea. 

In addition to spearheading Master Plan development, the State of 
Hawaii is preparing a joint State and Federal environmental impact 
statement, and will obtain land use permits, gain control of land at 
the launch site, and provide essential infrastructure (e.g., road 
improvements, utilities). 

As this paper has suggested, our State's commercial spaceport will 
afford tioth timely and low<ost access to both polar and equatorial 
orbit. Hawaii remains strongly committed as the vision of 
Spaceport Hawaii moves closer to reality. 

Yor further information, please contact the Hawaii 
Space Development Authority at (808) 548-3451. 
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THE UNITED STATES EASTERN TEST RANGE (ETR) 

Brig. General Jimmy MORRELL, Commander, 9th Space Division 

Air Force Space Command, Patrick AFB 

As a summary of Gen. Morrell's presentation the 
viewgraphs shown are reproduced withtout text. 

NATIONAL 
SPACE LAUNCH RANGES 

TAILORED iVIISSION SUPPORT 
EASTERN TEST RANGE 

WESTERN TEST RANGE 

NATIONAL ASSETS CHARTERED TO SUPPORT: 

•     ALL AUTHORIZED USERS WITH A VALID REQUIREMENT 

• •     U.S. AND FOREIGN GOVERNMENTS 

• •     COMMERCIAL ORGANIZATIONS 

LEAD RANGE CONCEPT 

USER DEFINES REQUIREMENTS 

RANGE PROVIDES LAUNCH SUPPORT 

• RADARS/OPTICS/TELEMETRY 

• STATE OF THE ART METEOROLOGICAL SYSTEMS 

• REALTIME DATA PROCESSING/DISPLAY 

• POST LAUNCH DATA PROCESSING AND ANALYSIS 

RANGE PROVIDES BASE SUPPORT 

• AIRFIELDS 

• FUELS HANDLING AND STORAGE 

• BOOSTER/PAYLOAD PROCESSING FACILITIES 

USER INCURS ONLY DIRECT COSTS 

RANGE SUPPORTING LAUNCH OPERATION 

SCHEDULES WORLDWIDE RESOURCES 

LEAD RANGE FUNCTIONS 

PROVIDE ACCESS TO RESOURCES OF 19 MAJOR RANGE AND 
TEST FACILITY BASES 

• EASTERN AND WESTERN TEST RANGE 

• NASA INSTRUMENTATION SITES 

SCHEDULE WORLDWIDE SATELLITE CONTROL NETWORK 

• 9 SATELLITE COMMANDING STATIONS 

SCHEDULE WORLDWIDE SPACE SURVEILLANCE NETWORK 

• EARLY ORBIT DETERMINATION 

• ON-ORBIT TRACKING 

EASTERN AND WESTERN TEST RANGE 
RESOURCE LOCATIONS 

PILLAR POINT AFS 

ANDERSON PEAK 

VANDENBERG 

POINT MUGU 

O 

KAENA POtNT 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12 - 16 Ma^ 1991, ESA SP-342 (October 1991) 



52 
LAUNCH  FACILITIES 
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PRECISION TRACKING RADARS 

13 RADARS 

• FIXED AND MOBILE 
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• HIGH ACCURACY LONG-RANGE TRAJECTORY DATA 
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FREQUENCY RANGE 

»     S - BAND:        2200 - 2300 MHz 

o     C - BAND:       5400 - 5900 MHz 



53 

TELEMETRIC CAPABILITIES 

18 TELEMETRY ANTENNA SYSTEMS 

• FIXED AND MOBILE 

• AUTOTRACKING 

CENTRALIZED DATA COLLECTION/PROCESSING 

• REMOTE STATIONS LINKED VIA SATELLITE TO 
CENTRAL TELEMETRY STATION 

• ALL TELEMETRY RECORDED FOR POST-LAUNCH ANALYSIS 

FREQUENCY RANGE 

• S-DAND:     2200-2400 MHz 

• P-BAND:     300-400 MHz 

OPTICS CAPABILITIES 

198 TOTAL OPTIC INSTRUMENTS 

24 UNIVERSAL CAMERA LOCATIONS 

METRIC OPTICS 

• RECORDS POSITION/ORIENTATION vs TIME 

• REDUCTION OF VELOCITY AND ACCELERATION 

ENGINEERING SEQUENTIAL IMAGERY 

• RECORDS EVENTS vs TIME 

COVERAGE FROM 0 - 250,000 FEET (7620 Km) 
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.^- A    Warning 
\     System 
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EASTERN TEST RANGE 
LAUNCH HISTORY:  FY1986-1990 

CUSTOM DATA PROCESSING 

METRIC AND TELEMETRY DATA REDUCTION 

• TAILORED TO USER REQUIREMENTS 

FUNCTIONS INCLUDE 

• REALTIME DISPLAY OF VEHICLE PERFORMANCE 

• INSTANTANEOUS ORBIT INSERTION CALCULATION 

• •     PARAMETERS DISTRIBUTED TO ALL TRACKING SITES 
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• •     DELIVERED ACCORDING TO USER SPECIFICATIONS 
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• DETAILED UPPER AIR ANALYSIS TO 300.000 FEET (9144 Km) 

• DIRECT LINK TO SATELLITE WEATHER DATA 
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PRECISION WEATHER IS A LAUNCH SUCCESS MULTIPLIER 

EASTERN TEST RANGE 
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TOTAL = 195 
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EASTERN TEST RANGE 
LAUNCH FORECAST:   FY1991 - 1995 

TOTAL LAUNCHES:     256 

COMMERCIAL LAUNCHES 79 

LAUNCH PROGRAMS: 

ARIANE SHUTTLE (STS) 

ATLAS CENTAUR TITAN 

ATLAS II TITAN IV 

DELTA II 

EASTERN TEST RANGE 
5 YEAR LAUNCH COMPARISON 
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INCLUDES 22 ACTUAL LAUNCHES THROUGH 5 MAY 19D) 
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TOTAL = 256 UNITED STATES SPACE LAUNCH RANGES 

NATIONAL ASSETS 
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12.01   H-II   ROCKET LAUNCH BASE 

MUD A Sumio 
OHNISHI Tomotsugu 

Launch Operations Department 
National Space Development Agency of Japan 

ABSTRACT/RESUME 

With the advent of new space era, NASDA is 
to launch a full scale rocket, H-II, that 
will be a major Japanese launch vehicle in 
years to come. The launch facilities for 
the H-II are also being installed and built 
m Tanegashima Space Center (TNSC). This 
paper describes those facilities accom- 
modating spacecraft (S/C) launch opera- 
tions, showing some operation outlines with 
them. 

Note: The content is not necessary accurate 
at this point since the 
still developing. 

project is 

Keywords/Mots-Cles: NASDA, H-II, TNSC 

1. TNSC Geography 

TNSC is located at the south-east edge of 
Tanegashima Island at 30°23'50" north lati- 
tude and 130°58'47" east longitude. The 
island location and TNSC map are shown by 
Fig. 1 and Fig. 2, respectively. 

2. Spacecraft Operation Facilities 

2.1  #2 S/C Testing & Assembling Building 
(#2STA) 
Major size spacecrafts or satellites 
go through the assembling and testing 
operation in #2STA. Since the opera- 
tion rooms are not explosion proof, 
hazardous operations are prohibited 
such as propellant fueling and pyro- 
technics installing. Here supposed to 
carry out the following operations. 
(1) Satellite/AGE unpacking, external 

observation 
(2) RCS/LAPS   (Liquid   Apogee  Motor 

System) leak testing 
(3) Subsystem/bus    assembling    and 

testing, antenna/sensor alignment 
(4) Electrical function testing 
(5) RF  compatibility  testing  with 

tracking stations 
(6) Container encapsulating to trans- 

port to SFA 

(7) Final  S/C  checking  by  RF  link 
system 

(8) L/V-mated  S/C  monitoring  by  RF 
link system 

(9) Count-down S/C monitoring 
The Building plan is shown by Fig. 3. 

!ADAR ST. 

ODLLIMATION Twf?, 

TRACKING ST 

'SPACE CENTER 

02J6 8 10 KM 

Fig. 1 Location of Tanegashima Space 
Center 

Fig. 2  Location of Typical Facilities 
in TNSC Osaki Range 

2.2  #1  Satellite  Testing  &  Assembling 
Building (#1STA) 
Medium and small size spacecrafts or 
satellites go through the same opera- 
tions as in #2STA. The builiding plan 
is shown by Fig. 4. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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2.3 Spacecraft & Fairing Assembling 
Builiding (SFA) 
After the #2STA (#1STA) operation, the 
spacecraft is transported to SFA, and 
go through hazardous operations and 
fairing encapsulation to be set in L/V 
mating configuration. Here supposed 
to accomodate the following opera- 
tions . 

(1) RCS/LAPS propellant fueling 
(2) Solid apogee motor finishing and 

installing 
(3) Weighing 
C4)  Pyrotechnics installing 
(5) Flight/non-flight item setting 
(6) Fairing installing, checking and 

encapsulating 
(7) Fairing-assembly transportation 

preparation 
(8) Emergency propellant unloading 
The building plan is shown by Fig. 5 
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Fig. 3  #2STA (Spacecraft Testing & 
Assembling Building #2) 
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Fig. 5  SFA (Spacecraft and Fairing 
Assembling Building) 
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Fig. 6  TSA (3rd Stage and Spacecraft 
Assembling Building) 
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Fig. 4  #1STA (Spacecraft Testing & 
Assembling Building #1) 
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2.4 Third-Stage/Spacecraft Assembling 
Building (TSA) 
Except the fairing encapsulating, the 
same operations as in SFA are carried 
out in TSA.  Fig. 6 shows the plan. 

2.5 Non-destructive Testing Facility 
(NDTF) 
Pyrotechnics and the solid propellant 
such as used for apogee motors go 
through betatron X-ray inspection in 
NDTF shown by Fig. 7. 

Fig. 7  NDTF (Non-Destructive Testing 
Facility) 

2.6  Solid Booster Testing Building (SBB) 
Following the inspection in NDTF, the 
propellant, etc. go through circuit 
and ohmic testing, resistance 
metering, ultrasonic inspection and 
cracking observation. Fig. 8 shows 
the plan . 
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Fig. 8 SBB (Solid Booster Testing 
Building) 

2.7 Pad Service Tower (PST) 
PST is the final site for the L/V and 
S/C to go through last stage inspec- 
tions, launch rehearsal and count-down 
operations. The spacecraft and the 
L/V are also mated here to the final 
launch configuration. Fig. 9 shows 
the perspective illustration. Fig. 10 
shows its S/C operation area. 

2.8 Block House (B/H) 
The count-down operation is controlled 
in situ from B/H. It accommodates L/V 
and S/C remote control systems, tele- 
metry monitoring and recording equip- 
ments, etc.  Fig. 11 shows the plan. 

2.9 Range Control Center {RCO 
All the final countdown activities 
including range operations, flight 
safety monitoring, ground safety moni- 
toring as well as the spacecraft L/V 
operations are central-controlled from 
RCC. 

2.10 Storage, etc. 
CD The Pyrotechnics Storage and the 

Solid Propellant Storage stock 
pyrotechnics and apogee motors, 
respectively, in the necessary 
safe environment. 

(2) The Launch Site Support Building 
accommodates equipments and 
devices to cleanse cleanliness 
items,  and  analyzing  gas  and 
propellant composites. 

(3) The Hazardous Material Storage 
stocks hydrazine, hydraulic oil, 
etc., to be classified as such 
in the necessary safe environ- 
ment . 

(4) The Osaki ware house stocks 
various meters, tools and mis- 
cellaneous supplies. 

1 MOVABLE   I AUNCHFR 

Fig. 9  PST (Pad Service Tower) 

Fig. 10  PST 14FL (GL=50000 mm) 
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Fig. 12  Data Network 

Fig. 11  B/H (Block House) 

2.11  Environmental Conditions 

Table  1  shows  the  available  con- 
ditions in each facility. 

TABLE 1  ENVIRONMENTAL CONDITIONS 

CLEANLINESS TEMPERATURE RELATIVE 
[CLASS] Ccj HUMIDITY HI 

SIS' A S/C PREPARATIOS KALL 10000 21 - 25 40 - 60 
AIRLOCK ROOM 10000 21 - 25 40 - 60 
CHECKOUT ROOM NA 21 - 25 40 - 60 
AGE STORAGE ROOM NA 20 - 26 50 mean 
UNPACKING ROOM NA 20 - 26 50 mean 
OFFICE NA 20 - 26 50 mean 

I2S: A S/C PREPARATIOS HALL 100000 23 i 5 50 ± 10 
AIRLOCK ROOM 100030 23 i 5 50 ± 10 
CHECKOUT ROOM NA 20 - 26 50 mean 
AGE STORAGE ROOM NA 20 - 26 50 mean 
UNPACKING ROOM NA NA NA 
OFFICE NA 20 - 26 50 mean 

TSA FUELING ROOK 100000 21 - 25 40 - 60 
AIRLOCK ROOM 100000 21 - 25 40 - 60 
CHECKOUT ROOM NA 20 - 26 50 mean 

SFA FUELING ROOM 100000 23 ± 5 50 i 10 
ASSEMBLY HALL 100000 23 ± 5 50 ± 10 
FUELING FACILITY 100000 23 ± 5 50 ±  10 
ROOK 

AIRLOCK ROOM (1) 100000 23 ± 5 50 = 10 
AIRLOCK ROOM (2) 100000 15 - 28 50 i 10 
CHECKOUT ROOK NA 20 - 26 50 mean 
AGE STORAGE ROOM NA B - 32 60 i   30 

NDTF X-RAY HALL NA 21 - 25 40 - 65 
COLD SOAK ROOK NA 7.2±7.8 20 - 65 
OFFICE NA 21 - 25 50 mean 

SBB PYRO. LABORATORY NA 20 - 25 50 mean 
PREPARATION ROOK NA 20 - 26 50 m.ean 

PST 12F 100000 20 ± 3('l 40 - 60 
FAIRING (**) 100000 15 - 25 40 - 60 
14F (AGE STORAGE NA 20 - 26 50 mean 
ROOM 1 

B/H NA 20 - 26 50 mie a n 

4.  Launch Operation 

4.1 Operation Phase 

The entire operation is divided into 
three phases. 
Phase 1: Spacecraft assembling & test- 

ing 
Phase 2: Spacecraft hazardous opera- 

tion 
Phase 3: Spacecraft / launch vehicle 

joint operation 

The nominal operation period should 
not exceed ninety (TBD) calendar days 
breaking into eighty prelaunch days 
and nine postlaunch days. Also the 
nominal Satellite-VOS (mating the spa- 
cecraft with the launch vehicle) 
should come on the ninth day before 
launch day {Y-9). The general opera- 
tion flow and the schedule are shown 
in Fig. 13 and Fig. 14, respectively. 

4.2 Phase 1 

The spacecraft goes through testing 
and assembling at #1(#2)STA where no 
hazardous operations are allowed. 
Electric/mechanical fit check between 
PAF (payload attach fitting) and the 
spacecraft will be carried out in this 
phase if not before the operation. 

(*)     In   suirjT.er:     25   ±   3°C,   40   -   70   S 
(**)   Maximum  flow  rate:      100  m, /min 

3.  Data Network 

The  conceptual  illustration  is  shown by 
Fig. 12. 

Fig. 13  Typical Operation Flow Diagram 
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4.3  Phase 2 4.6  Terminal Count-down 

The spacecraft goes to hazardous 
operations  such  as  propellant/gas 
fueling and pyrotechnics/solid 
propellant motor installation,   which 
culminates  at  the  satellite  final 
launch configuration. 

4.4  Phase 3 

The spacecraft is encapsuled into the 
fairing at SFA to be a S/C-fairing 
assembly. 
The assembly is erected on a trans- 
porter to be hauled to PST. The 
transporting environment is as 
follows; 

Temperature 
Moisture 
Vibration 

Cleanliness 

5°C - 30°C 
60% RH or below 
0.6 G or below (three 
axis) 
Class 100,000 or above 

Entire operation of this phase is con- 
ducted by L/V side with support from 
the S/C side. 

4.5  Count-down Phase 

The count-down phase comes at the end 
of the phase 3 starting at Y-3. The 
S/C side applies a final stage func- 
tion test on the S/C and battery con- 
ditioning through the umbilical cable 
and/or RF communication link. 

The terminal count-down comes at the 
end of the above count-down phase on 
the Y-0 day in which final launch 
operation is finished for the launch 
vehicle to be launched. The S/C side 
can carry out the following operations 
if necessary. 

(1) RF flight configuration set-up 
(2) Final satellite checking and bat- 

tery charging 
(3) Apogee motor arming 

>1«E TASK Y-M   SI   5S   S4   S2   61  .8  .6  «   i!   -»   M   J6   3-   3!   M  U  !S  I.   n   25   11   16   1-   12   10   8    6    4    2 0 ~ 
; "Z ZZZl ) 

E 

Zl 2-—- ^ 

■—-'- 

cz 

B/ll L^ynch 

Fig. 14 Typical Spacecraft Operation 
Time Schedule (Dual Launch) 
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EVOLUTION DE LA CONCEPTION DES INSTALLATIONS DE LANCEMENT ARIANE 

Michel MIGNOT 

CENTRE NATIONAL D'ETUDES SPATIALES 

L'auteur decrit revolution des concepts des Ensembles de 
Lancement ELA 1 - ELA 2 et ELA 3, realises par le CNES 
dans le cadre des grands programmes de I'ASE. 
L'augmentation des cadences de lancement, la diminution de 
la vulnerabilite aux accidents et la recherche d'une 
optimisation des activites operationnelles ont constitue les 
axes principaux d'efforts, en parallele d'une adaptation 
permanente aux evolutions du lanceur ARIANE. C'est ainsi 
que le nouveau lanceur europeen ARIANE 5 beneficiera avec 
I'ELA 3, a I'horizon 95, d'une infrastructure au sol parmi les 
plus modernes et les plus fonctionnelles du monde. 

Mots cles : ELA 1-ELA 2-ELA3-CNES-ASE-AR1ANE 5. 

L'ENSEMBLE DE LANCEMENT ARIANE N° 1 - ELA 1 
(1973 - 79 - 89) concu en 1973 pour le lanceur ARIANE 1, 

- avec une capacite de 4 lancements par an, ce qui etait a 
I'epoque la perspective maximale envisagee, 

- avec une volonte marquee de recuperation des installations 
existantes en GUYANE mises en place pour le lanceur 
EUROPA 2, dans le cadre du programme precedent ELDO. En 
effet, ces installations etaient pratiquement neuves, un seul 
lancement ayant ete effectue en novembre 1971. 

Sur ce site, qui a ete, moyennant quelques contraintes de 
conception, profondement reamenage et adapte pour 
ARIANE, toutes les operations s'effectuent sur I'aire de 
lancement de fagon sequentielle ; il est done ainsi limite a 
un lancement tous les 2 mois, ce qui semblait tres suffisant 
lors de sa conception. 

Le lanceur ARIANE evolue regulierement afin de garder sa 
competitivite commerciale ; les installations de lancements a 
KOUROU en GUYANE FRANCAISE doivent en consequence 
s'adapter a cette necessaire amelioration, par des 
investissements sans cesse optimises, dont les montants 
representent en moyenne 10 a 15 % des couts des 
developpements des lanceurs correspondants. 

Une campagne de lancement ARIANE 

en GUYANE regroupe les operations et controles qui, a partir 
des elements individuels arrivant a KOUROU, tant pour le 
lanceur que pour la charge utile commerciale (etages, case a 
equipements, coiffes, satellites ...) en font un lanceur integre 
et controle pret au decollage, pour s'achever par le 
lancement proprement dit jusqu'a la mise en orbite des 
satellites. 

Ces operations, d'une duree (quel que soit le type de 
lanceur) de 6 semaines environ, se decomposent : 

- en 4 semaines de preparation (assemblages, integration et 
controles) du lanceur, la preparation des satellites 
s'effectuant en parallele, 

- puis 2 semaines pour I'integration et le controle de la 
charge utile sur le lanceur (12 jours), pour la chronologic 
finale, notamment le remplissage en ergols du lanceur 
(2 jours) et pour le lancement proprement dit (20 minutes), 

- apres le lancement, les installations sent revalidees en 
2 semaines, ce qui porte a une dur^e totale de 2 mois 
d'operations, pour une campagne. 

Cet ELA a effectue le premier lancement ARIANE le 
24 d^cembre 1979. II a ete ensuite adapte aux lanceurs 
ARIANE 2 et 3, avec la particularite que certaines evolutions 
du lanceur ont ete contraintes par les dimensions des 
installations. En particulier l'augmentation du 3e etage du 
H 8 a H 10 a ete limitee par la hauteur disponible dans la 
tour de montage. 

L'ELA 1 resta operationnel jusqu'a I'arret de la version 
ARIANE 3, soit mi-1989 ; il a effectue 25 lancements dans 
des conditions tout a fait acceptables et competitives. 

Cependant, quelques defauts ont ete constates a 
I'experience : 

- cadence limitee a 5 lancements par an, 

- toutes les installations sensibles etant concentrees a 
proximite du lanceur, entrainent : 

" une grande ihilfierabilite a un accident au decollage, 

* une accessibilite reduite a partir des operations 
dangereuses de remplissages, 

- la recuperation de I'installation EUROPA 2 a entralne : 

* une integration difficile dans le mat ombilical conduisant a 
des difficultes de maintenance, 

' une orientation defavorable : lanceur - mat ombilical, 
limitant ainsi la vitesse du vent admissible au decollage 
(9m/s) 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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L'ENSEMBLE DE LANCEMENT ARIANE N° 2 - ELA 2 
(1980-86-98) con?u en  1980 pour le lanceur ARIANE 3 et 
surtout le lanceur ARIANE 4, 

- avec une capacite doublee, soit un lancement par mois 
compte tenu des nouvelles perspectives commerciales 
d'ARIANE (8 a 10 lancements par an), 

- avec I'objectif d'une grande souplesse operationnelle, 
accessibilite maximale, reduction des contraintes etc... Get 
ELA est resolument tourne vers I'optimisation des 
operations. 
Ces performances doublees ont ete obtenues par la 
separation geographlque de la Zone de Preparation et de la 
Zone de Lancement qui est la caracteristique principale de 
I'ELA 2. 
En effet, un lanceur peut etre erige, assemble et controle en 
ZONE de PREPARATION (ler mois de la campagne) alors que 
le precedent dans le meme temps a ete amene, erige a la 
verticale sur sa table mobile en ZONE de LANCEMENT pour 
la deuxieme partie de sa campagne : mise en place et 
controle de la charge utile, chronologic et son lancement 
(2 semaines), puis la revalidation des installations (d'une 
duree de 2 semaines) afin de pouvoir accueillir le lanceur 
suivant. 

La cadence d'un lancement par mois est ainsi obtenue, et ce, 
pour un coilt de seulement 1,3 fois celui d'un ensemble de 
type ELA 1 de performance moitie. 

L'experience de I'ELA 1 a pleinement profile a la conception 
de I'ELA 2 : 

- orientation favorable lanceur - tour ombilicale par rapport 
au vent portant la Vitesse admissible au decoUage a 14 m/s, 

- accessibilite maximale dans la tour ombilicale, 

- limitation en zone de lancement des equipements de 
servitudes et de controles qui ont ete, autant que'faire se 
peut, reportes en zone de preparation, situee a distance de 
securite suffisante, afin de permettre une accessibilite sans 
contrainte, jusqu'a quelques minutes avant le decollage et 
reduisant les equipements vulnerables en cas d'accident. 

Get ELA est operationnel depuis le 28 mars 1986, date du 
premier lancement ARIANE 3 effectue depuis I'ELA 2 ; il a 
ete ensuite adapte au lanceur ARIANE 4 dont le premier 
lancement a eu lieu le 15 JUIN 1988. 11 est I'outil de 
lancement industriel d'ARlANESPAGE et ce, jusque vers la 
fin du siecle (1998) a I'arret de la version ARIANE 4. II aura 
effectue alors pres de 100 lancements a la cadence de 8 a 9 
par an. 

Quelques petites insatisfactions de conception peuvent 
neammoins etre signalees ; 

- malgre une nette amelioration par rapport a I'ELA 1, la 
vulnerabilite a I'accident au decollage est encore reelle ; en 
effet, outre la table de lancement, certains ouvrages et 
equipements coflteux sont encore a proximite immediate du 
lanceur (partie haute de la tour ombilicale, portique...). Un 
programme de durcissement de I'ELA 2 a ete mis en place 
avec I'objectif de limiter a 1 an I'immobilisation 
operationnelle en cas d'accident grave, 

- la separation en deux zones, qui presente un tres net 
avantage, a cependant le petit inconvenient sur I'ELA 2 
d'obliger a deconnecter les ombilicaux des etages superieurs 
du lanceur au depart de la zone de preparation, pour les 
reconnecter a I'arrivee en zone de lancement, ce qui entraine 
une certaine regression dans les controles et une perte de 
temps de I'ordre de 36 heures, 

- le systeme informatique performant et moderne est encore 
trop centralise et, en particulier, la non-separation des 
parametres de servitudes de ceux lies aux operations lanceur 
conduit a certaines contraintes de gestion operationnelle et 
de performances. 

L'ELA 2 est neammoins sans conteste un outil tres 
performant et bien adapte au lanceur 44 L, possedant 
I'equivalent de 7 etages liquides, done relativement complexe 
de mise en oeuvre. 

L'ENSEMBLE DE LANCEMENT ARIANE N° 3 - ELA 3 
(1987 - 95 - 2010 ?) concu au debut de 1987 pour le futur 
lanceur lourd ARIANE 5 : 

-   avec   une   capacite   identique   a 
lancement par mois. 

celle   de   I'ELA   2   d'un 

- avec, et encore accentue, un objectif tourne vers la 
reduction des couts operationnels. 

Sa conception fondamentale de base est celle performante de 
I'ELA 2 avec la separation des zones de preparation et de 
lancements. Cette conception a ete adaptee au lanceur 
ARIANE 5 plus volumineux mais relativement plus simple 
qu'ARIANE 4. De meme l'experience ELA 2 a pleinement 
profite a la conception de I'ELA 3 ; en effet : 

- la vulnerabilite a ete tres fortement limitee par une 
simplification maximale de I'aire de lancement : le portique 
mobile sensible sur I'ELA 2 a ete remplace par un bailment 
fixe d'assemblage de la charge utile, silue bien au-dela de la 
distance de securite, et c'est le lanceur sur sa table mobile 
qui rejoint le site de lancement pour la chronologic finale 
(10 heures). 

- la deconnection - reconnection des ombilicaux a ete 
supprimee par I'integration du mat ombilical (simplifie sur 
ARIANE 5) sur la table de lancement mobile, accompagnant 
ainsi le lanceur du debut a la fin des operations. Gette 
evolution a ete facilitee par la relative simplicite en vol 
automatique de la partie haute du lanceur (par rapport a 
celle d'ARIANE 4), I'essentiel des liaisons sol-bord 
s'effectuant par la table de lancement, 

- les systemes de Controle Commande des Servitudes du site 
et ceux lies au lanceur ont ete separes. 

Ge nouvel ensemble de lancement sera au rendezvous du 
ler lancement ARIANE 5 le 1/04/1995 ; il aura ete 
rentabilise et utilise auparavant pour les essais des 
ensembles propulsifs H 155 et P 230 d'ARIANE 5. 11 
permettra ensuite tous les lancements de developpements et 
operationnels d'ARIANE 5; il est congu pour au moins 100 
lancements. II sera des que necessaire adapte au lancement 
de I'avion spatial HERMES pour la fin de la decennie. 

En resume, la conception des installations de lancements 
ARIANE est conditionnee : 

- par les besoins du lanceur pour lequel il est destine, 

- par les contraintes de securite, 

- par les cadences de lancements recherchees, 

- et par l'experience acquise lors des developpements et 
utilisations des moyens precedents. Cette experience a 
toujours ete integree de fagon benefique, afin d'ameliorer 
sans cesse la qualite du produit, sa disponibilite et sa 
souplesse operationnelle dont I'objectif final est 
I'optimisation maximale des couts de lancement. 

Cette incomparable experience acquise au GNES pour le 
developpement d'installations de lancements de plus en plus 
performantes en qualite et en couts, beneficie naturellement 
en priorite a tous les programmes des lanceurs de I'Agence 
Spatiale Europeenne qui nous fait confiance depuis I'origine, 
mais elle peut egalement etre utilisee en consultance par 
tout organisme ou pays recherchant I'optimisation de ses 
moyens operationnels dans le cadre d'accord de cooperation 
avec I'Agence Spatiale Europeenne ou avec le CNES. 
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LA FILIERE SOL DES BANCS DE CONTROLE 
ARIANE 5 

J.A.Damcau 
B.Schietecatte' 

MATRA 

lu', R.Barrot^, L.Amy de la Breteque' 
ietecatte*, A.Ragor, P.Caumcs* 

' Chef de projet "Groupe Filiire Sol Ariane 5" Matra-Espace, 
^ Resp. systime "Groupe projet fili^re sol Ariane 5" Matra-Eroace, 

'Resp de la div. "infrastructure de devel(^>pement sol" Matra-Espace, 
■^Resp. du dcpt. "ingenierie qualite" Matra-Eroace, 

*Resp. du dept. "Assurance produit systime" CNES Evry. 
*Resp. du centre "surete de fonctionnement" Bureau Veritas Toulouse. 

RESUME 

Matra-Espace, en temps que maitre d'oeuvre de la fili&re des 
bancs de contrdle du lanceur Ariane S, d£veloppe 5 cmtroles 
conunande selon une meme architecture, caracterisee par : 

• une grande modularity (param^trisation) 
• une architecture repartie 
• un haut degr£ de siket^ de fonctionnement 

Cette filifere permet de garantir la portability des controles, c'est 
k dire la possibiUte de rejouer les tests effectues en usine, lors 
de la preparation du tir. 

De plus, I'ensemble du cycle de develo[n>ement des tests est pris 
en compte, par I'int^gration dans cette filiire, d'xm atelier logi- 
ciel (develcqjpement), et d'un simulateur logiciel (validation) 

Mots clefs : Controle Commande, base de lancement, ELA3, 
ARIANE 5. 

1.  INTRODUCTION 

Depuis les debuts du spatial europeen, MATRA ESPACE parti- 
cipe aux programmes de lanceurs par la maitrise d'oeuvre de la 
case k equipements. Avec ARIANE 5, MATRA ESPACE a 6ti 
choisi comme maitre d'oeuvre et architecte industriel de I'en- 
semble des moyens sol de controle et de mise en oeuvre du lan- 
ceur. 

Cette filifere de moyens comprend 5 bancs necessaires au CNES 
et aux contractants de niveau 1 du programme ARIANE 5 pour 
les phases de developpement et d'exploitation : 

• des bancs de tests et d'integraticHi des etages et de la case 
k equipements (EAP, EPC, CASE) 

• un contrdle commande d'une installation de simulation 
fonctionnelle lanceur (ISF) 

• le controle commande operationnel du pas de tir ELA 3 en 
Guyane (CCO) 

Elle comprend egalement les moyens necessaire au developpe- 
ment des logiciels d'apphcation qui vont s'executer sur ces 
bancs. 

• un ateUcr logiciel (ALS) 
• un simulateur fonctionnel lanceur (SFL) 

2.   OBJECTIFS 

Les idees de base k I'origine de cette fiU&re, ont ete d'une part 
la necessite de diminuer les couts de developpement afin de re- 
pondre k I'objectif economique du programme et d'autre part 
d'ameUoicr la fiabilite des lancements en permettant de realiser, 
lors de 1'integration du lanceur avant le tir, le meme niveau de 
test sur chaque element, que ce qui a ete fait lors de la validation 
en usine. 

3.  DESCRIPTION TECHNIQUE 

3«1 Introduction 

Le developpement a debute par une etude preUminaire d'archi- 
tecture, qui a fait progresser I'expression de besoin vis k vis de 

cet ensemble de bancs, et a participe k une homogeneisation de 
methodes de test entre les diff^rents industriels. Elle aboutit k 
une architecture generique, des choix de standards industriels et 
inclut une modeUsation de performances de cette architecture. 

Tout en itant prudent, afin de minimiser les risques de develop- 
pement, il etait necessaire de prendre en compte dans les choix 
de standards, leur per^nite sur la duree du programme soit 10 k 
20anskpartirdel995. 

Les choix pnincipaux sont: 

• I'adoption d'une architecture distribuee (sur ELA3, les 
equipements du banc sont iloign^s de plusieurs km) avec 
un reseau 802.3 d^terministe (FACTOR) 

• I'utilisation des standards ADA aussi bien pour le logiciel 
qjplicatif d^veloppe par les responsables de ces bancs (in- 
dustriels de niveau 1, CNES et e;q)loitants), que pour le 
logiciel systime des controles commandes eux-meme. 

3*2 Principes gfaeraux 

Les principes g^neraux de 1'architecture des bancs de controle 
de la filiire sont: 

• la distribution des fonctions au sein d'unites de traitement 
differentes 

• I'utiUsation d'un reseau local industriel (doubW) comme 
support de communication pour relier les unites de traite- 
ment 

• une modularity fonctionnelle permettant la decentralisa- 
tion et la specialisation de frontaux par rapport k un pro- 
cessus k controler. 

• I'indraiendance des fonctions d'aichivage et exploitation 
de la fonction "conduite d'operation". 

Ces idees conduisent k T^tablissement d'une architecture mo- 
dulaire commune, dite architecture g^n^rique, k partir de laquel- 
le les bancs de contrdle sont constitues, k la maniire d'un 
puzzle. 

Chaque banc de controle est ainsi construit k partir d'un ensem- 
ble de produits parmi la Uste suivante : 

• frontaux (bus 1553, filaire, telemesure, alimentation elec- 
trique) 

• unite "conduite de operations" 
• supervision systime 
• unite "archivage" 
• unite "e}qjloitation" 
• distribution du temps 
• reseau 
• postes operateurs 

Les frontaux peuvent etre redondes pour des besoins de securite 
(cas du CCO). 

Une notion de multi-sites permet d'avoir plusieurs processus 
differents k controler (avec les frontaux correspondants) k partir 
des memes unites de traitement (conduite des operations, postes 
operateurs etc.). 

3*3 Frontaux 

Un frontal effectue la liaison entre le controle commande et le 
processus pour un type donne d'intetface. 11 assure les fonctions 
suivantes: 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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• gestion et execution des automatismes 
• envoi des commandes sur le processus 
• acquisition, traitement et surveillance de paramfetres 
• gestion des alarmes et anomalies 
• formatage des donnees et envoi sur Ic reseau RS 
• datation des evinements 
• auto-stirveiUance et auto-test du frontal 

Les frontaux peuvent etre de quatre sortes : 

• filaire : pour les echanges d'informations sous forme filai- 
re (analogique ou logique) 

• bus 1553 : pour les echanges avec le systime de commu- 
nication (SdC) du lanceur, c'est k dire avec le bus infor- 
matique interne 

• telemesure : pour les echanges avec le lanceur par voie ra- 
dio. 

• alimentations electriques : U s'agit en fait d'un frontal fi- 
laire qui commande un ensemble d'alimentations electri- 
ques de manifere k foumir au lanceur les sources 
electriques extemes basse tension necessaire k son fonc- 
tionnement au sol. 

Un frontal est constitue d'un ensemble de processeurs, des in- 
terfaces specifiques avec le processus, d'un chien de gaide pour 
rauto-surveiUance et des coupleurs reseau FACTDR 

3*4 Unite de Conduite Des Operations - CDO 

Le sous-systime de conduite des operations assure le sequence- 
ment d'operations elementaircs sous forme automatique ou ma- 
nuelle. Ces operations sont activables par I'operateur 4 I'aide 
d'outils specifiques. 

La CDO assure les fonctions suivantes : 

• gestion des chargements et commande de 1'execution des 
logiciels d'application 

• execution des procedures automatiques 
• gestion manuel 
• gestion des resultats des procedures 
• gestion centralisee des alarmes et des anomalies 
• gestion du journal de bord 
• gestion de la connexion des postes operateurs 
• gestion du temps 
• execution d'utiHtaires specifiques 
• auto-test et auto-surveiUance 
» interface avec I'ateUer logiciel sol (ALS) 
• controle de la configuration (signature des logiciels) 
• support de la fonction supervision 

En mode automatique, le sequencement des operations est defi- 
nie dans un programme logiciel poui" execution automatique 
(appele Procedure Automatique ou PA). Ces logiciels consti- 
tuent le logiciel d'appMcation dit de niveau 3. Us sont ecrits par 
les utiLisateurs des bancs. 

il 
PROCESSUS 

Alimen- 
tations 

Frontal 
Filaire/aliiT 

ilimj 
Frontal 
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Conduite 
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aichivage 
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PO 

7 
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3-5 Unite de supervision systtoe 

Le sous-syst4me supervision syst^me assure les fonctions sui- 
vantes : 

• definition de la configuration du banc 
• surveillance des constituants du banc (equipement et re- 

seaux) par la reception des ^tats de boi> fonctionnement 
• la commande des unites de traitement (Remise A Zero) 

3»6 Unite d'archivage 

Le sous-systtoe archivage pcrmet de memoriser des informa- 
tions datees par rapport au temps local et de tracer revolution 
de param^tres en temps reel. 

3*7 Unite d'exploitation 

Le sous-systfeme exploitation peimet d'effectuer tous les traite- 
ments temps differe, et notamment: 

• les traces de couibes 
• le depouUlement des resultats d'essais 
• I'edition de documents resultats 
• la sauvegarde d'infomiations et la constimtion de handes 

au format STD 

3'8 Distribution du temps 

La distribution du temps permet de generer le temps local par 
une carte dediee implantee sur I'tmite CDO, de distribuer ce 
temps k tous les abonnes, et de synchroniser les abonnes entre 
eux. 

3-9 Reseaux 

Quatre reseaux distincts sont utilises : 

• Le reseau de commande (RC) qui vehicule toutes les in- 
formations directement Uees au controle de processus et 
constituant un tiafic ayant une echeance temporeUe 

• Le reseau de service (RS) qui vehicule les informations 
liies aux fonctions d'exploitation operationnelles 

• Le reseau d'exploitation (RE) qui vehicule les risuhats 
d'essais 

• Des liaisons filaires point i point qui vehiculent les comp- 
tes rendus de fonctionnement et les ordres de remise k 
zero des unites de traitement ainsi que la synchronisation 
de ces U.T. 

3'10 Interface homme-machine - Postes Operateurs 

Le sous-syst^me interface homme machine per.net : 

• de gerer le dialogue de I'opwrateur et la visualisation asso- 
ciee, lors de la preparation, de I'execution et de I'exploi- 
tation des essais. 

• de foumir a I'operateur une vue d'ensemble des diflferents 
aspects d'un phenomine dans une vision synoptique (ani- 
mation de synoptiques, traces graphiques, tableaux de va- 
leurs) 

• de foumir a I'operateur sous forme de listes, courbes ou 
bargraphes, des informations sur un support video ou pa- 
pier 

3-11 Parametrisation 

La parametrisation du controle commande se fait par I'intenne- 
diaire d'une base donnees operationnelle qui contient I'ensem- 
ble des informations specifiques du site : 

• description du controle commande lui-meme (configura- 
tion, type de frontaux, nombre de poste operateur, nombre 
de sites, redondance etc..) 

• definition des entrees / sorties (correspondance nom logi- 
que / adrcsse physique) 

• definition des fonctions de transfert pour chaque entree / 
sortie 

Cette base de donnees operationnelle permet d'ecrire des appli- 
cations (programmes de test), independantes du controle com- 
mande. 
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4.   Description des difTirents Contrdle Commande 

4»1 Le controle commande EAP 

Le controle commande de I'EAP (Etage AuxiUiaire k Poudre) 
comporte deux frontaux (SdC 1553, aUmentation/filaire), les re- 
seaux, la distribution du temps, trois unites de traitement (CDO 
conduite des operations, archivage, exploitation) et deux postes 
operateurs. 

4'2 Le controle commande ISF 

Le controle commande jxjur le banc ISF (Installation de Simu- 
lation FonctionneUe) comjxjite deux frontaux (SdC 1553, ali- 
mentation/filaire), les reseaux, la distribution du temps, trois 
unites de traitement (CDO conduite des operations, archivage, 
exploitation) et deux postes operateurs. 

4*3 Le controle commande EPC 

Le controle commande pour le banc EPC (Etage Propulseur 
Cryotechnique) comporte trois sites d'integration , done trois 
serie de frontaux : 

• Site 1 : un frontal (alimentation / filaire) 
• Site 2 : deux frontaux (aUmentation/filaiie, SdC 1553) 
• Site 3 : deux frontaux (aUmentation/filaire, SdC 1553) 
• Les sites 2 et 3 pattagent un frontal telemesure 

Poiu" commander ces trois sites, il y a trois unites de traitement 
(CDO conduite des operations, archivage, exploitation), la dis- 
tribution du temps, et quatre postes operateurs. 

4*4 Le controle commande CASE 

Le controle commande pour le banc Case comporte trois fron- 
taux (telemesure, SdC 1553, alimentation/filaire), les reseaux, 
la distribution du temps, trois unites de traitement (CDO con- 
duite des operations, archivage, exploitation) et trois postes 
operateurs. 

Ce banc k ia particularity d'etre monte sur chariot, ce qui permet 
un deplacement aise, en particuUer afin d'effectuer les tests en 
ambiance spatiale sur le site d'Intespace. 

4'5 Le controle commande CCO 

Le Centre de Controle Op^rationnel (CCO) a en particuUer pour 
objectif d'assurer correctement la phase precedent le tir (chro- 
nologie de lancement) du lanceur ARIANE. A cette fin, il gire 
les interfaces sol-bord du type electronique, fluides (oxyg^ne, 
hydrogfene), assure le "dialogue" Lnformatique entre le bord et 
le sol, controle le deroulement de la sequence de chronologie 
d'une duree de plus de 5 heures et assure la mise en securite du 
lanceur si necessaire, soit en automatique soit en manuel (der- 
nier etage de securite appele "coup de poing"), mais aussi assure 
la phase de vidange, degazage ..., en cas de tir avorte. 

Toutes ces operations etant constamment sous controle humain 
par rintermediaire d'une trentaine de postes operateurs specifi- 
ques regroupes dans une salle de Controle. 

Le CCO est constitue de trois parties distinctes. 

La premifere, situee dans la table de lancement, comprend les di- 
verses liaisons electriques, fluides, informatiques ... entre le sol 
et le bord, ainsi qu'un ensemble de materiels pour I'acquisition 
de mesures (plus de 1700), I'envoi de commandes (600) et I'as- 
surance du dialogue lanceur-sol via un BUS de communication 
lnformatique. 

Une seconde, situee sur le pas de tir, gere I'interface des circuits 
(oxygene, hydrogfene ...) entre la table de lancement et la zone 
de stockage de ces memes fluides. 

Cette demi&re partie, distante de 3 km du pas de tir, reUee aux 
deux autres par un reseau optique constitue la salle de Controle. 

Elle regroupe tous les systSmes qui assurent le bon deroulement 
de la chronologie (supervision, conduite), mais egalement son 
arret et la mise en securite du lanceur. 

Le controle Conmiande Operationnel comporte 6 frontaux re- 
dondes (fluides table, fluides zone de lancement, telemesure, 
SdC 1553, aUmentation/filaire, securite), les reseaux redondes, 
la distribution du temps, quatre imites de traitement redondees 
(CDO conduite des operations, supervision systfeme, archivage, 
exploitation) et trente-six postes operateurs. 

5.   LES MO YENS DE DEVELOPPEMENT 

La notion de fiU^re inclut les moyens supports au developpe- 
ment des bancs 

5»1 L'AteUer Logiciel SOL 

L'AteUer Logiciel Sol (ALS) est un element clef de la fiU&re. D 
est utUisc : 

• Pour le developpement des controles commandes eux- 
mcme 

• Pour le developpement des logiciels d'appUcation (ou de 
test) qui toumeront sur les controles commandes. 

Dans le cadre du developpement des controle commandes, il 
supporte : 

• la gestion des specifications avec une base de donnees 
d'exigences identifiant les exigences communes et speci- 
fiques de chaque banc, ceci pcrmettant d'assurer la cohe- 
rence des specifications des diffirents bancs de la fiU^re. 

• le developpement des logiciels systfemes avec les metho- 
des IDEFO et HOOD. 

Dans le cadre du developpement des logiciels d'appUcation, il 
supporte : 

• le developpement des logiciels d'appUcation de la phase 
de sfvecification jusqu'k la phase de test logique 

• la gestion des donnees opcrationneUes contenant la des- 
cription architecture lanceur en commandes et acquisition 
et prenant en compte la caracterisation individueUe de 
chaque lanceur. 

5'2 Le Simulateur Fonctionnel Lanceur 

Le Simulateur Fonctionnel Lanceur (SFL) permet la vaUdation 
des logiciels d'appUcation sur le site ELA3. en se connectant di- 
rectement k la place du lanceur, derri^re le controle commande. 

Les phases finales de validation s'effectuent sur des maquettes 
fonctionneUes electriques. 

6. LAFILIEREETLASURETEDEFONTIONNEMENT 

ARIANE 5, lanceur entiferement nouveau d^veloppe pour les 
annies 1995-2010, doit assurer le lancement de satelUtes 4 des 
coiits ccsnpetitifs avec une fiabUite encore accrue, mais aussi 
doit etre compatible avec des vols habites (Avion Spatial Her- 
mfes) avec un niveau de securite trfes eleve. 

Le centre de Controle Operationnel ARIANE 5 (CCO) consti- 
tue I'un des demiers Uens physiques entre le sol et le lanceur. II 
doit done, au meme titre que tous les autres sous systfemes res- 
pecter des niveaux de sflrcte de Fonctionnement compatibles 
avec les objectifs syst^mes. 

6*1 Construction de la surete de fonctionnement 

L'activite Surete de Fonctionnement du CCO vit au rythme du 
developpement du projet en etroite Uaison avec les activites de 
conceptions, reaUsations, essais, vaUdations ... 

Cette activite de surete de fonctionnement se decompose en 
trois phases essentieUes qui sont : 

• surete de fonctionnement previsionneUe, 
• surete de fonctionnement estimee 
• assurance de la sflrete de fonctionnement. 

Les quatre notions principales de la siarete de fonctionnement 
(la fiabiUte, la disponibiUte, la maintenabilite, la securite) sont 
abordees et integrees au developpement du CCO, en particuUer 
dans r optique du respect de !a date de lancement (HO) et du res- 
pect de i'integrite des biens et des personnes. 

6-2 Objectifs de surete de fonctionnement 

La base des etudes de surete de fonctionnement est constitute 
par des objectifs imposes par le cUent au maitre d'oeuvre, vis a 
vis des defaUlances est regroupee en quatre classes principales 
d'evenements redoutes dont la definition est la suivante : 

Gravite 0-A : evenements catastrophiques, defaiUance du CCO 
entrainant ime agression du personnel. 

Gravite 0-B : evenements graves, defaUlance du CCO entrai- 
nant une destruction impoitante des instaUalions sol. 
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Gravite 1 : evenements majeurs, difaiUance du CCO entrainant 
un endommagement du lanceur 

Gravite 2 : evenements signMcatifs, defaillance du CCO ne jjer- 
mettant pas de respecter la date prevue du lancement (HO). 

Pour chaque classe de gravite, des exigences qualitatives et des 
objectifs quantitatifs sont Jt tespectet 

D'un point de vue qualitatif: 

• vis k vis d'un evenement de gravite OA, le CCO doit res- 
pecter le critire FS/F, c'est k dire demeurer sur, meme sur 
double defaillance. 

• vis k vis d'un evenement de gravite OB ou 1, le CCO doit 
respecter le critfere FS, c'est k dire demeurer sflr en cas de 
defaillance. 

• vis k vis d'un evenement de gravite 2, le CCO doit respec- 
ter le critire FO, c'est h. dire tester operationnel en cas de 
defaillance. 

De meme, des objectifs quantitatifs sont associes k chaque ni- 
veau de gravite (exemple : ICT^ par campagne d'essai vis k vis 
de la destruction impottante des installations sol, 2.10' pour le 
non respect de HO pour la sequence synchronisee), mais aussi 
par rapport k chaque fonction principale du CCO qui sont; 

• remission d'ordre et I'acquisition 
• la visualisation, 
• la supervision, 
• rarchivageetl'exploitation. 

7.   Sflrete de fonctionnement previsionnelle 

Lcs analyses de sflrete de fonctionnement initialisees dfts le de- 
but du projet, ont pour but de porter un jugement sur la concep- 
tion et de remettre si besoin est, ceUe-ci en cause lors d'un 
processus iteratif en comparant la sflrete de fonctionnement ob- 
tenue aux objectifs precedemment developjjes. 

Une analyse des modes de d^faiUances et leurs eflfets (ADME) 
realiste au niveau sous systime et fonction permet par identifi- 
cation de la gravite des effets de chacune des d^faillances poten- 
tielles, de hierarchiser et d'identifier les sous systimes 
potentiellement critiques qui necessitent une analyse plus fine 
type AMDEC k un niveau suffisamment fin (carte 6lectronique). 

Ces AMDEC developpcs sur les sous systtoies les plus criti- 
ques donnent lieu k leur tour k une analyse plus fine (niveau 
composant par une carte electronique) sur les mat^riels juges 
esscntiels, en particulier vis k vis dies evenements catastrophi- 
ques et graves. 

L'ensemble de ces analyses qualitatives donnent lieu k des re- 
commandations : 

• retour sur conception, 
• mise en place de redondances, 
• rfegles de conceptions, 
• mise en place de protections, 
• surveillance specifiques, 
• specification d'essais ... 

Sur la base des fonctions principales du CCO, une modelisation 
par determination de blocs diagrammes fonctionnels conduisant 
k I'etablissement de modules mathematiques, permet de compa- 
rer la performance du CCO en terme de fiabiUte par rapport aux 
exigences quantitatives associees. 

Le developpement d'arbres de defaillance donne par recherche 
deductive des combinaisons de defaillance conduisant k la rea- 
lisation d'un evenement redoute unique, permettant ainsi d'eva- 
luer par quantification la probabiUte d'occurrence de 
I'evenement sommet et de la comparer aux objectifs, en parti- 
culier ceux relatifs k la security. 

Ces arbres jjermettent egalement le traitement des points de de- 
faillance unique (PDU), F identification de points critiques et la 
verification d'exigences qualitatives. 

Sur la base d'une modelisation par bloc diagramme du fonction- 
nement du CCO dans sa globalite, des simulations de type 
MONTE CARLO par tirage aleatoire des durees de bon fonc- 
tionnement et de panne suivant des lois statistiques precisees 
donnent une Evaluation de la performance du systfeme en terme 
de disponibilite. 

Lensemble de ces analyses, qu'eUes soient qualitatives ou 
quantitatives, donnent lieu par comparaison aux objectifs, k une 
remise en cause eventueUe des choix techniques. 

L'ensemble de ces taches conduit k I'etablissement du dossier 

d'analyse previsionnelle de surety de fonctionnement qui donnent 
en particulier une entree pour la politique composants (approvi- 
sioimement, quality ...) pour la definition des essais (endurance, 
enviroimemcnt...), pour la mise en place d'une politique de main- 
tenance et pour le suivi des points critiques et des PDU residuels. 

Dans I'avancement actuel du projet CCO, cette seule activite pre- 
visionnelle a etc aujourd'hui abordee. 

7'1 Sflrete de fonctionnement estimee 

Lcs activites sflrete de fonctionnement estimee k re3q)loitation de 
fails techniques et resultats experimentaux complitent les analy- 
ses jjtevisionnelles et participent k la ctoissance de sflrete de fonc- 
tionnement. 

L'approche consiste k reaUser les taches suivantes : 

• exploitation des faits techniques dans le but d'en evaluer les 
impacts significatifs reels, 

• suivi du livret des points critiques, 
• verification de maintenabUite, (procedure/logistique, temps 

d'intervention) 

Cette activite de sflrete de fonctionnement estimee permet de con- 
fiimer les analyses previsionnelles et le cas edwant le recalage et/ 
ou I'affinage de valeurs vis k vis de la sflrete de fonctionnement 
previsionnelle. 

7*2 Assurance sflrete de fonctionnement 

L'assurance sflrete de fonctionnement menee en etroite collabora- 
tion avec r activite d'assurance produit, consiste k verifier tout au 
long du projet: 

• que les objectifs fixes peuvent Stre atteints, 
• que les moyens mis en oeuvre sont compsitibles avec ces ob- 

jectifs, c'est k dire qu'Us sont suffisants sans etre excessifs. 
La "siu--fiabilite" coflte cher. 

• que les foumitures tepondront aux besoins et en temps utile, 
• que les actions decidees sont adaptees aux problfemes poses 

et efficaces, 
• que les bilans presentes sont representatifs de la qualite des 

travaux et des produits. 

8.   Sflrete de fonctionnement: conclusion 

La maitrise du niveau eieve de sflrete de fonctionnement associee 
au programme ARIANE 5, veritable performance du systime, ni- 
cessite k tous les niveaux une prise en compte continue de ces ac- 
tivites sflrete de fonctionnement. 

Cette sflrete de fonctiotuiement par son E^proche de martrise des 
risques (identification, evaluation, hierarchisation, reduction, ac- 
ceptation) doit garantir I'obtention et le maintien attendu. 

Le centre de Controle Operationnel, I'un des systimes sols essen- 
tiels du projet ARIANE 5, a donne lieu k cette activite de sflrete 
de fonctionnement encore previsioimelle dans la phase actueUe de 
developp>ement. Elle a peimis d'evaluer la conception, de compa- 
rer ses performances par rapport aux objectifs, d'identifier des 
points critiques, de donner des recommandations. 

9.   ORGANISATIONINDUSTRIELLE 

MATRA ESPACE est mailre d'oeuvre de la filifere, mandataire 
des differents contrats, specific jusqu'au niveau sous-systfeme et 
est responsable de I'installation et recette site. 

ETCA efifectue la conception detailiee, la realisation et I'integra- 
tion des sous systfemes jusqu'i la recette usine. 

10.   LES GRANDS CHALLENGES 

Le developpement de cette filifere necessite de maitriser les difi&- 
cultes liees k deux domaines : 

• la technique : architecture distribuee, multi-applications 
ADA, critferes de qualite et ds sflrete de fonctionnement pro- 
pres aux systimes de production et operatioimels, 

• la gestion de plusieurs projets en coherence (c.a.d I'obten- 
tion de la coherence et surtout son maintien pendant et tqjris 
le developpement). 

La difficulte majeure d'aujourd'hui etant de concilier les besoins 
necessairement specifiques de chaque utiUsateur de ces bancs 
avec la contrainte de coherence imperative pour conserver la filii- 
re et done la portabilite des controles. 
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RESUME 

L'ensemble de lancement d'un lanceur doit prendre en 
compte dans sa conception des le depart, les contraintes 
qui optimisent la performance et la disponibilite du 
lanceur. 

En particulier, la limitation des charges acoustiques 
appliquees aux charges utiles ainsi que la necessite de 
prendre en compte des ph^nomenes comme I'onde de 
souffle lies a I'utilisation de gros booster a poudre peuvent 
amener a couvrir les carneaux et a des injections d'eau ou 
"deluge". 

D'autre part, la tenue mecanique du lanceur lors des 
differentes phases de sa mise en oeuvre depend du vent et 
de son interaction avec les installations sol, cela peut 
amener a I'utilisation de materiels specifiques comme le 
"wind-damper". 

Enfin, pour am^liorer la disponibilite, il apparait utile de 
pouvoir effectuer des predictions a court terme de Tatmos- 
phere traversee par le lanceur ce qui necessitera des 
moyens meteo particuliers tel qu'un radar ST. 

Tout ceci suppose des moyens d'essais importants (maquet- 
tes a echelle r^duite, soufflerie ), des moyens de calcul 
sophistiques et couteux ( modeles virbroacoustiques ) une 
instrumentation specifique d'un certain nombre d'exem- 
plaires du lanceur, et de l'ensemble de lancement lui-meme 
(chandeliers sur la table, mesures filaires largables). 

L'ensemble de ces moyens a et6 et est encore largement 
mis en oeuvre pour am^liorer les "performances du lanceur 
ARIANE 4" et pour d^iinir les caract^ristiques du lanceur 
ARIANE 5 et de son ensemble de lancement. 

1. ARIANE 4 

Le lanceur ARIANE 4, operationnel depuis juin 1988, doit, 
pour tenir les cadences imposees par son plan de charge 
61ev6, ameliorer sa disponibilite, et pour rester competitif, 
ameliorer sa fiabilite et les prestations qu'il offre aux 
charges utiles. 

1.1 Charges acoustiques 

De par sa conception, ARIANE 4 est sensible aux 
ambiances vibroacoustiques : 

- il est doUi d'une motorisation bruyante (4 moteurs sur 
le corps central, fonctionnant d des pressions foyer de 
I'ordre de 58,6 bars, plus, suivant la version, 0, 2 ou 
4 propulseurs d'appoint, a poudre et/ou & liquide), 

- les fonctions ^lectriques, pyrotechniques, t^l^mesure, 
transitent le long de la paroi laterale du lanceur. 

- de nombreux equipements sont places sur cette meme 
paroi laterale par commodite ( accessibility ) ou 
necessite. 

Les charges utiles, placees dans la coiffe ou la SPELDA 
(Structure Porteuse Externe pour Lancement Double 
ARIANE ) sont egalement tres sensibles aux agressions 
acoustiques, et doivent etre dimensionnees uniquement 
pour la phase de lancement. 

La periode la plus critique est celle du decoUage du fait du 
bruit d'interaction des jets moteurs et de l'ensemble de 
lancement (bruit aleatoire large bande ). 

 I MM 

5    6   7   8 9       E2 2 
Frequency (hz) 

4     5    6   7 8 9 

!      MEASURED VIBRATION LEVEL I 
I      ATTACHMENT POINTS giFT-OFT)        i 

Planche n" 1 
Niveaux acoustiques sur ARIANE 4 

II   est   done   apparu   necessaire   de   trouver   des   moyens 
d'attenuer les niveaux acoustiques au decollage pour : 

- couvrir I'eventail des versions d'ARIANE 4, 

- limitfir le besoin en qualification des charges utiles. 

En fonction des objectifs recherch^s (lanceur ou charges 
utiles), plusieurs moyens ont 6t^ ou sont encore £tudi6s : 

- utilisation de d^flecteurs de jet. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 



72 

- couverture partielle des carneaux, 

- mise en place d'un deluge, 

- protection acoustique largable autour de la coiffe, 

- utilisation d'helium sous coiffe. 

1.1.1   La   logique   de   qualification   et   de   validation   d'une 
modification est la suivante : 

- essais sur maquette dans la configuration a etudier, 

- verification   par   modelisation   de   la   coherence   des 
resultats obtenus, 

- modification de I'ensemble de lancement, 

- instrumentation   specifique   d'un   certain   nombre   de 
lancements (lanceur et pas de tir ), 

- comparaison    de    la    prevision    et    des    resultats 
d'exploitation de vol. pour confirmer le gain effectif. 

1.1.2  Les   essais,  de   maitrise   d'oeuvre   AEROSPATIALE, 
sont realises par I'ONERA ( Fauga Toulouse - France). 

• On utilise one maquette au 1 / 20e de I'ensemble de 
lancement (table, carneaux, mat ombilical, bras cryo- 
geniques ) et du lanceur { maquette motorisee 
comportant les propulseurs d'appoint de la version 
etudi^e). 

• Les essais sont faits pour dilTerentes elevations du 
lanceur ( de 0 a 23 metres ). 

Leur instrumentation comporte : 

- des capteurs acoustiques ( mesures du champ libre et 
mesures parietales), 

- des capteurs accelerometriques, 

- une cinematographie rapide ( visualisation de I'impact 
des jets), 

- des fluxmStres et une camera thermographique IR 
(pour mettre en evidence les circulations de gaz 
chauds). 

Les principaux resultats sont la localisation des sources 
acoustiques "apparentes", les densites spectrales de 
puissance dans la bande 20-2000 Hz (par octave ou 1 / 3 
d'octave ) la visualisation des recirculations de gaz chauds 
le long du lanceur ou du mat ombilical. 

1.1.3 Les deflecteurs de jets permettent d'eviter I'impact 
direct des jets des PAL (propulseurs d'appoint liquide dont 
la poussee est calee a 10° de I'axe lanceur) sur la table. 

Ce sont des diedres metalliques, plusieurs hauteurs ont etc 
testees ; la solution retenue permet d'obtenir, pour la 
version la plus dimensionnante ( A 44 L ) et au-dessus de 
I'inter^tage 1/2 un gain sup6rieur a 2 dB. 

Ces deflecteurs presentent un leger inconvenient pour les 
op6rateurs ( manutention et encombrement). 

Planche n''2 
Ell'et des dellecteurs de jet 

1.1.4 La couverture partielle des carneaux etablit un ecran 
solide entre le jet des moteurs et la structure lanceur, elle 
modifie done la repartition spatiale des sources apparentes. 
La campagne d'essais de mai 1990 a monlre qu'elle 
induisait une augmentation des niveaux en basse 
frequence et en global, lorsque les jets impactent 
directement cette couverture. 

1.1.5 La protection acoustique largable, a I'etude pour la 
coiffe, est une structure souple, gonfiable a I'helium, faite 
d'un materiau a structure alveolaire. 

L'etude est loujours en cours, les difTicultes reiicontrees 
viennenl essentiellement d'une tenue structurale 
insufllsante. 

1.1.6 Des etudes de reduction du bruit interne, en 
rempla(;ant fair d'une cavite par de I'helium (taux de rem- 
plissage de 95 % environ ) menees pa:r AEROSPATIALE, 
ont montre I'interet de cette methode : gains significatifs 
attendus en basses et moyennes frequences ( f < 500 Hz ). 
Le principe de cette solution est d'utiliser un gaz beaucoup 
plus leger que I'air pour modifier le couplage cavite / 
structure et deplacer les resonances vers des frequences 
moins critiques pour les satellites. 

Dilficulle atlendue : I'insertion du remplissage helium dans 
la chronologic ( arret ventilation ). 

1.1.7 La mise en place d'un deluge au niveau des 
carneaux, de la table et des defiecteurs, est a l'etude pour 
ARIANE 4. Elle repond au souci d'ameliorer les perfor 
mances du lanceur en ce qui concerne les niveaux 
acoustiques vus par les charges utiles ( adaptation a la 
concurrence ). 

L'injection d'eau agit directement sur la zone turbulente a 
I'interface jet / atmosphere, cause principale du bruit, en 
r6duisant les vitesses. Ceci necessite un d6bit d'eau 
important, au moins deux fois le debit propulsif. Le debit 
retenu ( entre 6 a 8 tonnes & la seconde ) permet d'injecter 
dans les carneaux, sur la table et sur les deflecteurs de 
jets. 
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SCHEMA DE L1NJECTEUR N° 1 

(Anosaqe des lets des moteurs A fint^'euf de rorifica anront des cameaux 1 

Rampe Sud 

CameauSud 

VersTour 
Ombilcate 

VUE DE DESSUS 

Pour AR1ANE4, la configuration retenue est telle quo les 
vents dominants eloignent le lanceur du mat au decollage, 
et on a determine les contraintes operationnelles des 
differentes phases sol ( hors tour ) a partir d'essais en 
soufflerie effectues au Centre Scientifique et Technique du 
Batiment ( Nantes - France ). 

Ces essais ont ete effectues avec une maquette au 1/lOOe 
de I'ensemble de lancement ( table, mat, portique ) et une 
maquette au 1 / lOOe dynamiquement equivalente au 
lanceur. 

Ces maquettes, placees dans uue soufflerie perniettant de 
recreer les caracteristiques de ['atmosphere guyanaise 
(gradient vertical du vent, turbulence naturelle de type 
maritime, et effet de couche limite ), ont permis de 
determiner pour differentes positions du portique et pour 
differentes vitesses et directions de vent, les deplacements 
et les charges sur le lanceur, les risques de divergences 
(sensibilite au detachement tourbillonnaire et/ou au galop 
d'interaction) et les constantes de divergence associees. 

II en a resulte que, pour ameliorer la disponibilit^ du 
lanceur, il convient d'utiliser un systeme amortisseur de 
vibrations ( SAV ) ou wind-damper, en interface entre le 
lanceur et les bras cryogeniques. 

Une deuxieme campagne d'essais a montre I'efficacite du 
SAV, et les resultats obtenus ont ete utilises par 
AEROSPATIALE pour determiner les contraintes 
operationnelles liees au vent, pour les differentes 
configurations du lanceur hors tour ( etats de remplissage 
et besoins de pressurisation des reservoirs, configuration 
pour controles dynamiques de pilotage ). 

1.2.2 Vol atmospherique 

Planche n°3 
Injection d'eau dans les carneaux 

En vel, les charges structurales, le comportement de 
I'autopilote, ainsi que les points d'impact des propulseurs a 
poudre, dependent directement des vents ( gradient, rafale, 
direction, vitesse ) rencontres en altitude. 

II n'y a pas encore de resultats disponibles sur ARIANE 4, 
mais des gains effectifs sont attendus suite aux premiers 
essais effectues dans le cadre d'ARIANE 5. 

Les difficultes attendues sont liees a I'implantation d'un 
systeme assurant de tels debits, au choix de I'injection 
optimale, et a la necessite d'inserer ce deluge dans la 
chronologie finale en limitant la defiabilite apportee, sans 
toucher a la disponibilite du lanceur. 

1.2 Aerologie 

Le lanceur est soumis au vent, sur le pas de tir pendant 
sa mise en oeuvre hors tour, pendant la phase de 
decollage, et pendant le vol atmospherique. 

Par sa direction et sa vitesse, le vent influe sur les 
charges appliq^uees au lanceur, sur la cinematique de 
decollage, sur le pilotage en vol. 

1.2.1 Mise en oeuvre lanceur et decollage 

La configuration lanceur/mat ombilical / portique doit etre 
choisie de fagon t obtenir le meilleur compromis entre la 
tenue structurale du lanceur au sol, et les marges au 
decollage, et ce compte tenu de la rose des vents a Kourou. 

RKPARTmONDeCH URGES 

Planche n°4 
Charges en vol sur le lanceur ARIANE 4 
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Le souci constant d'augmenter la fiabilite et la disponibi- 
lite du lanceur, conduit a se doter de moyens permettant 
une prise de decision operationnelle au niveau de 
I'autorisation de lancement : 

2.1.1 Couverture des carneaux 

- moyens de mesure du vent en altitude, fiables, de 
mise en oeuvre rapide et compatible des delais tres 
courts necessaires ( radar ST ), 

- moyens de calcul pour prevoir I'enveloppe des vents 
attendus pendant la niontee, et efTectuer si necessaire, 
des simulations du vol. 

Ceci suppose egalement la connaissance du degr6 de 
persistance des parametres aerologiques, et passe done par 
des campagnes meteorologiques sp6cifiques pour etoffer la 
base de donnes relatives a I'almosphere guyanaise. 

Tout ceci est actuellement a I'etude pour le lanceur 
ARIANE4. 
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2. ARIANE 5 

Le lanceur ARIANE 5, en cours de developpement, a deux 
missions principales : les missions automatiques ( GTO, 
LEO, SSO ) et les missions HERMES. Ceci implique des 
objectifs de fiabilite et de securite tres ambitieux, qui 
impose, tres tot dans le developpement, de mener des 
etudes et des essais permettant de bien apprehender 
I'environnement pendant tout le vol en general, et pendant 
le decollage en particulier, qui est une phase delicate. 

2.1 Charges acoustiques au decollage 

Flanche n° 5 
Attenuation des niveaux sur la partie haute par la 
couverture des carneaux en fonction de I'altitude 

du lanceur 

La couverture des carneaux qui constitue done une 
protection efficace contre le bruit des moteurs au decollage, 
surtout pour la partie haute, a ete retenue pour ELA 3. 

II est egalement apparu que cette attenuation elait surtout 
sensible dans la bande de 80 a 2 000 Hz pour les altitudes 
comprises entre 0 et 20 m et dans la bande 16 a 160 Hz 
pour les altitudes superieures a 40 m. 

Le bruit cree par les jets des moteurs d'un lanceur est 
maximum durant la phase de decollage. Compte tenu de la 
puissance acoustiques developp6e par les moteurs 
d'ARIANE 5 ( 2 fois le d6bit d'ARIANE 4 ), la n^cessite 
s'est imposee de mettre en oeuvre des moyens d'attenuer le 
niveau d'ambiance acoustique externe du lanceur. 

C'est la raison pour laquelle une campagne d'essais a ete 
effectuee en 1988 avec comme objectifs principaux, de 
caracteriser I'ambiance acoustique du lanceur el d'estimer 
Tefficacite des moyens d'attenuation. 

Ces essais ont utilises une maquette du lanceur ARIANE 5 
a I'echelle 1/20 avec un seul des deux EAP a poudre en 
fonctionnement et une maquette a I'echelle 1/20 du pas de 
tir ELA 3. Un mat suspendu a un portique permettait de 
fixer la maquette a differentes altitudes comprises entre 0 
et 50 m a I'echelle 1. 

Cette campagne d'essais a permis d'evaluer I'efilcacite des 
precedes suivants : 

- couverture des carneaux, 

- arrosage du jet des moteurs. 

2.1.2 Injection d'cau 

Quatre types d'injection d'eau ont ete essayes : 

I'injecteur 1 fixe a I'interieur du carneau attaque le 
jet dans le plan longitudinal perpendiculairement a la 
direction d'ecoulement des gaz, 

I'injecteur 2 est monte a I'entree du carneau ; il est 
constitue d'une rampe dont I'axe est perpendiculaire a 
la direction du jet, 

I'injecteur 3 constitue par 3 buses, installees a i'inte- 
rieur de la table, envoie des jets concourants dans le 
plan perpendiculaire a I'axe de la direction des gaz, 

I'injecteur 4 regroupe 4 jets installes au-dessus de la 
table de lancement creant une nappe liquide horizon- 
tale recouvrant I'ensemble de la surface de la table. 

Les injecteurs 1 et 2 fonctionnent lorsque le lanceur est 
entre 0 et 20 m d'altitude et rinjecteur 4 lorsqu'il est entre 
20 et 50 m. 
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L'injection d'eau est caracterisee par les parametres : 

- debits : 3 700 kg/s soit environ deux fois le debit du 
propulseur P230, 

- pression : 5.105 Pa 

Les deux diagrammes suivants presentent revolution des 
niveaux maxima en fonction de Taltitude par moyens 
d'attenuation. 
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Planchen°6 
Dispositif d'injection dans les carneaux 
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Planchen°7 
Dispositif d'injection sur la table 

Planchen°8 
Niveaux sur la partie haute 

IttU^e, lut.^,Je 

Planchen°9 
Niveaux acoustiques sur ARIANE 5 au d6collage 
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De ces essais il est ressorLi que la couverture des cariieaux 
et I'injection d'eau dans le jet du moteur contribuent a 
attenuer sensiblement I'ambiance acoustique du lanceur au 
decoUage. II n'en reste pas moins vrai que les niveaux 
atteints sur la Coiffe et le Speltra etaient encore 
superieurs a la specification de 1 a 3 dB dans les bandes 
d'octaves 63,250 et 500 Hz. C'est pourquoi une seconde 
campagne d'essais est prevue en 1992. EUe prendra en 
compte la configuration definitive du lanceur et du pas de 
tir ELA3 a Techelle 1/20. 

Les deux boosters seront en fonctionnement et les 
diiferentes phases du decoUage seront siniulees pour les 
altitudes comprises entre 0 et 100 m. 

Les buts de cette seconde campagne seront de confirmer les 
niveaux acoustiques vus par le lanceur ARIANE 5, 
d'optimiser, si besoin est, la position des injectcurs d'eau 
retenue a ce jour, et de definir la nature du bruit en 
utilisant des reseaux de microphones autour du lanceur 
afin de determiner la position des sources de bruit, 
autrement dit les correlations du signal acoustique dans le 
champ proche du lanceur. 

Cette information sur la nature du bruit sera particulie- 
rement importante pour la partie haute afin de reduire les 
protections acoustiques necessaires avec la definition 
actuelle des specifications d'environnement. 

2.2 Surpressions dues a I'onde de souffle 

Les premieres etudes relatives a I'onde de souille tendent 
a montrer que ce phenomene est issu de I'amorgage de la 
tuyere, du moins en ce qui concerne le premier pic de 
pression. Les pics suivants semblent dependre des 
gradients de montee en pression (dPc/dt) dans les propul- 
seurs des EAP. 

Dans le cas d'un allumage avec opercule, la tuyere est 
amorcee a la rupture de I'opercule et I'onde de souille se 
propage des cet instant. 

Lorsque le pas de tir est equipe d'un carneau, I'onde de 
souffle est constituee d'une juxtaposition de deux ondes 
distinctes : une onde issue de I'entree du carneau ( lOP ) et 
une onde provenant de la sortie (DOP). 

Apres allumage du moteur, les ondes de surpression 
viennent frapper le fond du carneau, se refiechissent et se 
superposent aux ondes directes pour former I'lOP. 

Actuellement, deux methodes perniettent de predire ce 
phenomene. L'une, la methode d'Ikawa et Laspeza, une 
methode semi-empirique, doit permettre de predire les 
resultats a I'echelle 1 a partir d'essais a echelle reduite. 
L'autre est une methode analytique k partir d'une modeli- 
sation tridimensionnelle qui doit permettre de predire le 
phenomene a I'aide d'un code ( CEL 3B ) developpe par 
AEROSPATIALE. 

A ce jour, les specifications ARIANE 5 de surpressions dues 
a I'onde de soufile sont issues des resultats des essais cites 
au paragraphe 2.2. Des travaux sont en cours pour 
confirmer ces valeurs. Ils s'appuieront sur les essais a 
I'echelle 1/20 de 1992 et des essais a I'echelle 1 des 
propulseurs a poudre (EAP) d'ARIANE5au banc. 

La planche n° 11 indique I'aUure des surpressions 
attendues sur ARIANE 5. 
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Planche n" 11 
Surpressions au niveau des tuiles HERMES 

( 1  mbar = 102 py > 

II est a noter que I'onde de souffe creant des differences de 
pression entre les faces diametralemenl opposees du 
lanceur peuvent exciter ses modes de flexion. Les 
premieres analyses montrent que cette excitation n'est pas 
dimensionnante pour le lanceur. 

2.3 Protection centre la foudre 

La DOP se propage a I'interieur du carneau avant de 
deboucher a I'air libre et de revenir sur le lanceur. Les 
effets de ces deux ondes se trouvent done decales dans le 
temps de la duree de propagation de la DOP. 

^^ 

Planche n" 10 
Onde de souffle 

Une maquette a 1 / 20e du lanceur a ete essayee en 
presence du systeme de protection centre le foudroiement 
au laboratoire Haute Tension de I'EDK. Ces essais ont 
permis de conclure que le systeme de protection centre les 
coups directs prevus sur le pas du tir ELA 3 etait a nieine 
de constituer un dispositif efilcace de captation de la 
foudre. Ce systeme sera constitue de 4 pylones de 90 ni de 
hauteur et dont la situation par rapport au lanceur est 
indiquee sur la planche n°14. 

Neanmoins, les previsions theoriques du foudroiement sur 
les grandes structures restant trop aleatoires dans I'etat 
actuel des connaissances, cette installation de protection 
sera completee par toute une serie de mesures sur le 
lanceur et les installations sol. De plus, les phases de 
decoUage et de transfert d'ARIANE 5 / HMS devront etre 
subordonnfies a I'absence de conditions orageuses. 
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2.4 Cinematique du lanccur au decollage 

La phase de decoUage du lanceur commence de I'instant 
d'allumage des EAP jusqu'a ce que le lanceur depasse 
I'altitude de 100 m. En 1990, des 6tudes statistiques de 
cette phase ont 6te effectuees en fonction des vitesses et de 
la direction du vent sur le pas de tir EAL3. 

En ce qui concerne I'evitement des mats anti-foudre et de 
leurs cables, 11 ne semble pas y avoir de problSme comme 
le montre la planche ci-dessus. 

Ces etudes ont montre que la version ARIANE 5 automa- 
tique etait plus dimensionnante que la version HERMES 
et, que dans ce cas, la tuyere EAP ne passait pas dans la 
table, pour des vents maxima de 25 m / s, a 99,99 % de 
probabilite. 
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Planche n° 12 
Deplacement maximum de la tuyere EAP dans la table 

a 99,99% de probabilite 
Vents maxima 25m/s (marge L = 25 % du deplacement) 

Cependant en admettant des vents maxima de 18 m/s, ce 
qui semblerait une contrainte acceptable, les resultats 
deviennent acceptables. 

Planche n° 14 
Deplacement de la tuyere - Vue de dessus 

Altitude 90 m 

Ceci reste a coniirmer par les etudes en cours sur les 
volumes reels occupes par les cables dans le vent. 

II est egalement apparu que le cas de panne "arret 
Vulcain" au decollage n'avait que tres peu d'influence sur 
le comportement du lanceur durant cette phase. 

2.5 Efforts sur le lanceur au sol 
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Le lanceur subit des efforts au sol pendant les phase de 
transfer! du BIL ( Banc d'Integration Lanceur ) jusqu'au 
pas de tir et pendant la phase d'attente sur le pas de tir 
lui-meme. II est alors soumis aux effets du vent et des 
accelerations et decelerations des nioyens de transfert. 

Les etudes sont en cours. Elles ont pour but de valider : 

- les accelerations et decelerations maxima que devra 
fournir le moyen de transfert, 

- la definition du type de fixation du lanceur sur sa 
table de lancement ( simplement pose sur les V.hP 
aujourd'hui ), 

- I'option de ne pas utiliser de Wind-Damper en attente 
au sol. 

Planche n° 13 
Deplacement maximum de la tuyere EAP dans la table 

a 99,99 % de probabilite 
Vents maxima 18 m/s 

En fait, des essais du lanceur sur son pas de tir ont deja 
ete fait en 1987. Ils avaient montre des risques d'insta- 
bilite du lanceur vide avec un vent sup6rieur a 16 m/s. 
La configuration du lanceur utilis^e pour ces essais etant 
p^rimee, une seconde campagne doit avoir lieu en 1991 
dans la soufflerie atmosph^rique du CSTB. 
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Si rinslabilite esL confirmee, rutilisation d'un Wind- 
Damper sera necessaire et devra etre implante sur le pas 
de tir. 

2.6 Prediction des vents et des rafales 

Pour assurer la disponibilite maximum d'ARlANE 5, il 
s'avere necessaire de connaitre les conditions de vent au 
sol et en altitude ( 20 km ). En efl'et, ce sent les vents, les 
gradients de vent, les rafales a tout instant du vol, qui 
determinent si le lanceur reste pilotable et les efforts 
generaux restent acceptables. Actuellement, le pilotage et 
les efforts generaux du lanceur sont defmis a partir des 
vents synthetiques de Guyane ( avec une probabilite de 
99%) et de rafale forfaitaire. 

Des campagnes d'essais de caraclerisations des vents en 
altitude sont prevues en 1991 et 1992, elles ont pour but 
d'elaborer des criteres d'autorisation de tir a partir de 
Bondage de vent pendant la chronologic. La demarche est 
que les analyses meteo et les sondages etfectues en chrono- 
logie permettront de defmir des profils de "vents dimen- 
sionnants" au sens efforts generaux ou pilotage, un profil 
de vent dimensionnant etant tel qu'il couvre, avec des taux 
de probabilite de 99,99%, les charges ( braquage maximum 
ou efforts generaux ) que subira le lanceur au cours du vol. 

L'analyse des resultats et une simulation avec ce vent 
dimensionnant conduira alors au verdict meteo. 

L'objectif de la campagne de developpemont est, dans ce 
cas, de permettre la mise au point d'une melhode de 
construction de ces profils dimensionnants a partir des 
informations et mesures disponibles. 

Les moyens a implanter sur le site de lancement pour 
atteindre cet objectif restent encore a preciser apres avoir 
beneficier des premiers resultats de la campagne d'essais. 

2.7 Conclusion 

Excepte pour la prediction des vents en altitude, pour 
laquelle les travaux cominencent, on pent constater que 
I'environnement au decollage d'ARIANE 5 est deja bien 
connu. Cette connaissance a contribue a defmir correcte- 
ment les installations sol. II reste maintenant a confirmer 
les resultats des etudes et des essais et, eventuellement, a 
completer la definition des installations actuellement en 
cours de realisation. 

AliUEVIATIONS 

EPC : Etage a Propulsion Cryogenique 

EAP : Etage d'Acceleration a Poudre 

ELA3 : Ensemble de Lancement pour ARIANE5 

lOP : Onde de pression issue de I'entree du carneau 

DOP : Onde de pression issue de la sortie du carneau 

P : IVession 

Pa :  Pression aliiui.spherique 
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Planche n" 15 
Logique du verdict meteo en chronologie 



79 

PEGASUS® LAUNCH OPERATIONS AND THE PEGASTAR INTEGRATED SPACECRAFT BUS 

Marty Mosier', Dr. Robert Lindbergh, and Dr. Keith Lyon^ 

'Mr. Marty Mosier, Pegasus Deputy Program Manager, Orbital Sciences Corporation, U.S.A.; ^Dr. Robert Lindberg, APEX Program 
Manager, Orbital Sciences Corporation, U.S.A.; ^Dr. Keith Lyon, SeaStar Program Manager, Orbital Sciences Corporation, U.S.A. 

ABSTRACT 

The Pegasus air-launched space booster, which successfully flew 
its maiden flight on April 5, 1990, provides the international 
satellite community with a flexible cost effective means for deliv- 
ering small payloads into low earth orbit. The vehicle's simple, 
robust design and horizontal integration methods ensure maximum 
reliability and significantly reduce launch base infrastructure re- 
quirements. The vehicle's air-launched approach and ability to 
launch over open ocean regions provide un-matched flexibility in 
launch location and approach used to ensure range safety. The 
PegaStar integrated spacecraft bus, which complements the Pega- 
sus launch system, can provide a "turn-key" means for delivering 
instrument and sensor packages into low earth orbit and providing 
extended (5 to 10 year) on-orbit operational support. This report 
describes Pegasus and PegaStar including payload interfaces, 
delivery capability; integration methods; facility and ground sup- 
port equipment requirements; and typical launch operations. 
Keywords: Launch Vehicles, Facilities, Ground Support Equipment, Spacecraft. 

1.0 INTRODUCTION 

On April 5, 1990 the Pegasus air-launched space booster was 
released for the first time from the wing of a National Aeronautics 
and Space Administration (NASA) B-52 carrier aircraft over the 
Pacific Ocean at an altitude of 13,200 m (43,200 ft). The vehicle 
successfully placed it's 192 kg (423 lb) payload into a 505 x 685 km 
(273 X 370 nm), 94 degree inclination orbit. The maiden flight of 
Pegasus represents the first time that an air-launched rocket has 
placed a payload into orbit and validated the vehicle's simple, 
robust design and digital avionics system. 

Pegasus, which has received a United States Patent, is the product 
of a three year privately funded joint venture of Orbital Sciences 
Corporation (OSC) and Hercules Aerospace Company. The ve- 
hicle was developed specifically to provide a cost effective, reli- 
able, and flexible means of placing small satellites into low Earth 
orbit. The first Pegasus mission was funded by the Defense 
Advanced Research Projects Agency (DARPA) as part of its 
Advanced Space Technology Program (ASTP) through the Ad- 
vanced Vehicle Systems Technology Office (AVSTO). The pro- 
gram also received support from NASA Ames Dryden Flight 
Research Facility (DFRF) and the Air Force Space Division 
through agreements with DARPA. Under this cooperative pro- 
gram, OSC and Hercules funded all vehicle development, tooling 
and facilities costs, while the government funded nonrecurring 
costs associated with cartier aircraft operations, range safety op- 
erations, vehicle safety certification, some government requested 

vehicle design changes, and the recurring cost for DARPA spon- 
sored missions. 

For launch, Pegasus is carried aloft by a B-52 or L-1011 aircraft to 
a nominal level-flight drop condition of 12,800 m (42,000 ft) at 
high subsonic velocity. After release, the vehicle free falls with 
guidance active for approximately 5 seconds to clear the carrier 
aircraft while executing a pitch-up maneuver to place it in the 
proper attitude for motor ignition. After Stage 1 ignition, the 
vehicle follows a lifting-ascent trajectory to orbit (Figure 1.0-1). 
Pegasus can deliver spacecraft weighing up to 400 kg (900 lb) into 
low Earth orbit and payloads up to 700 kg (1,500 lb) on suborbital 
high Mach number cruise or ballistic flights. ''^ 

2.0 VEHICLE DESCRIPTION 

Pegasus (Figure 2.0-1) is 15.2 m (50 ft) long, has a diameter of 1.3 
m (50 in), and weighs 19,000 Kg (42,000 lbs). Major components 
include: 

• three graphite composite, solid-propellant rocket motors, 
• a fixed, high-mounted graphite composite delta wing, 
• an aluminum aft skirt assembly, 
• three moveable graphite composite fins, 
• a graphite composite avionics/payload support structure, and 
• a two-piece composite payload fairing. 

Optional subsystems include: 
• a standard payload separation system, 
• a restartable Hydrazine (N^H^) Auxiliary Propulsion Sys- 

tem (HAPS), and 
• a PegaStar integrated spacecraft bus. 

The vehicle's three solid rocket motors and payload fairing were 
developed specifically for Pegasus by Hercules Aerospace. The 
6.7 m (22 ft) carbon composite delta wing has composite spars and 
foam filled panels. Three foam core graphite composite fins are 
positional by electro-mechanical actuators and provide aerodynamic 
control throughout the Stage 1 bum. Pitch and yaw control during 
Stage 2 and Stage 3 operation is provided by electro-mechanical 
Thrust Vector Control (TVC) actuators. Roll control after Stage 1 
separation is provided by 55 N (12.5 lb) and 110 N (25 lb) nitrogen 
cold gas thrusters located on the avionics subsystem. The graphite 
composite avionics structure and aluminum honeycomb deck 
support the payload and most vehicle avionics. A 1.3 m (50 in) 
outside diameter pyrotechnically separated, two-piece graphite 
composite payload fairing encloses the payload, avionics subsystem, 
and Stage 3 motor. An optional marmon clamp payload separation 
system is available. The optional HAPS is mounted inside the 
avionics subsystem and provides up to 73 kg (160 lb) of N2H4 for 
orbit raising and adjustment. When combined with the Pegasus 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Launch 
11 0 sec 
h = 12,649 m 

(41,500 ft) 
M = 0.80 
V = 234.7 m 

(770 ft/sec) 

First Stage 
Ignition 
t = 5 sec      — 
h = 12,539.5 m 

(41,140 ft) 
M= 0.80 
V = 236.8 m (777 ft/sec) 

Second Stage 
Burnout 
t = 193.1 sec 
li = 101,620.3 m 

(333,400 ft) 
V - 5,220 m/s 

(17,126 fps) 
y.3.6deg. 

Third Stage Ignition 
t-213.1 sec 
h-106,710.5 m (350,100 ft) 
V. 21,669.8 m/s (17,095 fps) 
Y-2.4deg. "CP^ - 

Third Stage Burnout 
t - 285 sec 
h> 112,410m 

(368,800 ft) 
V « 7,826.3 m/s 

(25,677 fps) 
Y - 0.25 deg. 

End of HAPS1 Burn 
t-421.1 sec 
h.115,711.2m 

(379,630 ft) 
V-8,012.9 m/s 

(26,289 fps) 
Y -0.43 deg. 

End of HAPS2 Burn 
t-3,150 sec 
h. 740,801.1 m 

(2,430,450 ft) 
V . 7,482.8 m/s 

(24,549.9 fps) 
T. 0.0 deg. 

2.5 g 
Pull up 

Max q 
975 psf 

Second Stage 
Ignition 
t- 105.8 sec 
h = 62,788.8 m (206,000 ft) 
V. 2,503 m (8,212 ft/sec) 
Y- 13.8 deg. 

HAPS First Ignition 
t. 290 sec 
h- 112,480.3 m 

(369,030 ft) 
V - 7,826 m/s 

(25,676 fps) 
Y - 0.25 deg. 

HAPS Second 
Ignition 
t - 3,040 sec 
h - 740,468.9 m 

(2,429,360 ft) 
V . 7,307.6 m/s 

(23,975 fps) 
T-0.10 deg. 

Aerodynamic Attitude Control (Fins) TVC Attitude Control (Pitch & Yaw) Cold Gas RCS (Roll) 

Figure 1.0-1. Pegasus Launch Profile. 
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Figure 2.0-1. Pegasus Cutaway Drawing. 

standard on-board Global Positioning System (GPS) receiver, 
HAPS supports autonomous precision orbit injection capability. 
The optional PegaStar integrated bus replaces the avionics sub- 
system and can provide extended (5- to 10-year) attitude control, 

orbital make-up and adjustment propulsion, data storage, electrical 
power, and telemetry support for a wide variety of sensor applica- 
tions (See Section 6.0). 

The Pegasus avionics system (Figure 2.0-2) is simple, robust, and 
reliable.2'7 A Motorola 68020 Central Processing Unit (CPU) 
based flight computer controls all flight events and executes the 
vehicle's autopilot program. An additional Motorola 68000 CPU 
in the flight computer supports the autopilot processor and pro- 
cesses vehicle telemetry. An Inertial Measurement Unit (IMU) 
provides vehicle attitude, velocity, and navigation information. All 
remote avionics units, which include Pyrotechnic Driver Units 
(PDUs), Telemetry Multiplexors (MUXs), Thruster Driver Units 
(TDUs), and Thrust Vector/Fin Actuator Controllers have integral 

Separation Sense 

Figure 2.0-2. Pegasus functional block diagram. 
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microprocessors and communicate with the flight computer using 
digital RS-422 communication lines. During flight, all crhical 
vehicle performance parameters are transmitted to the ground 
using a single 56 kbps S-band telemetry channel. A six channel 
GPS receiver provides continuous position and velocity update to 
the IMU to minimize the effects of gyroscopic drift and accelerometer 
bias. 

3.0 VEHICLE INTEGRATION 

Pegasus field integration requires minimum ground support 
equipment (GSE) and facilities. The vehicle's three solid rocket 
motors are delivered to the Vehicle Assembly Building (VAB) in 
Standard Ordnance Transportation Vans (TARVANs) on custom 
articulated transportation dollies. The VAB (Figure 3.0-1) is a 
standard pre-fabricated metal building with ordnance grounding 
and lightning protection features. A custom designed Assembly 
and Integration Trailer (AIT) (Figure 3.0-2) supports all vehicle 
integration activities. For motor delivery (Figure 3.0-3), the AIT's 
integral lifting jacks elevate the AIT to TARVAN bed height, to 
allow direct motor off-loading which eliminates all requirements 
for lifting solid rocket motors in the field. Following motor 
delivery (Figure 3.0-4), the AIT is lowered to floor level, which 
allows easy access for component installation, test, and inspection. 
Pegasus integration requires less than 60 days from motor delivery 
to launch. The payload can be delivered less than 2 weeks prior to 
launch. 

The use of standard serial RS-422 communication protocols 
throughout simplifies vehicle wiring, streamlines avionics testing 
and integration, and significantly reduces test and custom GSE 
requirements. The integration and test process ensures that all 
vehicle components and subsystems are thoroughly tested before 
and after final flight connections are made. Several "fly to orbit" 
simulations exercise all actuators and pyrotechnic initiation out- 
puts. Pegasus integration activities are controlled by a comprehen- 
sive set of Work Packages (WPs) and Procedural Guides (PGs), 
which describe and document in detail every aspect of integrating 
Pegasus and its payload. 

wm'^"     

Figure 3.0-1. Pegasus Vehicle Assembly Building. 

Figure 3.0-3. Pegasus motor delivery. 

Figure 3.0-4. Pegasus vehicle integration. 

Materials used within the Pegasus payload fairing have been 
selected to have a Total Mass Loss (TML) of less than 1.0% and a 
Collected Volatile Condensable Material (CVCM) of less than 
0.1%^ GSE is available at the Pegasus VAB (Figure 3.0-5) to 
support processing of sensitive payloads.-' ^ 

Hydrazine 
Loading Area 

Test 
Equipment 

Room 

'5 

 7,6 m (25 ft) 
X 4,3 m (14 ft) 

Roll-Up Door (Typical for 3) 

E 2 m (6.7 ft) W 
I   X 2.2 m (7.2 ft) H 

Figure 3.0-5. Vehicle Assembly Building (VAB) Layout. 

4.0 LAUNCH OPERATIONS 

Pegasus launch operations combine launch vehicle and aircraft 
operations with emphasis on simplicity, flexibility, and operational 
discipline. Following vehicle integration, Pegasus is mated to the 
carrier aircraft (Figure 4.0-1). After pre-flight testing, Pegasus is 
carried to the launch point over an open ocean area. With Pegasus, 
the launch point can be virtually anywhere within range of the 
carrier aircraft where tracking, range safety, and telemetry support 

Figure 3.0-2. Pegasus Assembly and Integration Trailer. 
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'^«i«p«^ 

Figure 4.0-1. Pegasus on B-52 Carrier Aircraft. 

can be provided. Launch operations are currently being conducted 
for inclinations above 65° from OSC's NASA Dryden Flight 
Research Facility VAB with launch operations occurring under 
control of the U.S. Western Test Range (WTR). An additional 
integration facility is being built at the NASA Wallops Island 
facility in Virginia. From this site all inclination launch operations 
can be conducted using NASA Wallops Island range support, the 
U.S. Eastern Test Range (ETR) or range services provided by 
Kourou for near equatorial launches. 

Pegasus, by virtue of its uniciue air-launched method, subjects the 
payload to relatively low structural and environmental loads (Fig- 
ure 5.0-3). A DARPA sponsored and funded payload environment 
sensor package (PEGSAT) was supplied by NASA Goddard Space 
Flight Center (GSFC) for the first Pegasus launch and provided 
detailed actual payload environmental data."'    "^ 
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Figure 5.0-1.  Pegasus Payload Capahilitx. 

In addition, Pegasus' unique capability to conduct launch opera- 
tions over open ocean areas, hundreds of kilometers from inhabited 
areas, greatly simplifies launch safety concerns. Several concepts 
for autonomous flight safety using a combined carrier aircraft/ 
Pegasus system or a fully autonomous and independent llight 
safety system on-board Pegasus are being evaluated. These con- 
cepts offer unprecedented possibilities for simplifying launch 
operations and reducing the system's dependence on a dedicated 
launch complex infrastructure. 

5.0 PAYLOAD CAPABILITY, INTERFACES AND ENVI- 
RONMENT 

Pegasus' payload capability is summarized in Figure 5.0-1. Polar 
performance (dotted lines) assume a launch latitude of 36 degrees 
and equatorial perfonnance (solid lines) assume an equatorial 
launch (0 degrees). Information regarding payload performance to 
cilipiical and other inclination orbits can be found in the refer- 
ence'-." The standard payload fairing can support payloads as larae 
as i.S.ni (72 in) long and 1.2 m (46 in) in diameter (Figure 5.0-2). 
Tlie fairing can be extended in 15 cm (6 in) increments up to 60 cm 
(24 in) and access doors can be repositioncd or added as an optional 
service. 

6.0 PEGASTAR™ INTEGRATED BUS 

The PegaStar integrated spacecraft bus (Figure 6.0-1) has been 
developed to complement Pegasus. Its flexible modular design 
and avionics architecture can readily be configured to support a 
wide variety of remote sensing, space science, and technology 
development applications. PegaStar can be configured to support 
precision earth, solar, and stellar three-axis stabilized requirements, 
as well as spin stabilized missions. PegaStar provides all space- 
craft support functions including: 

• powerful on-board processing and data storage, 
• Tracking, Telemetry and Command (TT&C), 
• custom mission equipment interface and support, 
• attitude sensing and control, 
• electrical power, and 
• propulsion for orbital adjustment and maintenance. 

When used. PegaStar replaces the standard Pegasus avionics 
subsystem (Figure 6.0-2). By integrating many launch vehicle and 
spacecraft functions, much of the duplication of avionics and 
structure inherent w ith independent spacecraft/launch vehicle con- 
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Figure 5.0-3. Pegasus Payload Design Loads. 

cepts can be eliminated and the number of interfaces reduced. By 
using PegaStar, a virtually "turn-key" launch and on-orbit support 
service is available, which can significantly increase usable pay- 
load capability and reduce program cost schedule and risk. 

PegaStar provides all on-orbit services, including mechanical sup- 
port, spacecraft and mission support computers, data storage , 
electrical power, tracking, telemetry and command, and attitude 
control. Without changing the basic vehicle avionics, PegaStar can 
be configured to support virtually any stabilization and pointing 
requirement, three-axis or spinning, by an appropriate selection of 
attitude sensors and control components. Deployable solar array 
panels can be sized to meet specific mission requirements. Hard- 
ware redundancy and fault tolerant designs can be used where 
needed to increase the probability of mission success and expected 
on-orbit lifetime. 

The major performance characteristics provided by a PegaStar/ 
Pegasus vehicle configured for a three-axis Nadir pointing applica- 
tion are summarized in Table 6.0-1. 

7.0 CONCLUSION 

Pegasus was developed by Orbital Sciences Corporation and 
Hercules Aerospace to provide small satellite users with a flexible 
cost effective method for placing payloads into low Earth orbit. 
The vehicle's simple and robust design ensures maximum system 
reliability. Horizontal integration simplifies vehicle build-up and 
ensures that all functions are thoroughly verified and tested prior 
to flight. PegaStar provides instrument suppliers, experimenters, 
and operational users with a cost effective means for supporting 
extended on-orbit operation, without the complexity of developing 
a custom spacecraft bus. With Pegasus and PegaStar, a virtually 
"turn-key" launch and on-orbit support service is now available, 
which can significantly reduce program development time, cost, 
and risk. 
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Figure 6.0-1. PegaStar Spacecraft. Operational Configuration. 
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Figure 7.0-2. PegaStar Spacecraft. Operational Configuration. 

Dryden Flight Research FaciHty, and the Air Force Space Division 
Small Launch Vehicle Office during the development of Pegasus. 
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Initial Orbit 278 km (150 nm) Circular Polar 
(Parking) (No Expendables Ottier 
Ttian N2 Used) 

PegaStar 
Spacecraft 

Dry Spacecraft 185 kg (408 1b) (BOL, Less 
Mass Expendables) 

Expendables 5.5 kg (12 lb) N2 
40 kg (88 1b) N2 H4 

Mission Specific 
Payload 
Volume 0.45 m^ (16 ft^ ) 
Mass 143 kg (315 lb) (278 km (150 nm) 

Polar Orbit) 
(See Figure 7.0-3 for Payload vs. 

Final Orbit) 
Electrical Power 4m2 (6250 in2); 334 WHr BOL 

Four Fixed Deployable Arrays 
Two Fixed Body Mounted Arrays 
Redundant 6 A-H NiH2 Batteries 

(Battery Size is Mission Specific) 
Attitude Control 1.1 mrad (2 Sigma/95% Probability) 

(Pointing) (Mission Specific) 
Attitude Tfiree Axis Magnetometers 
Determination Horizon Sensors 

(Mission Specific) Sun Sensors 
Attitude Control Momentum Wheels (Redundant Pitch) 
(Mission Specific) Magnetic Torque Rods 

Six N2 Thrusters for Pegasus Roll 
Ctrl & Initial Post Insertion Pointing 

(Not Used for On-Orbit Operations) 
Orbit Adjustment Four 22.25 N (5 Ibf) N? H4 Thrusters 
Position Redundant Global Positioning System 
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Thermal Control Passive System with Selective 
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Telemetry 

Downlink As Required by Mission (S- and/or 
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Can be Supported) Redundant 
S-Band (Mission Specific) 

Spacecraft Redundant CPU; 256K EDAC SRAM; 
Computer Fault Tolerant 

Payload Service Redundant CPU; 256K EDAC SRAM; 
Module Computer Fault Tolerant 
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Data Storage 1.2 Gbits or More (EDAC SRAM) 
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Mission Duration 5-Year Minimum 

10-Year Design 
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L' Ensemble de Preparation Charges Utiles (EPCU) de Kourou et ARIANESPACE : 
la plus grande experience en satellites commerciaux. 

J.-M. DESOBEAU', P. PRIGENT^ 

'Arianespace, Direction Commerciale, Evry (F); ^Centre National d' Etudes Spatiales, CSG, Kourou (F) 

ABSTRACT 

Depuis plus de onze ans, toutes les etapes de la preparation 
des satellites commerciaux pour 1' ESA d'abord puis au profit 
d' ARIANESPACE avant leur lancement sur les ARIANE 1, 
2, 3 puis 4 sont deroulees dans 1' EPCU du Centre Spatial 
Guyanais (CSG) a Kourou (Guyane Frangaise). 

Du contrat "tout compris" aux operations sur le terrain, 
ARIANESPACE s'assure que tous les besoins techniques, 
operationnels et humains sont bien assimiles, puis que les 
moyens correspondants sont prepares et mis en oeuvre pour la 
satisfaction maximale de ses Clients. 

Pour atteindre cet objectif, la conception de ces installations 
a ete realisee en etroite cooperation entre le concepteur, le 
ONES, et les utilisateurs. Cette approche a ete encore 
renforcee pour les futures installations ARIANE 5 / ELA 3, 
ARIANESPACE etant le porte-parole de ses Clients. 

Mots-cles : ARIANE, satellites, ARIANESPACE, ESA, 
CNES,   Kourou, operations de preparation, lancement 

1. LA GENESE DU SYSTEME 

Des 1977, avant le premier vol de qualification du lanceur 
europeen ARIANE, 1' Agence Spatiale Europeenne (ESA) en 
liaison avec le Centre National d' Etudes Spatiales (CNES) a 
demarre la redaction des specifications pour les batiments qui 
seraient necessaires pour que les satellites puissent effectuer, 
en Guyane sur la base de lancement meme, leurs operations 
de preparation avant lancement. 

Pour cela, 1' experience de 1' ESA et du CNES-Toulouse en 
matiere de satellites a ete utilisee. De plus, 1' approche 
"Client" a deja ete utilisee grace aux contacts avec les Clients 
potentiels europeens et hors Europe. 

Apres une phase transitoire de mise en regime operationnel 
entre octobre 1979 et mars 1981 durant laquelle ont ete 
prepares les satellites pour les deux premiers lancements 
ARIANE, r EPCU a commence sa montee en puissance. 

D'abord taille sur mesure pour les satellites "ARIANE 1" a 

"ARIANE 3", r EPCU 1 s'est rapidement avere trop etroit 
pour les futurs satellites "ARIANE 4" et pour la cadence 
croissante des lancements. La generation suivante, 1' EPCU 2, 
a done ete con^ue sur mesure pour ces nouveaux cas 
dimensionnants et en mettant cette fois a profit 1' experience 
et les nombreux contacts d' ARIANESPACE avec la 
communaute spatiale mondiale. 

La grande variete de ces contacts et la richesse des 
enseignements de trois annees de travail ont permis de 
concevoir en 1983 et de batir un ensemble qui, depuis mai 
1985 et selon un processus volontariste d'ameUoration 
constante, donne les plus grandes satisfactions a tous ses 
utilisateurs. 

2. L'EXPERIENCE DES ONZE ANNEES 1979-1990 

Au total, 71 satellites (y compris les 4 Capsules Ariane 
Technologiques - CAT - et les 3 AMSAT) plus 6 Micro- 
satellites ont ete prepares dans 1' EPCU entre octobre 1979 et 
decembre 1990, selon le tableau 1 ci-dessous. Le rythme 
continue puisque, depuis debut 1991, 5 satellites et 4 micro- 
satellites y ont deja effectue ou y effectuent leurs operations 
de preparation au lancement. 

Constructeur-Maitre d'oeuvre 

Aerospatiale 
Alenia 
British Aerospace 
CNES 
C.N.R. 
Ford Aerospace/S.S.Loral 
G.E Astro S.D. 
Hughes A.C. 
I.S.R.O. 
Matra Espace 
MBB-Emo 
SAAB Space Corp. 
SPAR Aerospace 
Divers autres (CAT + /z-sats) 

Pays 

France 
Italic 
Angleterre 
France 
Italic 
U.S.A 
U.S.A 
U.S.A 
Inde 
France 
AUemagne 
Suede 
Canada 
F,A11,USA,CAN 

Nombre 

9 
1 
12 
4 
1 
8 
12 
6 
1 
6 
4 
1 
2 
10 

Tableau 1 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 



L'evolution des types de satellites peut ctre evaluee selon 
plusieurs criteres: leur masse au decoUage, leur type de 
propulsion pour la circularisation d'orbite ainsi que les bandes 
de frequence utUisees pour Ics transmissions de donnccs 
telemesure et telecommande entre satellite et banc de controle 
au sol. Le tableau 2 presente cette evolution ainsi que celle du 
nombre de satellites prepares dans 1' EPCU durant les trois 
periodes fin 1979 - fin 1983 (4 ans), debut 1984 - fin 1987 (4 
ans) et debut 1988 - debut 1991 (3 ans). 

Periode 1979-1983    1984-1987     1988-1990 

Nombre de lanccments 7 13 22 
LOl a L7     L8 a V20    V21 a V41 

Nombre de satellites 
prepares 

14 21 42 

Masses au decollage   150 a 1800 800 a 2150 50 a 4250 
(en kg) 

S/C a moteur a poudre   9(64%) 18(85%) 19(45%) 
(types de moteur)           3 MAGE 7 MAGE 5 MAGE 

3 U.S.A lOU.S.A 14U.S.A 
3 autres 1 autre 

S/C a moteur bi-ergol        1(7%) 2(10%) 16(38%) 
(masse d'ergols en kg)           40 600 & 1000 50 a 2100 

Gamme de frequences sol 
VHP 5 
bande S 2 
bande C 1 
bande K 0 

Tableau 2 

5 
17 

3. L'EPCU EXISTANT 

3.1. PRINCIPES 

Depuis I'origine des premieres etudes sur ces installations, 
mais de fagon de plus en plus precise, 4 grands principcs ont 
ete respectes et utilises pour concevoir I'architecture de 
I'EPCU. 

3.1.1. DECOUPLAGE DES ZONES D'ACTIVITES 

services techniques et support specialise du CSG. 
. la phase POTENTIELLEMENT DANGEREUSE de 
preparation comportant les operations S/C sur les propulseurs 
a poudre (moteur d'apogce) ct sur les ergols (preparation des 
chariots de remplissage, prelevements pour analyse, 
remplissages, tests d'etanch6ite) et rencapsulation des S/C 
dans la SPELDA et la ooiffe pour constituer le "composite 
Charge Utile". 
Ccttc phase sc deroulc dans la ZONE S3, proche des zones de 
preparation ct dc lancement ARIANE en profitant ainsi des 
supports mis en place aussi au profit des lanceurs (equipes 
Sauvcgarde et Brigade des Sapeurs Pompiers de Paris, 
laboratoire d'analyse, ...). 

ainsi, cst minimisec la distance de transport des S/C prets 
au vol (plcins en ergols faits, pressurisation a valeur de vol 
effectuee, batteries chargees) vers le lanceur qui aura done 
deroule ses operations de preparation et de verification 
indepcndammentjusqu'au rendez-vousavec le composite S/C, 
actuellement a J-6 soit environ une semaine avant le 
lancement. La demiere phase des Operations Combinees avec 
le L/V sc deroule done en ZONE DE LANCEMENT. 

Pendant toutes ces phases, le BANC DE CONTROLE du S/C 
reste a POSTE FIXE en ZONE SI : les liaisons S/C-Banc de 
Controle sont assurees en RF, en video ou en bande de base 
via les supports de telecommunications mis en place par le 
CSG entre les diverses zones : SI vers S3 d'abord, SI vers 
Centre de Lancement ensuite. 
Les seuls elements qui suivent le S/C dans ces divers 
dcplacements sont la baie d'interface du S/C ct la baie 
d'activation/controle rapprochee. 

3.1.2. LIAISONS FONCTIONNELLES OPTIMALES 

Pour minimiser les distances entre zones de travail dans les 
batimcnts et faciliter les operations dc preparation des S/C qui 
s'y deroulent, 2 chaines fonctionnelles sont respectccs ; la 
premiere: 

HALL PROPRE pour les SATELLITES et leurs MOYENS 
MECANIQUES 

# 
LOCAUX BANC DE CONTROLE pour les BANCS DE 
CONTROLE des S/C (c-a-d leurs MOYENS ELECTRIQUES 
ct ELECTRONIQUES) 

LABOS & BUREAUX pour les EQUIPES TECHNIQUES DE 
L'INDUSTRIEL S/C 

# 
BUREAUX pour EQUIPES SUPPORT & SECRETARIAT, 

Afin de minimiser les contraintes d'acccs ct dc travail dans les 
locaux a vocation gcnerale, le travail sur les S/C a ete 
decoupe en trois phases : 

la phase INDUSTRIELLE de preparation comportant les 
operations mecaniques d'asscmblage et de verification des 
diverses parties des S/C, les operations electriqucs et 
pneumatiques de controle des differents sous-systcmes de la 
charge utile aux systemes de mise a poste et de controle 
d'attitude. Cette phase, couplee aux operations de 
deballage/remballage se deroule dans la ZONE SI du Centre 
Technique ou se trouve par ailleurs une grande partie des 

ct la deuxieme: 

HALL TRANSIT pour I'ACCUEIL et le 
DEGROUPAGE/DECAISSAGE puis pour le 
REMBALLAGE/MISE en PALETTES 

# 
SAS pour nettoyage et ACCES vers le HALL PROPRE 

# 
DEGAGEMENTpour ACCES vers les LOCAUX BANC DE 
CONTROLE. 
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3.1.3. CRITERES DE DIMENSIONNEMENT 

Afin de pouvoir repondre aux demandes des clients sans effort 
au coup-par-coup (et done pour eviter les risques lies a ce 
mode de fonctionnement hache), I'ESA, le CNES et 
ARIANESPACE ont decide d'utiliser (pour dimensionner les 
installations, les materiels associes et les equipes pour les 
activer et preter assistance aux clients) les specifications 
maximales connues a I'epoque. 

plus petit micro (ORBCOMM-X pour ORBITAL SCIENCE 
CORPORATION = 22,8kg avec son adaptateur sur le plateau 
ASAP#2 d'ARIANESPACE) au geant (INTELSAT VI pour 
INTELSAT = 4286kg avec son adaptateur specifique), et de 
travailler avec tous les fabricants de S/C mondiaux - cf 
para. 2 - au profit de 80% des clients operateurs de S/C du 
monde. 

3.2.2. EN SIMULTANE 

Ceci se retrouve dans : 
les dimensions des halls, des sas et des locaux banc de 

controle 
le haut niveau de proprete des halls propres (classe 

100.000 tenue avec des marges confortables meme en 
presence d'operateurs) 

le CONFORT general des installations (moyens techniques 
S/C a I'aeroport, bonne climatisation malgre le climat 
equatorial du CSG, energie sans coupure pour I'alimentation 
des bancs de controle S/C, liaisons telecoms internes CSG et 
Internationales. 

les equipements specifiques qui peuvent etre mis a 
disposition des clients (tentes a flux laminaires classe 100, 
dalles sismiques, tables toumantes, chambres froides pour 
batteries, ...) 

la prise en compte des clients dans leur globalite (de 
I'accueil a I'aeroport jusqu'au depart apres lancement en 
passant par le support pendant les temps de loisirs ou pour 
I'hebergement,   les banques ou les moyens de transport). 

3.1.4. INDEPENDANCE DES EQUIPES / MODULARITE 

Enfm, pour tenir compte des taiUes de S/C, des volumes de 
materiels associes, des differentes philosophies d'operations et 
des nombres de personnels tres variables ainsi que des divers 
mouvements toujours possibles dans les plannings, il est 
imperatif que I'EPCU offre une independance maximale aux 
clients et a leurs equipes et permette une adaptation la plus 
souple possible des installations aux besoins des clients. En 
consequence, ARIANESPACE fait avec ses clients (par etapes 
progressives, en entrant de plus en plus dans le detail), le tour 
exhaustif de tous leurs besoins techniques, operationnels et 
humains, s'assure que tous ces besoins sont bien compris et, 
en liaison etroite avec le CSG et I'equipe EPCU, que les 
moyens correspondants sont bien mis en place en fonction des 
plannings d'operations discutes et signes par les clients, 
ARIANESPACE et le CSG. 

3.2. CAPACITE D'ACCUEIL 

Apres onze ans de fonctionnement et I'experience de plus de 
soixante-dix satellites prepares dans I'EPCU, on pent degager 
les grandes Ugnes suivantes : 

3.2.1 DES MICROSATELLITES AUX GEANTS 

La souplesse des installations EPCU et le professionnalisme 
des equipes ARIANESPACE & CSG ont permis d'assurer la 
preparation et de donner le support necessaire aux operations 
des satellites de tous types (scientifiques, observation de la 
terre, meteorologic, telecommunications en tous genres, TV 
directe haute et moyenne puissance) et de toutes masses, du 

Les campagnes de lancement ARIANESPACE au profit de ses 
clients ont conduit a avoir a Kourou, pour trois lancements 
doubles successifs, jusqu'a SIX equipes avec leur S/C et leur 
materiel associe. Ces six equipes etaient toutes instaOees en 
zone SI avec, chacune son materiel et son banc de controle. 
Les S/C etaient, selon leur etat d'avancement, 4 en zone SI 
puis S3 et 2 sur le lanceur pret a decoller. 

Avec les micro-satellites ou les satelUtes complexes (par ex. 
la sonde Giotto avec ses 10 experiences a bord), c'est parfois 
jusqu'a plus d'une dizaine de petites equipes a qui 
ARIANESPACE et le CSG ont pu foumir espace de travail, 
support et moyens techniques; les equipes "micro" ou "mini" 
ont pu, de plus, beneficier de I'experience acquise avec les 
"gros" pour developper leurs procedures et renforcer leur 
maitrise du domaine spatial. 

4. EVOLUTION DE L'EPCU A COURT TERME 

4.1. UTILISATION PREVUE 

Afin de continuera satisfaire les demandes d'ARIANESPACE 
au profit direct de ses clients, le plan d'activites de I'EPCU 
prevoit d'accueillir plus de 40 satellites de 1992 a 1995 et de 
leur foumir tous les supports necessaires a leurs operations. 

4.2. AMELIORATIONS PREVUES 

Afin d'ameliorer encore la qualite des prestations, en utUisant 
pour cela les suggestions des clients utilisateurs de I'EPCU, 
les modifications suivantes sont en cours: 

Moyens de Manutentions 
L'etude de Surete de Fonctionnement de nos ponts roulants est 
en phase fmale et son application va etre completee pour la fin 
1991. 

Telecommunications entre SI, S3 et ELA2. 
ARIANESPACE cherche a obtenir de ses clients une meilleure 
definition de leurs besoins avant leur arrivee a Kourou afm de 
pouvoir assurer une gestion encore plus rigoureuse de ces 
liaisons pendant toute la campagne. 
De plus, les travaux pour creer un nouveau reseau clients sur 
fibre optique entre les SI, S3, ELA2 et EL A3 sont en cours 
pour une mise en service des la fin 1991. 

Energie electrique : 
Une action de "durcissement" de la production d'energie 
secourue (categoric 2) sur I'ensemble de la base de lancement 
est en cours; elle sera profitable a I'EPCU des la mi-1991. 

Enfin, I'equipe EPCU poursuit une participation active au 
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projet de definition ct dc realisation dc I'EPCUS, ceci pour 
continuer d'assurer le retour d'expcricnce de I'exploitant 
aupres de I'autoritd dc conception. 

5. PREPARATION DU FUTUR 

Ce futur se situe essentiellement dans le cadre du programme 
ARIANE 5 / EPCU 3. 

La reflexion menee en commun entre I'ESA, ARIANESPACE 
et le CNES a mis en evidence la necessite de crier des 
installations complcmentaires conformes aux besoins des futurs 
clients d'ARIANE 5: objet du projet EPCU3. 

L'equipe-projet EPCU3 etablit un Cahier Des Charges 
FonctionneDcs (CDCF). Ce dernier cst approuve par un 
Comite Directeur constitue de rcsponsablcs de I'ESA, 
d'ARIANESPACE et du CNES. 

L'Autorite de Conception EPCU3 etablit alors un dossier de 
definition qui est soumis a une Revue de Conception Systeme 
(RCS). 

Ce dossier de definition doit ctre approuvi par un Comite 
Directeur. 

En resume, I'ensemble du projet EPCU3 suit done les regies 
de management du projet general ARIANE 5. 

Ceci enfin demontre toute I'importance du retour d'experience 
d'ARIANESPACE, de I'ESA et du CNES qui est utilisee de 
fa9on volontariste dans le cadre des divers programmes lies a 
ARIANE 5. 

A cejour, I'ctat d'avancementdes diverses composantes de ce 
projet EPCU3 est le suivant: 

la definition d'un batiment SID pour les preparations 
mecanique et electrique des satellites dans la Zone SI cst 
acquise. La RCS a cte realisee. L'objectif de mise en route de 
ce batiment est le debut 1995. 

la definition du Batiment d'Assemblage Final (BAF) qui 
permet I'integration des satellites ct du composite superieur 
sur le lanceur ARIANE 5 ainsi que I'cncapsulation pour les 
lanccmcnts multiples cst acquise. La RCS vicnt dc sc 
conclure. L'objectif dc mise en route de ce batiment cst 1995. 

les etudes pour un batiment dc remplissage en ergols et 
d'equiiibragc de satellites de plus dc 3 tonnes sont en cours; 
le CDCF doit etre etabli dans les prochains mois. 

6. CONCLUSION 

Utilisant la synergic concepteurs-utiUsateurs et I'experiencc 
des exploitants actuels, I'ESA, le CNES et ARIANESPACE 
abordent le futur avec la volonte de plus en plus affirmee 
d'apportcraux Clients mondiaux de I'EPCU la reponsc la plus 
adaptee a leurs attentcs. 



91 

13.02   LAUNCH SITE OPERATIONS FOR COLUMBUS FREE FLYER 
AND RESUPPLY MISSION 

Author: Horst Michaelis, Head of Main Department 
Operations 
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ERNO Raumfahrttechnik QtibH, Bremen, Germany 

ABSTRACT 

The OOIUMBUS Free Flying laboratory (MTFF) and 
subsequent resupply performed by Hermes will be 
laimched from CSG with Ariane 5. Launch site 
operations for the initial MIFF launch includes 
among others transportation- and receiving 
activities, MTFF servicing, checkout, mating of 
MTFF to Ariane 5 and interface verification. 
These operations also include a data-end-to-end 
test involving the lOI GS for flight operations 
in Europe, the DRS, EBT's, IGS and MSCC to verify 
all nominal and back-up comraunication links and 
ascertain the final configuration and readiness 
of the involved space elements and ground 
facilities. 
The MTFF resv:5)ply missions are processed diffe- 
rently and follow mainly the Hermes preparation 
flow with integration of payload in Europe, 
transport to CSG, HERMES processing in the HIHK 
and BAF. 

Keywords: Checkout, Hermes, Columbus, launch 
site, lOIGS, Communication, Payload 

Fig. 1  loi Ground Facilities for Flight 
Operations 

1. Intnaducticxi 

The projects Columbus, Hermes, DRS and Ariane 
require a coherent In-Orbit Infrastructure Ground 
Segment (lOI GS) to support mission operations. 
This lOI GS mainly consists of 
- central facilities, to perform tactical level 

functions and mission direction 
- decentralized facilities to perform executional 

level functions, such as fli^t element 
control, engineering support, user integration 
si^jport, experiment coordination and control, 

- training facilities to provide astronaut 
training and support 

- launch and landing facilities 
- Space Data Network (SEN) conprising all 

ccanraunication networks to provide connectivity 
between the space elements and users on ground. 

These facilities are located at various sites in 
Europe, in Kourou and as far as the Space Station 
Manned Base (SSMB) is concerned in USA. 
S-Band stations for the CNES S-Band Network and 
for the Eurcpean Space Tracking Network (ESTRACK) 
support the 2 GHz communication link vdiereas the 
ESA Earth Terminals (EET's) support the 30/20 GHz 
link of the DRS. 

Fig. 1 shows the main lOI ground facilities for 
flight operations and Fig. 2 indicates the archi- 
tecture of the lOI Space Data Network. 

Dnss-E    onss-w 

IGS      --(§)     (^(7) 

u^^rn^ 
PUBLIC NETWOnKS 

u u 
Fig.  2      101 Space Data Network Concept 

Several activities with the Columbus Free Flyer 
(MTFF) and dedicated resi^jply will be performed 
at the launch site, requiring end-to-end 
corafflunication with the In-orbit fli^t elements, 
the European lOI GS, specific ground sv^port 
equipment and simulators involved. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Although both the initial MTFF and the MTFF 
resupply will be launched with the Ariane 5 from 
Centre Spatial Guyanais (CSG), the ground 
processing activities at the launch site in 
Kourou are different. The initial MTFF follows 
the traditional processing line of Ariane cargo 
namely via building SIB, S3B, and mating to 
Ariane 5 in the Batiment Assemblage Final (BAF) 
whereas the MTFF resupply will be performed by 
servicing the MTFF with Hermes and consequently 
follows the Hermes processing flow with initial 
cargo integration in Europe, subsequent activi- 
ties in the Hermes Integration Building in Kourou 
(HIBK) before mating of Hermes (incl. MTFF 
resupply) to Ariane 5 takes place again in the 
BAF. 

For both types of MTFF missions end-to-end data 
communication tests are planned at the lai:inch 
site including the European lOIGS but due to the 
difference of involved flight elements also the 
required participation of the lOI GS elements in 
those flight readiness tests vary totally except 
for parts of the communication link and the 
Manned Space Laboratories Flight Control Centre 
(MSCC) which is responsible for MTFF mission 
control and payload coordination. 

2. MTFF Ccxifiguratlcxi 

The MTFF consists of a pressurized module (FM) 
and a resource module (RM). 

The FM consists of a structure of two segments in 
cylindrical form with two end cones. The 
cylindrical part is covered with Multi Layer 
Isolation (MLI), hybrid radiators and Micro mete- 
orid and Debri Protection Shields (MDPS). 

The forward end cone is also covered with MKE and 
MDPS. Lt provides three feedthroughs and a 
docking/berthing mechanism vdiich allows for 
docking to the SSMB and Hermes. The docking/ 
berthing part provides for crew and utility 
transfer during the docked phase, all utility 
interfaces to the servicing vehicle can be 
performed from the inside. 

The aft end cone provides a cover plate and three 
feedthroughs and foiitis the physical and functio- 
nal interface to the RM. 

The internal structure provides for access during 
ground processing and on-orbit operations. 
Subsystems and payloads are accommodated in rack 
structures located in the subfloor, lateral and 
ceiling. Four rack categories exist, the subfloor 
racks, storage racks, payload racks, subsystem 
racks, the latter three located in the ceiling, 
right lateral and left lateral. 

The RM irainly consists of the iW/BM connecting 
structure, the main body and the battery module. 

The IW/BK connecting structure is based on a load 
carrying structure to be removaa shortly after 
separation frctn the Ariane 5 as part of the 
initial activation. The RN^/FM separation is 
performed by the Special Purpose Dexterous 
Manipulator (SPCM) driven mechanisms, supported 
by RM motors for the mechanical connection/dis- 
connection. 

The RM main body is based on a cylindrical tube 
v*iich acccanmodates the tanJcs for propellant, 
pressurant and Nitrogen. A structure around the 
inner tube provides for subsystem equipment 
accommodation on the vertical ard horizontal 
panels. The external panels are ccmbined 
structural/theniial panels with embedded heat 
pipes protected by MDPS. Solar arrays, antennae 
and the grapple fi>d;ure are located on the 
outside of the main body. 
The battery module carries six batteries and two 
battery control units, It also provides thermal 
radiation capability, a latch for the KA-band 
antenna and supports struts to the solar arrays. 

3. launcti Site CperaticrB for Initial MEFF Launch 

The ground processing of the MTFF in general 
follows the ship-and-shoot philosophy, i.e., the 
MTFF arrives at CSG ready for launch. However, 
due to transportation constraints and safety 
requirements some ground operations tasks need to 
be performed at the launch site mainly in the 
following locations: 

- Building SIB for reception and unpacking of all 
transported equipment, post transportation 
inspection, assembly and checkout of all 
non-hazardous systems 

- Building S3B for all hazardous operations like 
fuelling and installation of pyrotechnical 
devices 

- tetiment Assemblage Final (BAF) for itating of 
the MTFF to Ariane 5. 

3.1 MTFF Launch Site Processing Flow 

The MTFF will be transported via sea to the 
launch site in an integrated R1VH4 configuration, 
with the initial payload installed (about 1000 
kg). After arrival at Cayenne harbour, the 
hcirbour of Kourou, the transport configura- tion 
and all separately transported hardware is loaded 
onto a flatbed trailer for transportation to 
building SIB, the so called 'Payload Preparation 
Facility' at the Technical Centre. 

Figure  3  indicates  the  MTFF  launch 
processing flow and the locations. 

site 

• REMOVAL OF 
IQO   ITXMS 
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Fig. 3  MTFF Launch Site Processing Flow 
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3.1.1 MTFF Processing in Building SIB 

The essential activities cxaiprise: 

- Post Transportation Activities 
— cleaning of containers and M3SE in the SIB 

airlock 
— lapacking of MTFF container and M3SE 
— transfer of all hardware from facility 

airlock into the cleanrocm 
— Post Transport Inspection 

- Processing Preparation Activities 
— GSE asseinbly and verification 
— installation of MTFF into integration stand 
— connection of GSE (M3SE, servicer, EGSE) 

- MTFF Servicing 
— removal of equipment required for transport 
— installation of items removed for transport 
— servicing of MTFF for C/0 

- MTFF Standalone Qieckout 
— system functional verification 
— caution & warning system verification 
— fire sij^pression system verification 
— data-end-to-end test between MTFF-DRS-MSCC 
— external I/F verification 

- Preparation For On-Site Transportation 
— demating of Resource Module (KM) from MTET 
— rotation of RM to vertical position and 

configuration for transport to S3B 
— JM-closeout and configuration for transport 

to BAF 

The separation of the RM from the IM is necessary 
because the subsequent hazardous processing in 
the S3B building cannot be performed with the 
integrated MTFF due to dimensional constraints of 
the building and secondly the fuelled RM has to 
be transported in a vertical position vAiich 
cannot be performed with the integrated MTFF due 
to non availability of a suitable transport 
container. The JM is transported from the SIB 
building to the BAF directly. 

3.1.2 IM Processing in Building S3B 

The essential activities conprise: 

- Inspection,  assembly  and  validation  of 
servicing GSE 

- Propellant Loading (MMH and NTO) 
- Propulsion system pressurization 
— Helium tanks 280 bar 
— Nitrogen tanks 125 bar 

- RM Checkout 
— leak check 
— propulsion system verification 

- RM Configuration for transport to BAF 

Subsequently the RM is transferred to the BAF for 
mating with the IM. 

3.1.3 MTFF Processing in Building BAF 

The essential activities conprise: 

- Tilting of IM from horizontal to vertical 
orientation by means of MSSE connected to the 
MTFF transport container 

- Removal of IM from transport container and 
installation into Vertical Assembly Stand 

- Removal of RM from transport container and 
mating to EM 

- Connection of GSE and configuration of MTFT for 
checkout 

- Verification of HVRM Interface: 
— structural connection 
— electrical lines 
— fluid lines 

- Flight Batteries Installation 
— Installation of Battery Module 
— verification of interface R^VBattery Module 
— charging of batteries 
— cooling of battery radiators 

- Mating of MTFF to Ariane 5 
— hoisting of MTFF and mating to top adapter 

flange 
— verification of interface MTFF/Ariane 5 
— final top up of fluid systems  (e.g. 

pressurant) 
— arming of pyro systems 
— encapsulation 

After the fairing is closed common MTFF/Ariane 5 
processing is performed vdiich is mainly dependent 
on Ariane 5 processing, as there are fuelling, 
roll-out to launch pad, final launch preparation 
and the launch activities. During this period the 
MTFF batteries are trickle charged and have to be 
cooled by means of cold air directly blown under 
the fairing to the battery radiators. 

Figure 4 shows the proposed schedule for MTFF 
Initial Launch Preparation Activities. 
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Fig. 4  MTFF Launch Site Processing Schedule 

3.2 CheckDut at the Launcii Site 

As described in the launch site processing flow, 
various checkout activities are foreseen with the 
MTFF or the RM alone due to the following 
reasons: 

- the MTFF configuration for transport between 
Bremen and Kourou is different to the fli^t 
configuration. This requires reconfiguration to 
fli^t configuration, i.e. removal of transport 
protections and installation of items viiich 
were removed for transportation, replacement of 
inert gas by propellant, installation of 
pyrotechnics and other one-shot-devices. 

- post transportation integrity verification 



94 

- verification of the operational readiness of 
the end-to-end data cammunication links between 
space elements and the lOIGFO as well as the 
last verification that ground personnel 
involved in operation of all elements is 
capable to operate all systems correctly 

- verification of interfaces after danating and 
mating of KVEM and MTFF mating to AR5 

- verification of propellant loading and propul- 
sion system pressurization to flight level 

- verification of FU batteries functions after 
exchange with EM batteries 

- launch readiness verification of the MTFF 

- verification of activation status for launch 

Figure 5 summarizes all checkout and test 
activities, objectives and locations at the 
launch site. 

It is assumed that a cortplete functional 
verification of all system functions has been 
performed on system level in the AIV phase vAiich 
leaves no open work or unsolved problems. 

CHECKOUTTASKS TEST OBJECTIVES TEST LOCATIONS 

Inspection Visual inspeclionofMTFF 

Payload Processing 
Facility-SlB 

UTFFStandalona Chockoul Venficalion o(: 
■System Functions 
-Caution & Warning System 
- Fire Suppression System 
- Data-End-To-End Transmission 
- External Interfaces (SSF, Hermes) 

RU Checkout - Monitoring of Filling and Pressurization of Tanks 
-Propulsion Subsystem C/0 

Hazardous Processing 
Facility-835 

UTf F Checkout in BAF -RM/PMI/FVerification 
-Flight Batteries to RM l/F VeriHcation 

Launch Vehicle 
FnfJ Assembly 
Buld/ng ■ BAP 

UTFF/AR5 Launch - MTFF to AR 5 l/F Verification 
- Final launch status Verificaton 

Launch Pad Checkout Verification of activation status Launch Pad 

Fig. 5 MTFF Checkout and Test Activities at 
Launch Site 

3.2.2 HTFF Standalcxie Checkout 

The MTFF Standalone Checkout is also performed in 
building SIB. This checkout includes the 
functional verification of: 

- the MTFF system 
- the Caution and Warning and Fire Suppression 
System 

- external interfaces 
- data-end-to-end test between the MTFF and the 

control centre MSCC in Oberpfaffenhofen 

The System Functional Verification is mainly 
covered by running the initial activation of the 
MTFF. For test purposes the activation sequence 
has to be slightly modified, to prevent the 
deployment of antennae and solar arrays (SA) and 
to simulate orbit iranoeuvres. The first part of 
the MTFF activation, the prelaunch activation can 
be ccstmanded via the umbilical interface, for the 
second part which is on ortoit initiated by 
separation of MTFF frcm AR5, the separation 
switches need to be simulated, then the following 
constraints need to be considered: 

- Since the pyrotechnics are not installed yet in 
the S/L/KU-band antennae separation mechanisms 
"deployment" can be commanded as on ortiit. An 
interface at the provisions for pyrotechnics 
accommodation may be provided to allow 
verification of proper deployment commands and 
to feed back deployment status data to the 
system. 

- GNC equipment has to provide a C/O-I/F which 
allows control of the equipment by EGSE. During 
C/0 the GNC equipment shall suppress real 
values and put out data to the QJC bus either 
provided by EGSE or on request of the EGSE. 

- The deployment of SA and High Gain antenna has 
to be inhibited which requires a modified 
sequence respectively a modified ground 
activation sequence to allow at a minimum the 
verification of deployment command, array drive 
and geaiera- tion of the "successful 
deployment"-signal. 

Figure 6 shows the principle set-up of the MTFF 
and the required EGSE for the system functional 
checkout. 

3.2.1 Ftost Tran^xjrt Inspecticm 

The Post Transport Inspection will be performed 
in building SIB prior to installation of MTFF 
into the integration stand and servicing for 
checkout. The inspection marks a programmatical 
milestone in the processing of the MTFF, it is 
the ccjtpletion of the Final Acceptance Review, 
and as such the end of jiiase C/D. It corrprises a 
visual inspection for detection of damages and 
conpleteness and a power off checkout with 
verification of switch positions, valve 
positions, alignment verification and 
verification of ti^tness of loops. This activity 
also includes measurement- and calibration 
readings in the receiving inspection to corrpare 
freon loops and water loops filling level as well 
as pressure levels in the nitrogen tanks, helium 
tanks and propiiLsion tanks prior and after 
transportation. 

Fig. 6  Functional Interfaces during Systeti 
Checkout 
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Verification of Caution and Warning and Fire 
Suppression Systems is performed by simulation of 
system anomalies, e.g. pressure drop inside the 
EM, or generation of hot spots, and the 
simulation of fire suppression execution. 

After the initial activation the MTFF is 
configured for the data-end-to-end test, vdiich 
will be a data transmission test between MTFF and 
Msec via DRS forward and return link. During this 
test the DRSS west steerable feeder link is 
adjusted to the launch site. The field intensity 
in front of the MTFF antennae has to be similar 
to that expected on orbit (far distance RF source 
siimilation). This can be achieved by surrounding 
the antennae by absorber cages with an RX/TX 
device in it. Figure 7 shows the nominal 
communication scenario, and figure 8 shows the 
set-i^ for the data-end-to-end test for the free 
flying mode. 

Fig. 8  Data End-to-End Checkout Set-up 

anOUNO STATIONS  (BACKUn 

Fig. 7  Ccanrnunication Links during Nominal 
Operations 

The MTFF external interfaces checkout covers: 

- for proximity operations the cararaunications on 

KU-band with Hermes 

- for the docked phase with the servicing base 
the resources/data exchange such as C&W, 
Audio/Video, EMS HL command/monitoring, Air 
inlet/outlet,  vacuuin/venting,  GN2,  coolant 
water, power bus. 

The KU-band interface will be verified by 
siimjlation. 

The resources/data exchange external interfaces, 
will be verified by functional tests using 
EX3SE/PGSE, vtiich provide the resources and data 
to be routed via the external interfaces. 

3.2.3 BM Checkout 

The RM Checkout consists of: 

The set-i^ of this test configuration requires as 
a minimum in the lOIGS the reconfiguration of: 

- the DRS Satellite performed by the DRS OCC 

- ESA Earth Terminal (EBT 2) performed by the IGS 

NCC 

- Interconnecting Ground Subnet (IGS) performed 
by the IGS NCC 

- MSCC for MTFF control 

- MTFF-C for mission control sipport 

Rstentially the user operations and support 
centres mi^t be involved for ^?^FF payload data 
link verification. 

For position and orbit determination GPS data are 
the primary source. The ccanrnunication link 
MTFF-GPS will be simulated for test purposes. 

Also the S-band link to ESTRACK ground stations 
needs to be simulated. 

- verification of the status of the propellant 
tanks, pressurant tanks and the ECISS gas tante 

- checkout of loop switching and thrusters (i.e. 
functioning of valves, regulators and 
thrusters) 

- leak tests 

Because of hazardous operations and safety 
regulations the RM must not be powered on during 
fuelling, therefore a separate connector has to 
provide the interface to checkout equipment to 
allow external powering of sensors, valves, 
transducers, read out of measurements and 
commanding of end items. 

The proposed checkout method is listed in the 
following table. 

Checkout Type Activity 

Bipropellant Engines - gas flow impedance test (from tank to 
engines) 

- leak test 

Pressure Regulators - gas flow impedance test (from tank to 
engines) 

- monitoring and analysis of pressure 
curves via dedicated transducers 

- leak check of associated relief valves 

Latching Valves - leak test 
- setting/status verification 

Non return Valves - leak test 

Fill & Drain Valves - leak test 
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3.2.4 MTFF Qieckaiit in KVF 3.2.5.2 EGSE 

The main activities in the BAF are the mating of 
RM to FM, exchange of EM batteries with FU 
batteries, MIFF to Ariane 5 nating and MTFF 
activities for launch. 

The BAF Checkout ccjnprises the verification of 
broken and to be re-established interfaces and 
interfaces to be established for the first time: 

- RM - m Interface 
— structural connection 
— electrical lines (power, data) 
— fluid lines (Freon, Nitrogen) 

- Flight Batteries - RM Interface 
— structural connection 
— electrical lines (power, data) 

- MTFF - Ariane 5 Interface 
— structural connection 
— electrical lines (power, data) 

- verification of the final launch status. 

Since the mating of the RM to the IM has to be 
performed in vertical orientation (due to 
structural constraints of the fuelled RM) the 
entire BAF-checkout has to be performed with MTFF 
in vertical position. 

The trickle charging of the flight batteries 
requires the external monitoring and control 
capability of MTFF internal equip- ment, e.g. 
Power Control Unit, by use of EGSE. The trickle 
charging and respective monitoring of the 
activation status will be continued at the launch 
pad until breaking of the t-o umbilicals at- about 
t-8 minutes. 

3.2.5 Required Ground Support Equipment for 
Checkout 

Ground Support Equipment (GSE) needed for 
checkout is used for supporting functions, 
simulation/stimulation, servicing, monitoring and 
control tasks. 

3.2.5.1 M3SE/PGSE 

The supporting functions are mainly exercised by 
M3SE (e.g. Integration Stand) and cure only 
indirectly required for checkout. Servicing 
equipment (PGSE) is also mostly required only 
indirectly with the exception of tasks which 
require simulation of MTFF system capabilities or 
on orbit environmental conditions during 
checkout. The following servicers are required 
for the MTFF launch site processing: 

Servicer 

Freon servicer 

water servicer 

oxygen servicer 

heLiun servicer 

MHH servicer 

N 0 servicer 

m trogen servicer 

vacuLm servicer 

Task/Function 

simulation of cooling capability of the MTFF 

simulation of cooling capability of the PM 

sirrulation of sevicing vehicle capabilities during 

external interface verification 

charging/discharging of helium loops and other 

fluid loops to be leak tested 

propellent loading 

propellant loading 

ni trogen charging/di scharg ing 

simulation of environmental conditions on orbit 

Simulation/stimulation functions for checkout 
require EGSE. 

The Solar Generator Subsystem (SGS), which cannot 
be deployed on ground is substituted by the 
Ground Power Unit (GPU) , part of the Core EGSE. 
The GHJ provides the electrical power required by 
the subsystems. It is connected to the MTFF 
system via the corresponding umbilical at the 
docking/berthing port (D/B port) and is used to 
verify this part of the external interfaces, too. 

The Solar Array deployment checkout requires the 
application of a solar array deployment inhibit 
command and a modified ground activation 
sequence. As a minimum the checkout software 
shall allow verification of proper Solar Array 
deployment/retraction. 

The function of the flight batteries 
(charge/discharge) are provided by EM batteries. 
For checkout purposes only a set of two EM 
batteries are required, v*ereas six flight 
batteries are accommodated in the battery module 
at launch. The EM batteries are installed in the 
RM until their exchange with flight batteries in 
the BAF. 

On activation the GNC system tries to acquire sun 
position, altitude and attitude. Since the MTFF 
propulsion system is disabled on ground, input 
data to the GNC processor have to be siinulated in 
a timely correct performance to avoid error 
indications from O^C and hence stop of activation 
sequence. Values to be simulated are those 
provided to the Q^C processor by gyros, sun 
ssansors, star sensors, accelerometer, GPS 
processor. 

A feasible simulation method is the application 
of QJC equipment configurable frcm nominal to 
checkout mode. The GNC equipment in checkout mode 
is controlled by EGSE. The EGSE is responsible 
for the logical interrelationship of the 
parameter provided to the system. 

It is obvious that the propiiLsion systam cannot 
functionally be verified, but verification of 
continuity of electrical circuits and the status 
of valves and inhibits has to be performed. 

The checkout of the communication S/S requires 
simulation of antennae deployment, for which the 
same is valid as said for the solar cirray 
deployment, that means modification of activation 
sequence to inhibit the deployment. 

For the data-end-to-end test it is necessary to 
surround the antenna with a far distance RF field 
similar to that expected on orbit. For this 
purpose an absorber cage is put around the 
antennae to avoid disturbing radiation. Inside 
this cage a transmitter/receiver (TX/RX) provides 
the required field intensity. 

The MTFF antennae signals are routed to the DRS 
Satellite by a ground support antenna mounted on 
top of the building SIB. The reception of signals 
is vice versa. 

For RM checkout a dedicated unit tester is 
required vviiich provides the various end items 
(i.e. tenperatur sensors, pressure transducers, 
valves, etc.) with power. It also has the 
capability to generate commands for control of 
the end items (e.g. pulses to set latching 
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valves). Furthermore the Unit Tester provides 
data transmission capability from building S3B to 
the Core EGSE in building SIB, and processing and 
conditioning of signals as far as it is not 
performed by the Core EGSE. 

4. launch Site Operations for Kestjply Missions 

The preparation of resi^iply items also follows 
the ship and shoot philosophy. The baseline 
concept is to install all resupply items in 
Hermes Cargo Processing facility in Europe 
(HCPE), ready for launch, i.e. limited Hermes 
cargo related activities are required at the 
launch site. 

The Hermes cargo for MTFF servicing missions 
consists of: 

- spare parts for MTFF system 
- consumables for MTFF system 
- spare parts for MTFF payload 
- consumables for MTFF payload 
- samples for MIFF payload 
- replacement experiments 

The preparation of individual resupply items in 
Europe,  especially  replacement  e>5)eriments 

- Final checkout 
- Servicing for la\mc±i 
- Installation in Hermes cargobay, respectively 
Hermes Resource Module (HRM) 

- Verification of interface Hermes/cargo 
- Installation of transport/launch protection 
devices 

Subsequently the Hermes spaceplane and the HRM 
are separated and installed into dedicated 
containers for transport. 

In Kourou mainly Hermes/Ariane 5 related pro- 
cessing is performed. This covers: 

- Receiving activities at the Hermes Integration 
Building in Kourou (HIBK) 

- Sensitive/active cargo loading and integration 
- Mating of the Hennes Spaceplane with the 
HRM 

- Hennes subsystem and system tests including 
coitpatibility check with the simulated MTFF and 
mission sequence test 

- Hermes servicing for launch 
- Transfer to the BAF for mating of Hermes on top 

of Ariane 5 
- Hermes/AR5 conposite test 
— combined mission sequence test 
— dry count down 
— data end to end test with HFCC in Toialouse 

involved and optionally the MSCC and other 
lOIGS facilities 

- Hermes/ARS transfer to launch pad and final 
coimt down 

Checkout activities of resupply items are assumed 
not being required since a ccnplete checkout has 
been performed in Europe and, in opposite to the 
initial MTFF launch, crew members will be 
available for trouble shooting on orbit, in the 
case a resupply item fails after exchange. 

However, some of the resupply items require 
separate transport to the launch site and 
specific processing. 

Figure 9 indicates the launch site operations of 
resupply items at the different facilities. 

Three categories of resupply items can be 
distinguished: 

- Items vAiich cannot stand the transportation 
environment inside Hermes, e.g. biological 
sanples with strong tenperature requirements 

- Items vdiich do not cope with transport 
regulations (lATA- or IMCO-regulations), e.g. 
hazardous material, pressurized gas tanks 

- Items vJiich require late access due to limited 
lifetime or potential degradation, e.g. 
organisms 

Items of the first category may be transported 
with the same shipment as Hermes, but in 
dedicated transport containers providing the 
required environmental conditions. 

At the launch site these items will be stored 
intermediately in their* containers, or in launch 
site provided cold chambers until installation 
into the cooler/freezer inside Hermes. This will 
take place in the HIBK after Hermes is capable to 
operate the cooler/freezer, resp. to provide 
resources for operation of P/L inherent 
environmental control capabilities. 

Items of the second category will be transported 
with the same shipment as Hermes in dedicated 
transport containers which satisfy the safety 
requirements. These items have to be installed in 
Hermes in the HIBK or late access payload may be 
installed in the BAF prior to transfer of the 
conposite to the launch pad. Tanks Vviiich are 
filled to low pressure according to the 
transportation requirements have to be filled at 
the launch site to the operational pressure. The 
fluids to be filled into these tanks have mostly 
to be provided by the user. Common fluids, (e.g. 
N , water. He) may be purchased at the launch 
site. 

For items of the third category Hermes provides 
the capability to install ip to three items of a 
maximum size of a 10 standard imit subrack and 30 
kg mass in the pressurized part of the spaceplane 
24 hours prior to lift off. The delivery of these 
items will be scheduled sudi that no intermediate 
storage is necessary, i.e. that they are 
delivered directly from Cayenne Rochambeaux 
airport to the launch pad for installation. 
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Fig. 9  Resupply Launch Site Processing Flow 
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LES OPERATIONS HERMES SUR LA BASE 
DE LANCEMENT DE KOUROU 

J.P. ROUZEVAL 

AEROSPATIALE - PROGRAMME HERMES 

ABSTRACT 

Les operations Hermes qui seront conduites au 
Centre Spatial Guyanais sur rensemble de 
Lancement n° 3 constituent une etape tres 
importante du cycle de vie de I'Avion Spatial. Elles 
ont ete congues pour minimiser les couts des 
campagnes et leur duree, tout en assurant une 
preparation coherente et complete du Vehicule 
Spatial Hermes, puis du composite ARIANE 
V/Hermes. Elles ont egalement ete prevues pour ne 
pas differer fortement des operations 
ARIANEV/charges utiles automatiques. 

Le Vehicule Spatial Hermes a ete congu comma un 
vehicule recuperable lance comme passager du 
lanceur ARIANE V pour accomplir un certain 
nombre de missions dont deux ont ete considerees 
comme dimensionnantes pour le concept, d'autres 
necessitant certaines adaptations. 

Elles peuvent etre resumees comme suit: 

I Le Vehicule Spatial Hermes doit etre capable 
d'assurer le servicing du module visitable de la 
station Colombus (MTPF) avec une charge utile 
montante de 3000 kg, une charge utile 
descendante de 1500 kg, d'emporter trois 
spationautes et de permettre une duree de phase 
dockee de 7 jours). (Duree de mission avec marge 
operationnelle: 12 jours). 

I La mission pourra etre etendue a 15 jours 
moyennant certaines limitations. 

I L'avion devra etre capable d'autres missions 
moyennant certaines adaptations (quantites 
d'ergois par exemple). 

Missions autonomes 
Rendez-vous avec la station ISS 
Rendez-vous avec MIR. 

Ces missions et les performances d'ARIANE V ont 
conduit ci retenir un concept de VEHICULE 
SPATIAL HERMES (VSH) constitue d'un AVION 
SPATIAL recupere (ASH) et d'un MODULE DE 
RESSOURCES (MRH) non recupere. Le concept 
operationnel Hermes est evidemment tres 
dependant de ce concept et de la repartition 
geographique qu'il permet. 

Le cycle operationnel HERMES 

II est constitue essentiellement par: 

- La missionnisation de l'avion et du MRH en 
Europe (Toulouse et Ottobrunn). 

- L'Integration globale du VSH a Toulouse, les 
controles fonctionneis associes et I'integration 
des charges utiles passives. 

- Le transport d'Europe sur la base de lancement. 

- La campagne de lancement (objet essentiel de 
cette presentation). 

- Le vol lui-meme. 

- Le retour et les operations sur piste 
d'atterrissage. 

- Le transport de l'avion vers le BIHT k Toulouse. 

- Les operations de maintenance de I'ASH. 

La campagne de lancement 

Elle a 6te congue de maniere a ce que, le transport 
dans de bonnes conditions aidant, seules les 
operations indispensables soient conduites sur la 
base   de   lancement.   Par   exemple,   les   seuls 

Proceedings IVe Congres Aerospatial European / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12 - 16 IVIay 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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controles effectues sont ceux faisant suite : a un 
retour de configuration, a une nouvelie operation 
(branclnements), h une nouvelie configuration non 
encore verifiee dans le cycle de preparation, et a 
des controles globauxtype "bonne sante" ou essais 
systeme. Aucun controle de performance n'est 
effectu6 sur la base de lancement. 

Cette philosophie permet de prevoir une campagne 
de lancement (hormis les deux premieres pour 
lesquelles ces durees sont tres superieures) en 29 
jours ouvrables, c'est-a-dire comparables a celles 
des charges utiles automatiques les plus 
performantes dans ce domaine a ce jour. 

permis le "go no go" de depart en campagne et 
effectue au BIHT et les resultats sont directement 
comparables (Reference). 

J-I3a J-11. 

Preparation et execution du transfert du VSH du 
BIHK vers le BAF (Batiment d'Assemblage Final) et 
assemblage ARIANE V - HERMES. 

J-10-J-9. 

Controle     des     raccordements 
fonctionnels ARIANE 5/HERMES. 

et     controles 

L'enchaTnement des operations peut etre resume 
de la fagon suivante : 

J-29. 

J-8. 

Preparation des moyens sols et du composite pour 
la repetition generale. 

Operations de deconditionnement du MRH et de 
I'avion arrive au BIHK (Batiment d'Integration 
Hermes a Kourou). 

- Preparation du Banc de controle qui se deroule 
en parallele et se prolonge durant I'assemblage 
a I'horizontale du VSH. 

J-7, J-6. 

Repetition generale avec tous les moyens de I'lOl 
concernes (CCHK, CCVH, CMCC etc.) et Revue 
d'aptitude au Lancement. 

J-5 a J-3. 

J-26a J-17. 

Get assemblage est suivi d'un ensemble d'essais a 
I'horizontale comprenant un "Essai Bonne Sante", 
destine a s'assurer du bon fonctionnement du VSH 
apres transport, et d'essais fonctionnels faisant 
suite a I'integration finale d'elements (Piles a 
combustible par exemple). 

DeJ-26a J-16. 

Sont egalement conduites les operations 
d'Integration des charges utiles actives et le 
controle de ieur bon fonctionnement dans I'avion. 

De J-16a J-13. 

Preparations finales et remplissage des reservoirs 
d'ergols stockables. 

J-2et J-1. 

Preparations au transfert et Integration des charges 
utiles dernier instant, puis transfert du composite en 
zone avant. Ce transfert est particulierement rapide 
et se fait Vehicule Spatial inerte, I'inertie thermique 
et la pressurisation du VSH permettant, avec des 
marges suffisantes, de maintenir les conditions 
d'ambiance demandees par les charges utiles 
avant le rebranchement en zone avant qui 
permettra une alimentation du systeme bord. 

JO. 

Cette periode est essentiellement reservee a la 
preparation et h la conduite de I'essai dit "Essais 
Systeme". Cet essai est un essai de niveau global 
avion comprenant un nombre important de 
simulations destinees k compenser les differences 
d'environnement ou de configuration par rapport a 
un vol reel. II peut etre effectue en plusieurs etapes. 
II sert d'essai "go no go" pour I'entree dans le POC 
(plan d'operations combinees ARIANE 5/ 
HERMES). I! est semblable a I'essai systeme ayant 

Chronologie de Lancement. Elle est 
particulierement courte : environ 7 h 00. Les deux 
operations fondamentales, en dehors des 
controles, effectuees sur le vehicule spatial 
concernent les pleins en ergols cryogeniques et la 
mise en place des spationautes. 



101 

CONCLUSION 

Les campagnes de lancement HERMES sont 
congues de telle sorte qu'elle ne constituent pas 
pour le lanceur ou la base de lancement une 
contrainte sup6rieure k un lancement de charge(s) 
utile(s) automatique(s). 

Ceci a pour consequence que tout lancement 
Hermes peut remplacer ou etre remplace par un 
lancement automatique sans aucune modification 
de la cadence moyenne de lancement. 

Le seul param^tre pouvant etre d6favorable au vol 
habite est constitue par la contrainte 
met6orologique, plus contraignante en local pour 
les conditions de lancement et devant de surcroTl 
prendre en compte les conditions meteo sur les 
lieux de recuperation eventuelle (ocean atlantique) 
et sur les pistes de secours de lancement. Get 
objectif ne sera bien entendu atteint qu'apres 
quelques lancements ayant permis de trailer les 
probl^mes techniques et op6rationnels de 
preparation sur la base de lancement et de roder 
les operations composite ARIANE V/HERMES. 
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UN CONCEPT ARCHITECTURAL POUR LES INSTALLATIONS DE PREPARATION DES SPATIONAUTES 

Franfois Lu 

Etudiant a I'Ecole Speciale d'Architecture, Paris XlVeme 

INTRODUCTION 

L'espace reste encore aujourd'hui un domaine nouveau, peu connu et 
surtout tres reserve. L'architecture, qui a pour vocation de s'interesser k 
tous les domaines oil rhomme intervient, se doit de participer, & sa manifere, 
a la conquete spatiale dans son ensemble. Cependant, intervention 
architecturale dans un secteur de hautes technologies ne peut se faire qua 
graduellement, par des etapes precises et rigoureuses. Le but de I'etude qui 
va suivre est de trouver de quelle maniere des solutions architecturales 
peuvent intervenir dans le domaine spatial. Afin que cette etude rassemble 
le maximum d'informations, le projet developpe la programmation d'un 
centre spatial qui integre tous les mecanismes d'interface entre I'homme et 
la machine, en s'effor9ant de dissiper I'apprehension de I'astrcnautique et 
de repondre concretement aux besoins specifiques auxquels doit satisfaire 
un centre spatial de ce type. Le programme, choisi en fonction de 
I'exploitation du composite Ariane 5 / Hermes, est implante en Guyane 
pour une utilisation operationnelle de ce systeme dans les annees 2000, 
lorsque le Centre Spatial Guyanais, tout en assurant les vols automatiques, 
se consacrera aux vols habites. Dans le cadre de missions habitees, 
I'homme ne peut etre considere comme une charge utile inerte : le centre 
constituant la frontiere technique et psychologique entre la terre et l'espace, 
le role de la composition architecturale est done de conditionner peu a peu 
le spationaute a un nouvel environnement. Par une progression de lieux 
adequats, le passager s'adaptera peu a peu, physiquement et 
psychologiquement, a des conditions de vie totalement difl'erentes. Le but 
de r^tude est done de proposer au spationaute un cadre evolutif sans 
perturbations rapides, mais aussi de poser un nouveau regard sur l'espace. 

1. LA PROGRAMMATION 

Le projet est compose de deux parties distinctes : 
- la base avant qui comprend les ensembles de lancements, les 

batiments d'integrations diverses, les salles de controle, etc. 
- la base arriere qui est chargee de la logistique de I'ensemble et de la 

preparation specialisee des spationautes. 
La base auant, conditionnee par des contraintes technologiques evolutives 
ne fait pas I'objet d'une etude detaillee. L'intervention architecturale est 
focalisee sur la base arriere, qui integre toute la preparation au vol et 
I'apres-vol du spationaute, dans le but de structurer et d'articuler les 
differents espaces d'accueil des voyageurs spatiaux en fonction des 
imperatifs techniques (entrainement, simulation, cours, etc.). 
La base arriere s'adresse k plusieurs categories de personnes : 

- le personnel relatif au centre 
- les spationautes accompagnes, s'ils le desirent, de leur famille 
- le public desireux de visiter le centre. 

A chaque categorie va correspondre une fonction bien precise done un lieu 
bien defmi. Le but va etre de coordonner les espaces de fa9on a ee qu'aueun 
element n'en perturbe un autre. 
Les espaces relatifs au personnel du centre comprennent: 

- des parkings aeriens et souterrains, 
- un hall d'accueil, 
- des bureaux (salles de reunion, salles informatiques, salles de 

controle, bibliothfeque, etc.), 
- une salle de conference (300 personnes), 
- un restaurant et un bar, 
- une cuisine, 
- des locaux divers d'entretien, 
- des locaux techniques. 

Les spationautes beneficient: 
- de logements pouvant aceueillir leur famille, 
- de deux zones distinctes (,zone depart et zone retour) destinees a 

leur preparation et k leur remise en forme (entrainements, simulations, 
cours, controles medicaux, etc.). 
Les visiteurs disposent: 

- d'un hall d'accueil (vestiaire, boutiques, salon), 
- d'expositions diverses disposees sur un parcours simulant le trajet 

aller-retour d'un spationaute dans l'espace, 
- d'une salle de projection (250 personnes), 
- d'un amphitheatre d'observation des lancements (120 personnes), 
- d'une salle de presse, 
- d'un bar. 

Afin d'ouvrir le centre a un maximum d'utilisateurs et de visiteurs, la 
majority des espaces sont accessibles k des handicapes moteurs cireulant 
en fauteuil roulant. 
Certains lieux, eomme le bar ou les salles de projection et de conference, 
sont communs h tous, permettant ainsi des echanges plus varies. 

2. L'IMPLANTATION DU CENTRE SPATIAL DANS LE SITE 
GUYANAIS 

2.1 L'implantation de la base avant 
Afin de ne pas perturber la cadence des vols automatiques d'Ariane 5, de 
nouvelles infrastructures sont installees au nord-ouest du site de lancement 
actuel (Fig. 1). Reservees uniquement pour les vols habites, elles 
comprennent: 

- les batiments de preparation et d'integration d'Ariane 5 et 
d'Hermfes, 

- les salles de controle, 
- le pas de tir, 
- la piste d'atterrissage et sa tour de controle. 

Figure 1. L'lmplantation des bases avant et amfere 
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La trajectoire d'Hermes, inclinee k 28°5, detGrmine une direction spatiale 
que I'on peut projeter au sol. La base avant peut done s'organiser sur une 
trame positionnee selon le meme vecteur (Fig. 2). Cette trame machine va 
definir ainsi des reperes au sol sur lesquels vont etre implantees les 
diff^rentes structures relatives k la preparation technique des vehicules 
spatiaux. 

Figure 2. La trame machine Figure 4. La trame homme 

2.2 L'implantation de la hai^e arriere 
Deux solutions sont envisageables pour implanter la base arriere : soit en 
ville (Cayenne, Kourou ou Sinnamary), soit en retrait dans la foret. La 
deuxieme solution, qui vise k I'isolement, donnera un caractere particulier 
au cheminement du futur spationaute ou du visiteur. Le decor -dans le cas 
present, la jungle- fait ainsi partie integrante d'une progression dont le but 
est la decouverte d'un lieu secret, voire magique. Un parcours dans la 
troisieme dimension (de has en haut) enrichirait TaTrivee au centre... 
Au carrefour situe a quelques kilometres a lest du lieu-dit "Saint Bernard" 
et k 25 km au sud de Sinnamary se trouve un point g^odesique d'une 
hauteur de 165 m&tres. Implantee sur cette "butte", la base arriere, tout en 
dominant le site, pourra avoir une vue directe sur la base avant situee k 
14 km au nord-est (Fig. 1 et 3). 

Figure 3. L'implantation de la base arriere 

Afin de donner une orientation k la base arriere, une trame peut etre choisie 
de la meme fafon que pour la base avant. Cette trame homme sera done 
orientee selon un repere quantifiable : la direction nord-sud perpendiculaire 
au trajet du Soleil (Fig. 4). 

3. LA GENESE DU PROJET ARCHITECTURAL 

3.1 La base arriere 
La naissance du projet se fait en 3 phases de 3 etapes (Fig.5) : 
~ l^re phase, le cercle (indifferenciation): 

1. - vide, n^ant 
2. - emergence de I'id^e principale : s elever 

- concentration de I'^nergie 
- pouss^e de type volcanique 
- forme simple du cone, id^ale a la progression verticale 

3. - pouss^e maximale k la limite de lexplosion 
- 2feme phase, le carre (differenciation): 

4. - maltrise de la pouss^e par le passage du cercle au carr^ 

- le cone devient pyramide 
- debut d'une orientation 

5    - debut d'une difT^renciation a I'interieur de la pyramide 
- precision des idees 

6. - selection des idees et elimination des "dcchets" 
- 3eme phase, la croix (orientation): 

7. - le carre devient croix 
- les directions sont precisees 
- les id^es sont fixees mais pas encore difTerenciees 

8. - separation des idees selon quatre directions 
- formation d'un centre unifiant les quatre "forces" 
- differenciation des idees en quatre elements distincts (air, terre, 

eau, feu) 
- I'evolution a defmi quatre themes principaux 

1 2 3 
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Figure 5. Schema d'evolution du projet 

La croix obtenue a la fin de revolution definit deux axes et un centre : 
le premier axe est oriente suivant la trame homme (nord-sud) et le second 
suivant la trame machine (28°) ; le centre relie les deux directions. L'axe 
homme comprend la zone depart (air) et la zone retour (eau) reservees aux 
spationautes. Uaxe machine comprend la zone terre (terre) responsable du 
soutien logistique et la zone feu (feu) responsable du soutien technique 
(Fig.6). 

axe "liomnic" (nord-si 

Figure 6. Definition du projet 
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3.2 La base auant 
La base avant ne fait pas I'objet dune etude tres detaillee ; toutefois, pour 
agencer I'ensemble spatial (avant et arriere), une proposition esthetique 
peut etre definie. Lors de revolution du projet de la base avant, le triangle 
rectangle de section d'or a constitue I'essentiel des volumes. Si Ton morcelle 
cette figure, on obtient divers elements qui vont constituer la base avant \ 
chaque forme rappelle la precedente ou la suivante. Cela permet 
d'homogeneiser tout en coordonnant un ensemble tres eclate (du aux 
distances de securite) (Fig.7). 

\ 

r- 

1 |2                                       1 

- hr\ 
t-. 1 ■ \. 

kk                     ^\ 
3 4 

Figure 7. Separation (composition de la base avant) 

1. Figure d'origine 
2. Premiere separation : on obtient un premier volume qui definit le 
Batiment d'Integration Propulseurs 
3. Deuxieme separation qui donne le Batiment d'Integration Lanceur 
4. Troisieme separation : on obtient le Batiment d'Integration d'Hermds au 
Lanceur et le pas de tir. 

4. LE CONCEPT ARCHITECTURAL DE LA BASE ARRIERE 

L'^volution a defini un schema qui va servir de base k la recherche 
architecturale du projet (Fig.6). Apres plusieurs etudes, qui ont chacune 
une particularity (Fig.8), le choix va s'arreter sur la proposition n^'S qui 
r^pond le mieux aux besoins du programme (Fig.9). Toujours pour garder 
I'id^e du theme principal -qui est de s'eleuer- le projet doit se d^velopper 
dans les trois dimensions de I'espace. 

axe 
f 

'hornme" (nord-sud) 

*? 

,.#>''■ 

f"""'' 
// zone-retour 

/^ r '.   28- n y      i      \/'^e feu/yi ', //        '        Vy " 
H ((    ''    \\-^ — ] 

\,^   zone-terre 
|cL/ 

\   -'' /^ \\ 
\   .^-''x ■\ \ 

\^ ^ zone-depart 

® 
Figure 9. Plan masse du projet retenu (6) 

4.1 y/gxe homme 
4.1.1 Les installations des spationautes 
Ij'axe homme se traduit par un cheminement de bas en haut pour la 
preparation des spationautes et de haut en bas pour leur retour (Fig. 10). A 
I'arrivde au centre, le spationaute dispose de larges espaces ; au fur et k 
mesure de son entrainement, ces espaces vont diminuer jusqu'S ne former 
qu'un point symbolisant I'instant du depart. A son retour, le principe est 
inverse : le point d'arrivee se trouve alors au niveau du sol (Fig. 11). 

Figure 8. Six etudes de la base arriere 
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Figure 11. Vue de la maquette 

Figure 12. Vue de la maquette 

Afin d'agrementer le sejour des spationautes, des logements (depart et 
retour) sont pr^vus pour accueillir leur famille (Fig. 12). Le centre est 
prevu pour entrainer deux Equipages de trois personnes soit douze 
personnes en comptant les doublures. De niSme, douze spationautes 
peuvent etre accueillis k leur retour de I'espace. La preparation dure deux 
mois et a pour but de specialiser le spationaute a sa mission. La remise en 
forme peut s'etaler entre un et deux mois en fonction de la sante du sujet. 
Les installations du centre sont faites de telle sorte que pendant tout le 
sejour du spationaute, celui-ci ne "touche" a aucun moment le 
rez-de-chaussee (Fig. 13). Cela va renforcer I'id^e d'interface "terre-espace" 
relative au centre. A son anivee, il a presque "decolle" ; k son retour il n'a 
pas encore "atterri". 
Parce que I'impesanteur d'une station orbitale peut etre un reve pour les 
personnes handicapees, le centre est en mesure de recevoir et d'entrainer 
des spationautes handicapes a raison d'un par equipage. 
Pour leur preparation, les spationautes disposent de salles de cours, de 
salles de controle medical, de salles de preparation physique et 
d'installations de simulations diverses. Afm de diminuer la taille de 
I'ensemble de simulation aquatique, les vehicules spatiaux (navette et 

Figure 13. Plan du rez-de-chaussee 
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Figure 14. Coupe de I'axe nord-sud 

Figure 16. Vue de la maquette 

module de station) sont accolles k un bassin (h=10 m, d=15 m, v=1.760 in3) 
et retnplis d'eau. Les spationautes disposent aussi d'un simulateur de vol et 
d'evacuation, ainsi qua d'une centrifugeuse (Fig. 14). 
Aleurretour, les spationautes disposent d'installations de controle medical 
ainsi que d'un bloc operatoire d'urgence. Un bassin de faible profondeur va 
leur permettre de soulager leur squelette de la pesanteur terrestre pendant 
les premiers temps de leur re tour. 

4.1.2 Le parcours des visiteurs 
Une des intentions du projet est de faire connaitre a un plus vaste public 
I'aventure spatiale. Accueillir du public dans des installations 
opSrationnelles augmente la valeur du but recherche. Le centre est done 
confu de fa9on k ce que les visiteurs vivent le parcours du spationaute 
dans ses efforts de preparation et de reparation. Ainsi, le public devient 
acteur tout en etant spectateur. Son parcours longe les installations des 
spationautes en essayant de restituer les sensations subies par les 
voyageurs spatiaux (Fig. 15). La jonction du trajet public entre la zone 

Figure 18. Vue de la maquette 

depart et la zone retour se fait par Vintermediaire de modules orbitaux 
suspendus au-dessus du sol. La zone retour est constitute de rampes 
courbes qui "simulent" les phases d'atterrissage de la navette. La fin de la 
visite se termine par la sortie d'une navette "grandeur nature" posee sur le 
sol (Fig. 16). Tout le parcours pent etre effectue par des personnes 
handicap^es. 

4.2 h'axe machine 
4.2.1 La zone terre 
Cette partie du projet regroupe toutes les structures de soutien logistique. 
Le restaurant assure les repas de tout le personnel, y compris celui de la 
base avant (Fig. 17). Un bar permet de rassembler toutes les categories de 
personnes : spationautes, techniciens, visiteurs, etc. Les etages superieurs 
sont strictement reserves aux bureaux, salles de reunion, etc. Les deux 
rampes d'acc^s aux cuisines reprennent le profil des carneaux d'un pas de 
tir comme si le batiment attendait d'etre erige pour prendre son envoi... 
(Fig. 18) 

Figure 15. Vue du parcours public-depart Figure 17. Vue du restaurant 
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Figure 19. Coupe de I'axe 28° 

4.2.2 La zone feu 
Le batiment comprend des zones publiques et des zones reservees. La 
partie publique comprend une salle de conference de 300 personnes et une 
salle de presse de 100 personnes. A I'extremite, I'amphitheatre 
d'observation des departs (120 personnes) semble sortir du batiment 
lui-meme pour se diriger vers le pas de tir. Afin d'avoir une vue directe sur 
la base avant (situee k 14 km), la toiture de I'amphitheatre s'ouvre a chaque 
depart. 
La partie r^servee au personnel technique comprend toutes les salles de 
calculs, de mesures, etc. La salle de controle principale est situee aux deux 
derniers etages ; une large ouverture en forme d'ecran permet de voir le 
decollage du lanceur (Fig. 19). 

5. CONCLUSION 

A I'heure actuelle, les contraintes technologiques et economiques ne 
permettent pas -ou peu- une reelle intervention architecturale dans le 
domaine spatial dit de pointe. L'espace ne possede pas encore de reelles 
images d'edifices en dehors des immenses tours de montage. Dans le 
domaine des transports, I'architecture a su donner des representations 
prestigieuses liees a I'automobile, au train ou au navire. Elle commence k 
fixer de bonnes images dans le domaine de I'aviation. II est done logique 
que I'architecture commence a se preoccuper de la realite spatiale liee en 
grande partie a des vehicules fabuleux sortis tout droit de I'imagination 
d'un Jules Verne ou d'un Herge... En prenant garde a ne pas bruler les 
etapes, I'architecture va pouvoir s'orienter vers un domaine ou 
Vimagination, al'image de l'espace, n'aura plus de limite... 
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LES OPERATIONS DE PREPARATION DES SATELLITES AU LANCEMENT 

P. Esquivle (1), G. Boisbelet (1) 

(1) Matra Espace, Sous-Direction Integration, Toulouse, FRANCE 

RESUME 

La preparation au lancement constitue I'etape 
ultima de la vie au sol du satellite, ce qui 
justifie toute 1'importance que maltres d'oeuvre 
et clients lui attachent. 

Le present article fait le point sur I'approche 
actuellement adoptee pour mener k bien cette 
phase essentielle et sur les evolutions 
envisageables allant dans le sens d'une plus 
grande efficacite. II s'appuie sur 1'experience 
acquise par Matra Espace au travers des nombreux 
projets spatiaux dont la maltrise d'oeuvre et 
1'integration lui ont ete confiees. 

Mots cles : carapagne de lancement - plan 
d'operation satellite. 

Depuis, Matra a realise la preparation au 
lancement de nombreux satellites dans des 
conditions contractuelles et techniques tres 
variees. Le tableau ci-dessous (figure 1) 
recapitule les programmes de satellites de ces 
vingt dernieres annees, dont la preparation au 
lancement a ete confiee k  Matra. 

FIGURE 1 

PREPAR.WIONS DE SATELLITES AU L.4NCEMENT REALISEES PAR ^L\TRA 
ESPACE DANS LES 20 DERNIERES .-WNEES 

ANNEE SATELLITE APPLICATION CLIENT LANCEUR                              LIEL                 '- 

1572 TD SOEMIFIIJUE ESA THDR DELTA          1        VANDENBERC 

197S UIB SCIENTIUQL'E CNES DIA.MANT DP4          |               KOUBOt 

1977 0TS1 TELECOM ESA THOB DELTA 39U     1        CAP KENNEDY        1 

1978 OTSI TELECOM ESA THOR DELTA 3914 CAP KENNEDY         1 

1983 fcCSl TELECOM ESA ; ELTELSAT ARUNE I KOUROU             1 

19W Hcs: TELECOM ESA ; ELTELSAT ARIANE3 KouROu        ; 
I9W TCiA TELECOM CNES 1 KBANCE AR[ANE3 KOLROU 

19HS ECS3 TELECOM ESA - EUTELSAT ARLWE 3 KODROU 

1985 TC. U TELECOM CNES .'FRANCE 
TELECOM 

ARIANE 3 KOUROU 

1986 SP0T1 Ob«r.j(icnd.Ul.rrr CNBS ARLANE 1 KOLROU 

mi ECS 4 TELECOM ESA/EUTELSAT ARUNE 3 KOUROU 

WH» TClC TELECOM 
TELECOM 

ARWNE  3 KOUROU 

1988 ECSS TELECOM ESA » EUTELSAT ARUNE 3 KOL'ROU 

19S9 HirrAHCOS SCIENTIFIIJL'E ESA ARIANE 3 KOLROU 

1990 si'OT: Obse^.linn d» l> l.rr. CNES ARIANE 4 KOUROU 

199!                   ;                F.RSl                 Klhscr.,.i»n d, 1. ..rrt ESA ARIANE 4 KOUROU 

1 - INTRODUCTION 

Impliquee  dans  I'aventure  spatiale  des 
demarrage  du  programme  spatial  fran?ais, 
Societe Matra a exerce la maitrise d'oeuvre 
1'integration de nombreux satellites et k 
titre  a  acquis  une  large experience dans 
domaine  des   activiLes  de  preparation 
lancement. 

le 
la 
et 
ce 
le 
au 

C'est un domaine d'activite qui a ses propres 
caracteristiques et contraintes qui se traduisent 
en terme d'objectifs k atteindre, de specificite 
des operations k mener, de moyens k mettre en 
oeuvre et d'interfaces k prendre en compte. Au 
cours du temps, une certaine standardisation de 
I'approche s'est etablie. Elle pourrait neanmoins 
etre remise en cause sous la pression du raarche 
des satellites commerciaux qui conduit tout 
Industrie! k rechercher les solutions les plus 
efficaces. 

2 - L'EXPERIENCE ACQUISE 

La premiere participation de Matra k une campagne 
de lancement a eu lieu en novembre 1965 k 
1'occasion du lancement de la capsule 
technologique Al depuis le Centre d'Hammaguir au 
Sahara. 11 s'agissait du premier lancement de 
satellite fran^ais. 

3 - L'APPROCHE ACTUELLE 

3.1 - Obiectlf de la campagne de lancement 

On peut le resumer ainsi : il s'agit de realiser 
les operations et les verifications associees 
permettant de faire evoluer le satellite d'une 
configuration initiale donnee k celle requise 
pour le lancement. 

L'etat initial du satellite est celul obtenu 
avant le depart en campagne de lancement k 
savoir : 

- le programme d'essai du satellite est termine 
- 1'aptitude au vol du satellite est demontree 
- la configuration effective du satellite n'est 
pas encore celle requise pour le lancement ni 
mecaniquement, ni electriquement. 

3.2 Aspects speclfiques des operations du 
satellite 

Par rapport aux operations et essais effectues 
habituellement dans le site d'integration de 
1'Industrie!, les activites de campagne de 
lancement se distinguent sur les points 
suivants : 
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- les operations sent effectuees pour la derniere 
fols de facjon irreversible 

- certaines operations revetent un caractere 
particulierement dangereux (remplissage 
d'ergols, raise en place d'elements 
pyrotechniques, moteurs 4 poudre ...) 

- certaines operations ont fait I'objet de 
simulations et de repetitions chez I'industriel 
mais sent effectuees pour la premiere fois dans 
le contexte reel 

- les operations qui avaient dejA ete realisees 
au moins une fois au prealable le sont 
maintenant dans un environnement nouveau et des 
installations nouvelles. 

3.3 - Les prlncipales phases d'une campagne de 
lancement 

Quel  que  soit  le  satellite,  toute  campagne 
comporte les phases suivantes : 

- Phase prellminaire consistant i acheminer tous 
les moyens necessaires A la preparation du 
satellite et non fournis par le centre de 
lancement ainsi que le satellite lui-raeme. 

- Phase 1 au cours de laquelle se deroulent les 
actlvites standard de preparation du satellite 
en salle blanche classique (operations 
electriques et mecaniques reputees non 
dangereuses). 

- Phase 2 oii sont realises les remplissages de 
reservoirs, les pressurisations ou les 
installations de moteur. Des locaux specifiques 
sont utilises pour ces operations dangereuses. 

- Phase 3 qui regroupe les operations combinees 
lanceur/satellite(s) , k savoir I'assemblage du 
composite, la raise en place de la coiffe, les 
operations sur lanceur, la chronologie finale. 

3.3.2 Phase 1 : Actlvites standard de 
preparation du satellite 

Cette phase coraprend 

- la  reintegration 
separeraent ; 

des  elements  transportes 

- les essais de validation electrique et optique 
(condltionnement et raaintlen de I'etat de 
charge des batteries, verification d'integrite 
apres transport, validation des reintegrations, 
dernier controle des elements critiques) ; 

- les essais et raesures mecaniques (controle 
d'etancheite du sous-ensemble de propulsion, 
essais de deploiement des mecanismes d'antennes 
de panneaux solalres, d'obturateurs, etc ..., 
releve final et controle des alignements, 
verrouillage des mecanismes en configuration de 
lancement, installation finale des dispositifs 
pyrotechniques) ; 

- les finltions internes et externes (fixation et 
raise k la masse des couvertures therralques, 
retrait des dispositifs sol de test, raise en 
place des bouchons ou capots de protection de 
la configuration de vol) ; 

- lere repetition de la chronologie de lancement 
(validation des moyens, des procedures et des 
liaisons avec le centre de controle charge des 
operations du satellite en vol). 

A 1'issue de cette phase, le satellite est en 
configuration de lancement A 1'exception des 
points suivants : 

- les reservoirs sont remplis de gaz inerte 
- le ou les moteurs ne sont pas installes 
- les dispositifs pyrotechniques sont mis en 
securite 

- des protections sol sont encore en place sur le 
satellite. 

La suite du paragraphe precise le contenu des 
operations relatives k chacune de ces phases. La 
sequence qui en resulte ainsi que le planning 
associe sont illustres respectivement en figure 2 
et figure 3. 

3.3.1 - Transport 

L'acheminement du satellite et des moyens sol 
associes sur le centre de lancement est realise 
le plus souvent par transport aerien, en vol 
charter. La version cargo du Boeing 747 ainsi que 
le Belfast dont les portes d'acces sont plus 
larges que celles du 747 sont les deux 
transporteurs utilises pour les vols 
Europe/Guyane. L'ensemble des moyens transportes 
coraprend le satellite et ses rechanges, les 
moyens sol electriques, mecaniques, optiques de 
preparation et de test du satellite avec leurs 
rechanges, tous les moyens specifiques 
necessaires pour assurer une relative autonomie 
dans la raise en oeuvre des operations de 
preparation du satellite au lancement avec une 
provision de moyens permettant de faire face aux 
aleas. 

Pour rester corapatible des moyens de transport, 
les gros satellites doivent etre transportes en 
plusieurs morceaux, ce qui contraint i 
reassembler le satellite en debut de campagne de 
lancement avec toutes ses consequences 
(nombreuses operations, controles et 
revalidations ; moyens sols, equipes et plannings 
associes) . 

3.3.3 - Phase 2 : Remplissage des reservolr$. 
Installation de moteurs A poudre 

Cette phase inclut les operations critiques par 
la manipulation de produits ou composants 
dangereux (toxiques, inflammables, explosifs). 

Elles necessitent des precautions particulieres, 
un personnel specialise et le support logistique 
de la base de lancement : 

- des batiraents specifiques, 
- un outillage et des equipements adaptes 

(scaphandres ...), 
- des procedures approuvees par le responsable de 

la securite du CSG, 
- des raesures preventives pour la protection du 
personnel et du satellite (detection, 
evacuation des produits dangereux), 

- un personnel specifiquement entralne k ces 
operations, 

- la telesurveillance des operations, 
- des communications radio entre les 

intervenants, 
- une logistique d'intervention en cas 

d'incident. 



FIGURE 2 

SEQUENCE RESUMEE DES OPERATIONS DE PREPARATION 
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3.3.4 Phase 3 : Operations comblnees 
lanceur/satelllteCs) 

L'objectif general de cette phase est de parvenlr 
en toute securite ^ la configuration de 
lancement, c'est-^-dire au satellite assemble sur 
lanceur pret au decollage. 

Les aspects specifiques des operations combinees 
sont lies au grand nombre d'intervenants et k la 
necessite d'une coordination tres stricte des 
activites sous la responsabilite de I'autorite de 
lancement. 

Les activites realisees durant cette phase 
consistent en I'assemblage du composite, le 
retrait des derniers elements de protection du 
satellite, la charge d'entretien des batteries et 
les essais electriques du satellite (validation 
des liaisons ombilicales, compatibilite avec le 
lanceur, dernier essai de bonne sante), une 

repetition generale de la chronologie de 
lancement, les armements pyrotechniques et enfin 
le compte k  rebours final. 
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3.4 - Equipes de preparation du satellite 

Le succes de la preparation du satellite au 
lancement suppose la dlsponibillte sur place 
d'une equipe consequents dont le dlmensionnement 
est variable en fonction de la complexite du 
satellite, de sa configuration de transport, des 
phases de la carapagne de lancement. Le nombre de 
personnes coraposant cette equipe est generalement 
compris entre 10 et 30 personnes. 

Afin de respecter le planning global nominalement 
alloue k chaque projet par I'autorlte de 
lancement, 11 est souvent necessaire d'effectuer 
les travaux en deux equipes decalees et parfois 
de recourir k un fonctionnement en 24 h/?^ pour 
des essais specifIques. 

La composition des equipes tient compte de la 
necessite de maitriser sur place toutes les 
disciplines : (electrique, me.canique, optique, 
thermique, propulsion ...). 

4 - LES EVOLUTIONS POSSIBLES 

Cela signifie par exemple que les batteries de 
vol doivent etre installees definitivement A 
bord, que les mecanismes de deploiement des 
generateurs solaires de reflecteurs ou autres 
doivent etre verrouilles en configuration de 
lancement. 

II convient de noter que les mesures 1 et 2 sont 
liees car 11 y a eu generalement incompatibilite 
entre la configuration necessaire pour effectuer 
des essais de performance et la configuration de 
lancement. 

4.3 - Les mesures d'accompagnement 

II faut s'assurer que les conditions de transport 
sont bien maltrisees et le demontrer 
formellement. Cela passe par une instrumentation 
du satellite pendant le transport, permettant 
d'effectuer un constat formel que les conditions 
nominales de transport ont ete respectees et, 
eventuellement, dans le cas contraire de fournir 
les donnees permettant d'analyser les 
consequences. 

Les exigences de competitivite, particulierement 
severes dans le cadre des programmes commerciaux, 
mais non exclusivement limitees k ce programmes, 
conduisent a des remises en cause des approches 
pour mettre en place des solutions plus 
economiques sans jamais descendre en dessous du 
niveau de qualite technique acceptable. 

Les campagnes de lancement n'echappent pas k 
cette necessite. Elles representent un cout non 
negligeable dans un programme spatial, d'autant 
plus important en valeur relative quand 11 s'agit 
de satellites recurrents, comme c'est le cas dans 
les programmes commerciaux. 

4.1 Les facteurs de cout 

Ils sont essentiellement determines par le 
dlmensionnement des equipes, 1'importance et la 
quantite des moyens k acheminer sur le centre de 
lancement et la duree des operations. On pent 
considerer par ailleurs que le cout d'une 
actlvite effectuee sur site de lancement est le 
double du cout de la meme actlvite realisee sur 
le site de I'industriel avant depart en campagne. 

4.2 - Les moyens d'actions 

Ils ont pour point commun la simplification des 
operations k effectuer sur site de lancement. On 
peut distinguer deux families de mesures 
generatrices de simplification : 

Mesure 1 : simplifier les controles d'integrite 
apres transport. 

L'experience tend k demontrer qu'il n'est pas 
necessaire de recontroler les performances du 
satellite apres transport. Ceci resulte d'une 
exploitation des anomalies decouvertes sur site 
de lancement de laquelle il n'est releve aucune 
degradation de performance imputable aux 
conditions de transport. Seul suffit un essai de 
type "tout ou rien" ne faisant intervenir que les 
voles TC pour agir sur le satellite et TM pour 
verifier sa reponse. 

Mesure 2 Avant depart sur le site de lancement, 
le  satellite  au  plus  pret  de  sa 

D'autre part, 11 est necessaire de mettre en 
place les procedures et les controles appropries 
pour tenir compte du fait que le debut effectif 
de la campagne de lancement a lieu avant le 
depart sur le site de lancement. 

4.4 - Les consequences sur le deroulement des 
operations de preparation du satellite 

L'application de ces mesures de simplification 
peut se concretiser de la fagon suivante : 

- Demarrage de la preparation du satellite sur 
site de lancement directement au niveau des 
operations de la phase 2, dans le bdtiment des 
operations dangereuses. Ceci entraine un gain 
planning de 2 ^ 3 semaines au minimum. 

- Reduction de la quantite des moyens sol 
necessaires, en particulier le banc de test est 

chronologic de reduit k    sa configuration de 
lancement. 

Reduction  des 
preparation   du 
10 personnes. 

effectifs   de   1'equipe  de 
satellite   k        moins   de 

CONCLUSION 

Sans remettre en cause le niveau de qualite de 
preparation du satellite pour le lancement, il 
parait tout k fait realiste de simplifier 
I'approche des campagnes de lancement en 
reduisant les activltes sur site aux operations 
dangereuses (remplissage ergol, installation de 
moteurs k poudre) et aux operations d'interface 
avec le lanceur et de mise en configuration 
finale de lancement. 

Cette approche, limitee aux satellites de taille 
telle qu'ils soient transportables sans 
desassemblage des constituants, est 
particulierement adaptee au cas des modeles 
recurrents. Son application passe neanmoins par 
une evolution dans la tendance consistant k 
vouloir verifier jusqu'au dernier moment tout ce 
qui pourrait I'etre, independamment de sa 
necessite et du cout associe. 

preparer 
configuration de lancement 
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PRESENTATION GENERALE ET COORDINATION DES OPERATIONS 

A. ARCHINTINI 

DGA - Centre d'Essais des Landes 

RESUME 
Cree en 1962, le CEL effectue aujourd'hui environ 
300 tirs annuels de missiles de performances et 
d'utilisation tres diverses, soit dans le cadre 
de developpements de systemes d'armes, soit pour 
1'entrainement des forces armees. Sa particularite 
reside dans la diversite des essais effectues a 
un rythme eleve : la journee est dficoupSe en 
quatre "creneaux" avec pour chacun un dispositif 
de mesure et de sauvegarde particulier. 
La coordination des operations est assuree de 
telle sorte que plus de 85 % des "creneaux" sont 
utilises malgre de nombreuses annulations pour 
causes diverses (clients, cooperants, meteo), 
grace notarament : 
- aux possibilites de reconfiguration rapide des 
dispositifs, 

- a 1'organisation des equipes essais, 
- a la programmation des activites etablie par un 
bureau specialise en etroite collaboration avec 
les responsables d'essai et les services en 
tenant compte de criteres de priorite definis a 
1'avance. 

MOTS CLES 
Missile - Dispositifs d'essai - Organisation 
Programmation - Creneaux d'essai - Essais 
simultanSs. 

1 - INTRODUCTION 

CreS en 1962 pour assurer la succession du 
Centre Interarraees d'Essais d'Engins Speciaux 
(CIEES), le Centre d'Essais des Landes a etS 
iraplante au sud de BISCARROSSE, dans une region 
presentant des caracteristiques interessantes pour 
une activite necessitant des zones de sauvegarde 
importantes, faible population et position sur la 
fagade atlantique en particulier. II est evident 
que de telles caracteristiques etaient recherchees 
pour le tir de missiles balistiques. C'est ainsi 
que du site principal de BISCARROSSE, qui possede 
une capacite de zone terrestre de securite d'envi- 
ron 15 OOO hectares, peuvent etre effectues des 
tirs a des portSes de 3 OOO a 4 OOO km suivant 
I'axe de la trajectoire. II est meme possible 
d'aller au-delS de ces distances en utilisant 
comme base de depart 1'annexe de BRETAGNE qui, 
initialement, a ete developpee pour assurer les 
mesures en flanquement necessaires aux tirs de M4 
mais qui peut egalement assurer les prestations 
(trajectographie avec redondance, reception de 
telemesure, tSleneutralisation) indispensables 
pendant les premieres secondes de vol d'un missile 
tire d'un sous-marin au large de QUIMPER. Dans ce 
cas, les moyens de BISCARROSSE prennent le relais 
et assurent le "flanquement"; la portee maximale 
est alors de 6 OOO km. 

Fig.l : Tirs balistiques du CEL. 

Les moyens d'essais et plus generalement 
toutes les installations du CEL ont done ete 
diraensionnees pour les tirs balistiques mais il 
est evident que dans un souci de rentabilisation, 
d'autres activites s'y sont progressivement 
developpees pour aboutir a une diversite tres 
grande que fait ressortir le bilan de 1'activite 
90 exprimee en nombre de tirs (plus de 30O) du 
diagramme ci-dessous. 

Fig.2 : Bilan de I'activite 1990; 328 tirs effectues 

Proceedings IVe Congres Aerospatial European / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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y apparaissent, outre les tirs baliatiquei ou 
plus generalement de systemes d'armes nucleaires, 
des activites dans le cadre du developpement de 
nouveaux systemes d'arraes, des activites au 
profit de 1'entrainement des forces arraees y 
compris etrangeres, et des prestations hors 
defense telles que la participation a la carapagne 
Internationale DYANA qui s'est deroulee sur onze 
sites differents de 1'hemisphere nord et avait 
pour but une meilleure connaissance de la haute 
atmosphere. Pour chacun de ces tirs ou plus 
generalement essais, le CEL assure quatre missions 
essentielles : 

. il assure le controle et la sauvegarde dans 
les espaces importants necessaires a 1'evo- 
lution des mobiles, 

. il congoit et met en oeuvre des dispositifs 
d'essais adaptes, 

. il dirige le deroulement des operations et 
coordonne I'activite des cooperants, 

. il produit enfin des resultats de mesures 
elabores dans la forme la plus exploitable 
pour le client. 

Afin d'assurer correctement ces missions, il 
evalue egalement des moyens et des methodes nou- 
velles pour s'adapter en. permanence aux essais 
futurs. 

En cela, le CEL ne se differencie pas d'autres 
centres d'essais mais c'est dans la diversite des 
activites qu'il tire sa particularite essentielle. 

2 - PRESENTATION DU CENTRE D'ESSAIS DES LANDES 

Pour assurer ses missions, le CEL met en 
oeuvre et met a la disposition de ses clients 
industriels ou etatiques un certain nombre d'ins- 
tallations et de moyens d'essais dont 1'implanta- 
tion utilise au mieux les caracteristiques de la 
cote landaise. 

Ainsi, le long de la cote sont reparties des 
bases specialisees pour le lancement et la tele- 
commande des cibles aeriennes raises en oeuvre par 
le Centre ou par des prestataires de service, le 
tir d'engins sol-air experimentaux, le tir de 
missiles balistiques ou prestrategiques, 1'entrai- 
nement au tir canon, les essais air-sol et la 
recuperation des cibles aeriennes et le tir de 
missiles tres manoeuvrants tels que ASTER. Ces 
differents pas de tirs dont la localisation a eti 
definie en tenant compte de contraintes de sauve- 
garde, 1'eloignement des habitations et la dimen- 
sion des zones arrieres en particulier, sont 
constitues principaleraent de PC proteges relies au 
poste de commandement du champ de tir et 
d'infrastructures adaptees aux exigences de chaque 
type de systeme d'arme. Dans la plupart des cas, 
ces installations et les interfaces adaptees sont 
mises a la disposition des clients qui y instal- 
lent les sous-ensembles sol necessaires a la raise 
en oeuvre et au controle des raissiles. Ces 
differentes bases sont egalement equipees a 
demeure ou a la demande de moyens d'observation 
rapproches, cameras film a differentes vitesses de 
defilement, moyens video de reportage par exemple. 

En retrait par rapport a ces bases, le long de 
la cote ou sur la premiere dune, huit points 
optiques sont repartis de fagon optimises pour 
assurer, quelle que soit la base de depart du 
missile, une trajectographie de precision et de 
reference ( ^^ 1 m i 10 km), une proximStrie de 
bonne qualite ainsi qu'une observation a longue 
distance. Ces points optiques, armSs en permanence 
ou a la demande en fonction de leur taux d'utili- 
sation, sont equipes de cinetheodolites et de 
telescopes. Des moyens mobiles peuvent completer 
ce dispositif optique. Installes sur des points 
connus et repertories, ils ne permettent cependant 
pas la meme precision que les installations fixes. 
Parmi ceux-ci, on notera des moyens de radiometrie 
infrarouge. 

Fig.3 : Carte de 1'emprise principale de BISCARROSE 

Si 1'optique est indispensable pour 1'observa- 
tion d'eveneraents particuliers d'un essai et pour 
la reference de trajectographie, le radar 
constitue tout de mSme I'outil de base du CEL car 
il est moins limite dans ses conditions d'utili- 
sation (meteo et distances) et il beneficie de 
possibilites de cooperation des mobiles par 
1'intermediaire des repondeurs. Fonctionnant dans 
la bande des 5 cm, les radars AQUITAINE et BEAHN 
(4 au total) sont installes sur un point haut dit 
point radar de fagon a avoir une vue directe sur 
1'ensemble des bases et pouvoir ainsi effectuer 
des controles de liaison avant tir. Complements 
indispensables de ces moyens universels, les 
radars ARTOIS et PICARDIE bien adaptes a la 
trajectographie des missiles tactiques sont ira- 
plantes a 1'arriere de la base expfirimentale 
sol-air. Le preraier perraet une poursuite siraul- 
tanee de trois objectifs ainsi qu'une proximetrie 
de qualite moyenne, le second est adapti a la 
poursuite en Scho de peau de missiles veloces et 
perraet egalement une proximetrie de precision 
proche de celle fournie par les moyens optiques. 
Un troisieme radar specifique (ESTEREL) complete 
a la demande le dispositif ilectromagnStique en 
offrant deux caracteristiques interessantes : 
lobe large (3 degres environ) et mobilite. 
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Pour la plupart des esaaia dans le cadre des 
developperaents de systemes d'armes, mais aussi 
pour certains tirs operationnels, la telemesure 
constitue un outil d'analyse Indispensable. Le CEL 
est done SquipS en moyens de reception, de 
decommutation et d'exploitation de tSlemesures en 
bande S (2200 a 250O MHz). Plusieurs formats sont 
utilisables (IRIG, DANIEL, CE 83). La station 
principale installSe dans le sud de 1'emprise, au 
lieu-dit Sainte-Eulalie, est constitute d'une 
station de reception avec, en particulier, une 
antenne tres directive, d'un centre de traitement 
temps r6el, d'une cellule de visualisation et d'un 
centre de depouillement. Elle peut egalement etre 
connectee a d'autres stations 61ementaires a 
1'interieur ou a l'ext6rieur de 1'emprise de 
BISCARROSSE, plusieurs stations etant mises en 
oeuvre en parallele pour les essais importants. 

La sauvegarde des personnes et des biens 
n^cessite souvent une capacity de teledestruction 
ou plus generalement de teleneutralisation des 
mobiles en vol; cette fonction est assuree grace a 
un dispositif largement redonde dont 1'initialisa- 
tion est commandee depuis la salle operations par 
un officier de sauvegarde en vol et dont le coeur 
(systeme de gestion et de oontrole) se situe a 
proximite du point optique n° 3 et peut commander 
en fonction de I'essai trois stations d'emission, 
une a proximity et deux dans les annexes, avec 
pour chaoune d'elles un choix possible entre 
plusieurs antennes. 

II faut, bien entendu, ggalement assurer la 
conduite du processus, le guidage des mobiles, 
1'interdesignation des moyens de mesure, les 
calculs de sauvegarde et le traitement en temps 
differe. Ces fonctions sont effectuees grace a des 
moyens de calcul centralises et au pied des appa- 
reils de mesure avec les redondances necessaires a 
la sauvegarde, les differents moyens et interve- 
nants etant relies par fil, radio, faisceau 
hertzien, votre satellite, pour les coopSrants 
exterieurs. 

Pour completer le panorama des principaux 
moyens disponibles, on signalera des dispositifs 
de mesure aerologique (ballons sonde, Lidar), des 
rails d'essais dynamiques d'une longueur de 4CXD et 
2000 m permettant de simuler les conditions cine- 
matiques (vitesse et acc616ration) rencontrees par 
des Squipements et sous-ensembles de missiles ou 
d'aeronefs en vol, ainsi qu'un simulateur d'impul- 
sions 61ectromagn6tiques. 

Pour les tirs de missiles balistigues, le 
dispositif de mesure decrit precedemment se voit 
compl^t^ par des moyens exterieurs implant^s dans 
des annexes, k HOURTIN (3 radars, une station de 
reception telemesure et une station de TCD), a 
QUIMPER (2 radars, une station de reception de 
teiSmesure et une station TCD) pour assurer les 
mesures et la sauvegarde en "flanquement" et sur 
I'ile de FLORES en territoire portugais (2 radars) 
pour effectuer des recalages de trajectoire en 
temps differe. Enfin, le batiment d'essai et de 
mesure HENRI POINCARE, place au receptacle, 
effeotue les mesures en fin de trajectoire. 
Certains de ces moyens dans les annexes peuvent 
par ailleurs etre utilises en autonome pour des 
essais particuliers sans tir de missile, tel que 
1'entrainement au combat aerien. 

En plus des moyens de mesures decrits 
precedemment, le CEL dispose, pour assurer les 
fonctions de sauvegarde et de recuperation de 
cibles ou missiles, d'autres dispositifs mis en 
oeuvre a la demande. II s'agit, pour I'essentiel, 
de radars de surveillance aerienne et maritime, de 
quatre vedettes armees par la marine nationale et 
basees a BAYONNE, de deux helicopteres, d'un 
groupe de plongeurs et d'un batiment "I'ABEILLE 
SUPPORTER" equipSe d'un petit sous-marin base a 
LORIENT. 

Par ailleurs, lorsque I'essai le justifie, il 
est necessaire de faire appel a des moyens 
exterieurs tels que batiments de la marine 
nationale et avions de patrouille maritime de 
1'aeronautique navale moyennant, bien entendu, des 
contraintes de preavis et de disponibilite. 

3 - ORGANISATION DES HOYENS POUR ASSURER DES 
ACTIVIIES DIVERSIFIEES 

Afin d'enchainer avec les meilleures chances 
de succes et a un rythme important des essais 
aussi differents que le tir d'un missile balisti- 
que avec de nombreux moyens et cooperants ou les 
tirs de missiles air-air et sol-air, necessitant 
entre autres le guidage d'une cible aerienne, le 
strict respect de conditions geometriques et 
cinematiques et des mesures precises de proxime- 
trie, les differents moyens du Centre doivent 
pouvoir etre integres dans un dispositif tres 
facileraent reconfigurable. 

Les installations et appareils qui viennent 
d'etre presentes constituent une panoplie tres 
large, repondant k I'ensemble des besoins actuels, 
de laquelle on peut extraire des dispositifs 
adaptes aux besoins particuliers de chaque essai. 
Cela est particulierement vrai pour les radars, 
les moyens optiques, les stations de teiemesure et 
de teleneutralisation, les supports de transmis- 
sion. Ceci etant, la facilite de reconfiguration 
et surtout sa rapidite avec toutes les garanties 
necessaires de qualite n'en etaient pas acquises 
pour autant et necessitaient des actions particu- 
lieres sur certains points cies. 

Ainsi, pour la teiemesure, un systeme de 
brassage automatique permet depuis 1989 un 
changement de configuration en un peu plus d'un 
quart d'heure, y compris la phase de controle 
alors qu'il fallait auparavant environ une heure 
et demie. La regie radio est informatisee depuis 
le debut 1991 et permet une plus grande souplesse 
pour la raise en place des liaisons specifiques a 
chaque essai meme pendant le deroulement de la 
chronologie. Point particulierement critique, la 
conduite d'essai et ses composantes essentielles 
que sont logiciels et visualisation ont ete 
con5ues en evitant autant que faire se peut la 
specialisation pour un type de mobile. Le nouveau 
concept de visualisation VIGIE S base de materiels 
SILICON GRAPHICS utilise un logiciel graphique qui 
permet, a partir de sorties standard des 
calculateurs oentraux, une presentation a la 
demande et des fonctions eiaborees a la disposi- 
tion de 1'utilisateur en salle de controle. 

L'outil a la disposition des equipes du CEL 
ayant ete congu et adapte pour offrir ces 
possibilites de reconfiguration, le resultat 
concret depend des lors pour une part importante 
de 1'organisation retenue pour I'utiliser, sachant 
que I'objectif general a atteindre est la 
satisfaction des differents clients exprimee 
essentiellement en termes de qualite des presta- 
tions et de respect des deiais dans un contexte 
de forte charge. Bien qu'il serait par trop 
caricatural d'associer a chacune de ces composan- 
tes une reponse unique, on peut cependant mettre 
en exergue pour la premiere 1'organisation des 
equipes et dispositifs d'essais et pour la seconde 
les dispositions de programmation. 

4 - ORGANISATION DES EQUIPES ET DISPOSITIFS 
D'ESSAIS 

L'organisation des dispositifs d'essais se 
caracterise notamment par 1'identification de 
niveaux de synthSse intermediaires correspondant a 
des fonctions particulieres (trajectographie 
radar, trajectographie optique, observation, teie- 
mesure, sauvegarde, etc.). Ce decoupage modulaire 
va de pair avec une organisation identique au 
niveau des equipes et des documents d'essais, 
concerne aussi bien les phases de preparation, 
d'execution et de depouillement et reflete un 
partage des responsabilites.  Au niveau le plus 
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eleve, 1'officier d'essai gSre les aspects 
operationnels et dirige pendant la chronologie, 
I'ingenieur responaable d'essai definit le 
dispositif et s'assure de la qualite technique des 
prestations. Ils sont associes eventuellement a un 
officier de sauvegarde en vol, traitent la demande 
globale du client, la traduisent sous forme de 
prestations elementaires en y integrant les con- 
traintes de sauvegarde et assurent la coherence 
d'ensemble du dispositif a travers un document 
general appele ordre d'essai - complete, pour les 
tirs avec teleneutralisation, par une fiche de 
sauvegarde. Au niveau de synthese intermediaire, 
des ingenieurs essais appartenant aux differents 
services ainsi que des responsables de cellules 
specialisees (guidage, sauvegarde terre, air, mer) 
traitent les demandes relatives a leur technique. 
Ce travail se concretise par un "ordre d'execution 
interne" qui precise en particulier les moyens a 
mettre en oeuvre et les taches a effectuer par les 
operateurs. Cette organisation n'est certes pas 
tres originale mais sa reconduction systematique 
pour tous types d'essai est sans aucun doute un 
gage de qualite en meme temps que de rapidite de 
reaction, done une necessity pour le CEL compte 
tenu de son activite. 

5 - LA PROGRAMMATION 

Vraisemblablement plus original est le concept 
de programraation. En effet, si la constante est 
que chaque client du Centre exige les delais les 
plus courts possibles entre 1'instant ou il est 
pret et la realisation de I'essai, les conditions 
sont toutefois tres differentes entre le tir 
d'entrainement des forces qui est programme 
longtemps a I'avance et conduit au deplacement de 
nombreux intervenants, le tir de demonstation qui 
ne peut etre retarde mais est souvent prevu avec 
un preavis relativement bref et le tir de deve- 
loppement qui depend jusqu'au dernier instant des 
controles preliminaires et peut parfois "glisser" 
pendant plusieurs semaines pour des causes daver- 
ses. Pour resoudre ce problime qui a certaines 
epoques prend des allures de quadrature du cercle, 
plusieurs dispositions ont et€ be retenues 

le decoupage de la journee de travail en 
"creneaux d'essai" d'une duree de deux heu- 
res qui correspond a la chronologie moyenne 
incluant la preparation des moyens, 1'execu- 
tion de I'essai et 1'exploitation temps 
reel jusqu'a la remise a disposition des 
moyens. II est cependant evident que cer- 
tains essais majeurs debordent de cette 
enveloppe standard et conduisent a des 
durees specifiques, 
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- la mise en place d'un bureau specialise, 
dependant de la division opSrations, charge 
de gerer au mieux la charge du Centre pour 
la satisfaction des clients en tenant compte 
de rfegles generales de priorites entre 
essais dSfinis a I'avance et connus de tous 
et des contraintes techniques et operation- 
nelles. Si les contraintes techniques ont 
ete largeraent attenufies par les actions 
citees precSdemment, les contraintes opera- 
tionnelles que sont les degagements de 
gabarit de tir et leurs preavis qui vont de 
une journee pour les zones terrestres a 
plusieurs semaines pour les zones aeriennes 
constituent le frein essentiel a la sou- 
plesse de programmation. 

- une programmation en plusieurs etapes : 
. a Scheance d'un an tout d'abord pour 
etaler au mieux la charge previsionnelle; 
a ce stade sont figfies, en fonction d'hy- 
potheses sur les autres essais, les perio- 
des d'entrainement des forces qui ensuite 
ne pourront etre deplacees que de fajon 
tout a fait exceptionnelle, compte tenu de 
la lourdeur de leur prSparation. Cette 
Stape fait I'objet d'une remise a jour 
tous les six mois, 

. a Scheance du trimestre et de  la semaine 
ensuite pour  1'engagement des actions  a 
raoyen  terme aussi bien  du client que du 
centre d'essais, 

. a echeance de la journee enfin, et il 
s'agit alors du programme executoire avec 
des variantes eventuelles dont la faisabi- 
lite au regard des containtes techniques 
et operationnelles a ete examinee en 
detail par le "bureau programme" avec 
les responsables competents. 

Ce programme sert de document de base 
"contractuel" pour la mise en place en temps utile 
des dispositifs d'essais. II doit done imperative- 
ment etre porte i la connaissance des differents 
intervenants des qu'il est Stabli de fajon 
definitive et remis a jour en permanence lors du 
deroulement de la journee de travail lorsque des 
variantes sont decidees. Un reseau de micro- 
ordinateurs dont le poste maltre se situe au 
"bureau programme" sert de support a la diffusion 
papier la veille au soir pour le lendemain. Ce 
reseau est seconde, principalement pour la fonc- 
tion mise a jour en temps reel, par un rSseau 
television. L'ensemble de ce dispositif est connu 
sous le nom de DEPECHE (Diffusion Electronique des 
Programmes d'Essais a Court terme et Hebdomadaires 
sur Ecran). 
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Malgre toutes ces dispositions, la charge 
importante lors de certaines periodes due, la 
plupart du temps, a 1'accumulation de contraintes 
successives, ne permet pas toujours de repondre 
avec la rapidite suffisante meme s'il est rare 
qu'un client non prioritaire attende plus d'une 
semaine pour un essai. Pour tenter d'ameliorer 
cette situation, a 6t6 d6velopp6e ces dernieres 
annees la notion d'essais simultanes. II s'agit en 
fait de g^rer au mieux le potentiel des moyens 
pour effectuer en meme temps des activit^s compa- 
tibles au plan de la sauvegarde ou de 1'anti- 
collision des mobiles. Ceci n'est gvidemment 
possible que si la conduite d'essai est organisee 
et dimensionnSe en consequence. C'est aujourd'hui 
le cas pour le systeme central qui est apte & 
traiter simultanSment huit mobiles. II est 
cependant exclu a ce jour d'effectuer en parallele 
deux essais necessitant une teleneutralisation. 

CONCLUSION, EVOLUTIONS POUR L'AVENIR 

Grace a des dispositions tant au niveau des 
capacitgs des moyens que de 1'organisation des 
operations, le GEL est aujourd'hui apte a mener a 
terme annuellement sur son emprise de BISCARROSSE 
de I'ordre de 650 essais d'une duree moyenne de 
deux heures, ce qui reprfisente environ 85 % de la 
dur6e totale disponible. Ce resultat est tres 
satisfaisant dans la mesure ou les 15 % de non 
utilisation correspondent a toutes les causes 
possibles d'annulation (pannes, meteo defavorable, 
annulation client de derniere minute, etc.). II 
I'est moins si on considere qu'il est acquis grace 
a plus de 5 % d'activity en debordement d'horaire. 
II est done necessaire de poursuivre 1'effort pour 
optimiser 1'utilisation des moyens tout en 
maintenant la qualitS des prestations. Plusieurs 
axes seront priviligies dans les annees a venir : 
bien entendu, les moyens nouveaux seront tous 
congus avec le souci d'une reconfiguration facile, 
mais au-dela les capacites d'essais simultanes 
seront d6velopp6es grace notamment a une nouvelle 
salle operations capable de gerer en parallele 
trois essais et k des moyens de simulation per- 
mettant d'Sconomiser des creneaux de preparation. 
Lorsque ces dispositifs existeront, il est evident 
que la difficult^ de rgaliser une programmation 
optimale en tenant compte du champ de contraintes 
complet sera encore plus grande. II est des lors 
tentant de songer a des dispositifs d'aide a la 
programmation utilisant des systemes experts. Une 
tentative dans cette voie de I'aide informatique 
est aujourd'hui lanc6e au CEL pour la conception 
des dispositifs de mesure radar. Quant a la 
quality des prestations dans ce contexte, elle 
depend beaucoup de la preparation qui doit se 
faire par Stapes successives avec un principe de 
jalonnement et prSvoir autant que possible les 
modes dggradgs de fagon a gviter les reactions en 
temps rSel dont les consequences sont souvent mal 
appreciees. C'est le but de la nouvelle instruc- 
tion dans les essais actuellement en cours de 
signature au niveau de la Direction des Engins. 
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COORDINATION GENERALE DES OPERATIONS SUR UNE BASE DE LANCEMENT 
PRINCIPE ET APPLICATION A LA COORDINATION DES OPERATIONS ARIANE AU CSG 

R. SOLARI1 J.C. LEGALL2 

' Arianespace ; 2 Centre Spatial Guyanais 

La notion de champ de tir a progressivement mute vers le 
concept de Port Spatial, veritable metropole operationnelle et lo- 
gistique. 

Respect des cadences elevees de lancement, recherche de la 
plus grande souplesse et de la meilleure flexibilite, autant 
de parametres qui generent I'imperieuse necessite de mode- 
ler un cadre qui permette a chacun des acteurs d'exercer 
pleinement ses responsabilites. 
Quel choix a envisager ? 
L'ere est a la responsabilisation et a la decentralisation. 

Une fois definies les methodes et reconnus les principes de coor- 
dination generale des operations, on peut imaginer ce que de- 
vrait etre un Centre de Controle dans ses structures et dans ses 
moyens pour repondre aux exigences precedemment decrites. 

1. LES PRINCIPES 

L'epopee du champ de tir spatial experimental est desormais re- 
volue. Le developpement des activites de lancement et la re- 
cherche des meilleurs rapports cout efficacite dans un contexte 
d'exploitation commerciale de I'espace et de cadences de tir ele- 
vees est venu impacter directement la conception des activites 
operationnelles et techniques liees a la mise en oeuvre d'un lan- 
ceur. Le besoin de coordination s'est impose des lors qu'il 
s'agissait d'optiraiser I'ensemble des actions relatives a la prepa- 
ration des lancements et a la maintenance des sites. 
L'ere des pionniers prenant possession episodiquement des en- 
sembles de lancement fait partie de I'histoire en ayant toutefois 
soin de la conserver avec un grand H. 
La "task force" debarquant pour une operation a duree limitee 
s'efface devant I'existence de structures permanentes engagees 
dans des processus de production quasi continue, 
II en est des activites spatiales comme du reste de 
I'aeronautique. S'il y a toujours place pour I'aventure aux li- 
mites des grandes entreprises qui continuent de faire progresser 
I'histoire de I'homme dans le cosmos, I'exploitation rationnelle 
du domaine spatial nous conduit a definir et a mettre en applica- 
tion des regies et des methodes a meme de satisfaire a des impe- 
ratifs d'abord d'ordre economique, dont I'atteinte d'une meil- 
leure rentabilite n'est pas le moindre. Ces memes regies et me- 
thodes touchent egalement le domaine technique dont on retien- 
dra pour I'essentiel la siirete de fonctionnement et tous les para- 
metres qui la determinent, qu'il s'agisse aussi bien de disponibi- 
lite que de fiabilite et de maintenabilite. 

La base operationnelle rustique, apte au lancement selon des 
modes de fonctionnement experimentaux ou le mariage de 
I'imagination, de la competence et de I'astuce technique ont per- 
mis les sucees et meme parfois, oserait-on le dire, quelques mira- 
cles, a mute doucement vers la notion plus complexe de Port 
Spatial assurant la synthese de tous les moyens de mise en oeu- 
vre, de maintenance, de support et de soutien. 
Quel meilleur exemple que la genese du Centre Spatial 
Guyanais devenu le Port Spatial de I'Europe a travers les 
etapes: 

BASE DIAMANT - BASE EUROPA - BASE DE LANCEMENT 
ARIANE et Ensemble de Lancement n°l puis Ensemble de 
Lancement n° 2 - BASE DE LANCEMENT ARIANE 5 et 
Ensemble de Lancement n° 3 dans un cadre nouveau dit CSG 
2000. 

Cette accumulation progressive de moyens de plus en plus im- 
portants et sophistiques, souvent interdependants, mis en oeu- 
vre sous les effets stimulants de I'aiguillon commercial, est ve- 
nue progressivement interpeler les responsables et bousculer les 
structures. 
Quelle solution et quels choix faut-il privilegier ? 
II convient au prealable de bien retenir quelques donnees essen- 
tielles qui caracterisent des objectifs a garantir : 

respect des cadences elevees de lancement; 
recherche de la plus grande souplesse, de la meilleure flexi- 
bilite et de la plus vive reactivite ; 
utilisation de ressources communes ; 
reduction des couts d'exploitation operationnelle. 

Ces donnees generent I'imperieuse necessite de modeler un ca- 
dre operationnel, technique et humain qui permette a chacun 
des acteurs d'exercer pleinement toutes ses responsabilites, 
mais rien que ses responsabilites. 
La tentation pourrait etre grande de croire a I'omnipotence 
d'une solution centralisee imposant a tous un recentrage perma- 
nent de chaque activite au rythme d'un metronome suzerain. 
La diversification des activites, les schemas contractuels divers, 
les calendriers lancement sous contraintes distinctes, les che- 
mins critiques diversifies, le partage clair des responsabilites, 
sont autant de facteurs qui montrent combien il serait ambi- 
tieux et illusoir^ de federer tous les pouvoirs. 
L'ere est a la responsabilisation et a la decentralisation 

Preserver I'autonomie de chacun dans I'exercice de ses 
re sponsabilites, selon son organisation et ses methodes ; 
Gerer les grands rendez-vous operationnels (lanceur, satel- 
lites, base de lancement), en terme de points cles, dont les 
chronologies de lancements sont les etapes phares ; 
Privilegier la coordination permanente pour les domaines 
qui commandent les besoins communs de sauvegarde et de 
securite; 
Definir une trame de flux relationnels dans une logique 
client-fournisseur et selon le principe du seul besoin d'en 
connaitre. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Tels sont les criteres  qui paraissent devoir  presider  a 
I'organisation de la coordination generale des operations sur 
une base de lancement. 
Quelle meilleure comparaison que de juxtaposer Port Spatial et 
Grand Aeroport International! 
On trouve la matiere a bien illustrer le role des uns et des au- 
tres. 
Tour de controle et Centre de Controle - Moyens de navigation et 
moyens de trajectographie et de localisation - Equipage et 
equipe de lancement - Service de piste et site de preparation et 
de lancement... 
Autant de paralleles qui montrent le role precis des uns et des 
autres sans qu'aucune hierarchic de valeur n'en deprecie aucun. 
Les points de rendezvous limites mais imperatifs entre les diffe- 
rentes parties determinent I'enchainement des processus opera- 
tionnels. 
Dans un tel edifice oil s'exercent les taches de preparation et 
d'execution des lancements, cinq fonctions paraissent devoir 
bien caracteriser la coordination generale des operations sur 
une base moderne: 

Conduite des operations en chronologie : dans I'autonomie 
d'action et de decision des acteurs operationnels, la coordi- 
nation se concentrant sur des points de rendezvous des de- 
terminants de I'avancement des operations ; 
Planification par entite autonome avec echanges stricte- 
ment necessaires selon des flux predetermines au travers de 
boites aux lettres d'interface ; 
Sauvegarde vol et Gestion des alarmes techniques, deux no- 
tions associees avec traitement autonome par entite, dans 
leur domaine, et alarme de synthese vers un centre de coor- 
dination pour les risques majeurs susceptibles de mettre en 
cause la securite de I'ensemble ; 
Diffusion de I'information operationnelle et technique selon 
le principe du besoin d'en connaitre. 

Une fois defmies les methodes et reconnus les principes qui de- 
vront regenter les actes de coordination generale des operations, 
on peut imaginer ce que devrait etre un Centre de Controle dans 
ses structures et dans ses moyens pour repondre aux exigences 
precedemment decrites. 

2. APPLICATION 

2.1 Projet d'un nouveau Centre de Controle des lancements au 
Centre Spatial Guvanais 

2.1.1 La fonction du Centre de Controle 
Le Centre de Controle a pour fonction principale de coordonner 
les operations de preparation de la Base de Lancement, dans le 
cadre des chronologies finales de lancement (Ariane 4, Ariane 5, 
Hermes, Fusees Sondes, etc.). 
Le Centre de Controle revolt toutes les informations de synthese 
issues des moyens mis en oeuvre. 
Le Centre de Controle gere le TEMPS en tenant compte des 
points de rendez-vous entre la preparation du lanceur et des 
moyens au sol. II gere les aleas techniques et operationnels pour 
garantir une AUTORISATION DE LANCEMENT dans les 
temps impartis, en respectant les regies de qualite et de sauve- 
garde predeterminees. 
Le Centre de Controle doit apprehender toute distorsion des ope- 
rations pour etre a meme de gerer les incidents et les crises en 
chronologie negative ou positive. 
Le Centre de Controle doit permettre I'elaboration 
d'informations controlees et fiables destinees aux medias. 

2.1.2. Le concept des chronologies Ariane 4 et Ariane 5 
La chronologie finale de lancement met en oeuvre simultane- 
ment des activites de caracteres differents. On distingue trois 
types de preparation au lancement: 

la preparation finale du lanceur et de ses equipements au sol 
la preparation finale des charges utiles 
la preparation finale des moyens du Centre  Spatial 
Guyanais et de ses stations aval. 

Ces trois preparations s'inscrivent dans une chronologie gene- 
rale ou des points de rendez-vous formels permettent d'assurer 
la coherence des preparations et autorisent les phases suivantes. 
Cette methode permet certains retards ponctuels dans le derou- 
lement des taches de preparation qui ne seraient pas sur le che- 
min critique. 

Dans la preparation de ces moyens, le CSG peut proceder a un 
certain nombre d'lMPASSES, soit par mise en oeuvre de redon- 
dances, soit par degradations mineures et acceptees de la mis- 
sion qui lui est impartie. 
La preparation du lanceur et de ses equipements au sol 
s'effectue a partir du Centre de Lancement (CDL), situe pres du 
lanceur sur I'Ensemble de Lancement Ariane. 
La preparation des charges utiles est coordonnee par les clients 
a partir du Centre de Controle (CDC) situe sur le Centre 
Technique du CSG. 
La preparation des moyens du Centre Spatial Guyanais 
s'effectue a partir du Centre de Controle. 
La securite des personnes et des biens en chronologie negative et 
positive est assuree par une entite de Sauvegarde independante 
qui agit par delegation du Directeur du CSG et qui rend compte 
a I'Autorite Operationnelle. 
Les informations issues de la telemesure du lanceur sont visua- 
lisees par une entite de controle en vol, seule habilitee a donner 
des informations sur le deroulement du vol. 

2.1.3 Les composantes du Centre de Controle 
Le Centre de Controle doit accueillir I'organisation issue du 
concept operationnel: 

L'Autorite Operationnelle 
EUe est chargee de la conduite de la chronologie dans les li- 
mites de sa responsabilite. 
EUe est dirigee par le Chef de Mission (CM) et le Directeur 
d'Operations (DDO) qui agissent par delegation des autori- 
tes dont ils dependent. 

L'Autorite Decislonnelle 
Elle est chargee de decider ou non du lancement en condi- 
tions degradees et d'informer les medias en cas de crises. 
Elle est formee des hauts responsables du CSG et de la mis- 
sion consideree (Arianespace, Hermes, etc ...) 

Les responsables techniques 
Ce sont des responsables hierarchiques de moyens du CSG 
qui assistent, en qualite d'experts, I'Autorite Decislonnelle 
pour aider a la decision. 

La Sauvegarde Sol et Vol 
Elle est chargee de la protection des personnes et des biens 
en utilisant les moyens de controle au sol et d'action sur le 
lanceur en vol. 

Les cornmentateurs techniques 
11s sont charges de la diffusion des informations validees au- 
pres des medias et des invites, en chronologie normale. Les 
informations, en cas de crises, etant du ressort de I'Autorite 
Decislonnelle. 

2.1.4 L'infrastructure du Centre de Controle 
L'infrastructure du Centre de Controle doit repondre aux cri- 
teres suivants : 

Garantir I'integrite des moyens de coordination pour gerer 
les operations et les crises. 
Separation physique des groupes de fonctions differentes en 
chronologie normale. 

Permettre le contact entre les acteurs en cas de crises (salle 
deconseil). 
Proximite du Poste de Commandement de crises. 
Permettre la vue directe de la Salle de Controle ainsi que du 
lanceur au decoUage, pour les medias et personnalites invi- 
tees. 
Permettre un contact rapide entre I'Autorite de Decision et 
les medias pour les informations officielles. 
Bonne visualisation pour tous les acteurs des affichages mu- 
raux communs. 
Insonorisation poussee entre les fonctions differentes. 

2.1.5 Les moyens du Centre de Controle 
Les moyens du Centre de Controle sont lies a la necessite pour 
les differents acteurs, de recevoir des informations selon le strict 
besoin d'en connaitre de chacun. 
Les informations regues doivent etre synthetiques et fiables. 
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On considere les moyens suivants : 
Visualisation des images lanceur au sol et en vol 
Visualisation des trajectoires nominales et reelles avec pa- 
rametres de vitesse et position 
Synthese des comptes rendus d'etat des moyens sol 
Synthese des comptes rendus d'etat lanceur 
Synthese des comptes rendus d'etat charges utiles 
Synthese des comptes rendus d'etat meteo 
Synthese des comptes rendus d'etat sauvegarde 
Alfichage des temps TU, TD, HO et creneaux de lancement 
Affichage du deroulement des operations 
Moyens de communication 

Telephones banaux 
Telephones specialises 
Interphones operationnels 
Telecopies, telex, informatique 
Reseaux d'ecoutes des conferences operationnelles 
Reseaux specifiques de crises 
Reseaux specifiques Autorites Civiles et Militaires 
Moyens d'informations medias et VIP. 

Les informations personnalisees, necessaires a chaque acteur, 
seront presentees sur des consoles informatiques incluses dans 
des pupitres. Ces pupitres seront configurables selon leur utili- 
sation et suivant deux types : 

avec  visualisation d'informations,   pour   I'Autorite 
Decisionnelle et les responsables techniques, 
avec visualisation d'informations et moyens d'action, pour 
I'Autorite Operationnelle. 

Les messages visualises sur consoles pourront etre : 
des comptes rendus synthese d'etat 
des messages operationnels 
des parametres de telesurveillance 
des synoptiques de synthese de fonctions 
des synoptiques de deroulement de chronologies. 

Ces informations ne seront accessibles sur chaque pupitre que 
selon la regie de la "necessite d'en connaitre" de la fonctibn a as- 
surer. 

2.1.6 Etudes de conception du Centre de Controle 
L'analyse faite dans le cadre du projet CSG 2000 a pris en 
compte le concept operationnel, les moyens necessaires et les 
contraintes indiquees. 
L'infrastructure qui en decoule n'est pas encore definitive, mais 
on en connait les grandes lignes. 
Un batiment englobera les moyens operationnels en respectant 
la presence mitoyenne de la salle des personnalites invitees et 
des medias. Cette salle aura une vue plongeante sur le Centre de 
Controle et ses visualisations murales, tout en permettant la 
vue du lanceur au decollage et durant la premiere partie de son 
vol. 
Le batiment comprendra egalement la salle de coordination 
Sauvegarde Sol et Vol, la salle de coordination des activites de 
recuperation d'elements lanceur et de retour Hermes (Salle 
Terre, Air, Mer) et la salle des moyens de calcul Temps Reel de 
Trajectographie. 
Son implantation sera au Centre Technique du CSG distant 
d'environ 12 km de I'Ensemble de Lancement et done dans la 
zone protegee par la Sauvegarde Vol. 
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REDUCTION DE LA DUREE DE PREPARATION 
DES SATELLITES AU LANCEMENT 

B. Hubert 

AEROSPATIALE 

RESUME 

Le cout d'une campagne de preparation d'un satellite au lancement 
doit etre reduit en diminuant a la fois las effectifs et la duree de 
presence de I'equipe en campagne. Deux demarches engag6es par 
AEROSPATIALE ont conduit a des realisations qui ont 6t£ 
testees en vraie grandeur et mises en oeuvre : 
- rutilisation d'une liaison digitale entre I'Etablissement de 

AEROSPATIALE CANNES, et le CSG a KOUROU, 
- la reduction des essais effectues au CSG pour la verification 

de I'etat du satellite apres transport. 
Cette deuxieme demarche a donne entiere satisfaction pour 3 
campagnes successives. Cette reussite a ete assuree par : 
- des conditions particulieres pour la preparation finale en Europe 
- le transport du satellite aussi complet que possible 
- la limitation et la coimaissance permanentes des contraintes 

subies par le satellite pendant le transport. 
A terme cette demarche devrait conduire a ne plus effectuer aucun 
essai de verification apres transport. 

Mots clefs : Campagne de lancement, liaison digitale, campagne 
courte, reduction des essais, surveillance du transport. 

1. OBJECTIF DE RENTABILITE 

Sans remonter aux campagnes de lancement anterieures on peut 
citer: 

- la campagne TDF-1 qui s'est deroulee de Aout a Octobre 
1988 au cours de laquelle AEROSPATIALE a montre une 
parfaite maitrise de I'ensemble des operations 

- la campagne TELE-x qui a suivi avec la meme sequence et 
avec les memes procedures detaillees a ete aussi un succes. 

Toutefois ces campagnes ont 6te longues (environ 10 semaines) 
c'est pourquoi en parallele des etudes ont et^ effectu^es en vue de 
redurre le cout des campagnes de lancement. 

PlusieuTS experiences ont ete realisees a ce jour par AEROS- 
PATIALE : 

- utilisation d'une liaison de doimees entre I'Etablissement de 
CANNES et KOUROU pour des essais a distance avec les 
satellites TDF-2 et EUTELSAT 

- trois campagnes courtes ont ete effectu^es avec succes pour 
les satellites TDF-2 et EUTELSAT (les 2 premiers modeles). 
Cet expose a pour but de presenter les r^sultats de ces 
experiences et d'en tirer des jjerspectives d'avenir. 

2. UTILISATION D'UNE LIAISON DIGIFALE 

2.1 Principe de fonctionnement 

Le but de la ligne 64 Kbauds consiste a conserver a CANNES le 
centre decisionnel et d'essai, de transmettre par liaison digitale 
toutes les instructions et comptes rendus necessaires au bon 
deroulement des operations et a n'envoyer, sur le site de tir de 
KOUROU, que les personnels et materiels strictement indispen- 
sables. 
Ceci a pour finalite de minimiser le nombre de personnes en 
deplacement sur le site de lancement. Concretement I'OCOE 
(calculateur central des moyens d'essais) et la bale de telemesure 
restent sur le site d'int6gration en Europe tandis que le reste de 
I'EGSE (moyens d'essais) est situe a KOUROU. 

Les liaisons entre les deux stations sont les suivantes : 
- La telemesure 
- La tel6commande 
- L'6cho t616commande 
- Des stimuli destines au bus IEEE 
- Une recopie d'ecran OCOE vers le site de tir 
- Une recopie d'ecran de la station telecommande vers CANNES 
- Deux liaisons telephonique directes 
- Une liaison pour telecopie 

2.2 Experiences realisees 

2.2.1 Essais internes a I'Etablissement de Carmes 

Une validation de la configuration complete avec le satellite 
EUTELSAT en utilisant une ligne 64 Kbauds interne, avec 
modem, mais sans simulation de duree de transit a 6l6 effectuee 
sans difficult^. 

2.2.2 Essais avec le satellite TDF-2 a KOUROU 

Des essais ont 6t& effectues concemant des mises en configuration 
parfaitement validees ne necessitant que peu de dialogue et 
d'op^rations sur le satellite et aucune visibility de celui-ci. 
- La mise en route et la coupure du satellite ont 6te effectu&s a 

partir de Cannes, les commandes dtant effectivement en 
voyees a travers la liaison. 

- Le monitoring dtait assure completement en Europe, le suivi 
de la T616mesure restant possible a KOUROU. 

- Ces essais ont 6t6 concluants dans I'ensemble mais le temps 
de transmission, non n^gligeable (environ 2 secondes), a 
d6bouch6 sur des problemes de synchronisation et de temps 
de reponse. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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2.2.3 Essais avec le satellite EUTELSAT a KOUROU 

Des essais de consommation electrique ont ete effectues ainsi que 
des essais de "dump" memoire du calculateur de bord. 

Pour les mesures de consommation, des problemes de duree de 
transit d'infomiation ont 6t6 rencontres, cc qui a mis en Evidence 
le fait que les durees des essais seraient notablement rallongees 
(temjK double dans certains cas) par I'usage de cette liaison sans 
developpement de logiciels specifiques. 

2.3 Bilan des essais 

L'utilisation de cette liaison peut apporter certains avantages : 

- disponibilite de certains specialistes a I'Etablissement de 
CANNES 

- usure moindre de I'OCOE qui n'est pas transportc 
- souplesse accrue pour la disponibilite des rechanges OCOE. 

MaUieureusement de nombreux problemes subsistent, ils doivent 
etre resolus avant une utilisation operationnelle d'une telle liaison. 

- La duree du transfert des informations est accrue de 2 
secondes pour les telecommandes et les retours de 
telemesure, il est necessaire d'ajuster les temporisations de 
certains programmes automatiques. Ces programmes doivent 
etre valides en Europe avec une simulation de la duree de 
transmission. Enfin, la duree de certains essais sera augment6e 
de fafon significative. 

- Pour les programmes futurs, a cadence telemesure superieure, 
de nouveaux developpements seraient a prevoir. 

- Le manque de visibilite du satellite est genant pour I'equipe 
restant en Europe, et en cas de deroulement non nominal 
d'une campagne il est plus difficile de reagir rapidcment. 

- Le decalage horaire reduit la disponibilite esperee des 
specialistes. 

- La redondance de la ligne doit etre completement assuree 
jusqu'au S1 (hall de preparation du satellite) au Centre Spatial 
Guyanais (CSG), ce qui n'etait pas le cas lors de nos essais. 

- Pour une utilisation operationnelle la liaison devrait etre 
prolongee jusqu'au hall de remplissage et au centre de 
lancement. Des etudes et des investissements 
complementaires seraient done necessaires. 

2.4 Conclusion 

L'utilisation d'une liaison digitale n6cessite des complements 
d'etude, de validation et d'investissement avant de devenir 
operationnelle. Les essais realises ont pcrmis de mettre en evidence 
de nombreux inconv^nients dont certains peuvent entrainer des 
surcoiits importants. 

En contrepartie I'etude de rentabilite ne permet pas d'esperer un 
gain deplus de 4 % sur le coiat d'une campagne. Ce gain deviendrait 
d'ailleurs totalement negligeable si les essais effectues en campagne 
pouvaient etre reduits, voie qui doit etre exploree maintenant. 

3. REDUCTION DES ESSAIS A KOUROU 

A I'occasion de la pr^aration de la campagne de tir du satellite 
TDF-2 une approche rationnelle de la reduction des essais avant 
remplissage a 6t6 menie en accord avec le Client. 

Les Stapes ont 6l6 les suiv antes : 

- analyse de la justification et de la neccssite des essais 
effectues en campagne 

- identification des conditions a realiscr pour supprimer des 
activitis 

- mise en oeuvre du plan de reduction des essais. 

3.1 Justification des essais 

3.1.1 Satellite transixirt^ en plusieurs parties 

Compte tenu de ses dimensions et aussi pour des raisons histori- 
ques, le satellite TDF-1 itait transport^ a KOUROU en 
4 parties : 

- le corps du satelUte, 
- la tour d'anterme, 
- les generateurs solaires, 
- I'adaptateur Ariane. 

Apres I'assemblage de ces modules , il etait indispensable 
d'effectuer des essais tels que : 

- verifications electriques des interfaces corresp)ondantes et 
dans certains cas reprise des essais de performance. 

- verification mecanique des interfaces. 

- deploiement des refiecteurs et des genirateurs solaires. 

- aUgnements pour le vol. 

Le satellite EUTELSAT de dimension plus riduite est transporte 
complet a I'exception de ranterme bande S. L'adaptateur Ariane est 
ime foumiture Arianespace. 

3.1.2 Verification apres transport 

Certair.s essais realises en Europve apres les essais d'environne- 
ment sont traditiormellement repetes apres le transport a Kourou 
avec f)our justification essentielle de verifier que le transport n'a 
pas altere les performances du satellite ; citons par exemple : 
- les essais des generateurs solaires 
- les essais de la tour d'anterme (cas TDF-2) 
- les ahgnements 
- I'essai de fuite du systeme de propulsion 
- des essais electriques de performance. 

3.1.3 Operations de preparation finale 

Enfin, on effectue au SI des operations specifiques pouvant etre 
liees a la definition ou la configuration du satellite ou a la duree de 
la campagne: 

- alignement d'un senseur en fonction de la date definitive de tir. 
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- la maintenance batterie el son integration si elle n'est pas 
montee au prealable. 

3.2 Ameliorationdes conditions de transport 

H apparait que la clef de la reduction des essais se trouve dans la 
maitrise des transports. II a et^ decide d'agir dans ce sens avec les 
actions suivantes : 

- transporter le satellite dans une configuration aussi proche 
que possible de la configuration de lancement. 

- limiter et coimaitre en permanence les contraintes subies 
par le materiel au cours de toutes les phases de transport et 
de manutention. 

3.2.1 Transport du satellite complet 

Compte tenu de sa dimension, im compromis a 6t6 n6cessaire pour 
TDF-2, un nouveau conteneur a 6te r6a]is6 permettant de transporter 
les generateurs solaires integr^s sur le corps du satellite. La tour 
d'anteimes et I'adaptateur Ariane ont ete transportes dans des 
conteneurs separes. 

3.2.3 Svsteme de surveillance embarqu6 

Ce systeme de mesure est equip^ de 16 canaux : 
- 14 pour la mesure de niveau d'acceleration 
- un pour la temperature 
- un pour I'hygrometrie. 
Chacun des 14 canaux a un seuil programmable. Si I'acc^l&ation 
d^passe le seuil prevu, I'enregistrement de 1024 points de mesure 
est d6clench6 sur chacune des 14 voies (100 avant I'evenement et 
924 apres). Des tests sont possibles f)our verifier le bon 6tat de 
fonctionnement de chaque voie et I'etat des batteries. 

Chaque batterie a une autonomie de 5 heures. (7 batteries suffisent 
pour couvrirle transport). Letraitementdes voies accel&om6triques 
permet d'obtenir pour chaque 6v6nement et chaque canal: 

- la date et ITieure de I'evenement 
- les courbes de I'acceleration en fonction du temps 
- la transform6e de Fourier de la courbe pr6c6dente 
- le niveau maximum rencontr6 sur chaque canal. 

La capacite m^moire jjermet de conserver jusqu'a 100 6vene- 
ments. 

Ceci implique que certaines op&ations de preparation finale qui 
etaient effectuees a Kourou au S1 sont maintenant effectuees en 
Europe avec les precautions particulieres requises dans ce cas. 

3.2.2 Surveillance et maitrise du transport 

Pour ne pas etre conduit a refaire a Kourou des essais effectu6s en 
Europe, il faut etre capable de garantir que les contraintes subies 
pendant le transport et les manutentions sont faibles vis-a-vis des 
contraintes des essais de recette, par exemple la moitie. 

II y a done deux aspects qui ont conduit chacun a des actions 
specifiques. 

- La mise en application de procedures nouvelles tres detaillees 
et rigoureuses concemant le transport qui comportent les 
Elements suivants: 

- reconnaissance prealable de I'etat de la route 
- limitation de la vitesse 
- instructions pour les chauffeurs, le commandant de 

I'avion, le personnel assurant les manutentions 
- controle et suivi de toutes les operations. 

- La mise en place d'un systeme embarque de surveillance 
permanente des parametres d'enviroimement pwrmettant: 

- de detecter, memoriser et trailer des evenements 
vibratoires depassant des valeurs prer^glees (14 voies) 

- d'enregistrer des valeurs de temp)6rature et d'hygrometrie 
(2 voies lentes) sur demande via un clavier 

- contrairement aux dispositifs courants ce systeme devra 
etre fiable, et donner des informations completes et 
redondantes. 

Ce systeme permet une surveillance permanente depuis la salle 
d'integration du depart jusqu'a la salle a I'arrivee a Kourou sans 
aucune interruption. 

Les canaux acc^l^rometriques sont etalonnes avant le depart. Un 
test de bon fonctionnement avec stimuli m6canique peut etre 
effectu6 avant fermeture et apres ouverture du conteneur. 

Le seul point d^licat est le reglage des seuils a un niveau correct, 
mais ils peuvent etre ajustes au cours du voyage. 

Le Tableau 1, donne tous les declenchements intervenus lors du 
transport de EUTELS AT FM2, les acc616rometres concem^s sont 
ceux de I'interface conteneur-satellite. 
La figure 1 est un exemple d'enregistrement de I'acceleration, la 
figure 2 donne le spectre de frequence de la courbe pr^cidente, les 
figures 3 et 4 doiment respectivement I'enregistrement de 
I'hygrometrie et de la temperature au cours du transpwrt. 

3.3 Deroulement d'une campagne courte 

Ce systfeme a 6t6 mis en service op>eratioimel pour les campagnes 
des satellites TDF-2 en Juin 1990, EUTELS AT PFM en JuiUet 
1990 et FM2 en Decembre 1990. Les resultats obtenus ont donne 
pleinement satisfaction aux clients resp)ectifs etp)ermis d'effectuer 
chaque fois une campagne courte au cours de laquelle les essais 
dej& effectu^s en Europe tels que : 

- les deploiements g^nerateur solaire 
- les d6ploiements des rdflecteurs 
- les mesures d'alignement 
- les essais Radio frequences 
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n'ont pas ete deroules une nouvelle fois. 

Les essais conserves au S1 au cours de ces campagnes sonl: 

- les verifications electriques comprenant mise sous tension et 
mesures de consommation 

- les inspections 

- la repetition de la sequence de lancement. 

Les activites liees au remplissage, a I'assemblage avec le lanceur 
et au lancement ne sont bien entendu pas modifiees. 

Le gain planning global est de 3 a 4 semaines sur les activites S1. 

Cette reduction d'activite entraine de plus une diminution des 
effectifs necessaires, la reduction du cout des activites SI est de 
60% entrainant une reduction globale de la campagne tres 
significative de 30%. 

.^Z*-^'-^,,^ 

1.288 
Tenps   (s) 

Fig. 3 : Hygrometrie 

Fig. 4 : Temperamre 

Fig. 1 : Enregistrement Evenement 8 

li 

quenc©   2.3 amplitude   2.20 

0. 0 ^0.0 120.0 16O.0 200, Q 2'tO. 0 2©a 0 320.0 360.0 >00. □ 

Fig. 2 : Transformee de Fourier Evenement 8 
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N° ACCELERO. N° EVENEMENT DATE HEURE 
METRO                        KOUROU 

SEUIL (g) NrVEAU (g) 

AD2Y 

14 29/11 15h34 Vol 0.5 0.53 

17 29/11 Rochambeau 18h06 0.5 0.58 

18 29/11 Rochambeau 18h06 0.5 0.53 

25/26 30/11 
Rochambeau 11 h31 

Kourou lhl2 0.5 0.53 

28 30/11 Kourou lh26 0.5 0.53 

29 30/11 Kourou lh29 0.5 0.58 

ADIY 
8 29/11 llh29A6roportNice 0.5 0.79 

21 29/11 Rochambeau 19h04 0.5 0.51 

ADIZ 9 29/11 llh57A6roportNice 0.5 0.57 

Tableau 1 : Declenchement des mesures 

4. CONCLUSION 

AEROSPATIALE a realise un progres significatif en maitrisant 
les transports, ceci a permis : 

- d'ameliorer la garantie donnee aux clients du bon 
fonctionnement du satellite 

- de supprimer des essais inutiles 

- de reduire la duree des campagnes de preparation au 
lancement. 

II estcertainementpossible d'envisager une suppression complete 
des essais effectues au SI, et dans ce cas la livraison du satellite 
directement au hall de remplissage en ergols doit etre etudiee. 
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ABSTRACT 

The Institute of Space and Astronautical 
Science(ISAS), the centre of the research for 
space and astronautical science in Japan, has 
developed a series of satellite launchers called 
Mu series for its own missions. Since the first 
launch in 1971, five engineering test satellites 
and thirteen scientific ones, including two 
interplanetary ones, have been successfully 
launched from Kagoshima Space Centre(KSC) of ISAS. 
The launch site of ISAS, KSC, is located in the 
southern part of Japan and, when the azimuth of 
the launch vehicle is set to 90 deg. measured from 
north, the deviation of the flight path of about 
15 deg. may cause a hazardous situation, since 
there are very crowded area under such path in 
Japan. And, when the Flight Safety Manager judges 
the necessity of the Flight Safety Operation, the 
destruction command will be transmitted to the 
vehicle to stop its further flight. 
In this paper, the principle of the Flight Safety 
and Guidance Procedure and system applied for Mu 
launch vehicle is presented. 

Keywords:  flight safety, ground safety,  flight 
safety operation. 

1. INTRODUCTION 

The Institute of Space and Astronautical 
Science(ISAS), the centre of the research for 
space and astronautical science in Japan, has 
developed a series of launch vehicle called Mu 
series for its own scientific missions. Since the 
first launch in 1971, five engineering satellites 
and thirteen scientific ones, including two 
interplanetary ones, have been successfully 
launched from Kagoshima Space Center(KSC). Fig.l 
shows the configuration and performance of the 
launchers used to launch these scientific 
satellites. The leftest one, L-4SC, was used to 
launch the Japanese first satellite named Ohsumi 
in 1971, though it is not a Mu type launch 
vehicle. 
ISAS is now developing the next generation of Mu 
launch vehicle called M-V which will have a 
capability to launch about two tons of payload 
to the Low Earth Orbit(LEO). The first flight of 
M-V is scheduled in 1995. Fig.2 shows the 
tentative configuration and performance of M-V 
launch vehicle. 
In launching Mu class launch vehicle, two 
categories of safety procedure are usually 
applied;  they  are.  Ground  Safety  and  Flight 

Safety. In launching small sounding rocket as 
shown in Fig.3, only the ground safety procedure 
is applied. 
Ground safety procedure includes following two 
main safety procedures. 

1) Safety  procedure  in  transporting  such 
hazardous  items  as  rocket motor,  liquid 
fuels for attitude control and others, from 
the manufacturer to the launch site. 

2) Safety procedure in checking-out, assembling 
and launching the vehicle and that in after- 
launch activities. 

Flight safety procedure is applied to the launch 
vehicle after launch. It includes monitoring the 
trajectory, velocity, acceleration, attitude and 
other  conditions  of  the  launch  vehicle  and 
transmitting the command of the Safety Operation 
to it to stop its further flight when recognized 
to be needed. 

L-4S M-4S M-3C M-3S(IVI-3H) M-3SI1 

Nijinlirr of Siai;os 4 4 3 3 3 

Toint LniRrii 16,5m Z3,6ni 20.Zm 23, em 27.8m 

Diniiinlcr 0-T35mfi l.4lintf \.Atm.fi K4ln,* l.4lmtf 

Ti.tHl Wi-iKhl g.4li>i) 43.6H>" 41 .61011 d8.7mii eriori 

Payln,id' ApiHO"   ?6kg A|ipri>.   leokr. Approx  I95ks Appro* 290ke Appro,  770k|- 

'U'liUiPifi Hiipiibdil' 

Fig.l   Satellite Launcher  of  ISAS 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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There have been luckily no experience to execute 
the safety operation, from the 1st launch of 
satellite till now. 

2. SAFETY PROCEDURE 

2 .1 Objective and Scope 
2.1.1 Ground Safety The ground safety procedure 
is applied to the transportation and launch 
operations as mentioned in the previous section. 
The object of the ground safety procedure is to 
apply the safety measure to the above mentioned 
operations, to keep accidents from occurring, to 
minimize the desaster when happened and ,as the 
results, to keep the public safety. 
Handling, transportation and storing of such 
dangerous items as solid fueled motors, liquid 
fuels as hydrazine for attitude control, 
explosives as igniter, high pressure gas and 
others are proceeded following the legislated 
regulations. Facilities and equipments needed to 
realize the ground safety procedure have been 
established in KSC. There are many lightning in 
KSC and ,therefore, sensors monitoring the 
commings of the lightning are installed in KSC. 
The launch operation is proceeded following the 
flow chart prepared, where the items to be checked 
and sequence are shown. These operations are 
controlled and monitored by the operater in the 
Launch Control Centre responsible for the launch 
operation. 
Reverse operation applied ,for example, to the 
case where the sequence of the launch would be 
stopped at the half way to the firing and the 
launch would be delayed, is supposed and the flow 
chart for it is prepared. Most important items 
in the reverse operation are resetting the igniter 
line from firing mode to the safety mode, 
resetting the destruct charge line, blow out of 
the high pressure nitrogen gas and closing the 
latching valves of the hydrazine feed line 
connected to the attitude control actuaters. 

2.1.2 Flight Safety When the launch vehicle takes 
off the laucher, the responsibility of the control 
and operation of it is delivered to the Flight 
Control Centre, which is located apart from the 
Launch Control Centre. 
The flight safety procedure is applied to the 
launch vehicle in flight. The object of the flight 
safety procedure is to prevent the dangerous 
situations caused by the free fall of some stages 
of the vehicle when separated, of the fragments 
of it when destructed by the Flight Safety 
Operation(FSO) and other items separated and/or 
deployed from it, to extend to the facilities, 
human lives, and ships and , in addition, to the 
airplane in flight. Moreover, minimizing the 
desaster when happened is also the important 
object of the flight safety operation. The 
objective of the flight safety procedure is to 
be considered to cover all possible dangers 
resulting from the flight of the vehicle; that 
is, it covers from the launch phase to the 
injection of the satellites and/or spacecrafts 
to its designated orbit. 
And in the flight planning phase, the measures 
to keep every aspects of safety in flight, to 
confirm the flight path and conditions of the 
vehicle and to react to the troubled flight are 
established. 
The flight plan is made from the flight safety 
point of view following the principles as 

1) The splashing area of every stages of motor 
in normal flight should be set far from the 
domestic and other country's shoreline and 
should not involve the main aerial and/or 
sea route to the best of our ability. 

2) The dangerous situation caused by the free 
fall of the fragments should not be extended 
to the ground, to the ships and .moreover, 
to the airplane as much as possible, in the 
troubled flight. And .therefore, it is 
requested that the flight path is to be set 
to avoid the land and the main aerial and/or 
sea route as much as possible. 

M-V performance M-v Mocor Characteristics 

Number of Stages 

Length 

Diameter{Max.) 

Total Mass* 

Payload** 

3 

31.2 m 

2.5 m 

12 6.4 ton 

1800 Kq 

* without spacecrart 

** circular orbit ( 250 Km, 31 deg. i.-iol.) 

First Stage Second Stage Third Stage 

Motor Designation      H-14          M-2'1 M-34 

Total Mass' 128.4 47.1 11.0 

Stags Masi 81.3 36.1**       11.« 

Prooellant Mass        70.0 30.0 10.0 

without sacellita 
including a nose fairing 

Fig.2 Configuration and Performance of M-V Launch Vehicle(Tentative) 
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The flight plan is made based on the principles 
described above and the flight path is usually 
set more than 100 km apart from the shoreline of 
the land and the island exept in the near field 
of the launch site. As for the danger to the 
airplanes and ships, the notandum informing the 
launch is usually delivered to the domestic and 
international air and sea ports in advance of the 
launch in order to minimize the possibility of 
the impingement of the stage motors and other 
fragments to them. The fall of the sub-boosters 
is not the case described above, because it is 
very near the launch site. The splashing area of 
the sub-boosters is restricted and controlled by 
the ships of the coast guard and aircraft if 
necessary to prevent the danger to the ships. 
There is no legislated regulations restricting 
the flight of the launch vehicle. However, flight 
plan is made considering the related domestic and 
international regulations. 

2.2 Flight Safety Procedure 
2.2.1. Procedure The launch site of ISAS, KSC, 
is located in the southern part of Japan, (131E, 
31N), and, when the azimuth of the launch vehicle 
is set to 90 deg. measured from north, the 
deviation of the flight path about 15 deg. may 
cause a hazardous situation, since there are very 
crowded area under such path in Japan. Therefore, 
the flight path and ,moreover, the conditions of 
the launch vehicle are to be carefully monitored 
and controlled. The vehicle is usually guided 
based on the pre-programmed sequence and sometimes 
guided by the command from the ground when needed. 
Flight path and other data, based on which Flight 
Safety Manager(FSM) judges the necessity of the 
flight safety operation, are transmitted from 
radar stations, telemetry station and other 
tracking stations located in KSC to the flight 
safety manager. In executing flight safety 
operation, in order to judge the necessity of it 
following criteria are applied to the launch of 
the Mu launch vehicle. 

1) When both 1st stage motor and sub-boosters 
are not ignited, firing control system is 
to be stopped immediately. 

2) When only the sub-boosters are ignited and 
the 1st stage motor is not, the firing of 
the 2nd stage motor is to be stopped. 

3) When only the 1st stage motor is ignited 
and the sub-boosters are not, the firing 
of the 2nd stage motor is to be stopped. 

4) When one of two sub-boosters is not ignited, 
the 1st stage motor is to be destructed 
immediately. 

5) When the 1st and/or the 2nd stage motor is 
to be convinced to splash beyond the limit 
line of splashing prescribed in advance of 
the launch based on the analytical study, 
the command to destruct the chamber is to 
be transmitted to the launch vehicle 
immediately. In the case of the 1st stage 
motor, the chamber is destructed and the 
cap plate of the motor case is blown off 
to neutralize the thrust for the 2nd stage 
case. 

6) When the Thrust Vector Control(TVC) system 
and/or roll control system of the 1st and/or 
the 2nd stage motor is recognized to be in 
trouble and in uncontrollable condition, 
these control systems are to be killed 
immediately. 

7) When any data to judge such conditions as 
those described in the case 1) and 2) are 
not obtained, the command to destruct the 
chamber is to be transmitted to the launch 
vehicle immediately. 

8) When the attitude of the 2nd stage motor 
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Fig.3 Sounding Rocket of ISAS 

have not been controlled enough to inject 
the 3rd stage to the designated orbit, the 
timer boarded on the satellite or spacecraft 
for controlling the sequence of the events 
after the ignition of the 3rd stage motor 
is to be stopped. 

9) When the spin rate of the 2nd stage motor 
just before the separation of the 3rd stage 
motor is less than 0.5 rps, the timer on 
the  satellite  or  spacecraft  is  to  be 
stopped. 

The equipments for the FSO described above is not 
armed till five seconds after the ignition of the 
1st stage motor, based on the idea that it will 
take some seconds to confirm the troubles and that 
the damages caused by the FSO would be limited 
within  the restricted area prescribed when it 
would be executed within five seconds after the 
ignition of the 1st stage motor. 
Items to be checked for the FSO described above 
and the flow chart applied to the operation to 
transmit the command for that are prescribed in 
advance of the launch. 

In order to judge the necessity of the. FSO, the 
following limit lines are prescribed based on the 
analytical study. 
1) Limit Line(Splashing) 

When supposed that the azimuth of the launch 
would be set plus/minus 15 deg. from the 
nominal azimuth taking into account the effect 
of the wind, the limit line(splashing) is set 
as follows. 
If the launch vehicle flies toward to the 
direction deviated plus/minus 15 deg. from the 
designated nominal azimuth, that is the case 
of the stop of the wind, changes it attitude 
of 20 deg. suddenly from the direction of the 
axis and goes ahead 5 seconds, the launch 
vehicle will be destructed by the command and 
the fragments will be drifted and splash on 
the sea. 
At every instant of the flight, the splashing 
points are calculated based on the assumption 
of the FSO mentioned above and the limit 
line(splashing) is set as the envelope of the 
splashing points obtained. 
The sudden change of the attitude of 20 deg. 
may not occur unless the tail fins would break 
and in the worst case of the lock of the TVC 
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on the wrong side to produce the maximum side 
force, it will not change the attitude of 20 
deg. and ,therefore, these limit lines are 
considered to be cleared in any case. 

2) Critical Line(Destructlon) 
Critical line is set as the line that the 
launch vehicle would splash beyond the limit 
line(splashing) when it flies across it. This 
line is shown on two different displays as 
llP(lnstantaneous Impact Point) Indicator and 
PPl(Present Position Indicator). IIP is 
determiined as the point that is calculated at 
every instant of the flight to indicate where 
the launch vehicle would splash when the FSO 
were executed at that instant. 

3) Attitude Limit Line 
This line is set as the line that the launch 
vehicle would not  splash beyond  the  limit 
line(splashing) when the attitude of the launch 
vehicle is kept within it. 

Fig.4  shows the limit line(splashing)  and the 
critical  line(destruction)  for M-3SI1-5  Launch 
Vehicle and Fig.5 shows the attitude limit line 
for it. 

Fig.4 Limit Line(Splashing) and Critical Line 

2.2.2 Flight Safety Operation System In the phase 
of the flight of the 1st stage, initially the 
flight path is monitored using the eye-screen and, 
when the radar is locked, flight path, attitude 
of the launch vehicle and other conditions are 
monitored and checked using the radar data and 
telemetry one, whether the splashing point would 
cross the limit line. And if the flight safety 
manager judges the necessity of the FSO based on 
the criteria described in the previous section, 
the FSO is executed. 
In the phase of the flight of the 2nd stage, IIP, 
PPI and attitude data are used to judge the 
necessity of the FSO as same as the 1st stage 
case. 
In operating above mentioned procedure, the 
computer-networked Flight Safety Operation 
System(FSOS) is used in KSC. Fig.6 shows the block 
diagram of it. This figure shows that the radar 
data and the telemetry one are transmitted to the 
flight safety manager, where the redundancy system 
is applied, and finally are visualized using the 
graphic displays. Eight patterns of figure, which 
indicates PPI, IIP, attitude, acceleration and 
velocity with some combination, are prepared on 
these displays and the real time radar and 
telemetry data are plotted on them. These patterns 
are changed following the pre-programmed sequence 
and the flight safety manager can interrupt these 
sequence and select the figure he needs by pushing 
the keyboards of the graphic displays. 
In addition to the data displayed, monitoring 
information by the eye-screen and the optical 
tracking data are transmitted to the flight safety 
manager via TV monitors, via telephone line and 
others, which are important informations in the 
initial phase of the launch, from the ignition 
of the 1st stage to the locking of the radars. 
And the marine radar is applied to monitor the 
presence of the ships in the splashing area for 
the sub-boosters. This area is also watched and 
patrolled by the ships of the coast guard and 
aircraft if needed. 

2.2.3 Command Table 1 shows the commands for the 
FSO. Some special functions are assigned to each 
command and they are effective only in the 
prescribed duration. This table was applied to 
the M-3SI1-3 Launch Vehicle and contents of this 
table change for each launch. 
Flight safety manager judges the necessity of the 
FSO and, if necessary, order the command operater 
to transmit the command following the 
prescription. 

Table 1 Command for Safety Operation 
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2.3 Basic Data for Flight Safety Criteria 
In prescribing the limit lines, analytical studies 
and experiments have been executed In ISAS. 
Scattering of the fragments when the chamber were 
destructed determine the limit llne(splashlng) . 
Several solid rocket motors have been destructed 
during its normal burning on the ground and 
the distributions of the fragments were obtained, 
though full sized motors were not used because 
there are no vast area for those kind of 
experiment in Japan. Fig.7 shows the distribution 
of the fragments of the solid propellant obtained 
in the experiment executed in Nov. 1990. The 
diameter of the motor Is 520 mm and the mass of 
the solid propellant when destructed is supposed 
to be 216 kg. Fig.8 shows the maximum range of 
the fragments obtained in the experiment ever 
executed by ISAS. 

3. FLIGHT SAFETY SYSTEM FOR M-V 

1    120 
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Fig.7 Distribution of Propellant Fragments 

ISAS is developing the M-V launch vehicle as shown 
in Fig.2. The revise of the criteria of the FSO 
and the improvement of the flight safety operation 
system are requested In the following area and 
items. 
1) The revise of the limit lines resulting from 
the improvement of the capabilities of the launch 
vehicle is inevitable. Since the 3rd stage motor 
is planned to have a TVC system and ,therefore, 
there will be some possibility for the 3rd stage 
motor to Impinge on the earth when the TVC were 
locked to the wrong position. Therefore, the 3rd 
stage motor of M-V would equip the shaped charge 
for destruction, though that of the present M- 
3SII Launch Vehicle has not because it Is spin- 
stabilized. 
2) Improvement of the flight safety operation 
system is requested to keep and improve the 
reliability of the operation. Replacement and 
duallzatlon of the computer system is under way 
to be applied to the lauch of the M-V Launch 
Vehicle. 
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LES NOUVBAUX CONCEPTS DE SAUVEGAROE EN VOL 

F. POIRRIER 

DGA - Centre d'Essais des Landes 

RESUME 

L'arrivee de nouveaux types de nissiles, ca- 
racteris6s par un grand potentiel de manoeuvre 
en fonctionnenent nominal ou aberrant, a con- 
duit le Centre d'Essais des Landes k reconsi- 
derer ses principes d'Elaboration des informa- 
tions de prise de decision pour la sauvegarde 
en vol. Le concept ainsi mis en place, appelE 
"Domaine de Retomb4e Possible", tient compte 
des incertitudes de la chaine de trajectogra- 
phie, et des capacit6s de manoeuvre du mis- 
sile, contrairement aux anciennes methodes 
comme celle du "Point d'Impact Extrapol4", 

2. LE POINT O'lHPACT BXTRAPOLE (PIE) 

2.1 Prlncjpg du point d*impact eactranol* 

Jusqu'& present, la zone de retomb^e Etait 
r^duite k un point par la m^thode du Point 
d'Impact Bxtrapol6, encore appelEe PIE, prin- 
cipe utilise notamment pour la sauvegarde en 
vol des missiles balistigues. 

Son principe est le suivant : 

Mots-clefs : Sauvegarde en vol, environnement, 
missile, trajectographie. 

L'estimation de position et vitesse du missile 
fournie par la chaine de trajectographie, est 
extrapol^e du temps de reaction de la chaine 
de sauvegarde en vol. 

Sur les caractdristiques ainsi obtenues, k 
1'instant de la neutralisation, un module sim- 
plifi6 de chute atmosph^rique ou balistique 
est applique. 

1. PRINCIPE DE LA SAUVEGARDE EN VOL 

Dans ce dernier cas, on dispose en plus d'une 
notion de DSlai de Gr&ce, qui permet de pren- 
dre en compte une perte de trajectographie. 

ie principe gdn^ral de la sauvegarde en vol 
consiste k laisser vivre le missile tant qu'il 
ne peut mettre en p6ril 1'environnement. 

Dans la pratique, sa traduction actuelle est 
de d^truire le missile si on ne peut d^montrer 
qu'il n'est pas dangereux. 

A chaque instant du vol, le missile est estimE 
dangereux lorsque la zone de retomb^e des mor- 
ceaux, si la decision de le d6truire 6tait 
prise, engage les zones geographiques non 
autorisees, delimitees par le contour de sau- 
vegarde . 

La demonstration de ce facteur de danger est 
done fondee sur le calcul d'une zone de retom- 
bee possible des morceaux. 

Destruction 

Extrapolation 
/ 

Ellipse de cl6lal de grSce 

Prindpe du Point d'Impact Extrapole 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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2.2 Les d6fauts du Point d'Impact Extrapol^ 

Dans le  cas des missiles manoeuvrants, les 
defauts de cette m^thode sont les suivants : 

Ce Domaine d'Evolution tient compte des roouve- 
ments possibles du missile, notanment en pan- 
ne, pendant le temps de riaction de la chalne 
de sauvegarde. 

• pas de prise en compte de I'erreur de 
1'estimation de position et vitesse du missile 
fournie par la chaine de trajectographie. Cet- 
te imprecision est souvent tres importante 
pour un missile pouvant prendre de fortes ac- 
celerations (tralnage des radars, des 
flitres ...). 

• 1'extrapolation sur une ligne droite n'est 
plus representative du mouvement r^el ou po- 
tentiel du missile dans le cas de fortes acce- 
lerations, on facteur de charge notamoent, 
compte tenu de 1'importance du temps de reac- 
tion global de la chalne de sauvegarde (de 
I'ordre de 1,5 k 2 secondes au Centre d'Essais 
des Landes, selon les dispositifs). 

• pas de principe general unique pour la chai- 
ne de trajectographie en poursuite et en per- 
te. 

Par ailleurs, pour tout type de missile, la 
modelisation par un point unique de retomb6e, 
obtenu au prix de simplifications sur le mo- 
dele de chute, ne prend absoliasent pas en 
compte les ph^nomdnes d'explosion et de frag- 
mentation a la neutralisation. 

LE DOMAINE DE RETOMBEE POSSIBLE 

II s'agit done en fait de determiner toutes 
les trajectoires possibles k partir des points 
du Domaine d'Incertitude. 

Domaine 
d'Incertitude 

Le domaine d'evolution (DE) 

Precisons ce qu'est le temps de reaction de la 
chalne de sauvegarde : 

II est egal k la difference entre la date 
reelle de neutralisation du missile et la date 
de la derniere estimation de position et Vi- 
tesse fournie par la chalne de trajectographie 
ayant induit la decision de destruction. 

3.1 Principe du Doaaine de Retowbee Possible 

Les imperfections du Point d'Impact Sxtrapol4 
ont conduit a la raise au point d'une nouvelle 
methode dite du "Domaine de Retomb^e Possible" 
(DRP). 

La methode se decompose en quatre phases suc- 
cessives: 

Cette definition est generale, et s'applique a 
une chalne de trajectographie en poursuite ou 
en perte. 

Le Domaine d'Evolution depend du temps de 
reaction de la chaine de sauvegarde fdeiai de 
restitution de la chalne de trajectographie, 
deiai de decision, deiai de neutralisa- 
tion ...), et des capacites de manoeuvre du 
missile. 

Le Domaine d'Incertitude  (DI) Le Domaine de Setomb4e  (BS) 

La premiere phase consiste a determiner 
1'ensemble des lieux possibles en position et 
Vitesse pour le missile k 1'instant de la res- 
titution de la chalne de trajectographie. Le 
resultat, appeie Domaine d'Incertitude, est la 
sphere d'incertitude centree sur la meilleure 
estimation. 

Le Domaine d'Incertitude depend de la preci- 
sion du capteur de mesure (precision intrinse- 
que, trainage ...), de la chalne de traiteraent 
(flitres ...), et des capacites de manoeuvres 
du missile. 

• Le Domaine d'Evolution (DE) 

La deuxieme phase consiste k determiner le 
lieu des points possibles du missile a 
1'instant de la neutralisation. 

La phase suivante consiste en la determination 
des  differents points d'impact possibles  des 

Domaine                y^               ^S^^ 
d'Evolution    ^^^^''^-' -r"^\      \ 

Chute des morceaux       \       \   \        \ \     \ 

Le domaine de Retombee (DR) 
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norceaux, conpte tenu de 1'explosion du nis- 
sile et de sa fragmentation au nonent de la 
neutralisation, pour chaque point du Donaine 
d'Evolution,     Le lieu des    points d'iinpact est 

appcle le Domaine de SetombSe, 

Le Domaine de RetombSe depend essentielleaent 
de la m^thode de neutralisation et de la d6- 
coupe du missile. 

Le Domaine de Sauvegarde (DS) 

d'essais & tirer le nissile. 

3.4 Cowoaralson de dispositifs de sauvegarde 

Le choix d'un dispositif de sauvegarde optinal 
pour un essai peut @tre d4teivinant. 

Les deux facteurs d'influence iaportants sont 
le tenps de reaction global de la chaine de 
sauvegarde, et 1'inpr^cision de la trajectoire 
restituee. 

Le Domaine de Sauvegarde, r^sultat de la me- 
thode, est une enveloppe majorante du Domaine 
de Retombee, 

Cette demidre peut dtre traduite en terme 
d'equivalence teaporelle, caract6ristique de 
la chaine de trajectographie. 

Cette majoration, pdnalisante pour le missile, 
est induite, pour des raisons 6videntes, par 
des contraintes informatiques Temps Reel. 

Le Domaine de Sauvegarde est l'616roent de de- 
cision de maintien ou de neutralisation du 
missile: s'il vient a engager les zones it sau- 
vegarder, la destruction doit etre conwand^e, 
sinon le missile doit §tre laiss^ en vie. 

3.2 Faisabilit6 d'un essai 

II convient de verifier avant 1'essai qu'il ne 
sera pas detruit quoiqu'il advienne sur sa 
nominale ou ses dispersees. 

La meilleure chaine de sauvegarde est celle 
qui realise le mininua de la sowae des deux 
temps : Equivalence temporelle aux incerti- 
tudes, et temps de reaction de la chaine de 
sauvegarde. 

Un conpronis doit done @tre trouv#, 4 materiel 
identique, entre la precision et le teaps de 
reaction, car 1'amelioration de la precision 
se fait bien souvent au detriment de la frai- 
cheur de 1'information; en effet, elle est 
d'autant meilleure que les filtres de traite- 
ment ont une bonne connaissance de I'avenir 
par rapport k  la date de restitution. 

En effet, ce critere de faisabilitE peut ne 
pas etre realist si le domaine de sauvegarde 
est trop majorant par rapport & la r^alitd. 

Ainsi, les calculs de sauvegarde doivent-ils 
r^aliser un compromis viable pour le missile 
et I'environnement d prot^ger: ils doivent 
§tre majorants sans I'etre trop. 

3.3 Marge de Manoeuvre 

Afin de cerner quantitativement la marge de 
faisabilite de 1'essai au sens de la sauve- 
garde en vol, une notion de Teaps de Marge de 
Manoeuvre a 6te introduite. Elle reprend, en 
1'ameliorant, le principe du D41ai  de GrSce. 

Pour tout point de la nominale, il reprdsente 
le temps maximal de perte de poursuite de la 
chaine de trajectographie, au dela duquel la 
domaine de sauvegarde coupe le gabarit de sau- 
vegarde. II doit etre toujours jxjsitif pour 
tous les points de la nominale. 

Le Temps de flarge de Manoeuvre, entity diffi- 
cilement cernable physiquement, reste cepen- 
dant une jauge de mesure de la capacite du 
centre d'essais a effectuer un tir. 

En effet, plus il est grand, plus le missile 
aura la possibility de prendre des trajectoi- 
res dispersees eloigndes de la nominale. 

4. CONCLUSION 

La n^thode exposEe coaporte tout de neme des 
imperfections. Elle suppose la connaissance 
parfaite des ph^nom^nes et des comportements 
du missile, ce qui est 6videmment impossible. 

L'introduction de m6thodes probabilistes quan- 
tifiees au lieu d'etre sous-jacentes, permet- 
trait vraissenblablement de r^duire le facteur 
majorant n^cessairement encore important avec 
des m^thodes de type d^terministes. 

N4anmolns, cette nouvelle philosophie a permis 
d'effectuer des tirs de certains missiles, ce 
qui aurait Ete impossible par 1'application du 
principe du Point d'Impact Extrapol4. 

Un Temps de Marge de Manoeuvre  n^gatif, nul ou 
meme faiblement positif represente en fait une 
Inadaptation des modules, du dispositif de 
sauvegarde en vol, ou des moyens du centre 
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LA SAUVEGARDE AU CENTRE SPATIAL GUYANAIS 

Henri BACONI, Didier GASTON, Ines GAUDEL 

RESUME 

La stride application de la reglementation sur la securite du travail et 
la protection de I'environnement est souvent insuffisante ou difficile a 
realiser sur une base spatiale. En consequence un Reglement de Sau- 
vegarde complete I'existant, et un Service Sauvegarde charge de son 
elaboration, assure sa prise en compte sur la base de lancement 
Ariane. Les risques presentes par la base sont principalement lies a la 
manipulation de produits dangereux, et aux defaillances du lanceur en 
vol apres le decollage. Durant une campagne de lancement, une phase 
des plus dangereuses est la chronologie de lancement. La mise au 
point de la chronologie avant le decollage montrent les differentes 
facettes de la "sauvegarde" : I'organisation des operations a risque, 
kur coordination en temps reel, et leur suivi permanent. L'autre phase 
de la chronologie, particulierement dangereuse, est celle du vol du 
vehicule spatial, au cours duquel il est necessaire de connaitre et 
maitriser les nuisances potentielles. 

.Mots cle : base de lancement, sauvegarde, chronologie de lancement, 
Ariane. 

1.  GENERALITES 

1.1 Les installations 

La base de lancement Ariane comprend principalement les sites sui- 
vants : 

Le Centre Spatial Guyanais (CSG) exploite par le CNES qui met 
en oeuvre les moyens (hors ELA) necessaires a un lancement. 

L'Ensemble de Lancement Ariane n° 2 (ELA 2) ou sont effectues 
la preparation et le lancement des vehicules Ariane IV, L'ELA 2 
est exploite par Arianespace. 

L'Ensemble de Preparation des Charges Utiles (EPCU) pour le 
montage des satellites, exploite par le CSG. 

L'Usine a Poudre de Guyane (UPG) qui fabriquera les propul- 
seurs d'Ariane V, exploitee par la Societe Franco Italienne 
REGULUS. 

Les moyens sol Ariane V comprenant: 

.   Le Batiment d'Integration des Propulseurs (BIP), 

.   Le Banc d'Essais des Accelerateurs a poudre Ariane V (BEAP), 

.   Les zones avant et de preparation Ariane V (ELA 3). 

Par ailleurs, pour les lancements, des sites exterieurs sont actives pour 
suivre la progression du vehicule durant son vol propulse : ce sont les 
stations aval de poursuite radar, telemesure, telecommande. 

1.2 Ixs dangers 

Les principales sources de danger rencontrees en permanence sur la 
base de lancement sont: 

- Les liquides propulsifs (ergols) : derives d'hydrazine, peroxyde 
d'azote,..., toxiques et certains inflammables, 

- Les solides propulsifs (propergols) : propulseurs Ariane IV, 
propulseurs Ariane V, moleurs satellites..., 

- Les liquides cryogeniques (hydrogene et oxygene). 

2L tLnJ- 

> 

/V^ 
■:'j( 

im. 

lane fyrt)  Gi-ft^ 

W^ 

KouRow 

Nof.P 

eipuj /, 

\ibV^ 
fvv;<*u\xif> 

&5r«,mu«w 

ocetvrv 

Cttve'ft^* 

ftfPvmVJt 

NKTWU L\Bft£>«l\.Le 

RStETMVON 

A ces sources de danger s'ajoutent des risques classiques ou speci- 
fiques rencontres dans d'autres industries (travaux en hauteur, espaces 
confines, capacites sous pression, sources radioactives...). 
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Les sources de danger, reparties dans des lieux de stockage eloignes 
les uns des autres, sont, au fur et a mesme du deroulement d'une 
campagne de preparation a im lanceraent, rapprochees physiqueraent 
lors des differentes phases de mise en oeuvre des satellites et du lan- 
ceur, jusqu'a etre confinees dans le volume restreint qu'est le lanceur 
pret au vol. 

Les sources de danger rencontrees pendant le vol sont : 

- Les retombees d'elements consecutives d'un vol nominal ou 
d'un vol degrade, 

- Les effets d'une explosion (naturelle ou provoquee) : meca- 
niques, thermiques, chimiques. 

Ces dangers sont classes selon leur gravite sur les personnes, les biens 
et I'environnement. 

- catastrophique : perte de vie humaine, 

- grave ; blessures graves, doramages importants, 

- significatif: blessures legeres, dommages legers, 

- negligeable : sans consequence. 

L3 Organisation de la securite 

La securite liee a la maitrise des risques issus des activites indus- 
trielles et opcrationnelles de la base de lanccment esl appelee 
"sauvegarde". Elle comporte deux aspects complementaires et indis- 
sociables : 

- la sauvegarde au sol qui est I'enserable des regies de securite de 
travail et leur prolongement dans le cadre particulier des acti- 
vites exercees sur la base, 

- la sauvegarde en vol, suite chronologique du precedent do- 
maine, qui est caracteristique de la protection du sol pendant le 
vol des vehicules spatiaux. 

En raison de la complexite d'une base spatiale, et du manque 
d'adaptation des textes officiels sur la securite du travail et la protec- 
tion de I'environnement, il a ete developpe : 

- un referentiel d'interpretation et de complement de la regie- 
mentation appele Reglement de Sauvegarde. Le Reglement 
Sauvegarde contient les objectifs generaux de sauvegarde qui 
sont I'expression quantitative et qualitative du niveau de surete 
exige pour I'ensemble des activites sur la Base de Lancement. 

- un Service "Sauvegarde" veillant a I'elaboration et a la prise en 
compte de ce Reglement. 

Une hierarchie a ete etablie pour les objectifs quantitatifs, qui four- 
nissent les probabilites maximales d'occurence, selon chaque type de 
risque : catastrophique, grave ou significatif, ceci pour le public, les 
populations survolees, le personnel de la base, les biens. 

En ce qui conceme les criteres qualitatifs, les criteres de panne unique 
(FS) pour les risques graves et de double panne (FS/FS ou FO/FS) 
pour les risques catastrophiques sont applicables. 

Pour atteindre les objectifs fixes, il est defini un processus de soumis- 
sion. 

La procedure de soumission se decompose en quatre phases qui 
sont liees aux phases d'avancement du projet: 

- Phase 0 - Ouverture des soumissions : liee aux etudes de 
faisabilite et a I'identification des elements ou systeraes a 
risque, 

- Phase 1 - Conception : liee a la definition des systemes, 

- Phase 2 - Realisation : liee a la realisation et aux essais des 
systemes, 

- Phase 3 - Mise en oeuvre des systemes au CSG. 

Ce processus aboutit a I'agrement formel du Service Sauvegarde de la 
base pour un projet ou un programme. Ces termes etant pris dans leur 
sens le plus large : installations sol, lanceur, procedures, trajectoires 
de vol, charges utiles, etc. 

L4 Campagne de Lancement 

Une campagne de lancement comprend une phase de preparation 
(etude de fiabilite et developperaent) et une phase de realisation 
(preparation finale). 

Durant toutes ces phases, le Servkx Sauvegarde intervient et participc 
aux operations a risque, a differents niveaux, daiK le cadre des sou- 
missions. 

Une demarche securitaire a ete wise sur pied pour atteindre les objec- 
tifs de securite. 

Elle comprend plusieurs volets : 

- Prevoir, c'est-a-dire : 
.  etudier les risques, 
.  etudier les mesures en reduction de risque, 
.  identifier les points critiques, 
.  etudier les situations degradecs. 

- Controlcr, c'est-a-dire : 
.  verifier la conformite du systeme et du deroulement des 

operations, 
.  gerer les points critiques. 

- Inlervenir, c'est-a-dire : 
.   meltre en oeuvre les raoycns de prevention, 
.   mettre en oeuvre les dispositions permcttant de limitcr les 

consequences d'un incident. 

L4.1 Organisation des operations 

Une analyse de chaque operation est realisee et selon les risques pre- 
sentes, des moyens de protection, d'intervention et de secours sont 
associes : 

- le Service Surete-Protection : assure une surveillance des acces 
et de la circulation sur la base, 

- Le Service de Protection Incendie : assure la surveillance des 
alarmes incendie et toxicite, et effectue les interventions de 
secours en cas de necessite, 

- le Centre Medico Chirurgical de Kourou : est mis en alerte par 
le Service Sauvegarde afin d'assurer les premiers soins, 
eventuelleraent I'hc^pitalisation ou I'evacuation sanitaire en cas 
d'accident, 

- la Meteorologie : assure la prevision et le suivi de revolution 
des conditions atmospheriques. 

Par ailleurs des moyens individuels de protection sont fournis. 

Une operation classee a risque ne peut debuter qu'apres avoir obtenu 
I'accord du Service Sauvegarde. II verifie avant de delivrer cette auto- 
risation que les conditions requises, specifiees pour I'environnement 
normal, sont remplies, puis suit I'operation. Par ailleurs, le Service 
Sauvegarde exerce une coordination grace au Bureau de Coordination 
Sauvegarde qui gere en temps reel les moyens communs des divers 
sites de la base, et controle la compatibilite des operations se derou- 
lant sur plusieurs sites. Le Bureau de Coordination Sauvegarde tient a 
jour I'etat des systemes dangereux de la base (stcckages de matiercs 
dangereuses...). 
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1.4.2 Validation des moyens techniques el humains et des procedures 
pour Iw pptrations a liiVK 

Des exercices reguliers en situation nominale ou degradee, prepares 
en association avec le service Qualite, permettent de s'assurer de la 
fiabilite et de la disponibilite des moyens techniques et humains, et de 
la validite des proc^ures. 

a) Pour maitriser la sauvegarde en vol. des exercices speci- 
fiques sur le materiel operationnel donnent aux operateurs 
I'occasion de s'entrainer a des lancements nominaux et de si- 
muler des lancements degrades dans des conditions realistes. 

/3) Pour assurer la sauvegarde au sol, le personnel et le materiel 
participcnt aux exercices prevus dans la campagne 
(Repetition de Chronologie Lanceur,...) 

r) Pour anUciper d'eventuels accidents raajeurs, des exercices 
d'entrainement aux plans d'urgence permettent a tous (depuis 
le Directeur jusqu'aux Secours Medicaux) de se familiariser 
avec leurs roles en cas de crise. 

Deux plans principaux d'urgence ont ete developpes : 

PLAN D'OPERATION INTERNE (P.O.I.) 

II definit I'organisation, les methodes d'intervention et les 
moyens necessaires a mettre en oeuvre, en cas d'accident, pour 
assurer la protection de la base si le sinistre reste a I'interieur de 
celle-ci. 

PLAN PARTICULIER D'INTERVENTION (P.P.I.) 

11 est declenche quand le sinistre deborde ou va deborder des 
limites de la base. II est mis en oeuvre sous la responsabilite de 
I'autorite administrative du Departement de Guyane, avec 
I'assistance technique de la base. 

2. LA CHRONOLOGIE DU LANCEMENT 

2.1 Introduction 

La chronologie de lancement, en fin de campagne, comprend les 
operations qui conduisent a la mise en oeuvre finale du lanceur. Elle 
se deroule sur 2 jours (appeles J-1 et ]<p) : 

- lour 1-1 :  debut de remplissage du lanceur et de mise en configu- 
ration du lanceur pour le vol. 

- Jour J(p:    fin des remplissages et de la mise en configuration de 
vol du lanceur, et mise en place des moyens de la base. 

Lors de la chronologie negative, apres avoir regroupe des quantites 
importantes de produits dangereux et souvent incompatibles, il est 
procede a la suppression progressive des barrieres de securite 
conduisant a une augmentation de la probabilite d'accident. 

Apres la mise a feu, pendant la chronologie positive, le deplacement 
du lanceur dans I'espace constitue une source de nuisance potentielle 
jusqu'a la mise en orbite de la charge utile. 

Durant ces etapes de la chrorralogie, les differents moyens de sauve- 
garde sont mis en oeuvre. 

2.2 Moyens sauvegarde actives 

Dispositifs assurant la sauvegarde au sol 

Min d'assurer une action efficace, des pupitres sauvegarde sont ins- 
talles pour exercer une surveillance decentralisee sur certains sites. 11s 
sont actives pour les operations a risque. 
Sur ces pupitres sont regroupes les moyens de supervision el nolam- 
ment: 

- les moyens video de surveillance, 

- les moyens de conmiunication pour oonserver la liaison avec 
I'equipe d'operateurs et pour assurer le recueil et la diffusion 
d'infotmalions ou d'alertes, en liaison avec le Bureau de Coor- 
dination Sauvegarde, 

- les visualisations d'etat des elements a risque des circuits, 

- les interceptions a la disposition du Service Sauvegarde. 

Dispositifs assurant la sauvegarde en vol 

Un ensemble de pupitres regroupes dans une salle sauvegarde permet 
I'activalion des moyens sol el bord commandant les dispositifs 
d'intervention sur le lanceur, et I'utilisation des equipements de loca- 
lisation : 

Ce sont: 

- au sol,    des chalnes de telecommande, 
des senseurs et des calculateurs, 
des moyens de visualisation, 

- a bord,   des equipements de reception, 
des chaines pyrotechniques de sauvegarde. 

Le dialogue Sauvegarde Vol-lanceur peut eire schematise comme suit 

^   ^'- y 
Telecommande 

SALLE SAUVEGARDE 

Moyens pour les situations d'urgence 

Comple tenu des risques potentiels presentes par la chronologie, des 
dispositions particulieres sont mises en oeuvre pour proteger le public, 
le personnel de la base, les biens et I'environnement. Elles visent a li- 
miler les consequences de I'accident d'une part, et d'auire part a dif- 
fuser I'alerle aux Services de Secours de la base ou du Departement, et 
aux Pouvoirs Publics. 

Pour atleindre cet objectif, une cellule de crise est definie des le debut 
de chronologie. Activee en cas d'accident, elle regroupe les differents 
responsables des moyens de coordination et des moyens 
d'intervention. 

2.3 La chronologie negative 

Outre le suivi des operations de preparation finale, a i<p avant le lan- 
cement, des tests complets du dispositif d'intervention en vol sont ef- 
feclues le plus lard possible. 
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2.3.1 Suivi des operations et preparation du lancement 

Limitation des expositions du personnel 

A partir des etudes de securite et des soumissions, une strategie 
d'exposition du personnel est definie afin d'autoriser, de liraiter ou 
d'interdire, en fonction du niveau du risque, la presence de personnel 
dans les zones de danger. 

Dans tous les cas, le persormel admis a I'interieur de la zone de danger 
d'une operation a risque est limite au strict necessaire pour executer 
cette operation. Le norabre maximum d'operateurs et leurs fonctions 
figurent dans la procedure de Toperation a risque. 

Pendant toute la chronologic, le personnel du Service Sauvegarde 
veille a ce que la strategie definie (nombre, repli, deplacement) soit 
appliquee par tous les operateurs. II regoit en temps reel toutes les in- 
fonmations relatives au personnel operatiormel qui sera present pen- 
dant le lancement. 

L'autorisation de lancement est subordonnee a I'acquisition de 
comptes-rendus conformes a la prevision. 

Suppression des barrieres de securite 

Les circuits ou systemes classes a risque peuvem etre actives intem- 
pestivement soit par defaillance materieUe, soit par erreur humaine. 
Dans le but d'y reraedier, des barrieres ou interceptions sont intro- 
duiles, dont le nombre minimal depend de la gravite de I'evenement 
redoute : deux barrieres pour un eveneraent a consequence catastro- 
phique et une pour un evenement a consequeiK^ grave. 

Pour atteindre les objectifs sauvegarde fixes, ces barrieres doivent etre 
retirees le plus tard possible lors de la sequence de preparation du 
lanceur. 

Protection des espaces aeriens, maritimes et terrestres 

Pour maitriser les risques occasionnes par le lanceur dans les diffe- 
rents espaces terrestres, maritimes et aeriens, le Service Sauvegarde 
gere les informations relatives a I'etat de ces espaces. 

EUe s'assure de I'evacuation des zones proches par le public, diffuse 
des avis de reservation de zone aux usagers aeriens et maritimes, a 
i'interieur comme a I'exterieur de la Guyane. 

Le Service Sauvegarde constitue enfin un organe de liaison et de co- 
ordination entre les differents responsables et les autorites aeriennes et 
maritimes. 

2.3.2 Preparation des movens necessaires a la sauvegarde en vol 

Des controles globaux, fonctionnels et operationnels sont effectues sur 
les chaines sauvegarde du lanceur. Ces tests sont realises en interface 
avec les equipements sol (telecommande, localisation, telemcsure). 

Ixs controles permettent d'obtenir des comptes rendus de bon fonc- 
tionnement des chaines sauvegarde a bord. 

L'autorisation de lancement est subordonnee au bon ctat des moyens 
necessaires a la sauvegarde en vol. Elle est conditionnee par leur 
disponibilite au Ho et en particulier, I'assurance du respect des objec- 
tifs qualitatifs. 

Un dispositif automatique de controle des configurations ou reconfi- 
gurations apres panne, et la synthese des comptes rendus des diffe- 
rents moyens actives pour la sauvegarde (localisation, telecom- 
mande...), foumissent les garanties necessaires. 

2.4.1 Maitrise du risque pendant le vnl 

Les nuisances presentees au sol pendant le vol sont de deux types : 

- les impacts d'elements ou de debris, 

- la pollution due a la toxicite. 

Ces nuisances proviennent de la retombee au sol du lanceur ou de son 
explosion en vol. 

La matrise de ces risques est obtenue par un ensemble d'actions 
prealables et d'actions temps reel. 

Les actions prealables permettent la visualisation pendant le vol des 
informations previsionnelles et I'affichage des limites Sauvegarde. 

Les actions temps reel peuvent conduire a des interventions sur le 
lanceur. 

2.4.2 Actions prealables 

Le travail du Service Sauvegarde pendant la campagne est d'accepter 
ou non la prevision de vol, puis de prcparer la cartographie qui sera 
utilisee pendant le vol. 

- Des soumission.s Sauvegarde sont ainsi effectuees sur Its trajec- 
toires, sur les retombees nominales ou non nominales, sur les 
zones habitees survolees ; les soumissions portent egalement sur 
les materiels bord et sol participant a la mission Sauvegarde. 

- Dti calcub sont effectues a partir de la limite admissible de nui- 
sance. Cette limite a abouti en particulier a un partage des zones 
proches en deux parties ; 

la zone protegee, constituee des parties tenestres, maritimes 
et aeriennes definies en particulier par leur densite de popu- 
lation, 

la zone non protegee, complement de la zone protegee, 
comprenant des zones maritimes, et dans laquelle peut etre 
present du personnel operationnel. 

Les calculs aboutissent a la creation de limites sauvegarde, issues de 
la limite de nuisance, qui permettent de prendre en compte les dis- 
tances de securite integrant les differents delais induits par 
I'inlervcntion, la reaction humaine, les calculs temps reel, I'affichage, 

Enfin, les verifications et controles effectues en chronologie negative 
constituent I'aboutissement des actions prealables. 

2.4.3 Actions temps reel 

En temps reel, la maitrise des risques necessite que le Service Sauve- 
garde puisse : 

- apprecier a tout instant le caractere dangcreux presente par le 
vchicule en vol, 

- intervenir a tout instant pour neutraliser le vchicule. 

Pour accomplir ces taches, les moyens mis a disposition foumissent: 

- des informations temps reel de locahsation du lanceur, 

- des informations b<. rd relatives au fonctionncment du lanceur 
(par retour telemcsure). 

2.4 La chronologie positive 

Apres le decoUage, le domaine couvert par la Sauvegarde est relatif a 
tout le vol propulse jusqu'a I'injection en orbite, y compris la retombee 
d'elements. 

Ces deux types d'informations presentent un caractere sur, avec le ra- 
fraichissement et la precision de restitution compatibles avec I'objectif 
a tenir. Ils pentiettent au Responsable Sauvegarde Vol, si necessaire, 
d'intervcnir sur le lanceur par I'envoi des divers ordres et sequences de 
telecommande. 
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Le retour teleraesure foumit les comptes rendus d'execution a bord 
conespondants. 

2.4.4 Principes d'intervenlion en vol 

Les fonctions a accomplir en vol sont les suivantes : 

- maitriser les impacts en provoquant I'anet de la poussee ou 
I'inhibition de Tallumage, 

- maitriser la pollution en provoquant la vidange des reservoirs 
en altitude et en erapechant la formation d'epaves flottantes en 
mer. 

Ces deux fonctions sont a accomplir en evitant les phenomenes de 
detonation. 

Les principes d'intervention sont fondes sur le deroulement des etapes 
suivantes : 

- utilisation des informations restituees, 

- comparaison avec les limites sauvegarde et la prevision du vol, 

- diagnostic de danger, 

- application des procedures d'intervention. 

Les interventions possibles sur le lanceur aboutissent a : 

- soit I'arret mission et neutralisation du lanceur, 

- soit la poursuite mission et protection du lanceur. 

Les interventions sont soit declenchees par la telecommande sol, soit 
declenchees automatiquement par le bord lui-meme. 

Les ordres possibles sont les suivants : 

La neutralisation comraandee : 
Une telecommande du sol provoque I'execution de cet ordre. 

La neutralisation automatique instantanee : 
Un dispositif automatique embarque cornmande instantanement 
I'execution de cet ordre de neutralisation de tous les etages, 
lorsqu'une separation non nominale ou une rupture d'etage 
survient. 

La neutralisation automatique retardee : 
Un dispositif automatique embarque commande I'execution de 
cet ordre avec un retard specific, pour neutraliser un etage 
apres separation nominale, sans induire de risque sur les 
etages superieurs. 

L'inhibition du dispositif bord de reception de la 
telecommande : 
Une telecommande du sol provoque I'execution de cet ordre. 
Le dispositif de reception a bord doit etre inhibe lorsque la 
mission de sauvegarde n'a plus lieu d'etre. 

3.  LES ORIENTATIONS FUTURES 

L'experience acquise depuis le debut des lancements Ariane sur la 
base, et revaluation permanente de la performance des systemes uti- 
lises et de la fiabilite operatioimelle, associee a des ameliorations des 
connaissances theoriques sur les situations accidentelles, permettent 
de: 

- proposer des modifications technologiques dans la conception 
des circuits dangereux, 

- definir des outils de prevision travaillant en temps reel. 

La tache d'impact 

A I'heure actuelle, les criteres d'intervention en vol sont bases sur: 

- le calcul d'un impact unique pour tout le lanceur, en temps reel, 

- le calcul de limites Sauvegarde pre-definies, avec des marges 
forfaitaires calculees a priori et adaptees a I'impact defini ci- 
dessus. 

A terme, la base de lancement Ariane va se doter d'un systeme de 
calcul temps reel qui travaillera en tache d'impact. 

La tache d'impact est I'enveloppe des impacts de tous les fragments 
generes lors de I'explosion intempestive du lanceur, si elle avait lieu 
au temps considere, ou generee par un ordre de telecommande. Cette 
tache est deja utilisee lors de la preparation de la cartographie. 

Elle sera calculee en temps reel de la maniere la plus realiste possible, 
et prendra en compte la cinematique du lanceur, les bilans propulsifs 
et massiques et les conditions atmospheriques. 

Aide a la decision 

Un autre outil previsionnel temps reel definira les zones de danger 
caracteristiques de toute situation accidentelle possible sur les circuits 
et installations dangereux de la base. L'optimisation des moyens de 
protection et de limitation du sinistre sera possible avec le systeme 
d'aide a la decision. 

Barriere de securite 

Enfin un exemple de choix technologique, developpe sur les futurs 
lanceurs ARIANE V, permettant d'ameUorer la maitrise des risques, 
est I'utilisation de boitiers d'armement motorise sur les chaines pyro- 
techniques. Grace a ce type de boitier, il sera possible d'avoir, 
jusqu'aux demiers instants avant le lancement des barrieres meca- 
niques sur les lignes pyrotechniques, en plus des interceptions elec- 
triques. Cette combinaison de barrieres sans mode commun abaisse 
nettement la probabilite d'amorgage accidentel. 

La maitrise des risques specifiques lies aux operations de mise en 
oeuvre de lanceurs et vehicules spatiaux, necessite la mise en oeuvre 
de structures de securite particulieres. Apres avoir privilegie la 
composante protection, la maitrise des risques, dans les annees a 
venir, sera axee sur la base de Kourou sur I'aspect prevention. 
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EXPLOSION DU LANCEUR 

DETERMINATION DE LA TACHE D'IMPACT 
PROBABILITE D'IMPACT 

M. Rouz6    F. Desclaux 
Centre National d'Etudes Spatiales - 18, Avenue Edouard-Belin 

31055 Toulouse Cedex-FRANCE 

RESUME 

L'utilisation actuelle de propergols (liquides ou solides) en 
grande quantite demande une connaissance r^aliste des 
dangers de leur utilisation, du potentiel explosif et des 
consequences sur I'environnement en cas d'explosion de ces 
propergols (ondes de souffle, radiations thermiques...)- 
La precision sur ces dangers est particulierement importante 
pour d'une part assurer la s6curit6 des astronautes (dans le cas 
ARIANE V) en cas de mauvais fonctionnement du Lanceur, et 
d'autre part faciliter la protection des installations au sol, ou 
la sauvegarde des territoires survoles. 

Depuis 1986, le C.N.E.S. (Centre National d'Etudes 
Spatiales) a acceler6 son programme d'Etudes sur les 
consequences de I'explosion accidentelle ou volontaire d'un 
Lanceur. Le but ultime de ces Etudes etait bien sflr la 
foumiture de donnees utiles pour la determination de zones 
de danger (en temps reel) ou le dimensionnement de 
systemes (sieges 6jectables par example). 

Notre propos est de ddcrire, en cas d'explosion du lanceur, 
les methodes permettant d'une part, la determination de la 
zone de retombee des fragments au sol, et d'autre part la 
probability d'impact sur une cible (sieges ^jectables par 
exemple). 

-I-    INTRODUCTION 

De nombreuses etudes experimentales ont 6t6 menees ( par 
les Americains notamment au ddbut des annees 60) afin 
d'obtenir des donnees permettant d'avoir une boime 
coimaissance des phenomenes survenant au moment d'une 
explosion de propergols liquides (cryogeniques ou 
hypergoliques), ou de propulseurs a propergols solides. 
L'objectif de ces campagnes d'essais 6tait revaluation des 
caracteristiques des explosions, c'est a dire la determination 
des pics de surpression, des vitesses des chocs, revolution 
de la boule de feu engendree, avec sa temperature et une 
estimation des radiations emises. 
Sur la base de ces premiers resultats, et les utilisant le cas 
echeant pour la validation de nos modeles, nous avons 
developpe diverses methodes et logiciels permettant une 
meilleure determination des zones de danger (au sol) ou le 
dimensionnement de systemes (sieges 6jectables par 
exemple). 

d'lme partie de sa masse dans une direction determinee. Cette 
masse de gaz est en fait le r^sultat d'une reaction chimique 
irhs exothermique de deux ergols, un combustible et un 
comburant. 
Dans le cas des propergols  liquides, ces ergols sont separ6s 
et sont: 

-UH25 + N204 , ergols stockables a temperatures 
ambiante ( Peroxyde d'azote et melange de dimethyl 
hydrazine dissymetrique et hydrate d'hydrazine dans les 
proportions ). 

-L02 + LH2 , ergols cryogeniques (L02 est stocke a 
90K et LH2 a 20K). 

Pour les Propergols solides, ils sont melanges et brulent dfes 
qu'il y a inflammation. II s'agira pour ARIANE d'un melange 
de Perchlorate d'Aluminium, d'aluminium et d'oxyde de Fer. 

Les reactions chimiques des propergols sont normalement la 
combustion ou la deflagration "controiee" ; mais il peut 
arriver, "volontairement" (destruction du lanceur), ou 
accidentellement (surpression, surchauffe interne...) que 
cette reaction degenere en explosion. 

-Les propergols UH25/N204 : 
Ces propergols sont dits hypergoliques car une reaction 
chimique a lieu spontanement par contact des ergols. Si 
nous regardons la combustion du propergol UH25/N204 , 
propergol hypergolique, celle-ci passe par differentes etapes 
chimiques intermediaires ; si on regarde quel pourrait etre ce 
cheminement de reactions, nous aboutissons a six 
composes potentiellement explosifs (presque tous en XXX- 
N02, oil XXX est une molecule). Mais dans ime combustion 
UH25/ N204 bien organisee, ces produits doivent se former 
mais avec ime duree de vie tres breve (ref. 27). 
Mais il est possible qu'une deviation du melange 
comburant/combustible par exemple favorise la stabilite de 
certaines especes chimiques et qu'ainsi localement, nous 
rencontrions un explosif (dans un moteur, voisinage de 
reservoirs...) qui ainsi provoque ime explosion... 

-Les propergols cryogeniques   : 

Pour qu'ime reaction chimique se produise lors du melange de 
ces ergols, il faut im apport exterieur d'energie. Cependant, 
il est etabli que lorsque ces ergols liquides sont melanges, il 
y a ime masse appeiee "Masse Critique", ou I'explosion est 
possible a 100%. Ceci est coimu comme le phenomene d' 
"auto-ignition" des ergols liquides (ref. 6, 15, 26). 

-II-   L'EXPLOSION DU LANCEUR 

-II-l- Les ergols. 

La propulsion de vehicules spatiaux tels ARIANE fait appel 
a des moteurs a propulsion chimique. La force propulsive 
d'une telle fusee est obtenue par injection a grande vitesse 

-TI-2- Explosion des reservoirs liquides 
Detonation ou Deflagration ? 

Un paramfetre important dans la determination des effets 
d'une explosion de propergols liquides est la connaissance 
du mode de reaction des ergols. Cette definition du mode de 
combustion est importante et necessaire a cause des effets 

Proceedings IVe Congres Aerospatial European / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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trfes diff^rents resultant d'une detonation ou d'une 
deflagration. Une detonation est normalement caracterisie 
par vme liberation d'6nergie extremement rapide resultant des 
tres fortes pressions des gaz de combustion, et a done de 
s6vferes consequences pour les structures a proximity de 
I'explosion. Une deflagration, au contraire, produit des 
pressions beaucoup moins importantes mais libere plus 
d'energie sous forme thermique. 
Les criteres suivants peuvent d'autre part foumir des 
renseignements pour interpreter les campagnes d'essais. 

-1- Les vitesses du front de flamme (front de 
reaction) 6tant tres diffdrentes pour les deux modes 
d'explosion, les vitesses initiales de grossissement du 
rayon de la boule de feu (produit de combustion des ergols 
n'ayant pas particip6 k I'explosion initiale) s'6cheIonneront 
entre 1500 m/s et 9200 m/s pour une d^tonation.pour 
ensuite se ralentir de fa9on importante. 

-2- Les maximums de pression dans la boule de feu 
fournissent une autre m^thode. Pour les explosifs 
"classiques", on remarque de tres fortes pressions pres de la 
source de I'explosion (et du souffle), puis une rapide 
d^croissance de cette pression en fonction de la distance a la 
source. Une deflagration, par centre foumira des pressions 
initiales plus faibles, mais de dficroissance plus faible. 

-3- Une autre mesure qualitative pour determiner le 
mode de reaction des ergols est le pouvoir destructeur des 
deux types d'explosion. Une forte onde de choc provoquee 
par une detonation, aura tendance a briser et ecraser les 
structures rencontrees. Ainsi les elements d'un 
reservoir...etc...seront fortement fragmentes. Pour une 
deflagration, la fragmentation sera moindre. 

Si nous utilisons maintenant les trois critferes cites 
precedemment pour determiner le mode de reaction des 
differents ergols embarques par le Lanceur, et au vu des 
resultats exp6rimentaux ainsi que divers accidents, nous 
remarquons que le comportemcnt des parametres 
caracteristiques d'lme explosion ressemble beaucoup k ceux 
observes pour une deflagration, concemant les propergols 
hvpergoligues. Les vehicules observes aprfes explosion 
montraient relativement peu de dommages, ce qui est 
conforme a ce qui est attendu pour une deflagration ; la boule 
de feu grossissait de fafon continue. Enfin des essais en 
laboratoires n'ont reussi a mettre en evidence la detonation 
comme mode de reaction que pour des reactions du types 
N2O4/A5O (Aerozine 50), et pour des essais effectues dans 

des recipients ouverts ; dans les autres cas, il y avait eu 
inflammation brutale, mais sans detonation. Cependant, il 
semble, que la detonation pourrait se produire avec une 
initiation convenable de la reaction chimique et certaines 
conditions de confinement ; pour I'estimation des 
dommages nous avons fait I'hypothese d'une combustion a 
volume constant. 
Pour les propergols crvopeniques. les deux phenomenes de 
reaction ont ete observes ; le mode de reaction le plus 
dimensionnant pour I'estimation des phenomenes connexes 
a I'explosion sera ainsi la detonation . 
Ces conditions initiales et ime loi de comportement des gaz 
de detonation en detente isentropique nous pcrmettcnt alors 
d'estimer la vitesse initiale de tout fragment du corps central 
du Lanceur. 

-m-   ENERGIE LIBEREE 

-in-l-L'equivalentT.N.T. 

Un effct de I'explosion qui peut facilement etre observe et 
mesure est le souffle de I'explosion.   L'importance de cette 
energie  depend  bien  sur  de   la nature   de  I'explosion. 
Cependant,  il  est possible de  distinguer trois  regions 
importantes autour de la source de I'explosion. 
La premifere est le voisinage immediat de cette source. Les 
pressions sont si intenses que la pression exteme peut etre 
negligee. Cette zone proche d'une explosion  est la region 
dans laquelle les proprietes chimiques de r"explosif' ont le 
plus d'influence (sur les parametres de I'onde de choc dans 
I'atmosphere...). 
Cette region est suivie par une zone  intermediaire dans 
laquelle le souffle est suffisamment important pour causer 
des dommages importants a des installations voisines de 
I'explosion. 
Dans ime troisieme zone, la structure du souffle, en forme de 
"N", n'est pas affectee par I'ecoulement amont. Dans cette 
zone lointaine  de  rexplosion , I'energie de I'explosion 
(energie Uberee sous forme de souffle) est le seul parametre 
d'influence. 
Les  experiences  sur les  explosions  de propergols  ont 
montre que pour les zones intermediaires et lointaines, les 
caracteristiques du souffle sont celles observees et predites 
pour le souffle d'lme explosion reference qui est celle du 
T.N.T.. Introduisons done pour un propergol de poids Wp, 

r"equivalent T.N.T." Y defini par : 

Y=100 
poids equivalent de T.N.T. 

poids total Wp de propergol 

-ni-2- Explosion d'un reservoir de propergol hvpergolique. 

Par definition de ces propergols, I'ignition a lieu 
spontanement par contact ; il est done necessaire d'obtenir 
un melange appreciable de ces ergols avant ignition, a 
moins que le combustible et I'oxydant ne soient lances 
violemment I'un contre I'autre. Le parametre important dans 
ces conditions est done le degre de confinement de ces 
ergols. Pour les propergols hypergoliques (ref. 2, 3), la 
valeur maximale de Y, pour differents types d'accidents, peut 
etre estimee entre 0.5 (cas d'une destruction commandee) et 
5. (ignition par forte explosion). 

-in-3- Explosion d'un reservoir LQ2/LH2 Ccryogenique'). 

Comme ces propergols ne sont pas hypergoliques, un 
melange important peut avoir lieu avant ignition. Notons 
que si ce propergol n'est pas a I'origine de I'explosion, ces 
ergols peuvent ne pas reagir, le temps d'ignition etant tres 
court. Nous voyons done que le paramitre important pour la 
determination de Y est le temps d'ignition, c'est a dire le 
temps ecouie entre le debut du melange des ergols et 
I'ignition. En fait, nous aurons une loi de la forme (ref. 2, 3, 
16,17) : 

Y = Y(Wp) 

En fait il semble que la valeur moyenne de Y s'etablisse a 
4.5% et 95% des accidents observes ont un equivalent 
T.N.T. inferieur a 15%. 

Une des proprietes qui caracterise et determine le 
comportement d'une explosion, est la distribution de 
I'energie dans le systeme Lanceur-Atmosphere, et son 
evolution dans le temps. 
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-IV- CARACTERISTIQUES DES PRODUITS DE 
I'EXPLOSION DES ERGOLS D'ARIANE 

Nous avons vu que pour le propergol L02/LH2, la 
detonation avait ete observfie, alors que la deflagration 6tait 
la plus probable pour les ergols UH25/N204. Regardons 
maintenant I'etat des produit obtenus. 

Pour les ergols hypergoliques, nous faisons I'hypothfese que 
nous obtenons une combustion a volume constant, ce qui 
donne comme caract^ristiques des produits : 

- Composition des produits de reaction : 
H20, C02, N2, 02, CO, H2, NO, OH, H, N, O, NH3. 
- Pression de combustion : 72802 Bars. 

Pour les ergols cryogeniques, il semble raisonnable de 
supposer que les caracteristiques des produits de detonation 
sent ceux obtenus a partir d'une detonation de CHAPMAN- 
JOUGUET. 
Les caracteristiques de ces produits peut etre 6\a.lu6e a (ref. 
31): 

- Composition des produits de reaction : 
H20,02, H2, OH, H, O. 

- Vitesse du front de detonation : 5433 m/s. 
- Pression de detonation : 40840 Bars. 
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Fig. 1: Pression derriere I'onde de choc. Cas L02/ LH2 
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Fig. 2: Vitesse de I'ecoulement derriere I'onde de choc 

-V- LES HYPOTHESES DE CALCUL 

-V-1- Les differents centres d'explosion. 

Lors de I'explosion du Lanceur, nous supposons que tous les 
reservoirs explosent. Si nous choisissons k priori un 
element du Lanceur dent nous voulons estimer la vitesse 
d'ejection lors de I'explosion de celui-ci, nous prendrons en 
compte les centres d'explosion potentiels voisins , ce qui 
est tres dimensioimant (cela signifie une addition 
vectorielle des vecteurs vitesse). Ainsi : 

Cas 1 : si le fragment appartient au corps central du 
Lanceur, nous prenons en compte les centres (voisins) 
d'explosion du Lanceur. 

Cas 2 : si ce fragment appartient k un propulseur 
d'appoint liquide ( P.A.L.), nous prenons d'abord en compte 
I'explosion de celui-ci et ensuite les centres (voisins) 
d'explosion du Lanceur, mais de fa9on differente (ejection 
par le souffle). 

Cas 3 : si enfin, le fragment appartient a un 
propulseur d'appoint solide, celui-ci sera considere comme 
restant entier et ejecte par le souffle des explosions du corps 
central voisines dans le cas des Ariane HI et IV ; pour Ariane 
V, redatement par surpression de ses propulseurs 
d'appoinls P230 est modeiise, et le calcul de la vitesse 
d'ejection de morceaux de ces propulseurs se fait d'une fafon 
analogue k celui effectue dans le cas 1. 
Le calcul (estimation) de la vitesse d'ejection d'un fragment 
peut s'envisager de differentes fafons ; nous noterons les 
approches simples de GURNEY (ref. 21,22) ou utUisant un 
modele de dynamique des gaz (ref. 18,24); une autre methode 
est I'application de codes d'hydrodynamiques (ref. 
12,13,28), ce qui est tres gourmand en temps de calcul si 
nous desirons estimer de nombreuses vitesses d'ejection ; 
ime autre encore est de generaliser la methode developpee 
par TAYLOR-PRICE (ref. 35), BESSEY (ref. 4, 5, 23) , qui 
utilise la theorie de I'ecoulement monodimensioimel des 
fluides, ecoulement contrarie par les fragments ; c'est cette 
demiere approche que nous avons choisie pour notre premier 
mod&le. 

-V-2- Comparaison avec I'edatement d'une enceinte sous 
pression. 

Les energies liberees lors d'une explosion sont de deux 
types, thermiques et mecaniques. Comme nous sommes 
plutot interesses par les effets mecaniques (on peut estimer a 
90% la vitesse d'lm fragment acquise par detente des produits 
de reaction), nous allons comparer I'explosion du lanceur a 
une explosion purement mecanique qu'est celle d'lm reservoir 
sous pression. 
Une hypothese a faire est de positionner le "lieu de 
I'explosion". Une hypothese simplificatrice et 
dimensionnante est de le situer "entre" les reservoirs 
d'ergols (ce qui revient k supposer que I'explosion est due a 
la rupture de fonds de reservoirs par exemple ). 
La connaissance de Y permet I'appreciation de I'energie 
liberee Ejj^,£j.gg compte tenu de la quantite presente de 
propergol au moment de I'explosion par la formule : 
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Eliberee = ^°^^^ ^P ^= propergol *Esp<Scifique TNT* Y/lOO 

°u Esp^cifique TNT ^^^ I'energie sp6cifique du T.N.T.(egale a 

4.18 lO"*"" Joule/Kg). Comme I'explosion est alors 
modelisee comme une rupture d'un reservoir sous pression, 
le "volume" V de ce reservoir est alors calcule par la formule: 

PV 
Eliberee "" Z    7 

ou V est le volume des gaz d'explosion, P leur pression et T 
le coefficient isentropique du gaz a la pression P. 

-VI- CALCUL DE LA   VITESSE D'EJECTION 
D'UN FRAGMENT 

Nous considerons d'abord que le fragment du lanceur dont 
nous cherchons k 6valuer la vitesse d'6jection lors d'une 
explosion, est propuls6 a la meme vitesse que son 
environnement . Cela signifie que lorsque un fragment a ete 
choisi, nous regardons a partir d'un centre d'explosion 
toutes les structures et la masse de propergol ne reagissant 
pas qui appartiennent au cone ainsi defini. Nous disons alors 
que toute cette masse est 6jectee a la meme vitesse que le 
fragment choisi du lanceur. 

-VI-1- Premiere estimation de la vitesse initiale 
d'eiection  (corps central ou P.A.L.) : 
methode de Taylor-Bessey (ref. 4, 5, 23,35) 

dt^ 

Fragment 

Residu de 
Propergol 

Produits de 
Combustion 

Fig. 3: Cone d'ejection du fragment 

L'equation de mouvement d'un groupe de fragments de masse 

totale M' -yy et de d6placement radial r(t), dans la direction u 

(u appartenant a un cone C-^y de directions probables 

d'ejection: Figure -3-), ayant comme aire de pression F 
(projetee sur la sphere de rayon R des produits de 
combustion) et soumis a la pression P(t) au temps t est 
donne par (principe fondamental de la mecanique) : 

oil M^ est la masse du fragment vu sous 'Tangle solide" Q 

et M"n la masse d'ergol ejectee a la meme vitesse que les 

fragments ( M' Q   = MQ + M*^^ ). 

L'equation precedente decrit le mouvement du fragment ; elle 
est accompagn6e par une Equation caracterisant I'etat des gaz 
non acc61eres, confines a l'int6rieur des fragments. 
L'equation utilisee ici (et servant aussi a la determination des 
produits de combustion) est l'equation d'etat semi-empirique 
H9 (ref. 20, 31), fondee sur des considerations 
intermoleculaires et ajustee sur des valeurs experimentales : 

Po(t) vo(t) 
a(vo(0,To(t),X.).-^,^ 

ou PQCO est la pression, VQ(t) le volume sp^cifique, 
TQ(t) la temperature des produits de combustion 

confines dans le volume delimite par le cone C^ d'angle 

solide W au temps t ; n est le nombre de moles, R la 
constante des gaz parfaits, et Xj le nombre de moles du 

compose i du melange gazeux. 
L'evolution de la masse de gaz confm6 dans la sphere de 
rayon r(t) est dormee par : 

dmo(t) 

dt 
-k r*(t) a*(t) S„(t) 

r* et a* sont respectivement les densite et vitesse critiques 

du gaz lorsque celui-ci s'echappe a travers les fragments du 
lanceur ; k est un coefficient de fuite et mQ(t) la masse des 

gaz restant dans le cone C^y . Le volume des gaz confines 

au temps t est alors : 
Vo(t)=W/3 r3(t) 

et la surface Sg par laquelle s'6chappent les gaz est: 

Sg(t) = W(r2(t)-R2) 

A part une fraction negligeable, tons les gaz d'explosion 
sont supposes ne pas etre accel6r6s ; seuls les gaz, de masse 
supposee negligeable, immediatement adjacents aux 
fragments sont acceleres a la meme vitesse que les 
fragments; ceci a comme effet de limiter la pression statique 
que le gaz en mouvement pent exercer sur les fragments. 
La valeur de P(t), pression reellement exercee sur le fragment 
est obtenue par utilisation de l'equation d'ecoulement mono- 
dimensionnelle de conservation de I'lSnergie (equation de 
conservation de I'energie). Nous avons done a resoudre un 
systeme algebrique differenliel. Les conditions initiales 
sont foumies par la pression de reaction des propergols et la 
quantite reagissante. 

-VI-2- Deuxieme estimation de la vitesse initiale d'ejection 
d'un fragment (corps central ou P.A.L.). 

La seconde technique pour estimer la vitesse d'ejection est 
basee sur I'etude du couplage fragment solide - gaz de 
combustion (ref. 12,13,28). Ce modele consiste a resoudre 
les equations de la dynamique des gaz (equations d'Euler) sur 
un domaine contrarie par le mouvement du fragment. Le 
principe de cette methode est le suivant : 

- discretisation du domaine de calcul, 
- resolution des equations aux derivees partielles 

(methode de Harten ref. 9,19,29 );( le fragment est considere 
comme un reflecteur en translation), 

- calcul des forces de pression sur le fragment, 
- calcul  acceleration du fragment due a la pression, 
- calcul du mouvement du fragment, 
- adaptation du maillage. 
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- corrections des caracteristiques du gaz au niveau du 
fragment (energie...). 

-VT-3- Eclatement du propulseur d'appoint P230. 

Les techniques de calcul sont identiques a celles d^crites 
precedentment. Les modeles sont ici "cylindriques", at non 
plus "sph^riques". 

-vn- PRISE EN COMPTE DU SOUFFLE DE 
L'EXPLOSION 

Nous avons regard^ pr^cedemment quelle pouvait etre la 
Vitesse imprimee k un fragment, en "contact" direct avec 
I'explosion. Nous avons pour cela 6tudi6 la detente dans 
I'atmosphere de reservoirs sous hautes pression (ref. 1) . 
Nous regardons maintenant quelle serait la vitesse si le 
fragment etait 6jecte par le souffle d'une explosion, ce cas se 
produisant pour les 616ments d'un propulseur d'appoint par 
exemple. 

-Vn-1-Premier modele. 

On peut montrer que la vitesse d'un fragment souffl6 par une 
explosion peut se mettre sous la forme : 

V = V(CD,A,M,Po,Ps,T,b) 

A    1 ' A 

M 

1 

7^ 2Y 

Y-1 
PQ+PS 'O 

1-- 

2bt 

"f" 
dt 

oil Pg est le pic de surpression a la distance initiale D du 
fragment, Pg la pression ambiante, Cj) le coefficient de 

trainee de I'objet, A la surface moyenne pr6sent6e au souffle 
(voir par ailleurs), M la masse du fragment, T la dur^e de 
surpression ; b est appel6 parametre de forme (d'onde). 
Une bonne approximation de revolution de la pression 
statique a une distance donnee du centre de I'explosion, est 
celle employee par FRIELANDER (ref. 2, 3) pour le T.N.T. 
qui s'ecrit: 

-bt 

p(t) -po = Ps 1 PsF« 

b (parametre d'onde) est alors estime par resolution des 
equations de la dynamique des gaz (en spherique) (Fig -4-), 
avec comme conditions initiales les caracteristiques de 
detonation (voir les Figures -1- et -2-) 

-VII-2- Deuxieme modele. 

Nous avons utilis6 un deuxieme modele, non bas6 sur 
I'approximation de FRIELANDER, et susceptible d'etre plus 
precis en zone intermediaire, c'est a dire k une distance du 
type corps central- propulseur d'appoint (ref. 10). 

Les equations d'Euler (en spherique) donnent Vg(r,t) et pg(r,t) 
(vitesse et masse volumique du gaz). Ensuite I'^quation 
aerodynamique suivante est int^gree: 

(V (r,t) - Vf(r,t) )^ 
V=f(r,t) = p(r,t) A Cp ^^  

La vitesse s'exprime sous nos hypotheses en fonction de 
trois parametres: 

ACd        r 
Vf<'-) = F(    717.   -.   VQ) -1/3 

^tot M E;,'-^   '0 

Surpression 
(en Pa) 

6 8 10 
Temps (en ms) 

Fig. 4: Surpression due au souffle 

-Vin- LA RETOMBEE BALISTIQUE 

Apres avoir estimd les vitesses d'6jection de fragments 
(choisis arbitrairement) d'un lanceur, il faut calculer leur 
trajectoire balistique de retomb^e, ce qui est quasi- 
impossible si on considere la trfes grande instability 
aerodynamique de tels objets ; les deux elements principaux 
dans ce calcul sont les coefficients a&odynamiques et la 
surface de reference servant k I'estimation de ceux-ci. 

- 0.26 

Am ax 
"~ Amoy 

Fig. 5: Coefficients de trainee des fragments 

Dans le code SEDIA (Simulation Explosion et 
Determination Impacts Ariane), la portance est ajust^e a une 
valeur forfaitaire, et le coefficient de trainee (Figure -5-) est 
calcuie en fonction du nombre de Mach. La valeur "pivot" 
(c'est a dire en faible subsonique) est foumie par (ref. 30). 
Dans la figure -5-, Aj^^^^ ®^ 'Snoy *°"' respectivement les 
surfaces maximales et moyennes du fragment pr6sent6 au 
souffle. Pour le calcul de ces surfaces de reference, le 
principe  d'estimation  est  le  suivant  .   Pour un corps 
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quelconque, nous calculons I'aire projetee sur un plan 11 
perpendiculaire a une direction donnee; la valeur moyenne 

des surfaces calculees dans les plans D, obtenue a partir 
d'une famille de vecteurs decrivant I'espace sera la valeur du 
maitre-couple retenue pour le calcul de retombee balistique. 

-IX- L'EXPLOSION DU LANCEUR-APPROCHE 
SIMPLIFIEE 

Si nous regardons le temps de calcul (sur un CDC 990) 
necessaire au calcul complet du modele decrit precidemment 
pour chaque fragment, nous obtenons des dur^es tres 
importantes. II apparait que les trois postes importants (en 
temps calcul) sont : 

- PI- estimation de la vitesse d'6jection (integration 
d'une equation differentielle dans le meiUeur des cas), 

- P2- estimation du maitre couple du fragment, 
- P3- calcul de la retombee du fragment (int<Sgration 

d'une equation diff&entielle). 

Sur les postes PI et P3, des ameliorations ont ete apportees: 

JXzl Estimation de la vitesse initiale d'6jection 
d'un fragment-Theorie de la similitude. 

Theoreme de PI-BUCKINGHAM (ref. 36) : Un phenomene 
physique   est   independant   des   unites   choisies.   Ceci 
s'exprime par les relations suivantes : Si Ej, E2,  Ej^ 
sont m grandeurs physiques qui decrivent complctement un 
phenomene physique, la forme la plus generale d'une 
equation physique complete 

F(Ei,E2 ,E^) = 0 
pent s'ecrire : 

G(Pl-P2' Pm-q) = « 
Les pj sont des produits adimensionnels independants 
appel^s nombres sans dimension des grandeurs physiques Ej 
et q est le rang dimensionnel des m grandeurs physiques 
considerees, ie le nombre de dimensions (seconde, metre..) 
Apres 6tablissement d'une liste exhaustive des paramfetres 
physiques utiles au calcul des vitesses V d'ejection d'un 
fragment, il est possible de montrer qu'apres simplification, 
V peut encore s'6crire : 

Mf 
V= V (a—-) 

oil Q. est Tangle solide (Figure -3-), Mj la masse du fragment 
et MQ la masse des produits de reaction dans le cone CQ 

d'angle solide ii. L'expression de la formule precedente est 
determinee par ajustement de parametres dans une base de 
fonctions convenables (ref. 8) 

-IX-2- La retombee frottee du fragment. 

Plusieurs techniques ont ete envisagdes ; la plus precise 
utilise un modele semi-analytique dont les performances en 
temps de calcul depassent celles de I'integrateur d'un facteur 
100 a 1000 (ref. 36, 13c). 

-X- L'EXPLOSION DU LANCEUR-APPROCHE 
PROBABILISTE 

Le programme SEDIA il s'organise commo suit: 
-1- assemblage du Lanceur, 
-2- calcul de I'energie liberee lors de I'explosion, 
-3- pour un fragment donne, calcul du cone 

d'ejection de ce fragment. 

-4- calcul de la direction d'ejection du fragment, 
-5- calcul de la vitesse d'ejection de ce fragment, 
-6- calcul des caracteristiques aerodynamiques du 

fragment (maitre-couple, coefficients aerodynamiques) 
-7- calcul de la trajectoire balistique du fragment. 

A partir de celui-ci, entierement deterministe (et rapide), 
nous avons developp6 un logiciel fonctiormant comme un 
programme de Monte-Carlo. Les variables selectionnees au 
hasard (en fonction d'une "nominale" ) sont les suivantes : 

- 6nergie liberee, 
- fragmentation, 
- emplacement des centres d'explosion, 
- vitesse d'ejection du fragment, 
- direction d'ejection du fragment, 
- produit (maitre-couple)*(coefficient de trainee). 

La fragmentation obeit en masse a une loi de repartition de 
type loi de Payman (ref. 14) dont les parametres sont a 
foumir par I'utilisateur. Les experiences (ref. 1, 2) ont 
montre que ce type de loi reflete assez bien la realite: la 
relation de Payman est : 

Log P = -cm 
oil P est la fraction de fragments dont la masse est superieure 
a m ; c est le parametre de fragmentation de Payman. La loi 
precedente peut etre "normalisee" en introduisant le 
parametre de Payman modifie c*, ayant comme expression 
c* = c / Mtotale (Mtotale etant la masse de la structure). 
La geomdtrie des fragments, en correlation avec cette masse, 
est issue du modele utilise pour le lanceur (SEDIA). Le 
scenario d'explosion est modelise N fois. A chaque tirage, 
un jeu de fragments (type Payman) couvrant I'ensemble du 
lanceur est ijecte. La trajectoire de ceux qui sont 
susceptibles d'approcher la cible est calculie jusqu'a ce qu'ils 
passent au plus pres de celle-ci, a xme distance d. Si d est 
inferieure a une "distance de capture" D, on considere que le 
fragment conceme a une probability non nulle (liee aux 
sections projet6es du fragment et de la cible) d'intercepter la 
cible (voir fig. 6). 

(>/Ac + >/Af )^ 

P = 2  
D^ 

Trajectoire 
cible 

Trajectoire 
fragment 

Fig. 6:  Probabilite d'impact 

Cela pennet de calculer la probabilite d'impact sur une cible, 
mobile ou fixe (pilote, batiment, avion). 
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-XI-  CONCLUSION 

Un logiciel d^terministe du type SEDIA ne peut avoir la 
pretention de modeliser completement un ph6nomene aussi 
complexe que I'explosion d'un lanceur. Cependant, avec une 
approche majorante, 11 a permis de determiner correctement 
une zone a haut risque au sol (validation avec I'explosion du 
Vol V36). 
Par ailleurs, la version rapide de SEDIA a permis un premier 
modele probabiliste, motivd par le besoin d'^valuation des 
risques auxquels s'expose le moyen de sauvegarde d'Hermfes. 
Notre objectif est d'^tendre cette 6tude k un module 
performant determinant la density probability d'itnpact ou de 
dommage au sol, ainsi qu'un mod&le suffisamment rapide 
pKJur fonctionner en temps reel. 

-REFERENCES- 

[I] W.E. BAKER, J.J. KULESZ, R.E. RICKER, R.L. 
BESSEY, P.S. WESTINE, V.B. PARR, G.A. OLDHAM : 
"Workbook for predicting pressure wave and fragment 
effects of exploding propellant tanks and gas storage 
vessels", NASA Report CR-134906,   1976. 
[2] W.E. BAKER. P.A. COX,  R.L. BESSEY, V.B. PARR : 
"Assembly and Analysis of Fragmentation Data   for Liquid 
propellant Vessels", NASA Report CR-134538,   1974. 
[3]  W.E. BAKER,  J.L  KULESZ,  R.E.  RICKER,  P.S. 
WESTINE, V.B. PARR, L.M. VARGAS, P.K. MOSELEY : 
"Workbook for Estimating effects of Accidental Explosions 
in Propellant Group Handling and Transport Systems", 
contract NAS3-20497.   1978. 
[4] R.L. BESSEY : " Fragments Velocities from Exploding 
Liquid  Propellant Tanks"  ;  The  shock   and  Vibration 
Bulletin. N°44, Aug 1974. 
[5] R.L. BESSEY, KULESZ J. J. : " Fragments Velocities 
from Bursting Cylindrical and Spherical Pressure Vessels " ; 
Southwest Research Institute - San Antonio, Texas. 
[6] W. H. BOGGS :  "Autoignition-A Liquid Propellant 
Explosive Potential Limiting Phenomena" 
[7]  F.X. Boisseaux, D.  Houdusse, R. Kent "Technical 
Evaluation of The Limits of The Hazardous Areas as to 
Projections"  - Twenty-second  DoD  Explosives  Safety 
Seminar - 1986, Anaheim-California. 
[8] M. CAMPS : "Logiciel SEDIA micro- vitesse d'^jection 
des fragments du corps central" Note CNES TE/IS/MS/MN- 
90.188 ; Juin 1990. 
[9] F. DESCLAUX : "Calcul de la vitesse d'ejection des 
fragments lors d'une explosion de lanceur"   Note technique 
CNES N°128 DCAF 02583   Septembre 90 
[10] F. DESCLAUX : "Ejection des fragments par le souffle" 
Note CNES TE/IS/MS/MN/017 7 Janvier 1991 
[II] F. DESCLAUX : "Introduction du vent dans PIAF" Note 
CNES TE/lS/MS/MN/353   15 Octobre 1990 
[12] J.  DONEA,  S.  GIULIANI,  J.P.  HALLEUX  :  "An 
arbitrary lagrangien-eulerien finite element method for 
transcient dynamic fluid-structure interactions". Computer 
Methods  in  Applied Mechanics  And  Enginineering 33 
(1982) 689-723. 
[13] M. ECK, M.MUKUNDA : "Predicting the velocity and 
azimut of fragments generated by the range destruction or 
random failure of rocket casings and tanckage". IAF-88- 
523. 
[14]   A.   J.   EEDFORD   "Scaling   of Fragmentation"   ; 
Materials Research Labs ; Report 624-March 1975. 

[15] E.A. FARBER : "Critical Mass of Cryogenic Rocket 
Propellants" 
[16] E.A. FARBER , J. M. DEESE : "A systematic Approach 
For The Analytical Analysis And Prediction Of The Yield 
From Liquid Propellant Explosions" . 
[17] E.A. FARBER, R. L. SAN MARTIN : "Studies And 
Analyses Of The Mixing Phenomena Of Liquid Propellants 
Leading To  A Yield-Time Relationship"  ; New   York 
Academy Of Sciences. Annals. 
[18] FLETCHER R.F.    "Liquid-Propellant Explosion" ; 
Journal of spacecraft and rocke: Vol 5. Octobre 1968 ; Page 
1227-1229. 
[19] A. HARTEN : "High resolution scheme for hyperbolic 
conservation laws"  Journal  Of Computational  Physics 
49,357-393 (1983). 
[20] O. HEUZE  "Contribution au calcul des caracteristiques 
detonation   de    substances    explosives   gazeuse    ou 
condens6es" Th^se de troisifeme cycle : ENSMA Poitiers. 
[21] G. E. JONES, J. E. KENNEDY, L. D. BERTHOLF : " 
Ballistics Calculations Of R. W. GURNEY".   Am. J. Phys. 
48(4), Apr. 1980. 
[22] J. E. KENNEDY : "Gumey Energy of Explosives : 
Estimation Of The Velocity And Impulse Imparted To Driven 
metal" ; SC-RR-70-790 ; Decembre 1970. 
[23] J. J. KULESZ. L. M. VARGAS . P.K. MOSELEY : 
"Prediction of Fragment Velocities and Trajectories"    ; 
Southwest Research Institute  ; San Antonio, Texas. 
[24] J. W.    KURY. H. C. HORNIG, E. L. LEE, J. L. 
McDONNEL.  D. L. ORNELLAS, M. FINGER, F. M. 
STRANGE, M. L. WILKINS  : "Metal Acceleration By 
Chemical Explosives"  ;  Proc.   Symp.   Detonation. 4th, 
Office of Naval Research, Rept ACR-126, pp 3-13. 
[25] F. LAPORTE : "Calcul des points d'impact: 

Presentation du module de PIAF" 
Note CNES TE/IS/MS/MN/045 13 Fevrier 1990 
[26] D.H. LEISTER, A.G. GIBBS, D.L. LESSOR : "A Study 
of Liquid Propellant Autoignition" contract N° NAS 10- 
8591 ; 1975. 
[27] M. LEMAITRE : "Hypothfese d'lnstabilite De 
Combustion d'Origine Chimique" Contrat CNES 74/1044, 
lot 38A 
[28] R. LOHNER :  "Adaptive remeshing for transcient 
problem with moving bodies" ; AIAA 88-373 6-CP. 
[29] S. MADSEN "Sriationning Report 1-12-88" Note CNES 
CT/DTI/MS/MN 
[30]MCCLESKEY: "Drag Coefficients for Irregular 

fragments" - Naval Surface Warfare Center. 
[31] H.N. PRESLES : communication personnelle. 
[32]   M.   ROUZE   "L'explosion  du   Lanceur  ARIANE- 
Description des Phenomfenes-Modeiisation" . Note CNES 
CT/DTI/MS/MN/108 ; Mars 1988. 
[33] M. ROUZE "Etude explosion ARIANE V-Eclatement au 
sol du P230 : domaine de retombee" . Note CNES 
CT/DTI/MS/MN/316 ; octobre 1988. 
[34] M. ROUZE, F. LAPORTE "The hazard of an explosion 
of the Ariane 5 launcher. The risks for the astronauts sitting 
on the ejector seat" ; Twenty-fourft DOD Explosives Safety 
Seminar 1990. 
[35] D.E. TAYLOR. C.F. PRICE : " Velocities of Fragments 
from Bursting Gas Reservoirs" ; Journal of engineering for 
industry. Vol. 43, Nov. 1971. 
[36] J. ZIEREP "Similarity Laws And Modeling" ; 
Gasdvnamics. Volume 2 ; Marcel Dekker, 1971. 



157 

LA SAUVEGARDE SOL ET SON IMPACT SUR LA CONCEPTION 
DES INSTALLATIONS DE LANCEMENT 

C. Tinturier 

Centre National d'Etudes Spatiales 

RESUME 

La conception d'un ensemble de lancement doit 
prendre en compte les contraintes de la Sauvegarde 
des personnes et des biens, des I'origine des etudes. 
Les etudes de danger sont effectuees a partir des 
caracteristiques du lanceur et de ses specifications 
preliminaires de mise en oeuvre, en considerant les 
risques d'accident encourus au cours de chacune des 
operations et de leur probabilite d'occurren- 
ce.L'implantation generate de I'ensemble de lance- 
ment est conditionne par revaluation des dangers 
presentes par chacun des ouvrages qui le constitue, 
vis a vis des autres. L'objectif final est d'optimiser au 
mieux cette implantation, pour obtenir une efiicacite 
maximale des equipes operationnelles tout en 
respectant les regies de securite du personnel et la 
protection du materiel. La concep-tion de chaque 
ouvrage obeit aux memes regies de base et doit etre 
envisagee avec le meme objectif d'optimisation. 
Mots clef : Conception d'un ensemble de lance- 
ment, Contraintes de Sauvegarde, Optimisation de la 
mise en oeuvre operationnelle. Protection des biens. 

-^ 

i   mi 

Fig. 1 : Ensemble de Lancement Diamant 

1 - GENERALITES : APPROCHE DU 
PROBLEME 

La preparation et la realisation d'un lancement ont 
toujours ete considerees comme une suite 
d'operations dangereuses, susceptibles en cas de 
maffonctionnement ou d'erreur dans la mise en 
oeuvre, d'entrainer des accidents sur le personnel ou 
des destructions sur les installations. 
La Sauvegarde des personnes et des biens a done 
toujours ete prise en compte dans la conception des 
installations de lancement, mais, comme toute 
activite de protection a vu evoluer de fagon 
considerable les valeurs de reference, revaluation 
des risques encourus et les moyens pour les reduire. 
L'impact de la securite, sur la conception et son 
evolution, peut se mesurer en examinant les 
differences existant entre un ensemble de lancement 
comme celui de Diamant et la conception retenue 
pour un ensemble modeme du type ELA3. 
Evidemment, les lanceurs ne sont plus les memes, en 
taille, en propergols utilises. De plus, les procedures 
operationnelles se sont automatisees mais aussi 
complexifiees. 
II n'empeche que la conception retenue il y 25 ans, 
pour un ensemble tel que celui de Diamant, ne 
pourrait plus etre adoptee aujourd'hui, malgre le 
caractere efficace, commode et optimise qu'elle 
pourrait encore offrir, mais que les regies de securite 
des personnes rendraient totalement inadaptees 
aujourd'hui. 

Cette evolution a ete progressive, s'est enrichie du 
retour d'experience des accidents vecus, mais aussi 
de notions beaucoup plus strictes sur la protection 
des personnels, voire des populations. 

2- RISQUES PRESENTES PAR UN ENSEMBLE 
DE LANCEMENT 

11 est evident que le risque majeur presente par un 
ensemble de preparation et de lancement est celui 
presente par le lanceur et sa charge utile, en fonction 
de la nature de ses propergols (a poudre ou a 
liquides) et du stade de preparation du lanceur en 
cours de campagne (pleins en ergols liquides). 
II faut toutefois y aiouter les risques generes par les 
stockages ergols, les moyens de transfert de ces 
ergols, des capacites de gaz sous pression et la 
manutention d elements plus ou moins lourds ou 
dangereux (propulseurs a poudre par exemple). 
S'y ajoute les risques classiques encourus sur toute 
installation industrielle conventionnelle lies a la 
manutention, au transport et aux systemes de 
distributions electriques. 
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L'objectif de reduire le cout d'une campagne de 
lancement conduit tout naturellement a reduire la 
duree globale de cette campagne entre le moment ou 
le lanceur arrive en elements discrets sur I'ensemble 
de lancement et le moment de sa chronologie finale. 
11 est evident que la mise en parallele du maximum 
d'operations, realisees de fa^on plus ou moins 
independantes les unes des autres, est un objectif 
recherche, permettant aussi d'assurer la meilleure 
occupation des equipes. 
Cet objectif est en pratique souvent contrarie par le 
respect des regies de sauvegarde qui conduisent, en 
fonction des risques encourus, a limiter le nombre 
des individus impliques dans chaque operation et de 
limiter leur temps d exposition au danger. 
Le concepteur va done devoir preserver l'objectif de 
reduire les temps d'operations tout en assurant une 
securite maximale sur le personnel. I'impact de la 
sauvegarde sur la conception des installations 
apparait ici tres clairement. 

3 - APPROCHE FIABILISTE DES RISQUES 
ENCOURUS 

La conception d'un ensemble de lancement passe 
des I'abord par une approche, la plus claire possible, 
du lanceur et de sa mise en oeuvre. 
A chaque stade de sa preparation, chaque element 
du lanceur presente un risque propre. Lors de son 
controle   et   de   son   integration,   il   existe   des 
possibilites de defaillances specifiques. 
Une analyse preliminaire des risques de defaillance 
doit etre effectuee, faisant apparaitre aux differents 
stades de la preparation, les risques potentiels pour 
le personnel. 
C'est  ainsi  que  pour ARIANE5,  nous   avons  pu 
decomposer les operations en une serie de sequences 
presentant chacune un certain nombre d'operations 
a risque, mettant en jeu la securite. 
Chaque   operation   dangereuse   a   ete   identifiee, 
afFectee d'une valeur d'occurrence estimee dans un 
premier   temps,   validee   par   le   calcul   dans   un 
deuxieme temps, ce qui a conduit a evaluer un niveau 
de risque  admissible  pour chaque  operateur,  par 
campagne. 
De cette approche a decoule un type de conception 
de   rELA3,   qui   permet   d'assurer  une   limitation 
raisonnable  du  risque,  le  maintien  d'activites  en 
parallele et une adaptation optimale aux differents 
type d'operations a realiser. 
Cette   approche   nous   eloigne   fortement   de   la 
conception d'un pas de tir tel que celui de Diamant, 
ou I'aspect convivial et la commodite operationnelle 
avaient ete recherches, avant tout, comme moyen de 
simplifier la mise en oeuvre. 
L'approche choisie par ELA3 a evidemment entraine 
des contraintes, dont celle d'eloigner les principaux 
centres d'activites. 

4 - IMPACT SUR LA CONCEPTION D'UN 
ENSEMBLE DE LANCEMENT 

Le plan de deploiement du lanceur, la prise en 
compte des aspects de sauvegarde, conduisent done 
a dennir le nombre de batiments independants et les 
fonctions a assurer dans chacun d'entre eux. 
L'etude du plan de masse a une importance 
particuHere, ou interviennent en priorite : 

- les   distances   minimales   a   respecter   entre 
batiments, 

- les     conditions     meteorologiques     du     site 
d'implantation. 

II s'agit ici de ne considerer que les aspects 
"securite" du probleme, la conception du plan de 
masse etant regie par bien d'autres considerations, 
moins fondamentales. 
Chaque batiment doit etre considerc comme site 
"agresse" ou site "agresseur" ce qui se traduit par 
une etude preliminaire de securite. 

Fa 

Dans le cas particulier de I'ELAS, l'etude 
preliminaire de securite et I'analyse du plan de 
deploiement ont fait apparaitre la necessite de 
disposer de cinq sites independants d'activites, a 
savoir: 

- un Batiment d'lntegration des Propulseurs a 
Poudre, 

- un      Batiment      d'lntegration     Lanceur     : 
preparation du composite inferieur d'AR5, 

- un Batiment d'Assemblage Final lanceur et 
C.U. et de preparation du composite superieur, 

- une Zone de Lancement, 
- un Centre De Lancement protege contre la 

retombee d'elements lourds du lanceur en cas 
de destruction. 

Des moyens mobiles relient les batiments de 
preparation entre eux et la zone de lancement, 
oermettant ainsi de transferer les elements du 
.anceur ou le lanceur lui-meme d'un site a I'autre. 
Les distances minimales entre batiment ont ete 
calculees en fonction du risque maximal encouru par 
le personnel en cas d'explosion du lanceur ou 
d'inflammation des propulseurs a poudre. 
Enfin, en fonction des conditions de vents dominants 
en Guyane, I'implantation relative des batiments 
permet d'eviter de mettre un batiment quelconque 
sous le vent (et done dans les emanations toxiques 
eventuelles) d'un autre batiment. 

5 - IMPACT SUR LA CONCEPTION D'UN 
BATIMENT DE PREPARATION 
DES PROPULSEURS A POUDRE 

Dans    I'afTectation    des    activites    du    plan    de 
deploiement   d'ARIANE   5,   une   suite   de   taches 
importantes   s'effectue   pour  preparer,   integrer  et 
controler les propulseurs a poudre (E.A.P. 230t de 
poudre). 
Le caractere dangereux de ces operations est evident. 
II   s'aeit   globalement   de   revoir  les   segments   de 
propulseurs en provenance de I'Usine de Propergols 
de Guyane, de les controler, d'integrer la tuyere, de 
mettre les segments en ligne de vol, de les assembler, 
puis de les equiper de leur materiels electriques et 
enfin d'effectuer le controle global. 
L'ensemble de ces operations doit etre effectue dans 
un delai assez court, de I'ordre de 2 mois pour un 
couple d'EAP et ceci suppose, evidemment, la mise 
en parallele de certaines operations. 
Les regies de securite pyrotechnique ont conduit a 
concevoir le batiment en zones independantes, selon 
les criteres suivants : 

- separer les locaux pyrotechniques proprement 
dits des locaux de servitude, 

- separer les locaux pyrotechniques entre eux en 
les equipant de cloisons et de portes coupe-feu, 
de parois fusibles vers I'exterieur, d'issues de 
secours et de systeme d'alerte generale 
d'evacuation. 

Les materiaux combustibles ont ete prohibes, les sols 
sont conducteurs sur les aires de travail. 
Les ponts roulants effectuant des manutentions 
verticales des segments ont ete fiabilises, en 
particulier par I'adoption d'une chaine de levage dite 
fermee (ce systeme limitant les risques de chute en 
cas de defaillance mecanique du pont). 
Par ailleurs, les manutentions verticales ont ete 
minimisees, au maximum, par I'utilisation, pour 
deplacer les elements pyrotechniques, de systemes a 
coussins d'air (deplacement horizontal des charges 
dangereuses). 
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Enfm, le passage en li|ne de vol des segments est 
effectue, non pas a I'aide de ponts roulants, mais 
d'un basculeur fixe, beaucoup plus sur dans son 
utilisation. 
L'ensemble de ces mesures a pcrmis de n'envisager, 
comme    scenario    d'accident   maximal,    que    la 
combustion   accidentelle   d'un   segment,   les   cas 
d'explosion ou d'auto-propulsion ctant couverts par 
les mesures preventives enumerees ci-dessus. 
II est clair que dans le cas de cette installation, la 
prevention et la sauvegarde des personnes ont un role 
tout a fait majeur, qui pour assurer cependant un 
rythme   de   production   sufFisant,   a   du   etre   tres 
optimise 
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6 - DOSSIER DE SECURITE 

L'ensemble des mesures de protection doit etre 
justifie vis a vis des autorites fran^aises, et c'est dans 
ce but que doit etre redige un dossier de securite 
concernant l'ensemble de lancement. 
Son contenu nous parait bien resumer l'ensemble des 
etudes necessaires et des mesures prises pour assurer 
la sauvegarde d'un site; 

- Etude des dangers 

Elle permet d'evaluer I'impact d'une situation 
accidentelle sur I'environnement. Elle evalue les 
causes et les effets de I'accident. 

- Etude d'impact 

Elle permet d'etudier I'impact sur I'environnement 
en situation normale, les consequences des rejets 
toxiques (fumees par exemple), d\i bruit... 

- Etude de securite d'exploitation 

C'est I'analyse des procedures, Fexamen des 
moyens mis en oeuvre en personnel et en materiel. 

L'ensemble de ces etudes conduit a proposer des 
mesures preventives, pour reduire les risques a un 
niveau acceptable, en agissant sur la conception 
^enerale et detaillee des installations et de leurs 
equipements. De meme, I'adaptation des procedures 
est egalement etudiee dans ce but. 
Bien entendu, ce dossier de securite est un dossier 
evolutif, enrichi au fur et a mesure de I'avancement 
du projet. 

7 - CONCLUSION 

Ainsi que le montre I'exemple des etudes effectuees sur 
le site ELA3, la sauvegarde joue desormais un role 
determinant sur la conception, par les contraintes 
qu'elle apporte. 
11 est evident que la sauvegarde n'est pas une science 
vraiment cxacte, bien que Papproche fiabiliste qui en 
est effectuee, maintenant, permet d'evaluer de fagon 
plus claire, les risques encourus et d'en minimiser les 
consequences. 
C'est aussi une science evolutive, liee a certains criteres 
de valeurs, dont I'importance meme varie d'une 
legislation a I'autre. Meme entre pays de meme niveau 
technologique, I'appreciation de certains risques est 
differente : on peut citer, a ce propos, les differences 
entre^ I'application de la surete pyrotcchnique effectuee 
aux Etats Unis et en France. 
Toute technique nouvelle presente parfois une 
application a nsques. Les techniques utilisees sur les 
lanceurs presentent cette caracteristique. Le but de 
i'ingenieur concepteur et de I'ingenieur de sauvegarde 
est de tenter de concilier des objectifs parfois 
divergents pour rendre efficace et sure la mise en 
oeuvre des techniques de lancement. 

Fig. Batiment d'Integration Propulseurs 
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FLIGHT SAFETY SYSTEMS FOR THE H-n LAUNCH VEHICLES 

Mori. S Ishida & T Sato 

NASDA, Tokyo, Japan 

ABSTRACT 

The H-n rocket, Japan's new expendable launch 
vehicle, is now being developed by NASDA (National 
Space Development Agency of Japan) and is to be 
operational in 1993. This study describes the fun- 
damental policies of flight safety practiced by 
NASDA and newly developed flight safety systems for 
the H-n rocket. Due to limited land space in Japan, 
the flight safety immediately following the lift-off 
is very important considerati on. . Launch Site, RCC 
(Range Control Center) and other facilities are 
being built in new locations. In addition, construc- 
tion of the Flight Safety Systems for the H-n 
rocket is taking place in RCC. Computers and dis- 
plays are being renewed for Flight Safety Observa- 
tion Systems. Communication systems are also being 
reconstructed using optical LAN system. 

Keywords: Flight Safety Systems, H-n rocket. Range 
Control Center, Optical Local Area Network. 

1. INTRODUCTION 

During the past twenty years, NASDA has launched 15 
N-series vehicles and 7 H-I vehicles at the Osaki 
site in the Tanegashima Space Center. Two more H-I 
vehicles are expected to be launched at the same 
site. To meet the needs for future space ac- 
tivities, NASDA is now developing H-n vehicles, the 
first launch of which is scheduled in 1993. The com- 
pleted H-n rocket launch complex, the Yoshinobu 
site, is located east of the Osaki site in the 
Tanegashima Space Center. 

N- I , N-n and H-I vehicles employ the same main 
engines MB-3, the propellants of which are LOX and 
RJ-1, in the first stages. When the N-n vehicle 
replaced the N-I , the tanks of the first stage were 
extended and the number of the Strap-on Solid 
Boosters was increased from three to nine. The upper 
stages were replaced for both the N-U and the H-I . 
From the viewpoint of the launch safety, however, 
there were not great changes in the configurations 
of N-I,N-n and H-I as shown in Fig.l. The H-n 
launch vehicle, employing L0X/LH2 in the first 
stage, weighs almost twice as much as the H-I on 
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Fig.1    Launch Vehicles  in NASDA 
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the ground, and has quite different configurations 
from its predecessors. Consequently we must recon- 
sider the safety standards for the H-II vehicle. 

The N-series rockets and the H- I rocket were 
developed based on the U.S. Delta rocket technology 
which were transferred through intergovernmental 
agreements. The concept of the safety for these 
vehicles was also introduced from the Eastern Test 
Range of the U.S., where a launch site of the Delta 
vehicle is located. The range safety policies in 
the ETR are described in detail in reference 3), 
regarding flight termination system, tracking aid, 
surveillance, flight plan approval, data require- 
ments, flight termination action, etc. The fun- 
damental policies of safety for launching vehicles 
in NASDA closely follows those of the ETR. However 
the systems are obliged to differ in some ways be- 
cause of differences in geography of the site, al- 
location of tracking stations and jurisdiction of 
facilities. NASDA has been searching for an ap- 
propriate form of flight safety systems by examining 
the past launching of previous vehicles, and is 
now establishing its own flight safety systems using 
new facilities and equipments. 

2. BASES OF FLIGHT SAFETY FOE TOE D-n ROCKET 

Safety operations for launching vehicles in NASDA is 
called "launch safety" and divided into "ground 
safety" and "flight safety". The ground safety 
deals with the safety of ground operations of 
vehicles before lift-off. The flight safety deals 
with the prevention of disaster to the persons and 
facilities on the ground by the accident of flying 
vehicles. Launch Safety Office of Launch Operation 
Department is responsible for both ground safety and 
flight safety in NASDA under the control of the 
Space Activity Commission. This paper describes 
flight safety aspects of the H-II vehicles, which 
are now investigated in NASDA. 

The H-n vehicle employs main engines with LOX/ LH2 
as propellants both for the first and the second 
stages. Thus for the accidents we have to consider 
explosion overpressure and flying debris, but not 
toxic effects of the propellants. 

2.1 Safety in the Neighborhood of the Launch Pad 

The uprange of the Tanegashiraa Space Center is 
rather limited because of residential areas sur- 
rounding it. Accordingly, for the protection of 
area residents, special attention has to be made for 
the flight safety immediately following the lift- 
off. The Yoshinobu site has been constructed at the 
furthest east part of the Tanegashima Space Center, 
so that an appropriate arrangement for the launch 
safety can be made. 

The region of three km radius from Yoshinobu site is 
to be taken as the caution area for the launch of 
the H-n. In this area no persons are permitted to 
stay for the launch except those who are protected 
by refuges from explosion overpressure, and debris 
of vehicles in the accidents. 

The locations of facilities where persons remain 
during the launch are shown in Fig.2. Launch Con- 
trol Building for the H-n , located close to the 
launch site, is reinforced against explosion over- 
pressure and falling debris. Present RCC which com- 
prises functions of the command center, the range 
operation and the flight safety is located inside 
this region and has reinforced structure against the 
accident of the H- I .  For the H-n  vehicle. 

Caution .Irea for the H-ll Rocket 

Ist Optical Trac!(ing Stand 

Launch Controi Buildin 

i' Yoshinobu   (H-II) 
nch  CoiHplejt 

liange  Cont 

2nd  Optical   Tracit 

Takesaki   Obs 

Fig.2  Caution Area for the H-n Vehicle 

however, a new RCC is to be constructed outside the 
caution area with the same functions. Security 
Management Center, Nakanoyama Telemeter Station and 
1st Optical Tracking Stand are to be operated with 
restricted persons and have shelters for refuge in 
the case of accident. 

Therefore any accident of launching vehicles will 
not cause vital human disaster in the neighborhood 
of the launch pad, if the Flight Safety Systems work 
well to control falling debris inside the caution 
area. 

A corridor extending to the ocean from the pad is 
defined as "caution area on the sea" for the current 
launches. This caution area on the sea includes the 
impact area of Strap-on Boosters at the end of it. 
A marine observation radar and several ships are 
used to watch other ships not to enter the area at 
the time of a launch. An area with almost the same 
distance from the pad will be taken as "caution area 
on the sea" for the launch of H-II vehicles, though 
no jettisoned stages impact in this area. 

2.2 Flight Safety for the Eeiote Downrange 

Tanegashima Space Center is located in the south- 

eastern part of Tanegashima Island facing the 
Pacific Ocean. This location provides a long 
downrange outside of the continents. A typical 
trajectory of the H-H vehicle for the launch of a 
geosynchronous satellite is shown in Fig.3. The 
most part of the plot of vehicle's impact point lies 
on the Pacific Ocean for the launch froB the 
Tanegashima Space Center. Consequently the prob- 
ability that a debris of a vehicle hits a person, or 
damages facilities on a foreign continent is very 
low. 
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Fig. 3 Typical Trajectory of the H-n Vehicle (GEO Mission) 

On the other hand the limited locations of radar 
sites on the ocean restrict tracking of the vehicle 
by multiple radars. In addition to the radar infor- 
mation, outputs of the inertial guidance computer 
delivered by telemeter are used to determine the 
position of the vehicle for the compensation of ac- 
curacy and reliability. In order to detect abnor- 
malities of the inertial guidance system, we watch 
the behavior of the vehicle utilizing the Telemetry 
Data Observation System. 

3. RENEWAL PLAN OF FLIGHT SAFETY SYSTEMS 

ments for the H-n rocket. A special merit of the 
renewed system is that we can reduce the cost of 
maintenance markedly. 

3.1 Systei Structure 

A pair of general purpose computers have been used 
for the real time flight safety operations. These 
computers are to be replaced by a pair of minicom- 
puters and engineering work stations for the benefit 
of maintenance. Recent development of computers has 
enabled to keep the same level of performance with a 
far less maintenance cost. 

The ROC is being fitted with the renewed flight 
safety systems that will better enable the 
Tanegashima Space Center to meet the safety require- 

The renewed flight safety systems consist of the 
Flight Path Observation System, the Telemetry Data 
Observation System, the Skyscreen, the Flight Ter- 
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Fig. 4 Schematic Diagram of Flight Safety Observation System 
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Fig.5 Surplus Angle of Vertical Plane Position Chart 
for an Intermediate Impact Limit Lines 

mination Command Console and the Training Data Gen- 
erating Device. These systems are redundant except 
the last one. The scheme of signal flow is shown in 
Fig.4. 

Both the present and the renewed systems will be 
operated in parallel in the last mission of the H-I 
vehicle. 

3.2 Flight Path Observation System 

A minicomputer installed with three CPU's in the 
Flight Path Observation System, processes radar 
tracking data, optical tracking data and outputs of 
onboard guidance computer which are obtained through 
the data interface unit, and it drives a 2400x2180 
dot color raster scan monitor to provide destruct 
criteria. 
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Fig. 6  Display of the Telemetry Data Observation Systeu 
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Destruct criteria for the flight safety in the 
neighborhood of the launch pad are displayed on ver- 
tical plane present position charts, and destruct 
criteria for the flight safety in the remote 
downrange are displayed on downrange impact pre- 
dictor charts. The concepts of these criteria are 
described in Ref. 3. 

In the caution area there are several facilities 
which are evacuated when a vehicle is launched. In 
order to reduce the damage of these facilities due 
to falling debris of erroneous vehicles, we use a 
display of surplus angle of vertical plane present 
position chart as shown in Fig.5, which is con- 
structed for an intermediate impact limit line lo- 
cated at the distance of 2 km from the launch pad. 
This criterion shortens the period in which only the 
Skyscreens act to make decision to terminate the 
flight. 

3.3 Teleietry Data Observation Systei 

The Telemetry Data Observation System utilizes an 
engineering work station. It obtains telemeter data 
through the same data interface unit and displays 
vehicle attitude, guidance command and chamber pres- 
sure of engines in graphics on a 1000x1200 dot 
monitor. An example of the display is shown in 
Fig.6. The director of flight safety in NASDA is 
required to know well the methods of the guidance 
and control used for the vehicle and to have a quick 
understanding of the vehicle behavior from this dis- 
play. 

3. 4 Skyscreen 

A skyscreen is a sort of wooden frame on which 
wires expressing nominal and ± 3 IT flight paths are 
stretched as shown in Fig. 7. A personnel peeps the 
flight of a vehicle through the skyscreen and calls 
the flight safety director, if the vehicle crosses 
the ±3(7 lines. The skyscreens are the primary 
means of watching a vehicle before Flight Path Ob- 
servation System begins to work, and will be located 
at two points of the Tanegashima Space Center. The 
nominal and +3(7 lines for each skyscreen are made 
in the process of training data construction in the 
flight safety analysis. 

3.5 Flight Safety Training Systei 

Launch opportunities in the Tanegashima Space Center 
are limited due to the agreement wi.th fishermen. 
Flight safety personnel cannot get skilled in the 
operations through actual launches. Thus a training 
system is required to give personnel simulated ex- 
perience of flight safety operations. 

The flight safety training data which are applied to 
the Flight Path Observation System and the Telemetry 
Data Observation System arfe calculated beforehand in 
the flight safety analysis, assuming accidental 
cases based on the investigation of the failure mode 
effect analysis of the vehicle. The Training Data 
Generating Device memorizes the data in the form of 
tracking information on a magnetic disk in advance. 
In the training it provides these data to each com- 
puters so that the same kind of graphics with an ac- 
tual launch are displayed. 

The training data for the Skyscreens are calculated 
at the same time in the above flight safety analysis 
and memorized in floppy disks. Two personal com- 
puters with these disks as inputs generate simulated 
graphic images for two Skyscreens on each display 
(Fig.8). 

The training can be given to all the personnels of 
the flight safety, in a similar manner to the actual 
launch with the switching of all systems 
synchronized. 

3.6 Flight Safety Analysis 

Flight safety analysis comprises destruct criteria 
synthesis, launch hazard analysis and training data 
production in the preparation for flight safety 
operation. A general purpose computer has been used 
for this analysis.  For the launch of the H-n 

t= 20 

Fig. 7 Skyscreen 

t= 10 

Fig. 8 Graphic Display of Skyscreen Training System 
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Table  1     Specification  for   ttie Optical   Local   Area 

Network 

ar  Slation 

racking & 
si tion  Station 

ace  Center 

Third  Optical   Tracking Stand 

Fig. 9    Allocation of Tracking Systems 

vehicles, however, we are going to use an engineer- 

ing work station which is specialized for this pur- 

pose. Accordingly the system of programs for this 

analysis   is  rearranged. 

4.   TRACKING  SYSTEMS AND  COMMUNICATIONS 

Tracking systems which are used for the flight 

safety are composed of Radar Tracking System, 
Telemetry Tracking System and Optical Tracking Sys- 

tem. Locations of these systems are partly shown in 
Fig. 2  and  Fig. 3  and others  are  in  Fig. 9. 

4.1 Radar Tracking System 

Two radar transponders in 5.4 and 5.5 GHz are 
carried on the H-n vehicle. There are three radar 
tracking stations, two in Tanegashiraa (Nogi and 
Uchugaoka) and one in Ogasawara Island. They have 
Cassegrain antennas each of which is composed of a 
main reflector of diameter 5.4 m and a subrefrector 
of diameter 0. 6 m. 

4.2 Telemetry Tracking System 

The H-n vehicle has four rocket telemetry transmit- 
ters, one in 2290 MHz band, two in 290 MHz band and 
one in 12.4 GHz. The first transmitter will be 
used in all missions. Others are used only in the 
test flight phase. There are four telemetry receiv- 
ing stations, two in Tanegashima Island (Nakanoyama 
and Masuda), one in Ogasawara and one in Christmas 

Coimuni cation 
Ci rcu i t 

Optical Cable 

Data Rate 

Access 

Node Interval 

Optical Dual Loop 

Gl/SM 

98. 304 Mbps 

Time Division Multiplle Access 

15 km/Node 

Island. Each telemeter station installs a 
monopu 1 se-tracking parabola antenna of diameter 10 
m. 

4.3 Optical Tracking System 

There are three optical tracking stands in 

Tanegashima Island. Each stand is equipped with a 

cinetheodo 1 ite, an ITV camera and a high speed 

camera. The data acquired by the cinetheodol ite are 

used as back-up information to determine the posi- 

tion of a rocket in the early phase of the flight. 

High speed cameras and ITV cameras are used for 

recording the behavior of a rocket. Two of the cur- 

rent optical tracking stands are too close to the 

launch pad and are going to be moved near the bound- 

ary  of   the  caution  area  for   the  H-n    launches. 

4.4 Communication System 

Data and voice signals from tracking stations out- 
side the Tanegashima Space Center are delivered by 
commercial communication network and partly by 
private microwave system. In Tanegashima Space Cen- 
ter metal cables have been used in the present sys- 
tem. For the age of the H-n vehicles, however, all 
the signals in the Tanegashima Space Center are to 
be delivered through optical local area network 
which is now being installed.  The general outline 

of specification for the optical local area network 
i s shown i n Table 1. 

6. CONCLUSION 

Some of facilities used for the launch of H-n 
vehicles have been already built and some are now in 
construction for the safety reasons. Flight Safety 
Systems are going to be renewed utilizing the recent 
developing electronics. These arrangements will 
better enable the Tanegashima Space Center to meet 
the flight safety requirements for the H-n rocket. 
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LA FONCTION RECEPTACLE: 
DU BATIMENT D'ESSAIS ET DE MESURES "HENRI POINCARE" 

AU BATIMENT D'ESSAIS ET DE MESURES "MONGE 

Yves TANGUY 

Direction des Missiles et de I'Espace 
(Groupe Naval d'Essais et de Mesures) 

RESUME 

Conjointement a la creation du Centre d'Essais des Landes, la 
France s'est dotee, en 1968, d'un batiment d'essais et de 
mesures, le "HENRI POINCARE". 
Ce batiment se positionne au receptacle et assure I'ensemble 
de I'acquisition des mesures pendant la phase terminale du vol 
des missiles balistiques. 
L'evolution de la demande de mesures sur les missiles futurs 
necessitait le developpement de moyens plus puissants, de 
technologic plus r6cente mais aussi plus volumineux qui ne 
pouvaient etre implantes sur le "HENRI POINCARE". 
Le "MONGE" sera le nouveau batiment de mesures construit 
pour la DGA par les Chantiers de I'Atlantique. 
11 sera equipe, des 1992, d'un dispositif general de mesures 
performant comprenant des  radars,  des  moyens  de 
telemesures, d'optique, une station de meteo-aerologie. 
Toutes  ces   capacites   lui  permettront  de  participer 
efficacement a des missions militaires ou civiles. 

Mots cles : Batiment d'essais et de mesures, receptacle, 
champs de tirs, radars, telemesures, aerologie. 

1. LA FONCTION RECEPTACLE 

Un missile experimental tire depuis un sous-marin lanceur 
d'engins, en plongee au large du Centre d'Essais des Landes 
(CEL), au sud de Bordeaux, va etre pris en charge par les 
moyens de trajectographie radars et optiques, les stations de 
reception de telemesures, et celles de telecommande de 
destruction. 
Ce champ de tir franjais, ouvert sur I'Atlantique, assure en 
premier lieu le suivi de la phase propulsee grace a ses stations 
reparties en metropole a Biscarrosse, Hourtin et Quimper : si 
le missile presentait le moindre risque pour les persormes ou 
les biens, il serait immediatement detruit. 
En fin de phase propulsee, le missile met a poste les ogives et 
les aides a la penetration avant leur vol balistique : les 
moyens du CEL continuent a assurer les mesures jusqu'a ce 
que les corps en vol passant au-dessous de son horizon 
radioelectrique. 

Au-dela, c'est le role du receptacle... 

En effet, dans notre jargon, le receptacle ne designe pas 
seulement la zone des impacts mais aussi les moyens 
necessaires, places au voisinage de cette zone, aptes a suivre 

la fin de la phase balistique et la totalite de la phase terminale 
des trajectoires, depuis la rentree des objets balistiques dans 
I'atmosphere jusqu'aux impacts en mer. 
Et a defaut d'ile ou d'atolls bien situes en Atlantique pour y 
installer des moyens de mesures (les Etats-Unis utUisent a cet 
effet I'atoll de Kwajalein dans le Pacifique), la France s'est dotee 
depuis 1968 d'un batiment d'essais et de mesures : le "HENRI 
POINCARE" 

2. LE BATIMENT D'ESSAIS ET DE MESURES 
"HENRI POINCARE" 

2.1. Historique 
Avant de devenir batiment d'essais et de mesures, mis en oeuvre 
par la Marine Nationale au profit de la Direction des MissUes et 
de I'Espace (DME), le "HENRI POINCARE" a vecu une autre 
vie... 

Ex-petrolier italien du nom de "MAINA MORASSO", construit 
en 1960, il a ete achete en 1964 par la Delegation Generale pour 
I'Armement (DGA) et refondu par I'Arsenal de Brest entre 1965 
et 1968. 
Long de 180 metres, large de 22 metres, possedant une 
propulsion a vapeur de 10 OOOCV, il n'etait equipe au debut de 
son activite operationnelle que d'un radar BEARN, d'un aerien 
de telemesures et de moyens optiques. 
Ces moyens etaient alors sutfisants pour I'experimentation des 
missiles mono-ogives Ml et SI qui ne comportaient qu'un 
repondeur et une charne de telemesures. 
11 a subi 4 modernisations au cours de ses 23 ans d'histoire pour 
suivre revolution des techniques mais surtout pour repondre 
aux besoins de mesures sur des missiles toujours plus 
performants. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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2.2. Les missions 
Le "HENRI POINCARE" assure aujourd'hui les missions 

suiv antes : 

□ La sauvegarde de la zone de rentree, grace a son radar de 
veille, a des helicopteres embarqucs (Super-Frelon ou 
Alouette HI) ou a des Atlantic qui le rejoignent au receptacle. 

□ La reception des telemesures. 

□ La trajectographie en phase balistique et en rentree, en 
mode echo de peau ou repondeur. 

□ L'analyse radioelectrique des corps en vol, c'est-a-dire la 
determination de leur matrice de retrodiffusion. Cette 
fonction est remplie par les radars SAVOIE (bande P), 
STRATUS (bande L) et GASCOGNE (bande C). 

□ Le rayoimement optronique des corps en phase de rentree 
mesure grace aux cameras image et video, aux radiometres 
infrarouges montes sur la Tourelle Porte Instrument Optiques. 

□ La caracterisation de I'atmosphere (densite - vent - 
hygrometrie) dans la zone de rentree grace a : 

• des sondes portees sous ballons jusqu'a 35 km d'altitude, 
• des fusees sondes ARCAS et surtout depuis deux ans, 
grace a un LIDAR qui mesure la densite de I'air dans la 
haute atmosphere entre 30 et 100 km d'altitude. 

3. L' EVOLUTION NECESSAIRE 

Le "HENRI POINCARE" a pris part avec efficacite a plus de 
130 tirs balistiques et participe avec le CEL a la mise au point 
et au maintien de la credibilite de notre force de dissuasion : il 
a permis de verifier les performances des missiles et des tetes 
nucleaires en matiere de precision done d'efficacite terminale 
et d'aptitude a la penetration des defenses adverses. 

Mais les moyens du "HENRI POINCARE" ne seront plus au 
niveau suffisant pour les programmes balistiques futurs, dont 
le M45 qui equipera le SNLE de nouvelle generation. En 
effet : 
• par rapport aux programmes actuels, les essais en vol des 
programmes futurs se caracteriseront par Taugmentation du 
nombre d'objets a suivre, la forte diminution des signatures 
radioelectriques et infrarouges, la reduction du volume 
disponible dans les objets, ce qui rendra difficile voire 
impossible I'implantation des aides a I'experimentation ou des 
equipements d'essais que sont les repondeurs radars et les 
emetteurs de telemesures. 
• de plus, le developpement de moyens de detection ABM 
plus performants dans les defenses adverses requiert des 
moyens experimentaux de niveau comparable pour verifier 
les capacites de penetration de nos corteges balistiques. 

Tout ceci necessitait le developpement de nouveaux radars, 
dormant une grande finesse de discrimination, mettant en jeu 
de fortes puissances et 6quipes d'antennes de grandes 
dimensions. Le nombre, les dimensions et le poids de tels 
radars rendaient impossibles leur installation sur le "HENRI 
POINCARE" qui, par ailleurs, compte tenu de la vetuste de la 
partie flotteur, aurait du etre retire prochainement du service. 

4. LE BATIMENT D'ESSAIS ET DE MESURES 
"MONGE" 

Ces criteres de choix ont amene la DGA, en 1987, a decider 
le lancement du "programme" de renouvellement des moyens 
d'essais au receptacle et a construrre un nouveau B.E.M., le 
"MONGE". 
Ce prograrmne, conduit par la DME, s'appuie sur la Direction 
des Constructions Navales (DCN) pour la partie navire, et 
sur le Centre Technique des Moyens d'Essais (CTME) 
dependant de la DRET pour la partie dispositif de mesures. 

:**:s; 

1.1. L. 
Construit a Saint-Nazaire par les Chantiers de I'Atlantique, le 
"MONGE" est un batiment de 225 metres de long (45 metres de 
plus que le "HENRI POINCARE"), de 24 metres de large ; il a 
un tirant d'eau de 7,7 metres. Avec un deplacement de 
21 000 tonnes, sensiblement equivalent a celui du "HENRI 
POINCARE", il est le plus gros batiment de la Marine 
Nationale, apres les Porte-Avions. 
Propulse par deux moteurs diesels semi-rapides de 4 500 CV 
chacun, equipe d'une helice a pales orientables, sa vitesse 
maximale est de 16 noeuds. 
Six diesels  alternateurs fournissent    7 200 kW pour 
I'alimentation des moyens techniques. 
Un systeme de stabilisation permet de reduire les mouvements 
de plateforme qui seraient penalisants pour la mise en oeuvre 
des aeriens embarques. 
II dispose d'une grande plateforme d'appontage et de deux 
hangars prets a recevoir deux helicopteres. 
Outre des moyens de radio classiques, il sera equipe de stations 
de   telecommunications   par   satellites   :   INMARSAT, 
SYRACUSE 1 et SYRACUSE 2. 
Un radar V15, un radar de navigation et un radar d'appontage lui 
permettront d'assurer la s6curit6 de sa navigation et la 
sauvegarde du receptacle. 

Apres sa livraison a la Marine par le Chantier de Saint-Nazaire 
en fevrier 1991, le "MONGE" a rejoint Brest pour poursuivre 
ses essais. 
II effectue actuellement, en Atlantique, un essai d'endurance a la 
mer. A son retour, debut juin, commencera la phase 
d'installation de son systeme de mesures. 

4.2. Le systeme de mesures 
A I'exception de quelques equipements qui seront transferes du 
"HENRI POINCARE" comme les radars GASCOGNE, le 
SAVOIE et le STRATUS, le systeme de mesures du "MONGE" 
sera entierement nouveau. 
Sa realisation est aujourd'hui en cours chez de nombreux 
industriels nationaux des secteurs de la mecanique, de 
I'electronique, de I'informatique et de I'ingenierie. 
II est compose de 4 dispositifs de mesures (RADAR, 
TELEMESURES, OPTRONIQUE, METEO-AEROLOGIE) et 
d'un dispositif commun d'essai (DCE): 

A la difference du dispositif du "HENRI POINCARE", tres 
centralise, I'organisation retenue pour le "MONGE" est 
decentralisee, chaque dispositif etant dote d'une grande 
autonomie au niveau de son PC : des moyens informatiques 
puissants permettront a chaque niveau, aussi bien la gestion en 
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temps reel que le controle des performances et 1'analyse des 
resultats d'essais. 

4.2.1 ■ Le dispositif radar 
Ce dispositif, le plus important du "MONGE", est avant tout 
destine a assurer la mission d'analyse radioelectrique : la 
mission de trajectographie est un prealable necessaire pour 
pointer des radars a lobes etroits vers les objets a analyser. 

□ le PC RADAR 
Le dispositif radar est organise autour du PC RADAR 
constitue de deux calculateurs Digital de la serie VAX 6000. II 
a pour fonctions : 
• La gestion temps reel des radars : 

- repartition des taches entre les moyens, 
- designation d'objectifs  et choix des  modes  de 
fonctioimement adaptes, 

• La preparation des essais et la simulation, 
• L'etaloimage des radars, 
• Le predepouillement des mesures. 

11 pilote les moyens suivants : 
• 1 radar GASCOGNE, 
• 1 radar SAVOIE, 
• 1 radar STRATUS, 
• 2 radars ARMOR. 

□ Le GASCOGNE 
Le GASCOGNE a ete developpe en 1979, en remplacement 
des BEARN pour mieux assurer la trajectographie de la 
rentree en couvrant la phase de "black out" des repondeurs. 
Ses caracteristiques essentielles sont les suivantes : 

• Frequence : Bande C (5400-5900 MHz), 
• Aerien : Monopulse de diametre 4 m. 

Polarisation H et V en reception. 
• Fonctionnement simultane echo de peau et repondeur, 
double telemetrie, agilite de frequence pour poursuite de 
repondeurs en sequentiel, 
• Bilan de liaison important en echo de p)eau, 
• Compression d'impulsion et traitement coherent, 
• Puissance crete        : 500 kW, 

moyenne : 5 kW. 
• Pilotage complet du radar possible par calculateur. 
• Enregistrement video associe pour traitement temps differe 
optimise du signal. 

□ Le SAVOIE 
Construit en 1974, modifiee en 1986, le SAVOIE est encore 
aujourd'hui en cours de modernisation. Grace a son lobe plus 
large que celui des autres radars, il permet la visibilite d'un 
domaine d'espace plus etendu. Ses caracteristiques 
essentielles sont les suivantes : 
• Frequence : Bande P, 
• Aerien : Monopulse de diametre 8 m. 
Polarisation H et V en reception, 
• Bilan de liaison important en echo de peau : compression 
d'impulsion et traitement du signal, 
• Puissance crete        : 200 kW, 

moyerme : 23 kW 
• Fonctiormement temps reel: double telemetrie, 
• Enregistrement video associe pour traitement temps differe 
optimise du signal. 

□ Le STRATUS 
Ce radar experimental developpe par I'Office National 
d'Etudes et de Recherches Aerospatiales (ONERA), a ete 
installe sur le "HENRI POINCARE" en 1990. Fonctionnant 
en bande L, il presente I'originalite de disposer de 2 aeriens de 

5 m de diametre qui lui permettent de fonctiormer en mode 
bistatique avec emission continue. 
Le spectre du signal emis de 40 MHz lui donne une 
discrimination distance de moins de 4 metres. 
Ses formes d'ondes sont entierement programmables, permettant 
d'ajuster ses ambigUites distance et vitesse en fonction de la 
repartition des cibles dans le cortege. 
C'est avant tout un radar d'analyse : les signaux re9us sont 
enregistres et traites en temps differ^. 

□ Les ARMOR 
Les radars ARMOR,en cours de realisation par THOMSON, 
definis pour repondre sp6cifiquement a revolution des besoins 
de mesures au receptacle, constitueront les outils de mesures 
primordiaux du "MONGE". Fonctioimant en bande C, comme le 
GASCOGNE, les performances de 1'ARMOR lui sont largement 
sup^tieures : 
- En bilan de liaison grace a: 
• sa puissance moyenne qui pourra atteindre 40 kW, 
• son aerien d'un diametre de 10 m, 
• ses capacites de traitement du signal, 
• (compression d'impulsion, integration coherente, post- 
intfigration). 

■ En capacite de discrimination : 
• en angulaire du fait de la directivite de son aerien et de la 
grande precision de sa tourelle, 
• en distance grace a I'utilisation de formes d'ondes ayant des 
spectres plus larges (de 5 a 150 MHz), 
• en vitesse du fait des stabilites de phases des chaines 
emission /reception. 

■ En agilite: 
• Fonctiormement simultane echo de peau et repondeur, 
• Diversite de frequence, 
• 16 formes d'ondes differentes, certaines programmables, lui 
permettront de s'adapter au mieux aux caracteristiques des 
cibles et a la nature des phenomenes a observer. 

■ En fiabilite et en maintenabilite : 
• Un dispositif de test integre realise aussi bien I'etalonnage du 
radar que la detection des avaries. 

- En capacite de traitement temps differ^ : 
• Tous les signaux regus en temps reels sont emmagasines sur 
des enregistreurs a tetes toumantes de haute densite, 
• Un systeme informatique puissant permet leur traitement en 
temps differe. 
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L'ensemble tourelle/anterme d'un ARMOR representera une 
masse de 47 tonnes : il sera necessaire de foumir au radar une 
energie moyenne de 500 kW. 

Le premier ARMOR sera installe sur le "MONGE" en fin 
1991, le second debut 1993. 

4.2.2. Le dispositif de telemesures 
II aura pour mission d'acquerir, d'enregistrer et de decommuter 
les telemesures emises par les objets instrumentes du cortege 
pendant la phase balistique et la rentree, mais aussi de mesurer 
le niveau de champ Tequ sur les differentes polarisations ; ce 
qui permettra de remonter a la connaissance de I'attitude des 
objets. 

II comportera a cet effet: 

□ six aeriens paraboliques de 3 ou 4 m de diametre, dont deux 
seront places sur la Ugne de foi du batiment, les autres etant 
repartis stir tribord et babord arriere. 

□ 24 recepteurs et 24 mesureurs de champ, 

□ des bales de brassage HF et BF des signaux, 

□ des enregistreurs magnetiques et des chaines de 
decommutation temps reel des signaux. 

Le pupitre de commande et de controle de la station est 
constitue de moyens informatiques capables d'assurer la 
fourniture des designations d'objectifs, la telegestion des 
differents sous-ensembles, le depouillement des mesures et les 
etaloimages de la station. 

Dans ime deuxieme phase, ce dispositif se verra completer par 
six autres antennes et des equipemxnts associes. 

4.2.3. Le dispositif optronique 
Destine a mesurer la signature des corps dans le visible et 
I'infrarouge pendant leur phase de rentree, ce dispositif 
comprendra les ensembles suivants : 

□ une tourelle de tres grande precision, protegee par un 
radome ayant une capacite d'emport d'une tonne, 
□ des equipements optiques et optroniques : 

• un spectrometre infrarouge dote de 2 capteurs de 
mesures permettant la couverture de la bande spectrale 1,7 
a 4 |im avec une resolution de 0,1 |im, 
• un ensemble film de 35 mm (GV150) permettant une 
prise d'image a 150 images/seconde derriere une optique de 
2 m de locale, 
• deux cameras video CCD montees derriere des optiques 
de 300 mm et de 2 m de focale ; un ecartometre sera 
associe a ces cameras et permettra le passage en poursuite 
automatique de la tourelle. 

□ Un pupitre de commande et controle. 

4.2.4. Le dispositif meteo/aerologie 

II comportera les sous-ensembles suivants : 

□ La centrale d'acquisition des donnees de meteo locale (vent 
- temperature - pression - hygrometrie), 

□ Une station de reception et de traitement des photos revues 
depuis les satellites meteorologiques NOAA, GOES, 
METEOR ou METEOSAT, 

□ Une station de lancement et de reception de sondes 
VAISALA portees sous ballon qui permettent de mesurer le 
vent, la temperature et I'hygrometrie de I'air de 0 a 30 km 
d'altitude, 

□ Une station de largage de fusees qui mettent a poste a 100 
km d'altitude des spheres tombantes : la trajectographie de ces 
spheres par radar permet de determiner leur trainee, et de 
connaitre en consequence la densite atmospherique. 

□ Le LIDAR transfere du "HENRI POINCARE". 
La lumiere verte emise a la verticale du batiment grace a un 
telescope d'emission est retrodiffusee a chaque niveau de 
I'atmosphere en fonction des molecules d'air qui y sont 
presentes. Les photons retrodiffuses sont refus sur 8 telescopes, 
et comptes par des tubes photomultiplicateurs. On en deduit la 
densite de I'air et sa temperature entre 30 et 100 km d'altitude. 

Toutes ces mesures sont traitees et fusionnees par un systeme 
informatique pour reconstituer les caracteristiques de 
I'atmosphere dans la zone de rentree entre le sol et 100 km 
d'altitude. 

4.2.5. Le dispositif commun d'essais (DCE^ 

Le dispositif commun d'essais regroupe l'ensemble des fonctions 
communes necessaires au profit des dispositifs de mesures : 

□ Le referentiel 
C'est au niveau de ce sous-ensemble que se trouvent les 
principales specificites d'un centre d'essais embarque par rapport 
a un centre d'essais terrestre. 
II comporte en effet: 
- le referentiel temps : 

Heure, decompte, et signaux de cadencement genercs a partir d'horloges au 
rubidium, recales sur le reseau GPS pour etrc en synchronisme avec la base de 

depart sont distribues a toutes les installations. 

- Le referentiel de mesures de deformation de coque : 
Le batiment etant une structure deformable, ces mesures permettent 

dliomogeneiser les mesures acquises par les differents aeriens. 

- Le referential position et attitude : 

La position est mesuree grace a des recepteurs NAVSTAR GPS en code precis, 
I'attitude du batiment grace a des centrales de cap et de verticale. 
Ces mesures permettent de replacer dans un rq>ere absolu, les mesures relatives 
acquises par les aeriens 

□ Le traiectographe 
Un calculateur de la serie VAX 6000, dote d'un logiciel 
performant assure les fonctions suivantes : 
- Acquisition des mesures foumies par les dispositifs, ainsi que 
de celles revues du CEL par transmissions de donnees. 
- Calcul et entretien possible de 60 trajectoires de mobiles avec 
choix d'utilisation de plusieurs types de filtrages (Kalman ; a, (5), 
- Identification eventuelle des mobiles. 
- Distribution des designations d'objectifs aux differents 
dispositifs (20 DO simultanees). 

□ L'interface Navire 
On designe sous ce terme l'ensemble des echanges necessaires 
entre le dispositif general de mesures et les moyens du navire : 
- Moyens d'interphonie internes au batiment, 
- Interface avec les moyens de telecommunications ext6rieurs 
pour transmissions de donnees temps reel et temps differe et 
echanges phoniques avec le CEL et les autres cooperants, 
- Fourniture de pistes d'objectifs observes par le radar de veille 
aerienne VI5, 
- Envoi de donnees de positiormement, d'altitude du batiment, et 
des angles de masquage des aeriens a la passerelle, pour aider 
I'officier de quart a presenter le batiment, au moment voulu, a la 
position et au cap desires pour la mission de mesures. 

□ La supervision / coordination 
Des stations de travail reparties, alim.entees par un reseau 
commun permettent aux differents responsables de I'essai de 
suivre revolution de la mission de mesures et eventuellement 
d'intcrvenir sur son deroulement. 
Ces stations sont egalement utilisees pour la preparation des 
missions. 
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5. CONCLUSION 

1.3. I .a mi.'ic en ocuvrc du "MONGE" 
CcMiimc Ic "HENRI POINCARE", Ic "MONGE" sera mis en oeuvre 
|iai Ic Groupc Naval d'Essais ct dc Mcsurcs, dependant de la 
Marine Nalionale. 

I.'cciuipage du porleur comprcndra une cenlaine de pcrsonnes, 
ollicicrs, officicrs-marinicrs ct matclots tous issus de la Marine 
Nalionale. 

l.cs nioyens spccifiqucs scronl a charge de I'Organisation Mcsuros- 
Es.sais, structure originalc comportant environ 70 officiers, 
(ifriciers-mariniers des specialites techniques de la Marine 
.Nalionale el une trenlainc d'ingcnieurs ct tcchnicieus civils ou 
niililaircs detaches par la DGA. 

Le "HENRI POINCARE" ccsscra son activitc au debut de I'annce 
1992 : Ic "MONGE" parlicipera operationncllement a son premier 
lir en fin 1992. 

Lc "MONGE" 
Europe. 

sera le seul Centre d'Essais mobile existant en 

Son systcmc de mesures sophistiquc et pcrformant a etc 
dimensionnc pour rcpondre a I'objcctif majeur : 
la mise au point et le mainticn a niveau de la credibilite de la 
force de dissuasion franfaise. 

II apportera bien evidcmmcnt son concours a d'autres essais du 
rcssort du Centre d'Essais des Landes pour permettre la 
restitution de themes de tir complexes ou geographiquement 
ctendus : tirs multicibles, phases terminales d'cngins tactiques, 
croisicrcs haute altitude de missiles futurs. 

Encore plus que lc "HENRI POINCARE", grace aux 
performances de ses radars et de ses tclemesures, il sera utilise 
pour la surveillance de I'espacc (acquisition, trajectographic el 
orbitographie dc satellites dcfilants) ct la reception d'images 
emiscs dc satellites. 

C'csl done une charge trcs lourde qui attend la DME, le CTME, le 
GNEM et les industriels retenus pour que cet objectif puisse etre 
alleint. 

Ullcrieurement, lc dispositif sera complete par de nouveaux 
moyens d'essais et, avant la fin du siecle, un radar en bande L a 
balayage electronique, plus adapte a la fonction de veille, devrait y 
clre implante. 

Ses capacites de mesures d'une part, le fait qu'il puisse se 
positiormer dans des zones non couvertes par des stations au sol 
d'autre part, peuvent egalement I'amener a participcr a des 
lancements spatiaux ou a des activites spatiales. 

C'est avec fierte que ce batiment portera le nom de Gaspard 
MONGE, n6 en 1746, qui fut a la fois grand serviteur de la 
Defense Nationale et I'un des savants les plus complets de son 
temps. 

Vue d'arlisle du B.E.M. "MONGE" 
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1.6 

LE SYSTEME DE MESURES ET  DE TELECOMMUNICATIONS DU 
CENTRE SPATIAL GUYANAIS ET SES EVOLUTIONS A L'HORIZON 2000 

PHILIPPE NOEL 

CNES (CENTRE SPATIAL GUYANAIS) 
BP 726 

97386 KOUROU CEDEX 

RESUME 

Le systeme de Mesures et de 
Telecommunications du Centre Spatial 
Guyanais,aujourd'hui adapte pour repondre 
aux missions d'Ariane 4, va devoir subir une 
mutation. En effet, ce systeme va devoir 
s'adapter, des 1995 aux exigences 
supplementaires apportees par le nouveau 
lanceur Ariane 5 puis par Hermes. Apres 
avoir decrit dans une premiere partie les 
composantes du systfeme actual, une deuxi^me 
partie s ' attache a esquisser les adaptations 
qu'il devra subir pour satisfaire en 
particulier les missions Ariane 5 assez bien 
cernees a ce jour. 

Mots cles : Base de lancement, T^leme- 
sures, Telecommande, Telecommunications, 
Localisation. 

1    PREAMBULE 

Le 09 avril 1968, le Centre Spatial Guyanais 
entrait en activite avec le lancement d' une 
fusee-sonde, moins de quatre annees apr6s la 
decision de sa creation par le Gouvernement 
Frangais. 

Depuis sa mise en activite et jusqu'A ce 
jour, deux grandes periodes peuvent caracteri- 
ser son organisation pour satisfaire aux 
missions qui lui ont ete successivement 
devolues. 

. La periode 1968-78 durant laquelle, le 
CSG, que 1' on appelait encore improprement 
champ de tir, a vu s'effectuer 354 lancements 
de types divers : 57 ballons, 288 fusees- 
sondes,8 lancements Diamant B, puis BP4, 1 
Europa) 

. La periode courant de 1978 a ce jour et 
qui se poursuivra jusqu' a vers les ann§es 1995, 
durant laquelle le CSG, qui a pris la 
denomination de BLA (Base de Lancement Ariane), 
a vu toutes ses activites centrees sur les 
lancements des diverses versions successives 
du lanceur European ARIANE : Ariane 1 avec 11 
lancements (de 1979 a 1986), Ariane 2 et 3 avec 
17 lancements (de 1984 a 1989), et depuis 1988, 
les diverses versions d'Ariane 4 avec jusqu'a 
ce jour 15 lancements. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91),'Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 

Cette presentation s'attache dans une 
premiere partie a decrire le Systeme Mesures 
de la BLA dans sa configuration actuelle et 
les evolutions ma jeures qu' il a subias depuis 
sa premiere mise en oeuvre pour Ariane. 

Dans une deuxieme partie, elle decrit les 
evolutions decidees pour ce systeme afin de 
lui pejrmettre en particulier de repondre aux 
exigences supplementaires qu'impliquera la 
nouvelle generation de lanceur Ariane 5. 

En effet, des 1995 et simultanement a la 
poursuite des lancements Ariane 4, jusqu'a la 
fin du sifecle, le nouveau lanceur Ariane 5 
viendra accroltre les missions du CSG qui 
devra done adapter ses systemes. 

Les exigences suppl&nentaires impliquees 
par 1'impact de 1'avion spatial Herm6s, au 
debut des annees 2000, ne sont pas precisees 
car etant encore mal connues. 

2 LE SYSTEME MESURES D'AUJOURD'HUI 

2.1 Les missions 

Dans le cadre des lancements Ariane 4, 
qu'ils soient vers le Nord ou vers I'Est, la 
base de lancement doit satisfaire a des 
besoins lanceurs et a des besoins de la 
Sauvegarde Vol de la BLA. 

. Vis-^-vis du client lanceur, il s'agit 
de mettre ^ sa disposition toutes les 
info3rmations lui permattant : 

- durant 1'integration du lanceur, d'as- 
surer certains controles, 

- durant le vol, de verifier le bon 
fonctionnement du lanceur (centrales iner- 
tiellas, comportement des moteurs, sequences 
de separation) et, juste apres 1'injection de 
la ou des charges utiles, de fournir aux 
clients correspondants, les elements (orbite, 
attitude) permettant aux reseaux de mise a 
poste de prendre le relais, 

- apres la vol, d'analyser da fagon plus 
precise la bon fonctionnement des divers 
sous-syst6mes elactriques, mecaniques et 
propulsifs pour permettre dans una premifere 
etape de confirmar ou non la poursuite de la 
campagne de lancement suivanta; dans le cas 
n6gatif ou en cas de problfeme detects na 
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remettant cependant pas en cause le lancement 
suivant, d'expliquer a des fins de correction 
les anomalies qui se seraient produites. 

. Vis-a-vis du responsable de la Sauvegarde 
Vol, lui fournir en temps reel tous les elements 
lui permettant de s'assurer du non danger pour 
les moyens et populations du comportement du 
lanceur, et sinon mettre a sa disposition le 
systeme de neutralisation en vol. 

2.2 Les composantes du Sygteme Mesures 

Comme pour toute base de lancement, ou 
Centre d'essais de fusees ou missiles, le 
Systeme Mesures s'appuie sur trois composan- 
tes : 

- une composante Localisation, 
- une composante Telemesure, 
- une composante Telecommande, 
ces trois composantes etant reliees par un 

Systeme de Telecommunication et etant abonnees 
a un Syst&ne de Synchronisation et de distribution 
du temps. 

2.2.1  La cha-lna cte Localisation 

A I'origine de la Base spatiale et jusqu'en 
1987, la chalne de Localisation, destinee avant 
tout a satisfaire la mission Sauvegarde en vol 
s' appuyait exclusivement sur des moyens externes 
au lanceur (radars de trajectographie), ce 
dernier ne cooperant que par la re-emission avec 
amplification des interrogations radars regues 
par 1'intermediaire de repondeurs. 

Cette chalne avait egalement pour mission 
de fournir au client lanceur, en temps differe, 
une trajectoire de reference lui permettant de 
confirmer la trajectoire prise par le lanceur 
ainsi q;ae les elements d' injection des satellites 
(diagnostics de satellisation) juste apres 
1'injection. L'existence d'une telle trajec- 
toire de reference etait alors destinee a 
qualifier le comportement des elements in- 
ternes de guidage reposant sur une puis deux 
centrales inertielles. 

La troisifeme fonction etait de permettre, 
par designation d'objectif numerique, 
1'acquisition et/ou la re-acquisition des 
divers moyens en poursuite en chaine sur le 
lanceur (radars, stations de telemLesures et 
station de telecommande). 

Ces rappels justifient 1'existence a cette 
epoque d'une succession de radars couvrant la 
trajectoire propulsee et done repartis geogra- 
phiquement soit vers I'Est soit vers le Nord. 

Ces radars dependaient soit directement du 
CSG (radars Bretagne 1, Bretagne 2, Adour 1 et 
Adour 2) soit appartenaient a des agences 
etrangeres : Beam et Natal du lAE/CLBI (Bresil/ 
et radars DOD de I'lle d'Ascension) pour les 
lancements vers I'Est, radars NASA de Bermuda 
et Wallops pour les tirs vers le Nord. 

Le tableau 1 ci-apres precise quelques 
caracteristiques des radars de type Bretagne ou 
Adour. 

L'' existence au pied de chaque radar de 
calculateurs d'interface (de type SOLAR 16- 
65) et de reseaux croises de transmission de 
donnees entre ceux-ci et les deux calcula- 
teurs centraux (SOLAR CPl et CP2), regroupes 
au CTDL (Centre de Traitement des Donnees de 
Localisation), assurant tous deux des fonc- 
tions identiques, permet d'assurer vis-a-vis 
des informations delivrees en salle Sauvegarde 
(points d'impact instantanes en particu- 
lier), une double visualisation a partir de 
deux chalnes distinctes et ce durant la 
periode de mission Sauvegarde. 

Les moyens de visualisation (Salle Sau- 
vegarde, Salle de Controle Jupiter, pour les 
autorites decisionnelles et les VIP) qui 
reposaient au debut des annees 80 sur des 
tables trapantes ont ete remplaces par des 
visualisations cathcdiques. 

ADOUR 2 BRETAGNE 1 et n 
Antenne 
diametre aerien 3m 3m 
type de poursuite 
lobe a 3 dB 

Scanning 
1"3 

monopulse 
1°2 

gam aerien 
polarisation 

3 9 db 
verticale, 
circulaire droite 
circulaire qauche 

41,9 db 
verticale 

Emission t 

bande de frequence 
frequence de recurrenc< 

5450-5825MHZ 
585,5Hz 

5450-5825MHZ 
585,5Hz 

largeur d'impulsion 
puissance crete 
puissance moyenne 

0, 5n ou 1, 7HE 
250KW 
250W {1,7ns) 

0, 8n 
IMW (Magnetron 
500W ' 

ReceDtion 
bandG de frequence 
facteur de bruit globa: 
sensibilite theorlque 
frequence MF 

Telemetrie 

5450-5825MHZ 
5dB 
-137dB/W 
3 6MH2 

5450-5825MHZ 
5dB 
~135dB/W 
3 6MHz 

dynamique 
quantum 

4 0 9 6 km 
1, 95m 

4096kin 
1, 95m 1 

Precision 
globale en distance ±10m ±10m 
globale en angulaire ±lmrd ±0,lmrd 

Tableau 1 
Caracteristiques essentielles des radars 

du CSG 

Une evolution importante a modifie le 
principe de base d' origine quant aux senseurs 
impliques dans la chalne de Localisation. En 
effet, au vu de la qualite remarquable du 
guidage du lanceur Ariane, et avec I'emport 
a bord de deux centrales inertielles, 11 a ete 
decide de faire appel aux moyens internes 
(centrales inertielles) comme moyen de 
localisation et ainsi chaque calculateur 
principal CPl et CP2, regoit maintenant, en 
provenance du SET, Service d'Exploitation 
des Telemesures (I'organe de traitement des 
TM) les informations d'orbite resultant du 
calculateur de bord. 

Si la Sauvegarde Vol n' a pas encore 
franchi le pas de prendre en compte les 
informations internes comme elements de- 
cisionnels des le decollage (ce qui ne le 
sera qu'apres realisation de certaines 
conditions), les elements d'orbite ainsi 
obtenus sont maintenant et couramment 
utilises au profit des visualisations en 
Salle de Controle Jupiter, et comme reference 



179 

de designation pour les diff6rents senseurs de 
la base, en particulier ceux des stations Aval. 
Pour cette raison le support des radars 
americains d'Ascension pour les lancements 
vers I'Est a ete abandonne. 

La figure 1 illustre le schema fonctionnel 
de la chalne de localisation aujourd'hui mise 
en oeuvre. 

2.2.2  La chalne telemesurea 

Le bon fonctionnement de cette composante 
du Systeme Mesures est primordial vis-^-vis de 
la mission lanceur puisque tout repose sur 
elle : 

- pour suivre en temps reel le fonctionne- 
ment du lanceur et le deroulement de la sequence 
des evenements, 

- pour fournir aux clients satellite les 
orbites et attitudes selon lesquelles les 
satellites ont ete injectes, 

- et pour analyser tres finement en temps 
dif f ere le comportement en vol de tous les sous- 
systemes lanceur a des fins d'optimisation et 
d' explication des anomalies eventuellement 
rencontrees. 

La Sauvegarde vol tire egalement profit de 
certaines informations telemesurees car elles 
lui permettent de corroborer les informations 
qu'elle reQoit du systeme de Localisation. 

La figure 2 represente sous forme fonction- 
nelle, la chalne telemesures qui comporte des 
moyens de poursuite, d'acquisition et 
d'enregistrement d'une part, et des moyens de 
traitement d'autre part. 

2.2.2.1   Les movens de poursulta gt-. H'ac- 
quisition. 

Pour pouvoir acquerir et enregistrer toutes 
les telemesures emises du lanceur en bande S, 
durant tout le vol, il a ete necessaire 
d'implanter des stations de tel&nesures, 
lorsqu'il n'en n'existait pas deja, pour 
couvrir radioelectriquement toute la tra jectoire 
empruntee. 

Le reseau ainsi constitue et dont la 
premiere utilisation s'est faite lors du 
premier lancement d'Ariane LOl, fin 1979 a 
depuis evolue pour repondre aux diverses 
versions du lanceur ou pour repondre a plusieurs 
considerations. 

En 1979, ce reseau etait ainsi constitue de 
stations implantees 

- a Kourou (Galliot - Stella 43), 
- a Cayenne (Montabo - Stella 43), 
- a Salinopolis (Bresil - embouchure de 

I'Amazone - Stella 35), 
- a Natal (Bresil - pointe Est - Stella 

43), 
- et sur I'lle d'Ascension (sud-atlan- 

tique - moyens NASA). 
La station transportable installee a 

Salinopolis a rapidement ete desaffectee et 
est revenue provisoirement a Cayenne-Montabo, 
lorsqu' on s' est apergu que 1' ef fet de f lamme qu-i 

avait justifi6 sa mise en place, n' avait que 
tr6s peu d' impact sur le bilan radioelectri- 
que vu des moyens de Guyane. 

Les versions successives d'Ariane : 
Ariane 3, puis Ariane 4, qui voyaient les 
phases de separation des satellites s'61oi- 
gner vers I'Est ont n6cessite successivement 
I'ouverture des sites d'Akakro en Cote 
d'Ivoire puis celui de N'Koltang pres de 
Libreville au Gabon, ou se trouve maintenant 
installee I'antenne Stella 43, anciennement 
a Cayenne-Montabo, apr6s un transit kAkakro. 

La f ermeture recente du site NASA de 1' lie 
d'Ascension a enfin impose 1'installation 
sur cette lie d'une station de propriety ASE, 
1' ancienne Stella 35 de Salinopolis qui, elle 
aussi, avait transite depuis 1979 par 
Cayenne-Montabo et Libreville. 

La configuration actuelle du reseau de 
stations pour les lancements vers I'Est qui 
apparalt sur le schema en fig. 2 repose sur 
les stations suivantes: 

- Kourou-Galliot (Stella 43 et Star 45, 
station TTC du reseau 2GHz du CNES, qui assure 
pour les lancements d'Ariane la redondance de 
la Stella 43), 

- Natal (Stella 43, mise en place par le 
CNES et propri6t6 transferee au CTA (1' agence 
bresilienne), 

- sur I'lle d'Ascension (Stella 35, 
propriety de I'ASE, geree par le CSG), 

- Libreville-N'Koltang (Stella 43, pro- 
priety de I'ASE, geree par le CSG), 

- Hartebeesthoek (Afrique du sud, station 
TTC rattachee au reseau 2 GHz du CNES). 

En ce qui concerne les lancements vers le 
Nord, dont la frequence ne justifie pas la 
mise en place de moyens specifiques CSG et 
dans la mesure ou des moyens etrangers 
existent et peuvent apporter leur support, le 
reseau type comporte, outre les moyens de 
Kourou, des moyens NASA de Bermuda et Wallops 
et la station de Fairbanks dependant de la 
NOAA, utilisee pour le suivi de la passiva- 
tion du 36me §tage. 

La configuration de chacune des stations 
est plus ou moins complexe mais en tout 6tat 
de cause classique. Le tableau 2 donne les 
caracteristiques essentielles des deux types 
de stations CSG, Stella 43 et Stella 45. 
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STELLA 4 3 STELLA 35 
Lieu d' 
implantation 

Kourou (Galliot) 
Natal (Bresil) 
Libreville (Gabon) 

lie d'Ascension 

Type d'aerlen 
et diametre 

Source au foyer 
(10,5m) 

Source au foyer 
(5 m) 

Facteur de merite 16 dB"/k a 5" dBVk A 5» 
Gain antenne 
isotrope 

43 dB 35 dB 

Bande de frequence 2200-2290 MHz 2200-2290 MHz 
Signaux 
exploitables 

PCM/FM-FM/FM 
PCM/PM-FM/PM 

PCM/FM-FM/FM 
PCM/PM-FM/PM 

Capaclte de 
reception 

2 emissions de TM 
simultanees en 
diversite de 
polarisation avec 
combinaison post- 
detection 

Idem 

Poursuite PCD ou PCG PCD ou PCG 
Mode de poursuite Manuel en vitesse 

numerique. 
Designation 
d'objectif sur 
signaux exterieurs 
Automatique 

Idem 

Idem 

Idem 
Enregistreurs 
niagneticfues 14 
pistes IRIG 

2 2 

Decommutation et 
controle visuel en 
station de certains 
parametres 

Oui Oui           1 

Tableau 2 
Caracteristiques essentielles des 

stations de Telemesures 

2.2.2.2     Les moyens de traltement des 
telemesures 

Des moyens de traitement sont indispensa- 
bles pour pouvoir, A partir des informations 
acquises et enregistrees en station, satisfai- 
re les demandes des utilisateurs, soit le client 
lanceur, soit la Sauvegarde en vol du CSG. 

Des moyens regroupes sur le site Galliot- 
Montagne des Peres sous la denomination de SET 
(Service d'Exploitation des Telemesures) sont 
associes aux deux types de traitement qui sont 
effectu6s soit en temps reel, soit en temps 
differ^ : 

- Les moyens temps r6el qui portent le nom 
de la fonction ^ laquelle ils sont devolus : CVI 
ou «controle visuel immediat» et qui permettent 
la visualisation en vol d'une quantite tres 
limitee de parametres, une cinquantaine. 

- Les moyens de traitement en temps differe, 
denomm6s CVD (contrSle visuel differe) qui sont 
destines a remettre, suivant des delais 
contractuels tres stricts et sous forme de 
courbes et listings, des informations sur 
1'evolution de quelques centaines de parame- 
tres qui permettent au client lanceur de 
confirmer ou non la poursuite de la prochaine 
campagne de lancement. 

Ces derniers traitements portent plus 
precisement la denomination de CVD pour 
exploitation niveau zero pour les differencier 
de ceux realises au Centre Spatial de Toulouse 
sur des moyens plus adaptes et A partir de toutes 
les telemesures enregistrees sur bandes analo- 
giques en station. Ces traitements pour 
exploitation, de niveau 1, ne font pas I'objet 
de cette presentation. 

Moyens CVI 
Pour des raisons de fiabilite et de 

disponibilite, deux fequipements identiques, 
a base de cartes microprocesseurs multi- 
fonction gerees par un systeme d'exploita- 
tion specifique, permettent en temps reel 
d'acquerir en provenance successive des 
stations de Galliot puis des stations Aval, 
et sous forme de blocs «NASCOM» pour ces 
dernieres, les informations de telemesure a 
traiter et a visualiser. 

Ces informations, en nombre limite, sont 
extraites des trames de telemesures dites PCM 
operationnelles repues en station a 240 Kb/s, 
par des equipements specifiques de decommu- 
tation (TM 8400) qui assurent en temps reel 
apr6s synchronisation primaire et synchroni- 
sation secondaire, la selection des parame- 
tres CVI et le remplissage des blocs NASCOM 
dates a transmettre & Kourou par lignes 
specialisees de qualite superieure (LSQS). 

En station, ces moyens de decommutation 
sont par ailleurs munis de moyens de 
traitement et de visualisation, ce qui 
permet, pour pallier en particulier une 
defaillance des lignes de transmission de 
donnees, de surveiller 1'occurrence de 
certains evenements essentiels pour la 
mission (separations satellites, par exemple 
pour Libreville) et d'en faire I'annonce par 
phonie. 

Les systemes centraux CVI effectuent un 
certain nombre de traitements sur les 
informations soit on/off, soit analogiques 
avec application de fonction de transfert, 
soit sur le message digital en provenance de 
I'OBC (On Board Computer) transportant les 
informations d'orbite et d'attitude, et les 
destinent a diverses entites : 

- la salle des experts clients (Arianes- 
pace), munie de traceurs graphiques et 
d'ecrans de visualisation adaptes, 

- la salle de Sauvegarde Vol du CSG, au 
Centre Technique ou une double visualisation 
est en cours d'installation, 

- le centre de traitement des donnees de 
localisation (CTDL) pour la prise en compte 
des donnees internes de localisation a des 
fins de localisation et de diagnostic de 
satellisation, 

- le Centre d'Orbitographie Operationnel 
(C(X)) et le service de determination des 
manoeuvres (SDM-MERCATOR) du Centre de 
Toulouse, pour les informations d'orbite et 
d'attitude utilisees pour les raises a poste, 
lorsque les satellites injectes sont pris en 
charge par les moyens de ce centre. 

Moyens CVD 
Coirane deja 6voque ci-dessus un grand 

nombre de traces continus, courbes et 
listings permettant aux experts d'Arianespa- 
ce d'evaluer, en phase z6ro, le fonctionne- 
ment de divers constituants du lanceur 
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(environ 600 parametres analyses), doivent 
etre remis a ceux-ci 6 jours ouvr6s apres le 
lancement. 

Pour remplir cette mission, deux calcula- 
teurs de type SOLAR munis de p6ripherie adaptee 
sont mis en oeuvre. 

Les informations qu'ils traitent sont 
reQues des stations aval juste apres la fin des 
operations de lancement, par les memes voies 
LSQS, a partir de blocs NASCOM, generes par les 
unites de decommutation des stations, configu- 
res pour extraire les informations necessaires 
au CVD niveau zero, ^ partir des bandes 
analogiques enregistrees en station durant le 
vol. 

2.2.3 La chalne telecommande de destruction 

La Sauvegarde en vol du Centre Spatial 
Guyanais qui est, vis-a-vis du Directeur du 
Centre, responsable de la sauvegarde des biens 
et des personnes durant les operations de 
lancement, doit pouvoir si necessaire et au vu 
des diverses informations qu' elle a a sa 
disposition (informations optiques, ou en 
provenance de chalnes de localisation, ou 
encore de la chalne des telemesures), neutra- 
liser en vol le lanceur. 

Les moyens sol affectes a cette mission 
reposent sur une station de telecommande 
implantee au Centre Technique. 

Cette station durant le lancement repond a 
deux besoins : 

- emettre un ordre «maintien» dans le cas 
d' un fonctionnement nominal ou non dangereux du 
lanceur afin de le prot6ger centre des ordres 
intempestifs de destruction, 

- ou emettre la sequence d'ordres comman- 
dant la destruction en vol en cas de danger pour 
les zones protegees. 

Pour assurer cette double mission, la 
station, d'une grande fiabilite, comprend 
principalement : 

- une bale de codage redondee, 
- un ensemble d'emission qui comporte en 

particulier deux emetteurs couples de 1,5 kw 
chacun, 

- un ensemble d'antennes compose d'une 
antenne directionnelle de gain 18 dB et d'une 
antenna pseudo-omnidirectionnelle de gain 6 dB. 

L'antenne directionnelle, necessaire pour 
assurer la fin de mission Ariane est comme dejd 
indique, designee numeriquement par le centre 
de traitement des donnees de localisation. 

Dans le cadre des lancements vers le Nord 
(satellites a defilement), ce dispositif est 
insuffisant et il est fait appel en complement 
a une station de telecommande NASA (Bermuda) a 
laquelle est couplee une bale de codage oper6e 
par des representants du Centre Spatial 
Guyanais, pour couvrir la zone de visibilite non 
couverte par le dispositif de Kourou. 

Dans la mesure ou la station de Kourou est 
destinee a poursuivre sa mission au-dela de la 
fin du siecle, il a ete rendu necessaire de 

remplacer d6s A present ses constituants les 
plus fragiles et dont la maintenabilite se 
revelait difficile par suite de la v6tuste de 
la station, par des constituants de techno- 
logie plus r^cente et offrant des performances 
accrues. 

Le renouvellement qui conceme 1'ensem- 
ble de codage et d' Emission est en cours 
d'integration sur le site, sa mise en oeuvre 
operationnelle devant intervenir durant 
I'ete 1991. 

2.2.4    Le avsteme de Synchronlaatlon et 
de distribution du tenp3 

Le syst&ne de Synchronisation et de 
distribution du temps assure : 

- la foumiture aux moyens de mesures de 
la BLA, en particulier les radars et les 
stations de TM et TCDE, des signaux temps 
synchronises (IRIG, NASA et PAD) et des 
signaux de cadencement pour les transmis- 
sions de donnees et les prel^vements de 
mesures, 

- la generation d' un code de temps 
«d6compte» qui permet de connaltre en tout 
point de la BLA 1'evolution de la chronologie 
des operations de lancement par rapport au 
HO. 

Le dispositif du site CSG est constitue 
d'une station «Maltre» situee au Centre 
Technique, pilotee par une base de temps k 
base de rubidiums, recal6e par reference au 
systfeme GPS. 

Des stations esclaves pilotees par la 
station «maltre» sont situ^es sur les divers 
sites du CSG. 

Sur les sites Aval, des syst&nes autono- 
mes sont mis en place, pilot6s par des quartz, 
ils sont recales soit par reference a 
1' ancien syst&ne Transit (Natal et Libre- 
ville), soit par reference au systeme GPS 
(Ascension) . Les recepteurs Transit des deux 
premiers sites vont bientot eux aussi laisser 
place a des recepteurs GPS. 

2.3 Les Teleconmiunicatiflna. 

De par son eloignement de la metropole 
d'une part, de la repartition de ses 
constituants sur plusieurs sites localises 
en Guyane ou eloign§s de la Guyane (stations 
Aval) d'autre part, les telecommunications 
jouent un role primordial dans le bon 
fonctionnement des moyens du CSG. 

Elles permettent en effet de relier entre 
elles, par phonie, les diverses equipes 
impliquees dans la preparation des opera- 
tions ou durant leur deroulement et assurent 
le transport entre les sous-systemes des 
diverses donnees necessaires au bon fonc- 
tionnement (localisation, TM-CVI, TM-CVD, 
designation numerique). 

Plusieurs supports sont aujourd'hui uti- 
lises, selon des technologies plus ou moins 
anciennes. Ainsi les liaisons inter-sites au 
niveau Guyane sont assurees soit par cables 
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(paires metalliques ou multiplex numeriques a 
2 Mb/s ou 34 Mb/s, soit par faisceaux hertziens 
(multiplex numeriques entre 2 et 34 Mb/s). 

A 1' exception d' une liaison numerique a haut 
debit (56Kbs), dej^en place, les liens avec les 
Stations Avals (phonie et transmission de donnees) 
se font par liaisons specialisees analogiques, 
a relativement faible debit (9,6 fCbs) . 

3 LE SYSTEME MESURES ET TELECCMMUNICATIONS 
DE DEMAIN 

La vie du Systeme Mesures de la BLA qui a 
deja ete bien mouvementee depuis son origine, 
va subir une evolution tres marquee d' ici a 1995 
avec sa necessaire adaptation au contexte de la 
mission Ariane 5/Hermes qui, rappelons le, devra 
coexister jusqu'a la fin du siecle avec la 
mission Ariane 4. 

Independamment de cette necessaire adapta- 
tion, et si I'on ne s'attache qu'aux missions 
Ariane 4, des evolutions sont aussi decidees ou 
envisagees. Elles repondent au renouvellement 
des composants des systemes en place, datant de 
1'origine du CSG, ou de I'epoque Ariane L 01, 
et dont la maintenance est devenue de plus en 
plus difficile, par des materiels de technolo- 
gie recente plus performants et de mise en 
oeuvre plus aisee. Elles repondent aussi a la 
correction d'in-satisfactions decelees avec 
1'experience. 

Plutot que d' esquisser sous-systeme par 
sous-systeme les diverses renovations, adapta- 
tions ou ajouts qui vont les modifier, nous 
preferons preciser les nouvelles exigences et 
leur impact sur les constituants. 

3.1 Insatisfaction du systeme actual : 

• Vis-a-vis de la Sauvegarde en vol : 
I'un des el&nents decisionnels essentiel 

mis a disposition de la Sauvegarde en vol et en 
provenance de la chalne de localisation, est le 
defilement durant la phase propulsee du point 
d'impact instantan^ (PII) vis-a-vis de limites 
infranchissables. Ce PII est, a ce jour encore, 
obtenu par extrapolation a partir de donnees 
de contact provenant de lissages de mesures 
radar par exemple. II suppose un impact en un 
seul morceau resultant d'une trajectoire de 
retombee parabolique n' ayant subi aucun f reinage 
atmospherique et aucune perturbation due aux 
vents. 

Si I'hypothese de calcul, qui est encore 
adoptee sur d'autres bases de lancements etait 
valable sur des petits engins, il n'en est pas 
de meme pour de gros lanceurs du style Ariane 
4 ou Ariane 5, qui retombent en grappe de debris 
en cas de destruction inopinee ou provoquee. II 
faut done introduire la notion de tache d' impact 
en lieu et place de PII et qui plus est, 
introduire I'effet du freinage atmospherique 
et 1'influence du vent. 

• Vis-a-vis de la mission Telemesures : 
Cette insatisfaction se place a quatre niveaux 
et tient compte de 1'importance primordiale de 
cette mission vis-a-vis du lanceur. 

- Au niveau de 1'acquisition : a 1'exclu- 
sion des phases en visibilite de Kourou, ou 
deux antennes sont activees (Stella 43 de 
Galliot et Star 45 - reseau 2 GHz) , les 
stations suivantes du reseau sont monoanten- 
ne, d'ou evidemment un risque de perte de 
mission. Une fapon simple mais tres couteuse 
reviendrait a doubler les antennes. Sans 
necessairement envisager un tel investisse- 
ment, une fiabilisation des asservissements 
au sens large doit au moins etre envisagee. 

- Au niveau du systeme poursuite : la 
poursuite des antennes actuelles ne peut se 
faire que sur I'une ou 1'autre des deux 
polarisations circulaires emises par le 
lanceur. Or il arrive que par suite de la 
presentation relative du lanceur par rapport 
a 1'antenne, ce niveau de reception sur une 
polarisation atteigne le niveau du bruit 
alors que simultanement le niveau de reception 
sur 1'autre polarisation reste tres satis- 
f aisant. Ceci peut se traduire par une perte 
du signal par le systeme de poursuite, et done 
risque de perte de reception telemesure, en 
attendant une re-acquisition. 

Un systeme de reception sur le combine des 
signaux correspondant aux deux polarisations 
est done a 1'etude. 

- Au niveau de 1'exploitation du reseau 
des stations pour lequel un systeme central 
de Telegestion va etre mis en place ce qui 
optimisera la mise en oeuvre operationnelle 
et permettra au responsable de la chalne 
Telemesure de bien maltriser en temps reel la 
configuration de cette chalne. 

- Au niveau de la rapidite des traitements 
en temps differe, ou il est indispensable 

* d'accelerer la fourniture a 1'Indus- 
triel Arianespace des resultats des exploi- 
tations CVD, aujourd'hui realisees a Kourou, 
car le rythme des lancements s'accroit et 
tout gain de quelques journees est appreciable 

* d'accelerer la fourniture au Centre 
Spatial de Toulouse de toutes les telemesures 
enregistrees en station, fourniture 
aujourd'hui realisee par transport de bande 
par voie aerienne, avec tous les aleas que ce 
mode de transport induit. 

Cette optimisation va etre realisee des 
la fin de 92 par redistribution des taches 
entre Kourou et Toulouse - le CVD "niveau 
zero" sera lui aussi realise en metropole. 
Une modification, au niveau des 
telecommunications, ameliorera en outre les 
flux d'information des TM entre les stations 
d'acquisition et les centres de traitement 
temps reel et temps differe. 

Cette modification mettra en oeuvre les 
liaisons numeriques intercontinentales a 
haut debit (56 Kb/s) permanentes. Le reseau 
correspondant (figure 3) s'appuiera, a 
chaque extremite, sur des multiplexeurs 
numeriques programmables permettant de con- 
centrer des flux d'informations de donnees 
diverses. Les echanges se feront suivant un 
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protocols type X25. Ce reseau sera gere a partir 
d'un site central, localise au CSG qui assurera 
la repartition des ressources disponibles en 
fonction du type d'operation en cours. Entre le 
CSG et la metropole ce reseau utilisera les 
services du reseau inter-centres du CNES (RNIC 
a 256 Kb/s). Aussi, durant les phases temps 
reel, les stations d'Ascension et de Libreville 
enverront les donnees du CVI via le RNIC et, 
durant la phase temps differe, ce sont les 
stations de Galliot et Natal qui utiliseront 
cette ressource pour envoyer toutes les donnees 
telemesures enregistrees au centre de traite- 
ment des telemesures de metropole en charge des 
CVD niveau zero et traitements niveau 1. 

3.2   Les impac±3 Ariane 5 - Hermes 

Quelles que soient les trajectoires 
qu'empruntera le lanceur Ariane 5 : GTO (vers 
I'Est), SSO (vers le Nord), ou LEO, les mission 
vis-a-vis de la Sauvegarde, ou vis-a-vis de la 
telemesure, seront globalement les memes aux 
nuances pres sur les traitements evoques ci- 
dessus (CVD niveau zero a charge du centre de 
metropole). 

Si les plans de vol et la conception des 
equipements bord d'Ariane 5 n'ont aucun impact 
sur les moyens radar qui ne subiront qu'une 
renovation, il n'en est pas de meme pour 
1'acquisition puis traitement des Telemesures 
emises par le lanceur.. 

Les trajectoires empruntees imposeront des 
reseaux de stations organises en fonction des 
types de mission Ariane 5. 

C'est ainsi qu'en plus des stations de 
Kourou, il faudra faire appel : 

- pour les lancements vers I'Est (GTO) a la 
station de Libreville, a une station transportable 
qui devrait etre install6e sur 1' lie de Fernando 
de Norhona au Nord-Est de Natal, en remplacement 
de cette derniere, et a la station d'Ascen- 
sion ; 

- pour ceux vers le Nord (SSO), a la station 
transportable installee a Saint-Laurent (Guyane) 
puis celles de Wallops et Fairbanks; 

- pour ceux vers le Nord-Est enfin (LEO) 
emportant Hermes, a une station Hermes, 
compatible Ariane 5 embarquee, et a la station 
transportable implantee en Indonesie. 

Pour etre enmesure d' acqu^rir les telemesures 
technologiques ou operationnelles pendant les 
diverses phases du vol, les stations actuelles 
de TM devront etre profondement remaniees afin 
de s' adapter aux caracteristiques des emissions 
d'Ariane 5, tout en conservant leur capacite 
d'acquisition des TM d'Ariane 4. 

II faudra ainsi pouvoir acquerir simulta- 
nement deux telemesures PCM/FM, a des rythmes 
differents (jusqu'a 1 Mb/s) selon les phases, 
done commutables en vol, en diversite de 
frequence pour les vols technologiques, et en 
diversite de polarisation pour les vols 
operationnels. 

De plus, le message telemesure emis sera 
compatible avec les recommandations CCSDS 
(Consultative Committee for Space Data Systems) et 

organise en trames, chacune d'entre elles 
comptant outre son en-tete des zones de donnees 
pouvant etre reparties selon leur utilisation 
au sol. L'amelioration de la qualite de la 
liaison bord-sol resultera de la mise en oeuvre 
d'un codage Reed-Salomon. 

Cette reorganisation du message avec cer- 
tainement une ou plusieurs trames af f ectees aux 
CVI impliquera la suppression des decommuta- 
tions en station et une reorganisation des 
unites de traitement des CVI du SET. 

• Vis-a-vis de la Telecommande. 
La nouvelle station de Kourou, en cours 

d'integration devra etre adaptee en ce qui 
concerne Ariane 5, aux specificites bord 
concernant les decodeurs munis de protection 
supplementaire par rapport a ceux d'Ariane 4. 

3.3   Les Telecommunications 

L'aspect liaison entre les stations de 
Telemesures et les centres de traitement qu' ils 
soient a Kourou (SET) ou en metropole (centre 
de Toulouse) a deja ete evoque ci-dessus. 

Au niveau CSG tous les reseaux de telecom- 
munication actuels sont en cours de restructu- 
ration et renovation en faisant appel aux 
technologies les plus actuelles. II doit en 
ef f et adapter ses possibilites en la matiere aux 
futures missions Ariane 5, Hermes, Colombus. 

Dans une premiere etape, les supports des 
reseaux existants seront consolides dans un 
souci de repondre aux nouveaux besoins imm6- 
diats et ameliorer 1'exploitation. 

Cette renovation portera sur 1'ajout de 
cables a fibres optiques entre les divers sites 
du CSG, dont le nouvel ensemble de lancement 
d'Ariane 5 (ELA 3), soit pour des liaisons video 
soit pour des liaisons numeriques S 2 Mb/s. De 
nouvelles connexions point h point k bas debit 
(voix et donnees) seront egalement mises en 
place. 

Simultanement un rfeseau d' entreprises mul- 
ti-services de type RNIS (denomme REMUS) sera 
implante pour transporter de la voix, des 
donnees et des videoconferences .Ils'articu- 
lera autour d'une boucle f6d§ratrice, sur fibre 
optique, entre les divers batiments importants 
de la base, chacun de ceux-ci etant muni de 
reseau local. 

Ulterieurement (1994), sera enfin mis en 
place un nouveau reseau specifique a des fins 
de communication operationnelle (denomme ROMU- 
LUS) , en cours de definition, destine a 
transporter 

- de la voix (interphones operationnels, 
telephones specialises) 

- des donnees (TM,TC, LOC, CVI, etc) 
- et des images. 
Tous ces reseaux seront teleg6res a partir 

de sites centraux par des administrateurs de 
reseaux et de ressources associees. 

En incluant.les liaisons avec les stations 
Aval, c'est done toutes les telecommunications 
qui seront renovees d'ici Ariane 5. 
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Stella 43  Star 45 

Stella 43 
Natal ou 
Fernando 

Stella 35 
Ascension 

Stella 43 
Libreville 

/IN 
SUPERVISION UTILISATEURS TRAITEMENTS 

NIVEAUX 0  ET 1 

\. ^\. y 
(KOUROU) (METROPOLE) 

Fig. 3 : Le futur reseau de transmission des Telemesures entre les 
stations d'acquisition et les centres de traitement 
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A DOPPLER RAYLEIGH LIDAR FOR MEASURING WINDS 
IN THE MIDDLE ATMOSPHERE 

A. Garnier, M.L. Chanin 

Service d'Adronomie du CNRS, Verri^res le Buisson, France 

Introduction 

A better understanding of the interaction 
between the waves and the background wind in 
the altitude range 25 - 65 km, where there is 
still no possibiUty to monitor adequately the 
wind field, led to the development of a new 
Doppler lidar designed to cover this height 
range, and therefore it had to rely on Rayleigh 
scattering from air molecules. The possibility 
to measure mean winds in the middle 
atmosphere with this new Doppler lidar has 
been demonstrated. Its extension down to the 
tropopause is under study. 

Method 

The system has been initially specifically 
designed to cover altitudes where the 
contribution of the Mie diffusion in the 
backscattered signal is negligeable. The 
experiment is up-to-now limited to night-time. 
The wind velocity is measured through the 
Doppler shift of the Rayleigh backscattered 
laser beam resulting from the relative motion 
between the lidar and the scattering molecules. 
We have limited our study to the determination 
of the main horizontal components. 

The method requires the use of a pulsed 
monomode laser ; we used a seeded doubled 
NdrYAG laser (k = 532 nm), which spectral 
line can be represented by a Gaussian 
distribution with a full widtii at half height of 
0.14 pm. The backscattered line is Doppler 
broadened by a value depending upon the 
atmospheric temperature (typically 2.1 pm) and 
shifted by about 0.1 pm for a wind velocity of 
40 ms'^ The Doppler shift is measured 
through the analysis of the backscattered line 
by a double Fabry Perot interferometer with 
two band-passes centered of each side of the 
scattered line. The fluxes transmitted through 
these two "filters", A and B, are noted 
respectively NA and NB (see figxire 1). 

scattered line scattered line 

null Doppler shift        *o   K     with Doppler shift 

Figure 1: Description of the method 

The altitude range of the measurements is 
divided into layers which thickness Az is given 
by the height range of the electronic gate. For 
each layer centered at the height z (z-Azy2 ; 

z+Az/2), we measure the response R(z), that 
we define as: 

R(z) = 
NA(z) - NB(z)/C 
NA(z) + NB(z)/C 

where C is a corrective factor determined 
experimentally by taking into account an 
eventual imbalance between the two channels 
(for example different efficiency of the 
detectors). 

Proceedings IVe Congres Aerospatial European / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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These response profiles are measured 
successively for a tilted line of sight (we 
choose 45°) and for the vertical one, 
corresponding to a null Doppler shift, and used 
therefore as a reference. Knowing the spectral 
characteristics of the interferometer - chosen to 
minimize the statistical standard error on the 
wind velocity - and the spectral width of the 
backscattered line for each height - inferred 
from the temperature profile simultaneously 
obtained with the Rayleigh lidar - we deduce 
from each point of the response profile R(z) 
(45° and zenith) the position of the center of the 
backscattered line compared to the one of the 
transmission peaks XA and XB- The difference 
between these two positions gives the profile 

of the spectral shift, AA.(z), and then the wind 
velocity profile, vh(z), as: 

, .       c AX(z) 
Vh{z) = ^-^— 

2 Xo sin 45° 

c being the velocity of light in the medium, and 
Xo the mean wavelength. 
Two such measurements in two orthogonal 
azimuths are necessary to determine completely 
the horizontal velocity component 

Doppler lidar svstem description 

The measurement sequence includes a series of 
about one hour integration measurements in 
one or the other of the available lines of sight 
(zenith and at 45 degrees in the zonal and 
meridional plane). The receiver includes an 
interferential filter to eliminate the sky 
background signal and the doubled Fabry Perot 
interferometer assembled by molecular contact; 
both are placed in a thermally controled 
enclosure (± 0.1 °C). The detectors are cooled 
photomultipliers with photoelectron counting 
detection mode. Table I summarizes the present 
characteristics of the Doppler lidar system. 

EMITTER 

Wavelength: 
Repetition rate: 
Energy per pulse : 
Pulse duration : 
Divergence full angle 
after coUimation: 
Laser bandwidth: 

532 nm 
30 Hz 
0.25J 
6 ns 

7 10-^rad 
0.14 pm 

RECEIVER 
0.155 m2 

2 10-^rad 

Telescope area: 
Field of view (full angle): 
Interferential filter bandwidth: 1 nm 
Optical efficiency : 0.13 
Quantum efficiency of each detector: 0.17 

DOUBLE FABRY PEROT INTERFEROMETER 

Semi-cone angle of illumination : 2.5 lO'-^ rad 
FWHH of each filter :                       1.2 pm 
Spectral spacing : 3.2 pm 

Table I: Characteristics of the lidar system 

Results 

Wind profiles obtained during the DYANA 
campaign (January 15th - March 15^^ 1990) at 
the Centre d'Essais des Landes (or C.E.L.) 
(44°N,1°W) wUl be presented. They have been 
compared satisfactory both with radiosondes 
and falling sphere wind profiles. The 
temperature profiles were provided 
simultaneously by the Rayleigh lidar. The 
zonal wind profile measured during the night 
of March 5-6 is plotted on the figure 2. The ± 1 
a error bar includes the statistical standard 
error, therefore increasing with height, and the 
calibration uncertainty, tiiat is proportionnal to 
the measured velocity (9 % for the prototype 
instrument). In order to reduce the statistical 
standard deviation, we have chosen an 
integration time of 3 hours, and reduce the 
available height resolution Az = 212mto2km 
by data filtering. The lidar profile has been 
corrected for the systematic uncertainty induced 
by the instrumental spectral drift using the 
wind profile obtained with a balloon sounding 
at the same site and during the same night 
(plotted on the same figure). We have found in 
this case a systematic uncertainty of 5 ms"^ 
Wind data are not limited to the region above 
25 km (where the echo is only due to the 
Rayleigh scattering), but they extend down to 
15 km where the contribution of the Mie 
diffusion, being rightnow below 10% of the 
signal above tiie south of France, induces a 
systematic error lower than +3% of the 
velocity. 
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Figure 2 : Zonal wind profile obtained during 
the night of March 5-6 1990 at the C.E.L. 

Conclusion 

The possibility of performing direct 
measurement of the horizontal wind 
components in the stratosphere was 
demonstrated with a Doppler lidar using 
Rayleigh scattering. The design of a new 
Fabry-Perot interferometer, with slightly 
different spectral characteristics is envisaged to 
measure winds at altitudes where the Mie 
scattering contribution cannot be neglected (for 
example in the 10 - 30 km region after 
intensive volcanic eruptions). We will show 
that the use of the existing interferometer leads 
to an important sensitivity to the value of the 
scattering ratio, whereas it becomes negligeable 
with new Fabry Perot parameters. 
The instrument is also going to be improved to 
eUminate the systematic uncertainty due to the 
spectral drift, and to reach the height range of 
60 km. It is expected to be used soon to 
validate the wind measurements provided by 
UARS on a global scale. 
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LA PRODUCTION DE PROPERGOL SUR UNE BASE DE LANCEMENT (L'UPG) 

Remy FAVROT 

REGULUS SA  (KOUROU-GUYANE FRANCAISE) 

Pour eviter d'avoir a transporter les segments 
charges en Europe et entre I'Europe et la 
Guyana, I'usine necessaire au chargement des 
segments des boosters d'Ariane 5 a ete construite 
en Guyane. Cette usine a ete congue 
specifiquement pour realiser ces segments de 100 
tonnes et 3 metres de diametre. Ceux-ci y sont 
traites a la verticale, en position "anti-vol", 
pendant toute la fabrication et sont deplaces a 
I'interieur de la majorite des batiments par des 
systemes a coussin d'air. Bien que les batiments 
soient disperses sur 300 hectares pour des 
raisons de securite, les manutentions entre 
batiments ont egalement ete optimisees de meme 
que le systeme informatise de conduite des 
installations et de saisie/traitement des 
informations necessaires a I'assurance de la 
qualite. Grace a cela, I'exploitation de I'usine en 
phase de production de serie ne necessitera que 
140 personnes, ce qui correspond a un niveau de 
productivite tres eleve. 
Ariane 5 - Propergol - Fabrication 

1.  INTRODUCTION 

Ariane 5, futur lanceur europeen, est d'une 
conception differente des precedents lanceurs 
Ariane et, en quelque sorte, plus simple puisque 
le composite inferieur ne compte que 3 moteurs, 
celui du I'EPC (etage principal cryogenique) et 
ceux identiques des 2 MPS (moteurs a propergol 
solide)  qui I'encadrent. 
Ces moteurs a propergol solide sont constitues de 
plusieurs segments assembles entre eux. 
Les transports terrestres de ces segments 
charges presentant trop de risques impossibles a 
eliminer, en 1987, le CNES et I'Agence Spatiale 
Europeenne renoncent au projet d'une double 
chaine de production des chargements et a 
I'integration en Europe des moteurs a propergol 
solide. Vers mi-87, sont entreprises les premieres 
etudes concernant la realisation, a proximite des 
sites de lancement, d'une usine a propergol 
destinee au chargement des segments. 
En septembre 1987, SNPE etablit un premier 
avant-projet sommaire de telles installations 
qu'elle met a jour en decembre. Simultanement, 
BPD Difesa e Spazio defend le projet d'une usine 
construite au sud de I'ltalie. 
En mars 1988, le CNES et I'Agence Spatiale 
europeenne retiennent la solution guyanaise. Par 
ailleurs, la participation de BPD difesa e Spazio 
au programme Ariane 5 est obtenue par 
- la realisation de I'usine dite de protection 
thermique a Colleferro, 

- I'elargissement des installation de production de 
propergol de Colleferro pour y fabriquer les 
segments avant des MPS d'Ariane 5, 
- la participation majoritaire (66% en developpe- 
ment et 60% en serie) au capital de la societe 
d'exploitation de I'UPG (REGULUS). 

2.  OBJECTIFS ET CARACTERISTIQUES 

Le principe retenu d'implantation de I'unite de 
fabrication de propergol sur la base de lancement 
et a I'interieur d'une "zone pyrotechnique", 
incluant egalement le batiment d'integration des 
moteurs et le banc d'essai, a permis, en eliminant 
tout transport externe de gros segments, de 
revoir les conceptions meme du moteur et 
d'aboutir a la definition suivante  : 

segment avant 

segment median 

26.26 m 

segment arriere 

Fig.l Moteur a 
propergol solide 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen/IVth European Aerospace Conference (EAC 91),'Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Le moteur est constitue d'un segment avant de 
petite dimension, fabrique en Italie, et de 
seulement deux gros segments d'environ 100 
tonnes,  fabriques en Guyane 
Cette conception de ciiargement permet done 
d'etablir les objectifs principaux de I'usine qui 
sont  : 
- assurer le chargement des deux segments 
importants du moteur a propergol solide, 
- controler les trois segments, y compris le 
segment avant a son arrivee d'ltalie, 
- stocker les segments en attente d'integration,^ 
- avoir a terme une capacite de production 
correspondant a huit lancements annuels, 
- permettre le deroulement du programme de 
developpement, ce qui implique notamment la 
possibilite de mise en oeuvre de structures 
renforcees et la programmation initiale de 
differentes valeurs des parametres de prooede 
avant d'en figer les valeurs definitives pour la 
serie. 
Par ailleurs, les specifications ont ete completees 
par la prise en compte des contraintes suivantes: 
- La securite des biens et des personnes qui, 
apres identification de la nature des risques 
envisageables  (detonation,  deflagration,  incendie. 

toxicite), puis le calcul de leurs effets (souffle, 
eclats, flux thermique, dispersion gazeuse), 
conduit a la definition des moyens de prevention 
qui sont, d'une part, I'abaissement des 
probabilites d'accident par la mise en place de 
"securites" integrees au process et, d'autre part, 
la limitation des effets par I'utilisation de 
distances d'isolement, d'ecrans, de systemes non 
confines,  etc. 

Le niveau de qualite et de surete de 
fonctionnement requis, avant tout pour le produit 
mais egalement pour le precede permettant de 
I'obtenir, a conduit a une automatisation poussee 
du systeme de conduite des machines et 
installations et du systeme d'informations 
necessaire a la maltrise de la qualite. 
- L'installation en Guyane, ou la main-d'oeuvre 
qualifiee fait actuellement defaut, implique I'emploi 
de personnel detache venant d'Europe avec un 
renouvellement frequent. Cette particularite a 
necessite la mise en place d'un systeme de 
controle commande evolue et comportant une aide 
a la conduite nettement plus conviviale et 
importante que les installations du memo genre 
n'en comportent ailleurs. 

3.   DESCRIPTION DE L'UPG 

3.1 L'implantation 

Fig. 2 Plan de I'UPG representant les zones de dangers definies dans la 
circulaire du 8 mai 1981 relative a I'application de I'arrete du 26 septembre 1980 
fixant les regies de determination des distances d'isolement relatives aux 
installations pyrotechniques. 
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L'Usine de Propergol de Guyane, qui repond done 
aux specifications precedemment decrites, a une 
emprise de 300 hectares au sud-est de la zone 
propulseur de I'ensemble de lancement Ariane 3. 
Les segments proteges qui viennent d'ltalie et les 
matieres premieres arrivent par le nord-est et les 
segments charges partent pour le batiment 
d'integration des propulseurs par le nord-ouest. 
La circulation des produits s'effectue done 
grosso-modo suivant une ligne repliee en U. Les 
batiments de production sont disposes logiquement 
le long de cette ligne. Les premiers, au nord- 
est, traitent des produits non pyrotechniques 
comme les segments ou la resine constituent la 
matiere du propergol ; ils sont au centre de la 
zone d'activite non pyrotechnique qui comprend 
egalement les installations de soutien logistique, 
magasin, batiment d'entretien, garage, stockage 
d'outillages. Au nord, de cette zone et a I'entree 
de I'usine, se trouve la zone administrative. 
Au sud et a I'ouest de I'usine, est situee la zone 
pyrotechnique qui comporte tous les batiments 
d'elaboration, de controle et de stockage des 
segments charges. 
L'usine est inscrite dans un rectangle dont les 
dimensions sont de 2 km du nord au sud et de 
1.500 m de Test a I'ouest. Elle comporte 37 
batiments qui sont relies par 18 km de route dont 
3 km de voie lourde qui peuvent etre empruntes 
par les corps de propulseur charges. 

3.2 Les installations 

Les moyens de production ont ete articules autour 
de deux unites de malaxage identiques qui 
comportent    chacune    un    malaxeur    vertical    de 

marque DAY, fabrique aux USA, d'une capacite 
de 1.800 gallons US, soit une capacite utile dont 
un des objectifs du programme de developpement 
est de prouver qu'elle peut atteindre 12 tonnes. 
II est actuellement prevu, mais une fois encore, 
le programme de developpement devra le 
confirmer, que chaque unite produise un 
malaxeur de propergol toutes les 8 heures. cette 
capacite permet done de fabriquer, avec les deux 
ensembles, 20 malaxeurs en 84 heures, soit un 
peu moins de 4 jours de travail en 3 equipes. La 
capacite instantanee de cet ensemble de malaxage 
peut done etre assimilee a un booster par semaine 
avec un taux d'utilisation de I'installation de 78%* 
qui laisse une marge suffisante pour les 
nettoyages et I'entretien. ("3 equipes de travail 
font theoriquement 108 heures de travail par 
semaine). 
Les autres installations ont ete dimensionnees 
pour la reahsation de I'objectif soit 32 segments 
par an ou 2 segments toutes les 3 semaines, en 
considerant que I'usine peut fonetionner pendant 
48 semaines dans I'annee. 
C'est le eas de I'atelier de preparation des 
structures dont la capacite aotuelle est d'une 
structure toutes les 2,5 semaines. 
En ce qui coneerne les puits de coulee, eeux-ei 
sont immobilises par segment pendant 4 a 5 
semaines pour effectuer le montage des outillages, 
la coulee, la cuisson, le refroidissement et le 
demoulage. Ce qui amene a un besoin theorique 
compris entre 3 et 4 puits pour assurer la 
production desiree. Actuellement, seul un 
batiment comportant deux puits a ete construit et 
apres validation des parametres de precede et des 
apareillages, un second batiment devra etre 
construit avant ou au debut de la phase 
eommerciale. 

structures 
prot6g6es 

venant de BPD 

Matierea 
premieres 

Preparation 
du liner 

Preparation 
des structures 
et des temoins 

MP, r^siiie 
+ aiuminium 

PercllloraLe 
brut 

Preparation 
dea Hants 

Pesee  Pesee 
broyago 

Catalyseur 
^ reticuiant 

Structure   Temoin PT 
enduite     + ilner 

Fig.  3    Schema du procede UPG 
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Le synoptique presente en fig. 3 montre le 
proeede de fabrication et peut servir de guide a 
la description de I'usine qui est oomposee des 
installations suivantes. 

Pour la prise en charge des matieres premieres  : 
- Un batiment de preparation des liants et 
preparation des liners qui regoit les matieres des 
batiments de stockage qui lui sont associes : un 
stockage d'aluminium, un stockage de reticulant, 
un ensemble de reservoirs de stockage pour la 
resine et le plastifiant relie au batiment par un 
reseau de tuyauterie. Les autres matieres 
premieres, necessaires au liant ou au liner, en 
quantites plus faibles, etant stockees dans le 
batiment lui-meme. 
De cette installation sortent d'une part le liant, 
qui est transporte jusqu'au malaxeur dans la cuve 
du malaxeur, et d'autre part le liner, qui est 
transporte au batiment de preparation des 
structures dans le pot qui servira a I'alimentation 
du pistolet de pulverisation. 
- Le perchlorate d'ammonium est traite dans un 
ensemble d'installations qui comprend, autour 
d'un batiment de broyage et pesage du 
perchlorate fin et de pesage du perchlorate brut, 
des stockages de perchlorate brut en futs ou en 
conteneurs apres pesage, un stockage de 
perchlorate fin et un batiment de nettoyage apres 
utilisation des conteneurs de perchlorate servant 
a I'alimentation des malaxeurs. 

Pour la prise en charge des structures  : 
- Une aire de stockage et de manutention des 
structures a leur arrivee d'Europe qui permet de 
sortir les structures de leurs conteneurs de 
transport et de les mettre a la verticale sur le 
transporteur qui les amene au batiment de 
preparation des structures. Dans celui-ci, elles 
sont ouvertes, preparees, puis garnies 
interieurement d'une couche de liner qui 
permettra au propergol d'adherer correctement a 
la protection thermique. Ces structures sont 
ensuite transportees dans le batiment de coulee. 

Pour le remplissage des segments en propergol : 
- L'usine comporte deux batiments de malaxage et 
un batiment de coulee ou la structure mise en 
puits et completee par un noyau est remplie avec 
le propergol contenu dans les cuves de malaxage. 
Entre les malaxeurs et le batiment de coulee, ces 
cuves passent par un batiment de coulee des 
blocs de controle ou elles sont equipees des 
outillages necessaires a la coulee - piston et 
couvercle lourd - et ou est prelevee la quantite 
de propergol necessaire a la realisation des blocs 
de controle. Ce batiment est en realite une usine 
complete de fabrication de propergol ou les blocs 
de controle balistiques sont fabriques et controles 
par radioscopie avant d'etre amenes jusqu'au banc 
de tir et ou les blocs de controle des proprietes 
mecaniques sont realises puis decoupes en 
eprouvettes qui sont tractionnees afin de 
connaitre les caracteristiques mecaniques du 
propergol de chaque malaxeur. 
Les segments charges termines sont enfin 
controles individuellement dans les batiments de 
controle non destructifs a I'aide d'installations de 
radioscopie, d'ultrason et de controle optique. 
Apres ce controle, les segments sont places dans 
des stockages en attente de sortie de I'usine. 

3.3 Les manutentions 

Bien que les differents batiments aient ete 
implantes dans un ordre loglque correspondant a 
I'enchainement    des    operations,    leur    nombre    et 

les distances entre eux, imposees par les regies 
de securite, font que les manutentions dans 
I'usine restent un point important qui a du etre 
etudie soigneusement. 
Considerant tout d'abord que toutes les 
operations sur le segment, a partir de la coulee, 
s'effectuent en position verticale et en principe 
en position inverse au vol (dite anti vol), il a ete 
decide qu'a partir de leur arrivee dans I'usine, 
les segments, apres erection dans cette position, 
ne la quitteraient plus. Cette decision, qui 
supprime les basculements et simplifie notablement 
les manutentions, a obHge par centre a concevoir 
des installations particuheres de traitement des 
structures. 
Dans un deuxieme stade, la reflexion a conduit a 
opter, pour les manutentions internes aux 
batiments ou un seul niveau de deplacement etait 
requis, a des deplacements par systemes a 
coussins d'air afin d'alleger les structures de 
batiments qui n'avaient plus a supporter de ponts 
roulants et a augmenter la souplesse des 
deplacements dans les batiments. 
II en resulte qu'hormis dans le batiment de 
coulee, ou le systeme n'a pu etre retenu pour la 
mise en puits, les deplacements se font sur 
palettes a coussin d'air pour les segments vides 
et sur palettes deplagables par un transpalette a 
coussin d'air pour les segments charges. 
Le segment reste sur sa palette a coussin d'air 
depuis son erection jusqu'a la mise en puits de 
coulee et sur sa palette lourde depuis sa sortie 
de puits de coulee jusqu'a son arrivee au 
batiment d'integration des propulseurs, I'ensemble 
palette + segment etant deplace d'un batiment a 
I'autre. 

3.4 Le systeme de controle commande 

La principale originalite de I'usine, en dehors de 
ses dimensions, liees a la taille des objets qu'elle 
doit produire, reside dans le systeme de controle 
commande dont elle est pourvue. En effet, les 
installations sont pour la plupart automatisees 
comme c'est le cas dans de nombreuses autres 
usines mais en plus, ces systemes de conduite 
sont relies entre eux par I'intermediaire d'un 
reseau ce qui permet, entre autre, deux 
possibiUtes particulierement interessantes, liees 
toutes deux au fait que toutes les informations de 
n'importe quel atelier ou systeme relie au reseau 
sont disponibles sur tout le reseau. Ceci a 
permis, d'une part, la mise en place d'un poste 
de commandement (appele 310 sur la Fig. 4) ou le 
cadre responsable de la production peut observer 
tout ce qui se passe dans I'usine ; il peut meme, 
si un atelier le lui demande, conduire cet atelier. 
D'autre part, il a ete aussi possible d'eviter toute 
transmission d'information d'un atelier a i'autre 
par voie ecrite ou verbale grace a I'unicite et 
I'ubiquite de ^information ainsi realisee. Cette 
possibilite a ete exploitee afin d'ameliorer la 
garantie de la qualite. Si, par exemple, on met 
au batiment 319 2.250 kg dans le conteneur n°13 
de perchlorate quand on met celui-ci dans le 
malaxeur, et si le poids releve a I'introduction 
est de 2.100 kg, le systeme de commande indique 
I'anomalie et bloque la poursuite du cycle. De la 
meme maniere, si le conteneur n°25 ne figure pas 
en memoire comme ayant ete rempli au batiment 
319, et si I'operateur renseigne, au batiment de 
malaxage, son synoptique de preparation avec ce 
numero, le systeme lui signale I'erreur et 
empeche la poursuite des operations. C'est en 
quelque sorte une transposition des systemes 
detrompeurs mis en oeuvre dans certaines 
fabrications    mecaniques    pour    tendre    vers    le 
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"zero defaut". 
Une autre particularite du systeme de commande 
mis en place resulte de la specificite de I'usine 
d'etre monoproduit. Etant donne que pour une 
installation donnee, il n'existe (ou il n'existera a 
la fin du developpement)  qu'un seul    mode opera- 

BAT   310 BAT   341 

toire, il a ete possible d'introduire en memoire ce 
mode operatoire et de limiter ainsi les degres de 
liberte laisses aux operateurs. Cette particularite 
en facilite la polyvalence comme elle aidera a la 
formation des remplagants quand I'equipe en place 
retournera en Europe. 
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Fig.   4 

4 - CONCLUSION 

Afin de conclure ce bref descriptif de I'Usine de 
Propergol de Guyane, qui est avant tout 
qualitatif, quelques chiffres peuvent representer 
cette realisation, le premier etant qu'il n'aura pas 
fallu beaucoup plus de trois ans pour le faire. 
Tout d'abord, et pour reprendre I'ordre 
chronologique, il aura fallu 1.000.000 de M3 de 
terrassement pour realiser I'unite qui comporte 18 
km de voies, 7 km de cloture et 37 batiments qui 
representent 26.000 M2 de surface couverte, 
40.000 M2 de bardage et 3.000 tonnes de 
charpentes metalliques. 
En exploitation, I'energie instantanee consommee 
sera de I'ordre de 6 MW pour une puissance 
totale installee de 15 MW, le plus gros 
consommateur etant la climatisation, soit pour 
repondre a des contraintes de precede,  soit pour 

conserver   les   materiels,   pour   laquelle   I'ensemble 
des appareils frlgorifiques installes 
(heureusement, ils ne fonctionnent pas 
simultanement) represente 9.500 KW, alors que 
les appareils de chauffage ne totaUsent que 1.600 
KW, toujours en energie electrique. 
En ce qui concerne la production prevue, I'usine, 
une fois completee de sa deuxieme tranche, sera 
capable de realiser 32 segments par an, soit 
3.500 tonnes de propergol. Le fait que 
^installation soit dediee a un produit unique et 
les efforts d'automatisation et d'adaptation des 
moyens de manutention, faits en conception, font 
que I'effectif necessaire a Sexploitation de I'unite 
ne sera que de 140 personnes, ce qui lui 
permettra d'atteindre le ratio, exceptionnel pour 
une usine de propergol, de 25 tonnes par 
personne et par an. 
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Abstract: 

COLUMBUS Free Flying Laboratory (MTFF) requires 
the implementation of an Integration Logistics 
Support System in order to ensure the supportabil- 
ity of the MTFF throughout its operational life of 
30 years. 

COLUMBUS Free Flying Laboratory (MTFF) handling 
and transportation of the MTFF to the Launch Site 
in configuration as close as possible to the 
launch configuration presents a challenge to 
transportation methods and scenarios, and requires 
an innovative Infrastructure. 

Ground processing & check-out activities at the 
Launch Site CSG, need to be organized and time- 
lined in a way to have existing launch site faci- 
lities & capabilities support the MTFF needs, and 
to meet the scheduled launch date. 

This paper is subdivided into three sections. 

Section A: MTFF Logistics 
Section B: MTFF Handling & Transportation 
Section C: MTFF Ground Processing. 

A.     MTFF LOGISTICS 

A.l    LOGISTICS SUPPORT ANALYSIS (LSA) 

A.1.1   Front-end Analysis 

The early, front- end Logistics Support Analysis 
activities for the MTFF concentrated on the sup- 
portability of the various conceptional COLUMBUS 
MTFF design configurations and respective opera- 
tional scenarios. They further evaluated the re- 
quired logistics support resources and supported 
the selection of MTFF Design Concept. Limited up- 
and downloads for both servicing vehicles and high 
operational transportation costs were major driv- 
ers during this exercise. The COLUMBUS MTFF lo- 
gistics support functions which comprise the CO- 
LUMBUS Integrated Logistics Support System and 
related tasks and processes required to support 
the Phase C/D ILS System were analyzed. The quali- 
tative and quantitative logistics support require- 
ments have been Identified for the MTFF Flight 
Configuration and servicing options. These re- 
quirements have been compared with the basic CO- 
LUMBUS Program logistics groundrules and con- 
straints as outlined by the customer ESA and de- 
picted below. 

ESA's annual resupply mass limitations for logis- 
tics uploads via NSTS 

ESA's Annual Average Mass (Tons) 

APM Subsystem ORUs        : .400 (1) 

MTFF Subsystem ORUs       : .120 (2) 

APM (European part) and 
MTFF Payloads Combined     : 1.314 (3) 

ESA Total Cargo Limitation  : 1.834 

(1) = Reference 4.2.3.a.l Requirements 
Description ### 

(2) = These annual values can be accumulated and 
apply only to the nominal scenario as speci- 
fied in the SRD (COL-RQ-ESA-001). (i.e. ev- 
ery 5 years 5 x 120 kg which equals 600 kg 
are available.) 

(3) = In any year when both the APM and MTFF use 
the SSF for servicing, the APM and MTFF must 
share between them the available mass limi- 
tations. 

(reference ESA Logistics Concepts and Scenarios 
COL-RQ-ESA-012). 

ESA's resupply mass limitations for logistics 
uploads via HMS ger servicing Interval 

1. Payload 
2. S/S Servicing 
3. ASE (220 kg S/S dedicated and 

260 kg Payload dedicated*) 

1300 kg 
320 kg 
480 kg 

2100 kg 

(reference  ESA  COLUMBUS/HERMES   Interface  Require- 
ments Document C/H-RQ-ESA-016. 

*Note:      Industry Interpretation 

An assessment of the MTFF  supportability has  been 
made for the Phase C/D Industrial  Proposal. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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The MTFF Flight Configuration analyzed consisted 
of a 2-segment pressurized module (PM) and an 
exchangeable resource module (RM). The following 
Logistics Scenario has been baselined: 
MTFF Launch with ARIANE 5, Payload exchange and 
Subsystem Servicing - every 180 days with HERMES 
and every 5 years at the ISS via the NSTS, ex- 
changeable RM launch with ARIANE 5 and exchange at 
the ISS (figure Al). 

According to redirections lately received from our 
customer ESA, alternative MTFF Design Configura- 
tions are being analyzed and logistics assessments 
for these alternative designs initiated. These 
assessments are currently being finalized and can 
therefore not be considered in this paper. 

LOGISTICS    SCENARIO  OF    THE     FREE    FLYING     LABORATORY  (MTFF) 

MTFF    LAUNCH 
A 5 

MTFF   SERVICING   WITH   HERMES 
EVERY   180   DAYS 

RM    LAUNCH    MTFF  SERVICING  AT ISS 
A 5 EVERY   5  YEARS 

Figure Al: MTFF Logistics Scenario 

The comparison of the MTFF S/S resupply mass esti- 
mates versus the available resupply mass limita- 
tions indicated the following: 
The NSTS resupply mass limitations allocated for 
MTFF S/S servicing are sufficient in order to sup- 
port the MTFF logistics needs. For the baseline 
configuration the MTFF consumes in this scenario 
{every 5 years at ISS) 32% of the available NSTS 
resupply mass allocated for the MTFF S/S. 

A.1.2   System and Equipment Level LSA 

The ARIANE 5, mark II resupply mass at launch sat- 
isfies the resupply needs for the MTFF RM exchange 
(10.990 kg wet). 

The HERMES cumulative resupply mass limitations 
for MTFF subsystem servicing are depicted in fig- 
ure A2. Assuming a Payload resupply mass re- 
quirement of 1560 kg per servicing cycle (1300 kg 
net payload + 260 kg ASE) the remaining HERMES 
resupply mass (540 kg (320 kg S/S servicing, 220 
kg ASE)) must therefore satisfy the MTFF resupply 
needs during the 30 years operational life. The 
MTFF resupply mass estimated (245 kg for S/S incl. 
consumables and 219 kg for ASE) represents 87 % of 
the available HERMES resupply mass limitations for 
MTFF subsystem servicing. 

I    1    2   3    4    5    6    7    8    9   10 U  12 13  H 15 16 17 18 19 20 21 22 23 24 25 26 27 2S 29 30 j 
Years MTFFOpns ( 1.5 = Launch) 

Figure A2: MTFF Resupply Mass HERMES 

System and Equipment Level LSA will be performed 
for the MTFF in accordance with the COLUMBUS LSA 
Implementation and Processing Guidelines estab- 
lished by the System Contractor (MBB-ERNO) in or- 
der that the two flight configurations (MTFF and 
ARM) comply with the customer LSA requirements. 
For the COLUMBUS LSA Program the MIL-STD-1388 is 
not an applicable document. MBB-ERNO has therefore 
tailored the COLUMBUS LSA needs and issued re- 
quirements for an LSA-S/W. Market surveys with 
subsequent PC/Mainframe Test Installations of the 
various commercial and government/agency furnished 
LSA S/W tools led to the conclusion that the only 
S/W tool which meets most of the specified re- 
quirements was the commercially available S/W 
Product 'DILSA' (Mainframe Version). 

After a more complex mainframe test with 'DILSA' 
it was decided to modify the 'DILSA' S/W to fully 
comply with the specified requirements and rename 
the 'DILSA' S/W product 'COL-LSA S/W'. This exer- 
cise was supported due to the flexible structure 
of 'DILSA'. 

Major changes performed were: 

0 Reduction of applicable DEDs (Data Element 
Definitions) by 40% . 

0 Reduced and modified reporting requirements. 
Standard reports were reduced by 80% and 11 
new reports introduced, overall reduction 
60 %. 

0 The FMECA is not part of the MTFF-LSA. Re- 
sults of the FMECA (PA responsibility) will 
be loaded into the 'COL-LSA S/W'. 

0 Complete new dictionary for applicable DEDs 
in order to comply with international part- 
ners and space related LSA requirements such 
as resupply & return flights, up- and down- 
load, handling & transportation. These were 
not addressed to a sufficient degree in the 
classic LSA approaches. 
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21 reports will be generated in total for the MTFF 
LSA. 10 Data Record reports (DRRs) and 11 Summary 
Reports (SRRs). 

The DRRs comprise 

DRR 
DRR 

DRR 3 

DRR 
DRR 

DRR 
DRR 

DRR 
DRR 

DRR 10 

Availability Requirements 
Subsystem/Equipment Reliability, 
Maintainability, Commonality and 
Supportability Characteristics 
Maintenance Task and Personnel Skill 
Requirements 
Maintenance Task Analysis 
Maintenance Task Tool/Equipment/ 
Parts List 
Supply Support Data 
Support and Test Equipment Description 
& Function 
Resupply/Return Flight Requirements 
Facilities Data Record/Unique Facilities 
Requirements 
Packaging, Handling, Transportation and 
Storage (PHT&S) Requirements 

The SRRs comprise and contain 

SRR 1 Personnel and Skill Summary. A summary of 
man-hours, estimated for each maintenance 
task. An evaluation of the skill specia- 
lity and the requirement for training 
equipment is provided for each task. 

The summary provides annual man-hours per 
item per maintenance task and total man- 
hours per maintenance task based on num- 
ber of items supported. The summary can 
be used to determine the time required 
and number of men, to perform each task. 

SRR 4  Support Items Summary List (sorted by 
LSACN). A summary sorted by LSA Control 
Number, part number, of all the repair 
parts, tools, and/or test equipment nec- 
essary to support the subsystem/equip- 
ment. The summary will provide the infor- 
mation necessary for provisioning of sup- 
port items. 

SRR 5  Support Items Summary List (sorted bv 
P/N). A summary, sorted by manufacturer's 
part number of all the repair parts, 
tools, and/or test equipment necessary to 
support the subsystem/equipment. 

SRR 6  Tool and Maintenance Support Equipment 
Requirements. A summary of tools and 
equipment required by task function and 
maintenance level. This report is used to 
identify tools and equipment required to 
perform the maintenance functions. 

SRR 7 Repair Parts Summary. A summary of repair 
parts by LSA Control Number for the major 
subsystem. This list will be sorted for 
each maintenance level or combination of 
maintenance levels. This report will be 
used as a preliminary repair parts and 
special tools list during the demonstra- 
tion/evaluation test phases. 

SRR 8  Special Tools Summary. A summary of 
special tools by LSA Control Number for 
each major subsystem. This list will be 
sorted for each maintenance level or 
combination of maintenance levels. This 
report will be used as a preliminary re- 
pair parts and special tools list during 
the demonstration/evaluation test phases. 

SRR 2 Support Item Summary. A summary, of the 
anticipated use of the item sorted by 
maintenance level and LSA Control Number. 
The report can be used to justify the 
requirement for support equipment, quan- 
tity and distribution requirements. The 
summary will also be used to determine 
recommended order quantities of repair 
parts based on their total use. 

SRR 3  Critical Maintenance Task Summary. The 
summary provides a list of all mainten- 
ance tasks which exceed a specified value 
for task frequence, elapsed time, man- 
hours, annual man-hours. It will list 
warnings, cautions, notes, etc. The sum- 
mary may be sorted for any maintenance 
level or combination of levels. The sum- 
mary will be used to pinpoint problem 
areas and plan maintenance for critical 
items/tasks. 

l«A PROCESSES Al: 
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SRR 9 Parts Master File Printout. A list of all 
supply support information which has been 
input to the SRS data system. The report 
is listed by part number, record type and 
LSA Control Number sequence. 

SRR 10 LSA Control Number Master File Printout. 
A list of all Maintenance Task Analysis 
information which has been input to the 
data system. The report is listed by LSA 
Control Number, record type, and task 
code sequence. 

SRR 11  COLUMBUS Logistics Simulation Model 
Interface Data. Data on this record will 
be made available to the simulation model 
at System Level/Support Contractor for 
further processing. Data will be sorted/- 
selected by Task Codes regarding "Organi- 
zational (On-Orbit)" maintenance, i.e. 
Access, Remove & Replace and Inspection 
task. 
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Figure A3: MTFF LSA Data Processing 
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Ad-Hoc Reports can be generated upon request. Ad- 
Hoc Reports are non prestructed reports using data 
availaljle within the SRS data base or additional 
data elements to be delivered upon request. The 
MTFF LSA Data processing is depicted in figure A3. 
The COL-LSA S/W implementation is well under way, 
acceptance test at the S/W manufacturer's site is 
planned within the 21st c.w. followed by the main- 
frame installation at MBB-ERNO within the 22nd 
c.w. assuming a successful acceptance. 

A.2 MAINTENANCE 

Since the required lifetime of 30 years for the 
MTFF cannot be met by present technologies and 
building materials, the MTFF will require regular 
maintenance to keep the systems operating in the 
nominal way or to restore them to nominal opera- 
tions. 

As such, maintenance activities will include, but 
are not limited to replacement, repair, inspec- 
tion, alignment, calibration, replenishment of 
consumables, and test and functional verification. 

A.2.1 Levels of Maintenance 

All maintenance functions/activities on the MTFF 
System hardware and software will be accomplished 
at one of the following levels. 

Organizational Maintenance (On-Orbit). 
This level of maintenance is dictated by the capa- 
bility and minimum time available of the HERMES 
flight crew for maintenance actions in situ. It is 
restricted to ORU removal and replacement period 
checks, adjustments and cleaning activities. No 
regular repair activities are planned for this 
level. Contingency analysis to be performed during 
the Phase C/D may require some potential repair 
capability in-orbit i.e. repair of non-exchange- 
able items (shell, solar arrays). 

Organizational Maintenance (On-Ground) 
This level of maintenance is dictated by the capa- 
bility and time available of the HERMES ground 
processing crew to perform detailed diagnostic 
checkout. It is restricted to ORU removal and re- 
placement, period checks, adjustments and cleaning 
activities. No regular repair activities are 
planned for this level. Critical hardware requir- 
ing detailed diagnostic on this level will be han- 
dled off-line (Intermediate Level). 

Intermediate Maintenance 
This level of maintenance is dictated by the skill 
level, test equipment and repair resources avail- 
able at the Intermediate Maintenance location on 
ground. It is restricted to relatively easy re- 
pair/replacement tasks and involves disposition of 
replaced/repaired MTFF hardware and software. 

Detailed Maintenance Procedures will be estab- 
lished for MTFF Organizational and Intermediate 
Maintenance. Maintenance Procedures will be demon- 
strated and verified during the MTFF AIV (Assem- 
bly, Integration & Verification) Program. 

Depot Maintenance 
The level provides the capabilities (skills, fa- 
cilities and test equipment) for a complete over- 
hauling of MTFF hardware, software and associated 
support equipment and is able to perform complex 
repair activities. The determination of where this 
level is located is driven by the complexity of 
repair required, associated cost and repair times. 

Special emphasis in long term program like the 
MTFF Program is required on the evaluation of ven- 
dor retention capabilities. In case of unclear 
vendor retention over the 30 years of the MTFF 
life-time alternative repair capabilities need to 
be investigated. For the MTFF program, transition 
of repair capabilities into the FFC (Free Flyer 
Center) will be a major part of the transition 
planning during the Phase C/D. 

A.2.2   Types of Maintenance 

Preventive Maintenance 
This type of maintenance is performed to retain 
MTFF hardware/software in a good operational/ser- 
viceable condition. 

0 replacement of life-limited H/W 
0 inspection 
0 lubrication 
0 replacement of expendables (e.g.  paper, 

tape/ribbon, filters) 
0 replenishment of consumables (e.g. gases) 

In general, preventive maintenance actions are 
scheduled maintenance activities. As such, time 
frames for the performance of preventive mainte- 
nance actions are already incorporated in the long 
range activity planning. 

Corrective Maintenance 
This type of maintenance is performed to restore 
MTFF hardware/software to an acceptable operating 
condition, after recognition of degradation, mal- 
function or failure. It includes remove and re- 
place as well as repair tasks, i.e.: 

0 Remove and Replace 
This term pertains only to the removal and 
replacement of ORUs. Examples of ORUs in- 
clude predefined equipment modules or units, 
valves, conduit sections, cables, pipe and 
plumbing sections, and similar modularized 
items defined as independently (orbital) 
replaceable units. 

0 Repair 
Repair includes restorative activities such 
as reconnection of loosened/separated items 
by simple or complex means needed to diag- 
nose, test and reconfirm operational readi- 
ness for reinstallation. Repair activities 
may occur on-line or off-line and may in- 
volve a broad range of possible actions. 

Although the baseline COLUMBUS mainte- 
nance/servicing philosophy does not define 
repair as a nominal maintenance task, expe- 
riences gained from past manned spaceflights 
has confirmed that corrective maintenance 
will continue to required repair actions. 

Thus, at a minimum the capability shall ex- 
ist to repair structure and equipment that 
affect crew safety, i.e. provisions must be 
made for patching ruptured tubing and pres- 
sure vessels and by-passing defective elec- 
trical and mechanical components. 

In general, corrective maintenance actions 
are unscheduled (non-time predictable) main- 
tenance activities. As such, corrective 
maintenance actions cannot be incorporated 
in long range crew activity plans. Occur- 
rence of unscheduled maintenance actions 
will require adjustments to normal crew ac- 
tivity schedules. 
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Besides this two types of classical maintenance we 
also consider minor modifications/upgrades and 
reconfiguration as on-orbit maintenance types for 
the MTFF. 

This type includes modifications and/or replace- 
ments to equipment,systems and/or subsystems (hard- 
ware or software), representing capability up- 
grades. Changes to layout and/or internal parti- 
tioning and structure, and/or replacement of in- 
ternal surface materials are other examples. 
As this is the case for preventive maintenance 
actions, also minor modifications/reconfigurations 
are time predictable thus, they can be incorporat- 
ed into the long range activity planning. 

A.2.3   Maintenance Techniques 

Maintenance activities for the MTFF will include 
the usage of one or both of the following monitor- 
ing techniques. The application of these tech- 
niques is especially applicable to preventive type 
actions. 

Limited-Life Monitoring 
This maintenance technique where removal and re- 
placement of an ORU/LRU is based upon its life 
having approached or achieved a previously pre- 
scribed or specified life in terms of either 
cycles or events. These limits are based upon 
prediction or empirical evidence. 

On-Condition Monitoring 
This maintenance technique where ORUs/LRUs contin- 
ue operation without replacement until is moni- 
tored or predicted condition indicate that deteri- 
oration leading to a possible failure or malfunc- 
tion is about to occur. Condition based monitoring 
data will be used for the MTFF to perform trend 
analysis in order to precisely predict the condi- 
tion or health of the MTFF ORUs/LRUs without an 
extensive disassembly and to avoid exchanging 
hardwire still in a good operational condition, 
thus relieving the overall critical up- and 
download situation. Therefore the majority of MTFF 
ORU exchanges are expected to be condition/health 
based. 

A.2.4   Maintenance Categories for the MTFF 

The maintenance categories identified for the MTFF 
are depicted in figure A4. 

A.3 MTFF SUPPLY SUPPORT AND MAINTENANCE 
TRAINING 

Other MTFF logistics functions are spares calcula- 
tions, provisioning and maintenance training based 
on LSA results. This functions are subject to 
analysis within the next phase of the MTFF program 
and are therefore not subject of this paper. 

B.l 

MTFF HANDLING & TRANSPORTATION 

INTRODUCTION 

The MTFF is not only designed to be launched com- 
pletely integrated from the European launch site 
in Kourou but also to comply with the "ship and 
shoot" concept: The MTFF has to be integrated and 
checked out at MBB/ERNO in Bremen and transported 
to the launch site in the flight configuration to 
the maximum extent possible. This demand results 
from the intention not to break any interfaces af- 
ter final test and check-out which would otherwise 
lead to an extended launch campaign duration. 
Thus, particular requirements are imposed on the 
transportation system to be selected for transat- 
lantic shipment which represent a great challenge 
for the European transport experts. The transport- 
ability constraints are primarily derived from the 
outsize dimensions and mass of the MTFF transpor- 
tation configuration (figure 81) as well as from 
the criticality against the dynamic loads encoun- 
tered during transportation. 

Figure 81: Integrated MTFF Transport Configuration 

It has to be emphasized that the 30-years opera- 
tional lifetime requirement for COLUMBUS imposes 
particular concern in severe degradation by fa- 
tigue during transportation (crack initiation and 
propagation). Although the load amplitudes are 
lower than during launch, the number of cycles 
occurring during long sea transportation duration 
may result in severe amplification of the fatigue 
load spectrum. 
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Figure A4: MTFF Maintenance Categories 

The applicable COLUMBUS specifications require 
transportation to the launch site in the integrat- 
ed mission configuration without imposing a spe- 
cific requirement on the mode itself. Transporta- 
tion to the launch site Kourou is presently fore- 
seen for 2001. 

B.2 AIR TRANSPORTATION MODE 

A preliminary analysis revealed that currently 
existing commercial cargo aircraft do not comply 
with the MTFF flight configuration envelope re- 
quirements. Both Russian military aircraft the 
An-124 and An225 which are now available on the 
commercial market feature an enormous payload ca- 
pacity (150 tons/200 tons), however, the cargo 
compartment height is comparable to the USAF C-5A 
Galaxy. The four Super Guppies, in service for 
Airbus Industries, have a limited capacity and 
range and will be discarded until 1998. The cur- 
rent situation therefore reveals only two poten- 
tial alternatives: 
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0 the C-5A/SCM (Shuttle Cargo Modified) 
0 the Airbus A300/500R 

B.2.1   C-5A/SCM 

The U.S. air Force decided in 1987 to modify two 
C-5A aircraft to transport oversize payloads for 
DOD Shuttle missions. The extensive modifications 
involved removal of the aft troop-carrier floor 
and replacing it with a heavier structure provid- 
ing more cargo clearance, as well as modifying the 
aft fuselage torque-box structure to provide more 
clearance in the loading ramp area. In addition, 
changes on the aft cargo door system, relocation 
and reconfiguration of the aft pressure bulkhead 
and modifications of the loading ramp hinge points 
were conducted (figure B2). A special transport 
container with full shuttle cargo payload capacity 
was developed by the U.S. Air Force as well. This 
canister has the same interior dimensions and sup- 
port functions as the shuttle cargo bay, redundant 
systems and a monitor and recording system for 
temperature, relative humidity, shock and vi- 
bration. 

The Shuttle Cargo Modified Aircraft (SCM) will 
operate as a normal cargo carrying aircraft for 
the Military Airlift Command when not in use as a 
carrier for the space cargo container. 

ADDED PRESSURE BULKHEAD PRESSURE DOOR 

HODIEIED TROOP PEEK FRAMES 

HEW PRESSURE BULKHEAD 

MODIFIED AFT 

DOOR COMPLEX 

RELOCATED RAMP PRESSURE DOOR 

Figure B2:    C-5A Space Cargo Modified Aircraft (SCM) 

B.2.2   Super Airbus A300/600R (Figure B3) 

The Super Airbus Transporter being considered as a 
possible solution to Airbus Industry's requirement 
to move large components and sub-assemblies in- 
cludes a 20 m long, 7.6 m-diameter parallel cabin 
section. The converted aircraft could carry as 
much as 20 t payload over a range of about 3300 
km. Usage of the Super Guppy successor for COLUM- 
BUS would imply at least one stopover during a 
transatlantic flight to Cayenne. However, the op- 
tion to install two auxiliary cargo tanks (500 It) 
would enable the non-stop transatlantic crossing 
with the MTFF transport configuration accommodat- 
ed. The lowered cockpit requires only the struc- 
tural separation but not a system separation as 
for the Super Guppy. The decision has been recent- 
ly taken to provide 4 new A300/600R with the first 
one envisaged to be placed in service mid 1995. 

Since the usage of either C-5A/SCM or Airbus 
A300/600R is presently unclear, the COLUMBUS pro- 
gram considered sea transportation as the prime 
mode in the context of C/D proposal submittal to 
our customer ESA. /fj) 

B.3    Sea Transportation 

B.3.1   Transportation Loads 

B.3.1.1 Interdependencies 

Safe sea transportation of the MTFF is not just a 
matter of safe stowage and securing of the trans- 
port container solely, but is strongly related to 
the design of the ship and her outfit as well as 
with the manner a ship is being operated at sea 
under different environmental conditions. Figure 
B4 illustrates the four-fold interaction of 

0 MTFF internal suspension and container lash- 
ing 

0 vessel design and features 
0 environment 
0 ship operation. 

Figure B4: MTFF Interrelationship with 

Environment, Vessel and Ship Operation 

All 4 areas have strong interrelationship with 
each other. The cargo onboard the ship is exposed 
to the ship motion at full extent and forms a cou- 
pled dynamic system with the vessel. It is rea- 
soned that the rate of occurrence of acceleration 
peaks in ships is basically determined by the sea 
conditions, whereas the size of the ship deter- 
mines the magnitude of the response. 

The methods applied by marine surveyors, classifi- 
cation societies and shipbuilding companies to 
determine the acceleration levels, are basically 
used for the design of structural parts of vessels 
with a projected 20-years lifetime meeting the 
worst environmental conditions. Thus the probabil- 
ity rate of acceleration occurrence is very low 
(Q - lOE-8) and cannot realistically be applied to 
one singular sea transport of MTFF. 

Figure 83: Airbus A300/600R 
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i.3.1.2 Analytical Approach (Figure B5) 

In order to quantitatively determine the accelera- 
tion level dependencies of varying vessel- and 
environmental parameters (to be used as input data 
for the MTFF/container structure mechanic analy- 
sis) the HSVA-Method was selected. This theoreti- 
cal method was developed by the Hamburg Shipbuild- 
ing and Research Institute for a systematically 
varied hull family of 72 vessels. Basis for the 
calculation of the acceleration responses are the 
natural sea state conditions (ITTC Spectra) with 
the significant wave height 'H' and the wave peri- 
od 'T' as main parameters. A maximum significant 
wave height of 5,25 m has been considered for the 
data evaluation which coincides with Beaufort 8 in 
the North Atlantic. Adverse weather conditions in 
excess of BF8 are anticipated to be avoidable by 
routing and operability analysis in conjunction 
with advanced satellite navigation and communica- 
tion systems. The results showed that acceleration 
levels decrease with 

0 increasing vessel length Lpp 
0 midship position under deck 
0 low L/B ratio (length/breadth) 
0 increasing block coefficient Cg (displace- 

ment factor) 
0 wave encounter towards following sea sector. 

The acceleration responses were supplemented with 
the correlating frequency data revealing that the 
pitch period increases with vessel lengths, too, 
thus resulting in a desirable lower pitch frequen- 
cy. Finally the level of motion induced accelera- 
tion introduced into the MTFF container and its 
frequency of occurrences was identified related to 
respective sea areas on the North Atlantic route 
to the launch site and in dependence of various 
vessel and operational parameters defined. The 
statistical data were excerpted from the US Navy 
Climatology Atlas reflecting actual shipborne wave 
recorder data. 

B.3.1.3 Vessel Selection 

After identification of the decision driving pa- 
rameters for the most appropriate vessel candidate 
for MTFF, the final selection was performed. The 
study defined "MS Ariana", figure B5, as prime sea 
transportation mode for MTFF transport to the 
launch site due to following reasons: 
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Figure B5: 

COLUMBUS Sea Transportation Analysis Approach 

0 vessel operability into/out of Degrad de 
Cannes 

0 operability beyond the year 2000 
0 European flag 
0 highest classification 
0 satellite navigation/communication/telex 
0 low ship response (e.g. low L/B ratio, 

availability of roll-stabilizers) 

The "MS Ariana" is operated by the SAL shipping 
company and contracted by Arianespace to support 
the deliveries for the current ARIANE 4 and future 
ARIANE 5 programs. 

Figure B5: MS Ariana 
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B.3.1.4 Estimation of Excitations 

The rigid body motions of vessels in the frequency 
range of 0,1 - 0.5 Hz are so low that they will 
not excite the MTFF or its equipment in their 
eigenfrequencies. The response acceleration ampli- 
tudes are therefore not amplified. Due to the low 
frequencies and the low probability that the 
weather conditions are continuously bad during the 
whole trip, the number of cycles is also limited. 
Some measurements of the vertical accelerations 
taken during transportation of Spacelab pallets on 
a "LASH"-ship (MS Bilderdyk) indicated excitation 
in frequencies which were higher than the ship 
rigid body frequencies. The accelerations were 
found to occur approximately lOE+4 to lOE+5 times 
more frequently than given by the Spacelab design 
curve which considered only rigid body motions of 
the ship. Without a dynamic decoupling of the in- 
tegrated MTFF from the elastic body of the ship, 
the environment encountered by MTFF would be un- 
controlled, i.e. moderate acceleration inputs to 
MTFF might result in a high output on equipment 
level. The environment is also very depending on 
the location in the ship. The provision of ade- 
quate attenuation therefore is a "must". It shall 
prevent the transmission of accelerations (linear 
and rotational) in a frequency range of about 0,5 
Hz to 50 Hz. 
A more detailed investigation of the induced dy- 
namic loads was commenced to isolate MTFF from 
pertubative excitations. For this purpose the "Sea- 
way" computer program of Marintek was applied. The 
results were as follows: 

0 Very few vertical and horizontal accelera- 
tions in excess of 4 m/s*s during the entire 
trip at midship position with accelerations 
in y-direction being negligible. The corre- 
sponding frequencies are in the magnitude of 
0,1 - 0,2 Hz (figure B7). 

0 The natural hull eigenfrequencies/-periods 
and the corresponding mode shapes for the 5 
lowest vibration modes are depicted in fig- 
ure B8. All excitation frequencies are above 
2,2 Hz. The acceleration levels at midship 
position for the five vibration modes ana- 
lyzed are below 0,9 m/s*s. 

0 The number of acceleration load exceedances 
due to intermittent excitation (slamming) of 
the hull in its natural frequencies is given 
with approx. 1000 to 1250 for the entire 
transport duration (see figure B9). 

0 The propulsion system induced lowest excita- 
tion frequency is 2,5 Hz. 

If sea transportation of MTFF to the launch site 
is selected as prime mode, measurements have to be 
taken at the selected COLUMBUS mid-ship position 
on the vessel (5-50 Hz) in order to finally vali- 
date the load assumptions and identify potential 
local oscillations. 

B.3.2   Transportation Concept 

The overall MTFF transportation concept envisages 
special equipment for handling and transportation 
which is not commercially available. Existing 
heavy-duty transporters do not comply with the 
projected envelope and/or mass characteristics of 
the configuration. Compromises in flat-bed length, 
flat-bed height and capacity are the resulting 
constraints unacceptable for safe transportation 
operations. Although MBB/ERNO features the advan- 
tage of proximity to the harbour, a special type 
of transporter needs to be foreseen to overcome 
problems with bridges, traffic signs/heights, etc. 

Figure B7: 

Horizontal Vessel Accelerations 
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CL 

Figure B8: 

Mode Shapes of the 5 Lowest Eigenfrequencies 

No of exceedances are based on 
an assumed no of vibration 

amplitudes after one slamming 
peal< equal to 10 

12 Hz 

Figure B9: 

Acceleration Exceedance Curves due to Slamming 

It is necessary to adapt the transport container 
to an existing multiple axle gear system. The ad- 
vantage of this system is an improved maneuver- 
ability due to a steering mechanism provided for 
all axles. Furthermore, the container can be 
picked up from any position on ground without 
hoisting traverse and raised or lowered hydrauli- 
cally. 
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At the Bremen harbour this transport configuration 
win be transferred into the MS Ariana compartment 
in the Ro/Ro mode. The container will be posi- 
tioned midship, the transporter bogies be discon- 
nected and removed before the tie-downs are at- 
tached and the monitoring system is activated. 

A dedicated hoisting traverse needs to accompany 
the sea transport to French Guiana. The entire 
transport duration from Bremen to French Guiana 
amounts to 14 days. 

Upon arrival at Degrad-des-Cannes harbour the con- 
tainer will be hoisted with this particular tra- 
verse and the ship cranes to allow loading onto a 
local air-suspended semi-trailer inside the cargo 
compartment. Neither envelope nor operational re- 
strictions are imposed on the transport configura- 
tion for the 70 km road transport to the Guiana 
Space Center. 

The common processing starts with the integration 
of launch vehicle and MTFF and continues until 
launch. 

All processing will be carried out with the MTFF 
in horizontal orientation with the exception of 
the hazardous processing. For this purpose the RM 
will be demated from the PM. Rotation of PM from 
horizontal to verticalwill be performed in the 
BAF shortly before installation to AR5. 

Horizontal processing has been selected to have a 
wider choice of existing payload processing facil- 
ities and to provide easier access to the exterior 
and interior of the flight configuration. Rotation 
to vertical shall be as late as possible in re- 
spect to the integration with ARIANE 5. 

MTFF Ground Processing concept is depicted in 
figure Cl. 

The complete transportation scenario is illustrat- 
ed in figure BIO. 
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Figure BIO: MTFF Baseline Transportation 

Scenario from AIV Site to Launch Site 

MTFF GROUND PROCESSING 

MTFF GROUND PROCESSING CONCEPT 

Processing at the launch site is generally divided 
in two phases of preparation activities: 

C.1.1   Proposal Baseline Scenario 

0 Resulting from the general requirement to 
use already existing facilities, a ground 
processing concept has been developed. 

0 Main Characteristics of the B/L Concept: 
- After transportation of the MTFF to the 

launch site (CSG) the RM will be demated 
from the PM in order to fill and pressur- 
ize the tanks in the hazardous processing 
facility S3B. 

- Remating of PM and RM including I/F veri- 
fication to be done in the airlock of the 
launch vehicle assembly building (BAF). 
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Figure Cl: MTFF Ground Processing Concept 

0 Major tasks of the MTFF ground processing at 
CSG: 
- facility preparations 
- receiving inspections 
- configuration inspection 
- servicing and preparations for checkout 
- checkout 
- hazardous processing 
- interfacility transportation 
-■ preparation of final flight configuration 
- installation of MTFF onto launcher 
- ARIANE 5/MTFF common operations 

The MTFF Ground Processing Flow is depicted in 
figure C2. 

0 MTFF standalone processing phase 
0 MTFF/Launch Vehicle common processing phase. C.1.2   Optional Scenario 

Standalone processing is performed off-line of the 
launch vehicle schedule in the payload processing 
facilities at the launch site. This phase starts 
with receiving activities and continues until in- 
stallation of MTFF onto ARIANE 5. 

The baseline scenario impases relative high effort 
for verification of MTFF internal interfaces. The 
effort is due to the selected operational concept 
which requires demating of PM and RM flight ele- 
ments. 
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Figure C2:    MTFF Ground Processing Flow 

In order to avoid excessive interface re-verifica- 
tion operations, an optional scenario has been 
proposed which avoids demating of PM and RM. This 
scenario is currently analyzed and cannot be cov- 
ered in this paper. 

C.2    MTFF LAUNCH CONFIGURATION 

MTFF configuration main characteristics: 

0 Mass 
MTFF dry configuration (target) = 13600 kg 
Initial Payload 1) = 1000 kg 
Consumables    2) = 3220 kg 

Total Mass of Launch Configuration 17820 kg 

Note: 
1) Maximum P/L Capacity in orbit - 3200 kg 
2) Propellant mass in launch configuration = 

27G0 kg; Maximum load carrying capability 
of propellant tanks - 4800 kg. 

0 Dimensions 
Total Length 
Diameter 
(see figure C3) 

13920 mm 
4520 mm 

C.3    GROUND PROCESSING FACILITIES 

0 MTFF ground processing will be carried out 
at the Guiana Space Center (CSG) in French 
Guiana. 

The facilities used at the launch site for 
preparation of the MTFF are defined in the 
MTFF - ARIANE 5 Interface Control Document: 
- Spacecraft Preparation Building SIB 
- Hazardous Processing Facility S3B 

Final Assembly Building BAF 

0 In order to meet the environmental system- 
and subsystem requirements applicable to the 
flight hardware all ground processing facil- 
ities provide a controlled environment in 
the following range: 
- Temperature - + 21°C - 26°C 
- Humidity   -   55 % ±  5% 
- Cleanliness = Class 100 000 

0 Major tasks to be performed in the facili- 
ties: 
Building SIB 
MTFF standalone processing will be performed 
in SIB to accomplish all non-hazardous oper- 
ations. This includes receiving and 
unpackaging of all transported equipment, 
post transportation inspection, assembly, 
checkout and installation of Cat. B pyro- 
technical devices. 

Figure C3: MTFF Launch Configuration 
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Building S3B 
Hazardous operations including loading of 
propellant and gas tanks, installation of 
pyrotechnical devices others than Cat. B. 

Final Assembly Building (BAF): 
Preparation of MTFF final configuration in- 
cluding tilting from horizontal to vertical 
orientation, installation of MTFF onto the 
launch vehicle, interface verification. 

C.4    GROUND PROCESSING TASK DESCRIPTIONS 

C.4.1   Interfacility Transportation 

There are three major on-site transport operations 
necessary: 

Transport Mode 

RM Transport from SIB to S3B 
PM Transport from SIB to BAF 
RM Transport from S3B to BAF 

C.4.2   Facility Preparations 

Transport GSE 

ecu + Adaptor 
MTFF Transp. Cont. 
ecu + Adaptor 

Prior to their use the facilities have to be pre- 
pared in advance of the flight hardware instal- 
lation into relevant workstands. This includes 
installation of all GSE into the facility clean- 
rooms and preparation as required to support hand- 
ling of the flight elements, to provide access to 
the exterior and interior of the MTFF, to perform 
servicing, checkout and interface verification. 

The required GSE includes: 
0 Workstands, Assembly Stands 
0 Hoisting Equipment 
0 Fluid Ground Support Equipment (Servicers) 

- Thermal Control Servicer 
- ECLS Servicer 
- Propulsion Ground Support Equipment 

0 EGSE 
0 Unit Testers 

C.4.3   Receiving Inspection 

0 After external cleaning of all GSE the MTFF 
transport container is moved into the clean- 
room of the payload processing facility SIB. 

0 The container will be opened and a first 
post transportation inspection performed 
with the MTFF still within the container. 
This inspection is considered the last ac- 
tivity which terminates the MTFF C/D phase. 

All subsequently performed activities are 
part of the MTFF operational phase. 

0 Installation of the MTFF into support stand. 

0 Installation of access GSE around the MTFF 
to provide access to all external surfaces 
and equipment which is subject to visual 
inspection. 

0 Visual inspection with the MTFF in power 
down mode in order to 
- verify completeness of hardware delivery 
- verify that hardware is free of visible 

damages. 

0 Verify the position of all switches and 
valves in respect to their status as defined 
for the transportation phase. 

0 Verify the tightness of all fluid loops by 
performing a pressure decay test applicable 
to all loops. 

0 Batteries will be shipped to the launch site 
in separate transport containers. Due to 
their sensitivity against higher tempera- 
tures they will be stored in a cooling cham- 
ber of the payload processing facility. 

C.4.4  Servicing and Preparations for Checkout 

0 The final flight conditions applicable to 
the MTFF subsystems cannot be established in 
building SIB. Propellant loading is not al- 
lowed to be performed and pressurization of 
gases is admissible only to a pressure level 
compatible with a safety factor of 4. 

0 The launch status applicable to the MTFF 
subsystems is defined in table Cl. 

0 Servicing of the MTFF in the SIB facility is 
carried out to the extent necessary to sup- 
port the checkout operations. 

0 Propellant loading and pressurization of 
gases is performed in the hazardous process- 
ing facility S3B. 

0 Topping up of gases will be performed in the 
BAF as required. 

0 Due to their temperature sensitivity no 
flight batteries are installed in the MTFF. 
Checkout operations will be supported by 
EM/QM batteries which have already been in- 
stalled prior to transportation to the 
launch site. 

During the MTFF ground processing in build- 
ing SIB and S3B the flight batteries are 
kept in a cooling chamber until they are 
needed for replacement. 

0 During the checkout phase the MTFF is con- 
nected to servicers and EGSE in order to 
substitute the system cooling and vacuum 
resources which are designed for normal 
operation under on-orbit environment. 

GSE required: 
FGSE:   Water Servicer 

Freon Servicer 
Vacuum Equipment 
Nitrogen Servicer 

EGSE: Core EGSE 
Special C/O Equipment (SCOE) 
Electrical Power Supply 

MTFF 
SUBSYSTEM 

EQUIPMENT 
SUBJECT TO 

SERVICING 
OPERATIONS 

LAUNCH CONDITION 

FLUID MASS (kg) PRESSURE 
(bat) 

TCS/ATCS 
FREON LOOP 

WATER LOOP 

FREON 114 

H20 

147 

112 

15 (ABS.) 

1 -6 

ECLS NITROGEN TANK,QTY=1 GN2 71 125 

FUEL TANK,           QTY-1 MMH . 25 

PROPULSION 0XIDI2ER TANK,   QTY=1 N204 25 

HELIUM TANK.      QTY=2 GHe 16 125 

EPS BATTERY,    QTY»6 NiH2 6x113-670 ~ 50 " 

NOTE: I) PRESSUHE OF BAITTERIES IS NOT SUBJECT TO SERVICINa 

Table Cl: 

Launch Status of MTFF Subsystems w.r.t. Servicing 



210 

Preparations for checkout include also in- 
stallation of payloads/experiments arriving 
separately at the launch site and items 
which have been removed for transportation 
purposes. 

C.4.5   Hazardous Processing 

0 Due to physical constraints the MIFF cannot 
enter the S3B facility in horizontal trans- 
port mode. Therefore the MTFF has to be de- 
mated in the SIB facility and the separated 
RM transported to the hazardous processing 
facility (S3B). 

0 Transport configuration consists of ARIANE 
provided payload container with the RM in- 
stalled in the vertical orientation {figure 
C4). 

0 Within the facility the RM will be removed 
from the transport container and installed 
in a vertical assembly stand. 

0 The RM will be connected to 
- fluid servicers for filling of 

-- fuel 
-- oxidizer 
-- Nitrogen 
-- Helium 

EGSE for monitoring of temperature and 
pressure sensors and for remote control 
of various subsystem valves. 

0 In order to comply with safety regulations 
the RM will remain passive during the haz- 
ardous processing. Monitoring and control 
functions are provided by external power and 
command sources at remotely located GSE. 

0 Hazardous processing includes the following 
major operations: 
- cleaning, draining and drying of tanks 

and lines 
- filling of propellant tanks, pressuriza- 

tion of gas tanks up to nominal operating 
pressure 

0 After RM servicing is accomplished a leak 
test will follow to verify leak tightness of 
all valves including fill & drain valves, 
relief valves, pressure regulators. 

0 At the end the RM will be re-installed in 
the AR payload container for transportation 
to the BAF. 

C.4.5   Ground Processing in the BAF 

0 MTFF ground processing within the BAF can be 
separated into the main operations: 
- preparation of MTFF flight configuration 

including mating of PM and RM 
- MTFF installation onto the launch vehicle 
- ARIANE 5/MTFF common operations 

0 Due to physical constraints imposed by the 
BAF facility the MTFF has to be prepared in 
the airlock. It is capable to provide con- 
trolled environment and cleanroom condition 
class 100 000. 

0 As long as the airlock is occupied by MTFF 
flight hardware the equipment transfer into 
or out of the airlock is restricted to 
smaller devices. The facility doors have to 
be kept closed in order to maintain the 
cleanliness level without degradation. 

0 Resulting from the above all major GSE items 
required for handling, assembly and checkout 
operations to be performed within the BAF 
airlock have to be moved into the facility 
prior to closure of the doors. 

0 GSE required within the BAF: 
- MTFF Vertical Assembly Stand 
- Tilting Device 
- Hoisting Equipment 
- Access GSE 
- Battery Handling and Hoisting Equipment 
- EGSE 
- Servicer 

The RM and PM arrives at the BAF in separate 
containers, with loaded tanks and verified 
subsystems and interfaces. Flight batteries 
are transported separately and moved into 
cooling facilities where they are stored 
until they are needed for installation into 
the MTFF. 

C.4.6.1 Preparation of MTFF Flight Configuration 

0 Within the BAF airlock the final MTFF confi- 
guration will be prepared and verified to 
achieve readiness for installation onto the 
launch vehicle. 

0 The mechanical operations to be performed 
include following activities; 
- Tilting of PM from horizontal to vertical 

orientation; this activity is carried out 
using the Tilting Device in conjunction 
with the MTFF Transport Container. 

0 Removal of PM from transport container and 
installation into the workstand. 

0 Removal of RM from transport container and 
installation onto the PM. Mating of structu- 
ral, fluid and electrical interfaces. 

0 Replacement of EM-batteries by flight bat- 
teries. They are to be installed into the 
battery module which is located on top of 
the RM. This operation requires removal of 
battery module from the RM and installation 
into dedicated support GSE on the facility 
floor (figure C5). 

Figure C4:   Road Transport Configuration to BAF 
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Figure C5: 

Preparation of MTFF Final Configuration in BAF 

0 Structural interfaces are verified at the 
end of mating operations by 
- visual inspection of 

-- PM-RM mating flange 
-- interfaces battery module to RM struc- 

ture and KA-band antenna mechanism 

- tightness verification of re-established 
fluid connections 
-- Freon Loop 
-- Water Loop 
-- Nitrogen Loop 

0 Objectives of the electrical checkout to be 
performed prior to MTFF installation onto 
the launcher is the re-verification'of those 
interfaces which had been deraated during the 
ground processing phase. 

0 Major interface areas subject of verifica- 
tion: 
- RM-PM 
- RM-Flight Batteries 

The most complex interface is in the RM-PM 
connection area. For verification purposes 
the MTFF subsystems have to be partially 
activated. Power-up status as needed to sup- 
port the checkout operations will be deter- 
mined by ongoing operational analysis. 

0 Essential checkout activities to be carried 
out will comprise as a minimum: 
- verification of electrical power distri- 

bution 

- data transmission from PM to RM and vice 
versa for subsystems: 
-- DMS 
-- GNC 
-- COMMS 

0 battery charging, the loading process is 
controlled and monitored using on-board 
equipment until the batteries are fully 
loaded. 
During the handling and checkout activities 
the batteries need cooling support in order 
to maintain the temperature environment 
within specified ranges. 

0 After completion of the checkout operations 
the MTFF is ready for installation onto 
ARIANE 5. 

C.4.6.2 MTFF Installation onto the Launch Vehicle 

0 MTFF installation includes the essential 
activities as follows: 
- removal of MTFF from Vertical Assembly 

Stand and transfer to ARIANE 5 assembly 
hall (crane operation) 

- hoisting of MTFF on top of ARIANE 5, in- 
stallation to ARIANE 5-adaptor mating 
flange 

- mating and verification of structural 
interfaces 

- verification of separation switches 

0 Verification of electrical interfaces and 
top-up of pressurant tanks of the ECLS- and 
propulsion subsystem requires connections to 
EGSE and servicers for tasks including 
- connection of T-0 umbilical, mating of 

electrical lines to EGSE for 
-- battery trickle charging 
-- commanding of subsystems for partial 

activation and associated monitoring 

- monitoring of temperature and pressure 
sensors of the ECLS- and propulsion sub- 
system tanks 

- connection of cooling ducts for air cool- 
ing of RM battery/radiator assembly 

- connection of fluid lines for pressure 
top-up of He- and N2-tanks 

0 If pyrotechnical devices are used in the 
MTFF subsystems, arming connectors will be 
mated before installation of the ARIANE 
fairings 

0 Last physical access to the MTFF is possible 
until fairings closure 

C.4.5.3 ARIANE 5/MTFF Common Processing 

During the common processing phase only limited 
amount of electrical power will be provided to the 
MTFF for battery trickle charging. 

The air temperature within the closed fairings 
will be maintained within limits as specified for 
the flight batteries. 

A time period of 1.5 weeks is allocated for the 
common processing including the activities as to 
be carried out between fairings closure and lift 
off. 

C.5 GROUND SUPPORT EQUIPMENT 

The overall system requirements specify that GSE 
shall be provided as required for design and 
development of flight end items and for the opera- 
tional phase. This includes transportation of MTFF 
to the launch site and support of the ground pro- 
cessing until launch. 

The GSE utilized at the launch site include in 
addition to the transport GSE also various equip- 
ment used during the AlV-phase. 

Based on the current baseline scenario the follow- 
ing major tasks will be supported by the MTFF pro- 
vided GSE: 
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C.6 GROUND PROCESSING SCHEDULE 

0 transportation from Europe to the launch 
site 

0 interfacility transportation of individual 
PM and RM 

0 ground servicing 

0 launch site checkout and test 

The allocation timeline applicable to the MTFF 
ground processing is shown in figure C5. 

Ground processing commences at the end of the pay- 
load integration and test phase which corresponds 
to the end of the AIV activities. 

For the processing until launch a time period of 
29.5 weeks in total has been allocated. 

C.7 MANPOWER 

For the MTFF Ground Processing Phase at CSG 
approximately 50 Engineers/Technicians will be 
required to support the a.m. activities. 
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INTEGRATED LOGISTICS SUPPORT (ILS) FOR THE HERMES SYSTEM 

J. Pfennigstorf^ D. Berthelot^ 

^ESA/CNES Hermes Joint Team, Toulouse; ^MATRA Espace, Toulouse 

ABSTRACT 

The main idea of Integrated Logistics Support (ILS) is to 
introduce supportability requireinents, constraints and criteria 
for a complex technical system early in the design definition 
phase in order to achieve a readily supportable system at 
affordable life cycle costs. This technique, developed and used 
in the United States mostly in military programs, has only 
recenriy been introduced in European space programs. We will 
describe the general approach to ILS, and how it can or should 
be applied to the Hermes System. The unique characteristics of 
this sytem in terms of "prototype" production, multi-national 
and multi-program participation, and development and 
operational site dispersion, necessitate to adapt the US standards 
to this environment. Conclusion: no new engineering discipline 
or organizational entities are to be created, but special 
management techniques are to be applied to "integrate" logistics 
with all other system development activities. 
Keywords: Integrated Logistics Support, Hermes System, 

Logistics Support Analysis 

1. INTRODUCTION TO INTEGRATED 
LOGISTICS SUPPORT 

"Logistics is the practical art of moving armies and keeping them 
supplied" (Baron JOMINI). 
Logistics is the dynamic force without which any strategy is just 
a paper plan. In essence. Integrated Logistics Support (ILS) is a 
composite of all the support considerations necessary to ensure 
the effective and economical support of a system (or equipment) 
for its life cycle . It therefore must be an integral part of all other 
aspects of system definition, acquisition and operation. 

The problem is that logistics has often been considered as a 
support function, this idea of support connoting a secondary role. 
Nevertheless, it must be kept in mind that no strategy can be 
successfully executed and no operation sustained without the 
required resources, that is to say, without a good logistics system. 
Recently, the Desert Storm Operations showed that the role of 
logistics was of prime importance and that is was the cornerstone 
of strategic success. 

According to John Mosher, "logistics, then, is the integrated 
design, management, and operations of physical, human, 
financial and information resources over the lifetime of a 

product, system or service. In economic terms, it creates time and 
places utility, in contrast to form utility created by manufacturing 
and construction operations, or possession utility created by 
marketing operations. In commercial terms, the purpose of 
marketing operations is to get customers; the purpose of logistics 
operations is to keep them!". 

Obviously, this notion of ILS is quite successfully established in 
military and commercial product domains. Is it necessary, and - 
if yes- possible to use such an approach in a non-military , non- 
commercial space program such as Hermes? Are standards or 
procedures readily available, do they need to be tailored to our 
needs, and how could that be done? 

Some of these questions we try to answer in the following paper, 
by describing: 
- the ILS goals, 
- the Hermes system and its logistics functions, 
- ILS in the system engineering process, 
- the role of Logistics Support Analysis (LSA), 
and arriving at the conclusion, that the basic ILS elements are 
more or less well known, but that special management 
techniques are required to achieve the "integration" without too 
much disturbing existing organizational structures. 

2. ILS GOALS 

The main idea behind ILS is to intervene at the early stage of a 
program so as to impact the system design with all the 
constraints and requirements bound to system supportability .The 
logistics support requirements must influence system design 
during the whole design phase; the earlier this is done, the better 
is the effect on the overall life cycle costs. Some early decisions 
such as the overall operational maintenance concept and 
selection of support locations are of paramount importance with 
regard to operations and support costs. Testability and 
maintainability aspects must be taken into account very early in 
the definition of a spacevehicle in terms of design functions and 
performances, thus becoming an integral part of engineering 
processes. 

Many people may argue that these ideas have already been 
implemented in previous European space programs, without 
using the term ILS. The difference to the proposed approach 
could be described as isolated, non-integrated efforts of 
engineering, product assurance, operations and logistics experts, 
thus missing the benefit of a common, harmonized, i.e. 
integrated concept. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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In the case of a multinational, complex and long-term program, 
ILS may have to be considered basically as a management 
function that provides the initial planning, resources and 
techniques which help to ensure that the Hermes elements will 
be embedded in a system that not only meets performance 
requirements, but one that can be expeditiously and 
economically supported in fulfilling the launch readiness 
objectives throughout its programmed life cycle. A major 
objective is to facilitate the integration of the various elements of 
support. Included within ILS is the development of preliminary 
logistics support plans during the conceptual (A) and definition 
(B) phase; and during the advanced design and development (C/ 
D) phase. Based on logistics implementation requirements -to be 
issued by the Agencies-, the industrial partners must provide all 
the elements to produce a formal Integrated Logistics Support 
Plan (ILSP). 

3. THE HERMES SYSTEM AND THE ILS FUNCTIONS 

Keeping in mind the general objectives of ILS as a management 
function, it is therefore appropriate to quote those ILS functions 
which could be applied to a new system such as Hermes. 
In principle, the same approach is likely to apply to all elements 
of such a system, even if minor modifications to this rule must be 
introduced, if and when necessary. Nevertheless, in the frame of 
this paper, we will concentrate on the Hermes system with its 
peculiarities. 

3.1  Hermes system description 

The various  elements of the  Hermes  system  are  recalled 
hereafter; they are divided in: 

- a space segment, 
- a ground segment, 
- elements common to the Hermes system and other space 

systems. 

Elements external to the Hermes system, but interfacing with it, 
are also mentioned. 

3.1.1 Space Segment 

- The Spaceplane (HSP) with its Resource Module (HRM); the 
composite being called the Spacevehicle (HSV). 

- The Crew and its support equipment. 
- The Mission Dependent Equipment and Payload Auxiliaries. 

3.1.2 Ground Segment 

- The launch and landing site resources, the recovery facilities. 
- The logistic support resources, and facilities, including the 

management structures. 
- The preparation and engineering support. 
- the transport resources. 
- The crew training resources and facilities. 
- The Hermes Flight Control Centre. 
- The complete dedicated communication network. 

3.1.3 Elements common  to the Hermes  system  and other 
systems 

- The Payload (P/L) ground supporting elements taking care of P/ 
L preparation, integration, management, down-load and P/L 
training. 

-The crew ground supporting elements for the crew training in 
general and for the orbital elements the Hermes spaceplane is 
interfacing with. 

- The Central Mission Planning and Direction which ensures the 
overall coordination of the lOI resources utilization, planning, 
preparation and implementation. 

3.1.4 External interfacing with the Hermes system 

- The Ariane 5 launcher and the launch site infrastructure. 
- The manned/man-tended space stations (Columbus Free Flying 

Laboratory, Space Station Freedom and the Columbus 
Attached Laboratory, Mir Station). 

- The orbital space communications system (DRS, TDRSS), 
- The position determination system (GPS, Navstar, Telemetry 

system). 
- The general ground infrastructure. 
- The payloads from different originating sources and their 

managements structures. 

3.2    Hermes ILS functions 

The following nine functions constitute the logistics products and 
services which have to be defined, planned, developed, and 
finally made available at the end of the development phase in 
order to support the Hermes system operations. 

3.2.1 Hermes system maintenance planning 

This includes all planning and analysis associated with the 
establishment of requirements for the overall support of the 
Hermes elements, and especially the Hermes Spacevehicle, 
throughout the life cycle. 

Maintenance planning constitutes a sustaining level of activity 
commencing with the development of the maintenance concept 
and continuing through the accomplishment of logistic support 
analysis during design and development, the procurement and 
acquisition of support items, and through the operational phase 
when an ongoing system/product capability is required to sustain 
operations. Maintenance planning is considered to integrate the 
various other facets of support. 

Reliability and Maintainability parameters are inputs in the 
definition of this function. 

3.2.2 Operational Transportation 

Many Hermes system elements require intersite transportation as 
a logistics function. Optimum utilization of these means and the 
criticality of their availability with respect to the ground 
turnaround timeline justifies the segregation of this function from 
the others although it should be supported itself by the general 
logistic support for the Hermes system. 

For instance, the peculiarities of the transportation of the entire 
Hermes spaceplane (concept not frozen today) could deserve a 
special treatment compared to the packaging, loading, storage 
and transportation of other Hermes systems elements or 
subsystems/equipment (see function 3.2.6). 

3.2.3 Ground Support Equipment (GSE) 

Ground Support Equipment comprises the supplemental test, 
handling and moving equipment and tools used in maintenance 
and support actions. Included are equipments peculiar to the 
individual subsystems and those common to current inventories, 
the  support  equipment  requirements  are  derived  form  the 
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Logistics Support Analysis. The acquisition and logistic needs of 
the support equipment itself include the complete common 
spectrum of logistic function. 

3.2.4 Technical Data and Documentation 

Documentation is required to support the ground and flight 
segments operations and maintenance activities and provides the 
link between the operator/maintainer and the hardware/software 
manufacturer. It typically consists of engineering drawings, 
specifications, description and operational familiarization 
schematics with associated parts lists, measurement lists, 
operations and maintenance requirements/plans, detailed 
instructions, work unit codes, non-destructive inspection 
information, organizational -intermediate-, and depot level 
manuals, and lists of applicable publications. 

3.2.5 Supply Support 

This function of integrated logistics includes the procedures, 
processes, and activities required to provide support resources 
such as spare or repair parts needed to maintain operational 
readiness of the flight and ground segment hardware and 
software. The supply support function includes but is not limited 
to: developing the spares concept for the three levels of 
maintenance, spares identification, selection/quantification, 
consumables identification, raw materials identification, 
provisioning/replenishment of those consumables and spares, 
acquisition/procurement of consumables and spares, 
warehousing requirements, inventory management control, 
configuration control of spares, assembly of technical data for 
operational support, and recommendation of operational and 
training support spares. 

3.2.6 Transportation and Handling 

This function is complementary to 3.2.2 (operational transporta- 
tion, mainly bound to Hermes spaceplane and Hermes resource 
module transportation). This element of logistics includes all spe- 
cial provisions, procedures, containers and supplies necessary to 
support packaging, preservation, storage, handling and/or trans- 
portation of major spacevehicle elements and equipments, 
G.S.E., spares and repair parts. 

3.2.7 Facilities 

Facilities planning is based on operations and maintenance anal- 
yses, vehicle element and equipment design drawings, specifica- 
tions and other documentation necessary for defining types of 
facilities, locations, space needs, environment, duration and fre- 
quency of use, personnel, interfaces, test functions and existing 
facility applications. 
The support required for the facilities themselves is to be consid- 
ered as an integral part of this function. 

3.2.8 Personnel Training and Certification 

The training function will define the required personnel, skill lev- 
els, and associated training for logistics and operational support 
functions. The training functions include definition of training 
equipment and devices design requirement specifications, pro- 
duction of training data and equipment hardware/software, iden- 
tification of skill level and training requirements for 
organizational and intermediate levels of maintenance. This func- 
tion also covers the certification management activities for the 
different trades and personnel skills ; personnel performance data 
being a possible input for this sub-function. 

3.2.9 Logistics Information System (LIS) 

Data related to the performance of equipment, personnel, and ma- 
terials must be collected, analyzed and presented as trend data in- 
formation to be useful for management decisions. The functions 
included, but not limited to, are : Support Resource Funding, 
Product/Item Management, Logistic Engineering Development 
covering Logistics Support Resource requirements determina- 
tion. Trade studies and analysis, Logistics Support Analysis 
(LSA), and Safety requirements ; as well as off-line Sustaining 
engineering and Industrial management. 

4 . HERMES ILS IN THE DEVELOPMENT PHASE 

There are actually two phases in ILS. Phase I is everything that is 
done to plan and acquire support before the system's transition to 
the user, and Phase II includes the things that are done to support 
the system in use.Phase I occurs during design, development and 
manufacturing of a system : its duration is limited, while Phase II 
represents the useful life of a system, in our case 15 years when 
declared operational. Nevertheless it is important to emphasize 
that the actions of Phase I dictate how well the system will be 
supported and will operate during Phase H. We will focus more 
on the development phase (Phase I) because it requires our 
immediate attention as a customer vis-a-vis the various industrial 
contractors. 

4.1 ILS in the System Engineering Process 

The objective of interfacing ILS with system engineering is to 
ensure that all disciplines of the design process and RAMS 
(Reliability, Availability, Maintainability, Safety) engineering are 
employed in developing the support parameters for the Hermes 
system related to the support means identification and definition. 

The program Manager is faced with the following challenges : 

- The launch readiness objectives must be attained ; are they 
attainable ? 

- Are the RAMS requirements compatible with these 
objectives ? 

- What are the support and personnel "drivers" when the 
Hermes system will be in operation ? 

- Are the ILS element requirements given appropriate priority 
when system design trade-offs are conducted ? 

The main management issues for the Hermes program are related 
to the following: 

a) Launch readiness, because the Hermes system is conceived to 
provide In-Orbit logistics support for the Columbus-program. 
This objective is as important to the Agency as performance or 
program schedule. 

b) Early identification of supportability design requirements to be 
integrated in due time (during the conceptual and project 
definition phases) into the engineering effort. 

c) Coordinated, but unrestricted and timely access to design data 
and RAMS analyses and predictions, to be used for the 
Logistics Support Analysis, (LSA). 

d) Logistics experts to participate in all Design Reviews and 
Change Control Boards with appropriate voting rights. 

e) Life Cycle Cost (LCC) to be used as criteria when redefining/ 
updating program or mission objectives. 
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f) Definition of ILS program milestones and tracking of logistics 
products schedules with the same priority as other space and 
ground segment deliverables. 

5 . LOGISTICS SUPPORT ANALYSIS 

5.1 Foreword 

Many different but related analysis techniques are employed by 
the ILS program. These techniques lead to the definitions and 
allocation of operational logistics requirements. These 
techniques have been grouped and are the constituents of the 
LSA/Logistics support analysis approach. This approach has 
been standardized and formalized by the US DOD and the US 
Government. Documents containing the requirements for the 
LSA program are MIL-STD 1388-lA O^ogistics support 
analysis) and MIL STD 1388-2A (DOD requirements for a 
logistics support analysis record). 

The term LSA today has a very specific meaning, even if, 
generally speaking "any analysis method or technique that 
addresses logistics support or that is used to identify logistics 
support resources is a logistics support analysis" (James V. 

Jones). 

For the Hermes system, we meet here some difficulties : 

- The US DOD Military standards cannot be considered as 
directly applicable to the Hermes program, due to its 
European, civilian, non-commercial nature. These military 
standards have been defined and written for primarily military 
purposes, both what concerns the systems to be acquired as 
well as the customer or user. This user is well known in 
advance, i.e. an estabUshed military organization with known 
locations for standard operations, while for the Hermes 
system, the future organization needs still to be defined and/or 
decided, and even locations for standard operations can still 
change. 

- Another important fact is that the Hermes spaceplane will 
have to be considered as "pseudo-prototype" (only two 
spaceplanes are likely to be built) ; thus the classical 
"production phase" cannot be considered as in many military/ 
industrial programs. 

- A last point to mention is that program of the Hermes system 
ends after the completion of the first two qualification flights. 
Therefore, the classical "supportability demonstration" cannot 
be performed by the present contractors for the fully 
operational system, because this will only exist years after the 
end of the contractor's responsibility. 

Despite all these points which will require an appropriate 
tailoring of logistics needs, a formalized Hermes LSA approach 
can be done with the help of an LSA guide released by the 
Agencies. This guide may be an adaptation of the US MIL - STD 
1388, by not taking into account all the aspects which are not 
applicable or exceeding the scope of the Hermes program, and by 
addressing the specific European environment. 

5.2 Definidon of logistics support analysis 

The Logistics support Analysis (LSA) process provides the 
technical foundations for an Integrated Logistics Support (ILS) 
Programme. 
LSA is an iterative analytical process by which the logistics 
support necessary for a new system is identified and evaluated. 

LSA constitutes the application of selected quantitative methods 
to (1) aid in the initial determination and establishment of 
logistics criteria as an input to system design, (2) aid in the 
evaluation of various design alternatives, (3) aid in the 
identification and provisioning of logistics support elements, and 
(4) aid in the final assessment of the system support capability 
during initial operations. LSA is a design analysis tool employed 
throughout the early phases of system development and often 
includes the maintenance analysis, life-cycle cost analysis, and 
logistics modeling. An output of LSA is the identification of and 
justification for logistics support resources : spare/repair part 
types and quantities, test and support equipment, personnel 
quantities and skill level requirements, and so on. 

5.3 LSA Functions 

The Hermes LSA process consists of two (2) distinct functions, 
which together, serve to influence and shape the Hermes system 
and operational performance. 

The first of these functions comprises the technical, and 
programmatic analyses and trade studies which optimize the 
support posture, while the second is the identification of the 
logistics resources which, collectively, make up the Hermes 
logistics infrastructure. 

5.4 LSA process 

The LSA process comprises a planned series of tasks, derived 
from MIL STD 1388 and performed synchronously with the 
system analysis. The level of detail of the analysis and the 
execution schedule of the tasks must be adapted, structured and 
tailored to each program phase. 

LSA process should begin in the concept phase before the design 
and development program is formally initiated and continues 
throughout the life of the system. 

At program initiation LSA is mainly directed towards the 
identification of supportability objectives and allocation of 
logistics requirements to subsystem indenture level. The tasks are 
generally performed in sequence and the process is then repeated 
at increasingly lower levels of the system work breakdown 
structure. 

Comparisons between alternatives which meet technical and 
operational requirements are performed with the aim of selecting 
the solutions which guarantee the optimum life cycle cost. 

At the end, after complete system definition, following details 
will be reached: 

a) Recommendation of preventive/corrective maintenance tasks 
and intervals including repair versus discard analysis, 

b) Recommended maintenance/repair levels, 

c) Identification of required facilities 

d) Qualitive and quantitative identification of spares and repair 
parts and consumables 

e) Identification of required maintenance personnel (skill and 
quantities) 

f) Identification of required technical data , 

g) Identification of required training, 

h) Identification of packaging, handling, storage and transporta- 
tion resources, processes and methods. 
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5.5 LSA Implementation 

After the main LSA guidelines have been given to the various 
Hermes system elements or subsystems contractors, the 
contractors will be in charge of implementing LSA so as to 
prepare and set up their own ILS program with the best 
efficiency. Therefore, for these contractors, the initial function of 
the LSA process concerns the analysis and trade studies to 
optimize the logistics infrastructure (system). Trade studies 
dealing with the logistics relationship with operations , as well as 
interrelations between logistics elements (such as supply 
facilities to maintenance of spares (LRU's), technical data to 
training), need to be performed. 

In addition, the critical issue of verification of the logistics 
infrastructure prior to its actual operational use is addressed. The 
second key function of the LSA process, which follows 
optimization of the logistics infrastructure, is that of generating 
detailed data used to define the specific logistics resources. This 
function will result in a Logistics Data Base (Support Record 
System/SRS). 

5.5.1 Hermes Mission and Support System Definition. 

The following tasks are requested from the contractors: 

a) Study of Hermes system scenarios and related supportability 
factors (based on Hermes operations and support concepts), 

b) Assessment of constraints and benefits from use of existing 
resources, 

c) Baseline comparison system (BCS), which means that the 
contractor is requested to identify existing systems and 
subsystems useful for comparative purposes with the Hermes 
system (e.g. BURAN, US STS Shuttle). This BCS shall be 
developed using a composite of elements from different 
existing system when a composite most closely represents 
characteristics of a Hermes alternative. 

d) Identification of new and enhanced technologies which could 
be advantageous for Hermes support tasks, 

e) Study of quantitative supportability characteristics for Hermes. 

5.5.2 Identification and Evaluation of Hermes Operations and 
Support Alternatives 

The contractor will be requested to identify, develop and evaluate 
the alternatives available for supporting the Hermes system. 

Three specific tasks shall be performed, i.e. : 

a) define the functions of the Hermes system elements and the 
operation and maintenance tasks that are required to support 
these functions, 

b) generate alternative concepts for providing the necessary 
support, and 

' analysis of comparative benefits to both system readiness/ 
isponsiveness and to overall system life cycle cost, identify 

c) by analysis oi comparative Deneiits to Dotn system reaainess/ 
responsiveness and to overall system life cycle cost, identify 
the optimum Hermes support concept. 

5.5.3 Determination of Logistics Support Resources 
Requirements. 

Based on the system support characteristics and the optimized 
support concept for the Hermes system resulting from the above 
described LSA tasks the contractor will be requested to identify 

the detailed logistics support resources that will be required to 
support the operational system. In addition, system logistics 
support resources unique to the pre-operational (test) phase of 
Hermes will also be identified. 

5.5.4 Hermes supportability test, evaluation and verification 

Evaluation of the effectiveness of the Hermes logistics 
infrastructure must be considered a major element of the 
contractor's test & evaluation (T & E) program. It is only through 
the "lessons learned" during T & E that an optimized support 
posture can be achieved. It must be emphasized that 
supportability/ILS is an integral element of the Hermes System/ 
Programme which should not be treated in an isolated fashion ; 
accordingly, the Hermes contractors overall T & E program plan 
must incorporate ILS issues. 

5.5.5 LSA Trade Study Outputs & Analysis Reports 

The Hermes industrial contractor (and subcontractors), where 
appropriate) will prepare trade studies and issue reports of those 
analysis performed. Along with detailed Support Record System 
(SRS), the LSA reports represent the "product" of the 
contractor's LSA process and reflect the technical, financial, and 
schedule rationale for the contractor's Hermes ILS program. 

5.6 Hermes LSA outputs : Support Record System (SRS) 

The SRS will contain all digitized data (information) generated 
by the LSA process, and specifically that quantitative data 
necessary to identify and acquire the logistics resources needed 
for logistics operations. The SRS will be used by logistics 
planners and analysts at all levels of activity throughout the entire 
Hermes program, and will serve to rationalize and support all 
Hermes logistics decisions. 

The data record reports comprise : 

- part master file 

- LSA control number master file (identification of all Hermes 
repairable items) 

- hardware maintenance man-hours by skill specialty/level of 
maintenance 

- support equipment requirements 

- spares and repair part provisioning requirements 

- maintenance training equipment requirements 

- calibration and measurement equipment requirements 

- container, packaging and transportation requirements 

- software support requirements 

- hardware maintenance facilities requirements 

6. HERMES PROGRAM ILS PLANNING / INTEGRATED 
LOGISTICS PLAN (ILSP) 

An efficient and effective logistics support does not just "happen" 
; it must be planned for, so that it can be well executed. Planning 
for logistics takes an integral form, both as regards issues external 
to itself, e.g. the supportability-related design interfaces, as well 
as internal to logistics. 

Integration of these internal and external logistics interfaces is 
characteristic for the concept of Integrated Logistics Support 
(ILS). 
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The Hermes industrial contractors' ILS organization should be 
structured so as to be responsive to the integrated character of 
ILS. The contractors' managerial visibility and control of ILS 
shall extend over the entire spectrum of logistics, i.e. engineering 
/ LSA , resources development and delivery, and operations. 

The Contractors will be requested to prepare and submit an 
Integrated Logistics Support Plan (ILSP). This document shall 
serve as the basis for contractor-executed ILS programs. The 
Hermes Agencies will establish an Integrated Logistics Support 
Management Team (ILSMT) as the forum for monitoring and 
managing the entire Hermes logistics process. 

7. HERMES LOGISTICS OPERATIONS 
TEST SUPPORT 

Subsonic, Preflight, and Flight Tests on the complete Hermes 
system will be conducted during the development phase. Such 
tests will require the full range of logistics support and will, in 
effect, evaluate the effectiveness of the logistics system and 
infrastructure. 

The Hermes industrial contractors will prepare and submit a Test 
Program Logistics Support Plan (TPLSP) which will outiine how 
the contractor (and his subcontractors) will perform logistics 
operations in support of the various test activities. 

This TPLSP will be considered as an integral part of the Hermes 
contractors' ILSP. The Hermes TPLSP will be the "roadmap" for 
the contractors Test Program Support. 

The Hermes industrial conctractor is likely to structure his Test 
Programme support to be representative of the expected 
operational support, so as to benefit from those "lessons learned" 
during the pre-operational phase. 

CONCLUSIONS 

The most important factor to ensure an efficient approach to 
logistics for manned space systems is to recognize as early as 
possible the need for logistics. Logistical support requirements 
must be stressed from the beginning of the programme. As said 
previously, in this domain, "the earlier, the better" considering 
that major costs are determined by early design decisions and 
that an effective reduction or increase of operational support 
costs will result of these early decisions. 

Another important factor is that logistics support must be 
"integrated". For example, prior to September 1983, the NASA 
Kennedy Space Center had a de-integrated approach to process 
the Shuttle and provide the logistics support for the facilities, 
systems and ground support equipment. Studies showed the low 
efficiency of such a concept where facilities, management and 
data systems and logistics organizations were spht between 
various logistics contractors and therefore were separate and 
virtually autonomous. The concentration of all these logistic 
activities, the choice of an integrated process and of a single 
contractor responsible for processing the shuttle from landing to 
launch reduced drastically the cost per launch by avoiding 
duplication of resources and management, reducing the 
interfaces between NASA and Shuttle subsystem contractors. As 
a result of this integration, manpower was consolidated and a 42 
% reduction of labor costs was obtained, facilities were 
consolidated  also  (one   warehouse  instead  of   17),   excess 

inventory was eliminated, saving hundreds of manhours and 
several thousand square meters of warehouse space. 

This example shows that money and manpower can be saved at 
any time by a centralized approach to logistics, but that it was 
too late at that time to take all the appropriate actions to influence 
the Shuttle system so as to reach a full efficiency over the full life 
cycle. 

In September 1983, it was too late to influence the NSTS system 
and Shuttle hardware design from an operational supportability 
point of view ! 

Therefore, in order to take into account the lessons learned, it 
was decided to define and implement an integrated logistics 
approach for the Hermes system. Due to the emerging aspects of 
this new "science", still not very well known in Europe, many 
problems will have to be overcome, which are bound to a lack of 
coordination between designers and logisticians, bound to a lack 
of knowledge of managers for these techniques, bound to the 
fact that logistics is sometimes still considered as linked to 
packaging/handling/transportation/storage and spare p;u-ts 
management ONLY ! 

Other difficulties could come from the interfaces with other 
space systems linked to Hermes: even though , for instance, the 
Columbus system has set up an advanced integrated logistics 
approach, this may not be the case for other systems (what about 
the possible visits to the Mir station, for example ?). 

Integrated logistics is especially adapted as a full discipline for 
the management of large programs. In order to save time and 
money, and not to be "too late", the Europeans must grant to ILS 
the part it deserves in the Manned European Programmes : 
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L'UNITE DE PRODUCTION D'HYDROGENE LIQUIDE 

HOUDART Alain 

L'AIR LIQUIDE - 75 Quai d'Orsay - 75007 PARIS 

Nous suivrons le plan suivant 

1. Necessite de trouver un nouveau mode d'appro- 
visionnement d'H2L en guyane 

2. Choix de la solution de production d'hydrogene 

3. L'usine d'hydrogene liquide de Kourou 

4. Les technologies et les perspectives d'avenir 

1. NECESSITE DE TROUVER UN NOUVEAU MODE D'APPROVI- 

SIONNEMENT D'H2L EN GUYANE 

1.1. COMPARAISON DES BESOINS ARIANE 4/ARIANE 5 

Sur ARIANE 5, le reservoir cryotechnique H 167 
constitutif de I'etage principal emportera 385 000 
litres d'hydrogene liquide au moment du decollage 
du futur lanceur, soit environ 14 fois plus que la 
quantite actuellement emportee dans le reservoir 
cryotechnique du 3eme etage de I'ARIANE 4. 

Comparaison des quantites d'erqols 

ARIANE 4 

H2 liq. 

02 liq. 

27 500 1 (1,9 t)   385 000 1 ( 27 t) 

7 700 1 (8,8 t)   113 000 1 (130 t) 

INTRODUCTION 

Dans le cadre du projet ARIANE 5, le ONES a confie 
a L'AIR LIQUIDE la responsabilite des fournitures 
d'hydrogene liquide a Kourou (Guyane) necessaires 
au developpement du moteur cryotechnique VULCAIN 
"HM 60" de la fusee ARIANE 5, puis ulterieurement 
aux vols operationnels de ce lanceur. 

Pour fournir le CNES, le Groupe AIR LIQUIDE 
investit environ 160 millions de Francs pour la 
construction a Kourou sur le site des ELA de 
l'usine de production d'hydrogene liquide d'une 
capacite de 10 millions de litres par an. Cette 
usine congue et fabriquee par 1'ingjnierie 
Europeenne de L'AIR LIQUIDE sera mise en service a 
fin 1991. 

Cette usine fournira egaleraent I'hydrogene liquide 
necessaire aux tirs d'ARIANE 4 dont le 3eme etage 
est aussi cryogenique. Elle prendra ainsi le relai 
des approvisionnements actuels des conteneurs 
d'hydrogene liquide importes en Guyane. 

Nous vous proposons au cours de cette communication 
d'analyser 1'environnement de  la  production 
d'hydrogene en Guyane, les choix effectues, de 
decrire enfin l'usine  de production et  les 
evolutions technologiques et perspectives d'avenir. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 

ARIANE 5 

Principes du remplissage lanceur en hydrogene lie 

Sur ARIANE 5, trois reservoirs d'hydrogene liquide 
mobiles seront amenes sur le site de lancement et 
relies aux equipements sols pour effectuer le 
transfert du liquide vers le lanceur. 
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Ces reservoirs d'une capacite unitaire de 
320.000 litres seront amenes sur ie site de 
lancement situe a une distance d'environ 2,5 km de 
1'usine LH2 a I'aide de remorques congues 
specialement et comportant notamment un systeme de 
verins permettant de soulever et de transporter le 
stockage. Le plateau de transport est 
supporte par un ensemble comportant 8 lignes 
d'essieux equipees de 64 roues au total. 

1.2.3. LIMITE DE SECURITE, ENVIRONNEMENT 

Bien que le transport de I'hydrogene soit 
maintenant bien maitrise, les regies de securite 
imposees par la reglementation frangaise et par 
L'AIR LIQUIDE rendent le transport maritime 
contraignant. Citons par example : 

* conteneurs equipes notamment d'une cheminee de 
degazage 

* un specialiste AL accompagne ces conteneurs sur 
le bateau 

* application de consignes strictes au port 

1.2. LIMITES DE LA SOLUTION ACTUELLE 

Compte-tenu de ces quantites tres importantes 
d'hydrogene liquide necessaires au developpement 
du programme ARIANE 5, la solution actuelle 
consistant a importer des conteneurs d'hydrogene 
liquide, bien qu'ayant fait ses preuves depuis 
maintenant plus de 10 ans, s'est tres rapidement 
averee inadaptee sur les plans : 

* logistique 
* economique 
* securite environnement 

1.2.1. LIMITE LOGISTIQUE 

Les contraintes pour importer environ 5 conteneurs 
(capacite utile environ 32 000 1) par semaine 
auraient ete importantes en particulier du fait de 
la duree d'acheminement maritime vers la Guyane. 

En effet, le deroulement actuel des operations est 
le suivant : 

* remplissage des conteneurs a I'usine H2L Europe 
ou USA 

* transport routier jusqu'au port d'embarquement 
* embarquement, transfert maritime vers la Guyane 

ou porte de Degrades des Cannes 
* transport routier Cayenne - Kourou 
* transport du liquide des conteneurs dans les 

reservoirs de stockage de la zone de lancement 

1.2.2. LIMITE ECONOMIQUE 

II est clair que compte-tenu de la duree de 
rotation d'un conteneur d'au moins 45 a 60 jours, 
ces operations repetees pour 5 conteneurs par 
semaine conduirait a des couts d'equipements, de 
materiels, de transport et de personnel tres 
eleve. 

Par ailleurs, la duree d'acheminement aller du 
conteneur de I'ordre du mois, le temps d'attente 
sur sites conduirait a une vaporisation de 
I'hydrogene dans le conteneur du fait des echanges 
thermiques et en consequence a une perte de 
liquide d'environ 10 % (degazage). 

2.3. CHOIX DE LA SOLUTION PRODUCTION D'HYDROGENE 

GAZEUX 

2.3.1. ANALYSE DES PROCEDES DISPONIBLES 

L'electrolyse de 1'eau : Ce procede est un fort 
consommateur d'energie electrique car il necessite 
5 kwh par m3 d'hydrogene gazeux produit. 

Compte-tenu des couts eleves de I'energie 
electrique actuals et prevus dans le futur en 
Guyane, cetta solution bien qu'attrayanta sur 
le plan de 1'exploitation n'a pu etre 
retenue. 

2.3.2. LA REACTION DE REFORMAGE 

La reaction de reformage du methanol ou d'un 
hydrocarbure fait intervenir 1'action de la vapeur 
d'eau sur le produit utilise, selon la reaction 
endothermique suivante : 

pour le methanol : CH30H + H20 --> C02 + 3 H2 

pour un hydrocarbure : 

Cn Hm + 2 n H20 -> n C02 (2n + m ) H2 
2 

Ces reactions sont la somme de deux reactions 
elementaires qui peuvent etre realisees soit sur 
un meme lit de catalyseur (cas du methanol) soit 
sur deux lits differents dans deux reacteurs 
successifs (cas de 1'hydrocarbure). 

2.4.3 CHOIX DE LA MATIERE PREMIERE POUR LE STEAM 

REFORMING 

Si la Guyane importe actuellement du butane et du 
kerosene, I'eventail des sources disponibles dans 
les Caraibes ou aux Etats-Unis est le suivant : 

* butane commercial 
* methanol 
* naphta 
* kerosene 

Le gaz naturel, alternative la plus frequente au 
methanol en Europe, n'est pas desservi en Guyane. 
Quant au propane, la Guyane n'en importe pas et il 
est sans avantage technique ou financier 
particulier par rapport au butane. 
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En fait le methanol a ete retenu face au butane a 
la suite de Tevaluation des criteres de choix 
suivants : 

* criteres de surete des approvisionnements 
* criteres d'exploitation de I'usine 
* criteres de cout d'investissement - cout 

d'exploitation 

Le methanol permet en effet une exploitation plus 
souple, presente un cout d'investissement plus 
faible et est actuellement competitif en Guyane. 

2.4.4. CARACTERISTIQUES DU METHANOL 

Le Methanol est un produit qui est commercialise a 
I'etat quasi pur. A la difference des hydrocarbures, 
il ne contient aucun inhibiteur pour le 
catalyseur, il peut etre soutire d'un stockage et 
melange a I'eau, puis le melange pressurise et 
vaporise introduit directement sur le catalyseur. 

La reaction du methanol a lieu a une temperature 
moderee de 300°C environ alors qu'elle est de 
850°C pour un hydrocarbure. 

II s'ensuit que pour pour une telle unite : 

- la conception est simple, 
- les conditions de fonctionnement n'etant pas 

severes, la fiabilite et la souplesse de 
fonctionnement peuvent etre de haut niveau, 

- la conduite peut etre simple et 
1'automatisation facilement tres poussee. 

L'approvisionnement s'effectuera a partir des 
Caraibes ou a defaut a partir d'Europe ou des USA. 

3. L'USINE D'HYDROGENE LiqUIDE DE KOUROU 

Cette usine investie par L'AIR LIQUIDE comporte un 
liquefacteur d'hydrogene liquide d'une capacite de 
liquefaction de 10 millions de litres par an. 

La fabrication de I'hydrogene liquide consiste a : 

* purifier I'hydrogene gazeux 

* liquefier I'hydrogene pur 

* convertir I'hydrogene a sa forme stable a 
basse temperature (para-hydrogene) 

* stocker  I'hydrogene  liquide  pour   son 
transport et transfert ulterieur 

3.1. PURIFIER L'HYDROGENE GAZEUX 

La liquefaction de I'hydrogene a -253''C ou 20 K 
necessite 1'elimination prealable de toutes les 
impuretes (eau, oxygene, azote, ...). 

En effet, ces impuretes sont toutes sol ides a 
cette temperature de -253°C (a 1'exception notable 
de Thelium). Si elles n'etaient pas eliminees, 
elles se deposeraient et entraineraient le 
bouchage des circuits du liquefacteur et son arret. 

L'epuration joue done un role primordial 
fait en trois etapes : 

et se 

a) Epuration chaude par "PSA". L'hydrogene gazeux 
provenant du steam reforming est envoye dans 
1'unite PSA (Pressure Swing Adsorption) 
ensemble de 3 adsorbeurs contenant du tamis 
moleculaire, qui permet de freiner les 
impuretes en laissant passer d'abord 
I'hydrogene. Chaque adsorbeur est utilise 
successivement quelques minutes puis isole, 
decomprime et regenere. 
L'hydrogene sortant du PSA ne contient alors 
plus que des impuretes telles que H20, CO, 
C02, CH4 a I'etat de traces de quelques ppm. 

b) Epuration froide. L'hydrogene gazeux ainsi 
epure est alors refroidi a la temperature de 
1'azote liquide (-196°C), une nouvelle 
epuration a alors lieu a I'interieur meme du 
liquefacteur sur du charbon actif. 
A cette temperature, le charbon actif retient 
toutes les impuretes susceptibles de se 
deposer dans les circuits en aval. 

A 1'issue de ces epuration successives, les 
impuretes ont des concentrations inferieures au 
ppm. Par la force des choses, I'hydrogene est done 
parfaitement pur avant meme d'etre liquefie. 

3.2. LIQUEFIER L'HYDROGENE 

L'unite de liquefaction a ete congue pour etre 
d'une exploitation simple et fiable avec un cout 
d'energie specifique competitif. Elle permet 
d'abaisser les temperatures par paliers successifs 
d'abord a -40°C, puis -196°C (temperature de 
I'azote liquide) enfin -253°C, la temperature de 
liquefaction de I'hydrogene liquide. 

Ces temperatures sont obtenues dans ce que nous 
appelons "la boite tres froide", qui comprend tous 
les elements d'echanges de temperature et les 
turbines de detente. Un soin extreme est pris pour 
limiter les pertes thermiques de cette boite tres 
froide : I'isolation est realisee par un vide 
profond, chaque element etant de plus emmaillote 
dans un isolant pour limiter les pertes par 
rayonnement. 

3.3. STOCKAGE DE L'HYDROGENE LIQUIDE 

Le stockage de la production est effectue dans 5 
reservoirs semi-mobiles de 320 000 litres chacun ; 
ils sont situes a distance du reste de I'usine. 
Ces stockages super-isoles sous vide, comportent 
tous des dispositifs de securite necessaires, avec 
en particulier : 

- un systeme d'arrosage en cas d'incendie 
- une fosse de retention de portee en cas de 

fuite 
- des detecteurs de froid (epandage) 
- des detecteurs d'ultraviolets (incendie) 
- des vannes telecommandees permettent la mise 
automatique en securite en cas d'incident. 

3 de ces stockages seront deplaces en zone avant 
pour assurer le remplissage de lanceur ARIANE 5 et 
les imperatifs de chronologie. 

Une fois le lancement realise ces stockages de 
grandes capacites, sont ramenes en zone arriere, 
raccordes a I'usine pour recuperer le boil off. 
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Ce systeme de stockage de grande capacite, semi 
mobiles, permet ainsi d'atteindre I'objectif de 
limiter au maximum les pertes : que ce soit celles 
dues aux transferts (les stockages intermediaires 
source de pertes sont evites) - ou celles dues aux 
boil off (1'ensemble des boil off sont recuperes 
lorsque les stockages sont raccordes a I'usine en 
zone arriere). 

Une place importante est bien entendu reservee 
a la formation du personnel, en vue de la 
meilleure utilisation de ces equipements. 

Dans  le  futur,   les  evolutions 
eventuellement porter sur : 

pourront 

d'autres process ou matiere de base pour la 
production d'hydrogene gaz si les rendements 
des precedes et les prix d'energie les 
rendent attractifs. 

4. LES TECHNOLOGIES ET LES PERSPECTIVES D'AVENIR 

pecialistes du 
une  maitrise 
de 25 annees 
des machines 

helium 4 ° K, 
liquefacteurs 

e aux USA, en 
e de tres haut 
liquefaction a 
s -253'C (soit 
aux techniques 

Congue et construite par les s 
Groupe, cette unite  concretise 
technique qui beneficie de pres 
d'experience dans la realisation 
froides a tres basse temperature 
hydrogene 20° K, et notamment des 
d'hydrogene a echelle industriell 
Europe, au Japon.Ainsi, cette usin 
niveau technologique assurant la 
tres basse temperature de quelque 
proche de zero absolu) fait appel 
les plus avancees de L'AIR LIQUIDE. 

Citons par exemples : 

les turbines de detente a paliers gaz qui 
assurent la production des frigories a tres 
basse temperature. Ces turbines developpees 
par le Groupe tournent jusqu'a des vitesses 
superieures a 200.000 tours par minute. Cette 
technologie de pointe assure au liquefacteur 
souplesse et fiabilite. 

I'epuration du gaz hydrogene par systeme 
cryogenique qui garantit une purete absolue. 

les equipements de I'usin 
reservoirs de stockage de 
egalement appel a la tres 
Ce sont des reservoirs 
avec une  interparoi s 
(meilleur que  10" ), 
limitant au maximum les 
Les lignes de  liaison 
reservoirs, des elements 
tres froide, sont de meme 

e en particulier les 
320 000 litres font 
haute technologie : 

a double enveloppes 
ous  vide  profond 
le  super  isolant 
pertes thermiques. 

de I'usine  aux 
entre eux, la boite 
technologie. 

le systeme de controle commande qui autorise 
une conduite automatique de I'usine. Ce 
systeme surveille et controle en effet les 
differents parametres de I'usine. En cas 
d'anoraalie ou en dehors de I'horaire normal, 
I'appareil se met en securite tout seul. 
Ainsi, le personnel n'est plus astreint a une 
presence 24 h sur 24 sur le site ce qui donne 
une exploitation plus souple a effectif 
minimum et done competitive. 

les aspects de securite et de qualite ont 
largement ete pris en compte tant dans la 
conception que dans les conditions 
d'exploitation. Citons par exemple, le 
respect des distances de securite entre 
I'usine et Tenvironnement, des distances 
entre les differents equipements, la raise en 
place d'equipements specifiques, detecteurs 
de fuites, analyseurs, systeme d'alarmes 
automatiques avec report d'informations, ... 

les systemes d'epuration 

sur Tutilisation eventuelle d'hydrogene 
liquide sous refroidi ou sous d'autres formes 
si le besoin s'en faisait sentir grace a la 
disposition d'une source de frigorie a tres 
basse temperature sur place. 
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IVth European Aerospace Conference 

Paris, 14 May 1991 

Symposium 2: "Spacecraft Control Infrastructures" 

Opening by 

K. Heftman (ESA-ESOC) 

Chairman of Symposium 2 

Good morning, and welcome to this Symposium. The title of it reads 

a little differently in French, and I would say that "Control 

Infrastructures for Spacecraft" reflects better the fact that most 

of the papers you will have presented to you pertain to "Ground 

Operations". But there are also papers by astronauts describing 

"Operations in Spacecraft", as well as papers about "Space Debris", 

or the pollution of the space environment. 

The concept of "Operations", in its general term, involves the six 

end-to-end systems of Tracking, Telemetry, Command, Monitoring, 

Operations Control, and Simulation. The description, and 

utilization, of these systems is apparent in each of the following 

papers. And yet, there are other technical functions which have 

become very important as end-to-end "systems" on their own, and two 

of these are Reliability and Standards. I propose to you that these 

eight systems, then, should become obvious in the presentations. 

The papers vary from history, to status description, to the future. 

Impressive are the stated or implied increases in data rates, 

antenna performance, communications, as well as computers and 

displays. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial European / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 Ma\/ 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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I am sorry to note the absence of Japanese and Indian 

presentations, having just visited the Usuda (Japan) - 64 meter 

antenna with remote monitoring and control from ISAS headquarters 

in Yokohama, and being certain that we could have benefited from 

their experiences. 

As a closing thought, visualize the coming earth observation 

missions with their huge amounts of data, making it necessary to 

reduce and utilize a large portion of that data, to better utilize 

and control the satellite, to again enable more data, etc. The 

challenges on the control infrastructures for the spacecraft of the 

future are formidable. Thank you for your attention, and enjoy the 

Symposium! 
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THE GECUND GCNIRDL SYSTEM 
OF EUIELSAT II 

G.  PRYET,  EUTELSAT Technical  Director 

M.  CRLVO,  EUTELSAT Satellite Control Manager 

EUTELSAT 
EUROPERN TELECOMMUNICATIONS SATELLITE ORGANIZATION 

ABSTRBCT 

This paper presents the main features of the 
satellite control system that EUTEISAT has 
implementecJs for the ocntrol of its seccxri 
generation satellites EUTELSAT II. This ocntrol 
system inclixJes a Satellite Control Centre (SCC) 
and two Telemetry, Carmarxi and Harming (TCR) 
staticns, with a Back-up SOC located at one of the 
stations. 

The modem architecture of the SCC offers a wide 
range of functions easily accessible and a highly 
flexible laser interface. In this way, grourd 
control network monitoring and orbital operations 
can be performed in an efficient way and with a 
high degree of security. 

1. INIHUOCTICN 

EITTEISAT is presently replacing its first 
generaticn satellites with a new type called 
EUTEISAT II. Six satellites are presently an 
order, and the ccntract calls for an option fortwo 
additional ones. The first was launched in August 
1990 and the seccnd eye in January 1991, the 
others follcwing at approximately 6 month 
intervals. 

For the control of these satellites during the on- 
station phase, EUTELAT has inplemented a new 
systan which includes a Satellite Control Centre 
(SCC) and two Telemetry, Carmand and Ranging (TCR) 
staticxis. The ccxitrol during the Launch and Early 
Orbit Phase is performed under a separate service 
contract. 

This paper presents the main features of the 
satellite ccxitrol system used by EUIEISAT during 
tte cperaticnal piiase. 

2. IHE SPACECRAFT 

Tte EUTELSAT II satellites provide 16 
ocmmunication chanrels, each of these having an RF 
transmit power of 50 W and a bandwidth of either 
72 or 36 MHz. Uplink and downlink are in the 14 
GHz and 11-12 GHz frequency bands respectively. 

The r^>eater receive secticn provides three-far- 
two redundancy. In order to meet the tight 
satellite reliability requirement, a ring 
redundancy schane was implemented for the 
channelized transmit secticn, with two 12/8 rirgs 
(eight active channels out of twelve TWIA's). Two 
coverage areas can be selected in orbit, one with 
a high EIRP over central Europe, the other with a 
medium EIRP over the vAiole of Europe and parts of 
the Middle East and North Africa. 

The satellites are 3-axis stabilized both in 
transfer orbit and cn-staticn. Their lifetime is 
greater than 8 years, and their lift-off mass is 
1870 kg. Their orbital positions can be maintained 
within a window of +0.05 degrees for both 
East/Vfest and North/South. However, for most 
applicaticns foreseen, a window of +0.1 degrees 
will be sufficient. 

Electrical power is provided by solar arrays 
providing 3000 watts at the End of Life, and two 
batteries for full eclipse payload cperation. A 
bi-prcpellant propulsion subsystem provides 
prcpulsicn for apogee manoeuvres as well as for 
station keeping and attitude ocntrol during tte 
cperatioial lifetime. It includes two 420 litre 
prcpellant tanks, a 400 Newton i^jogee Boost Motor 
(AEM) and a set of 10 Newtcn thrusters. The 
Attitude Determinaticxi and Control Subsystan 
(ADOS) utilizes, in the normal mode of 
stabilizaticxi, a fixed momentum vAveel for pitch 
control and the 10 Newtcn thrusters for roll/yaw 
control. For staticn keeping manoeuvres, yaw 
reference is provided by either the sun sensors or 
a set of rate integrating gyros. 

Telemetry and carmand are performed at 11 and 14 
GHz (Ku-Band) respectively in normal c^Krations 
on-station. S-Band (2 GHz) is used in transfer 
orbit and for cn-staticn emergencies. A dedicated 
horn antenna provides Ku-Band TCR coverage, 
vAiereas S-Band links are provided by means of two 
hemispheric coverage antennas, one rig^t hand arri 
the other one left hand circularly polarised. The 
telenetry and cornmand data handling, v*iich 
ccnplies with the ESA standards, includes the 
following features: 
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a) Telemetry 

The telemetry format contains 16 frames of 128 
worcJs each and the bit rate is 512 
bits/seocnd. One out of three format types can 
be selected: Transfer Orbit (TO), 
Geostationary Orbit (GO), and Dwell Mode (EM). 
In dwell mode, the whole format can 

be r^rogrammed by selecting the coitents of 
the 128 words of this frame, and tte frame 
contents will be identical throughout the 
format. 

b) Teleccmmand 

The mode and data words of all ccrmards 
received by the satellite are transmitted back 
to the ground in the telemetry, at a rate of 
one canmand per frame in GO format, and two 
ccmmands per format in TO format. A status 
vrord indicating valid or invalid camand 
message (e.g; Hamming code check failure) is 
also provided. Also, the telemetry format 
contains a octnmand counter for all valid 
received ccmmands. 

A time-tag canmand facility is provided. 
Ccmmands can be loaded into the satellite with 
the selected execution time, by means of two 
adjacent command rressages. The execution time 
can be up to 36 hours from canmand loading and 
the execution time accuracy is 2 seconds. Up 
to 63 oanmands can be loaded in the satellite 
awaiting executicn. 

3. GERUND SYSTEM OVEKVIEW 

The ground control system for the EUVEISAT II 
satellites is ccnposed of a Satellite Control 
Centre (SOC) capable of controlling up to six 
satellites, and two Telemetry, Command and Ranging 
(TCR) sites (See Figure 1). A back-up control 
centre (SCC-BU) is located at one of these sites. 

Each TCR site ooiprises cne Ku-Band station per 
satellite equipped to perform all three TCR 
functions. At cne site, the TCR statiois are also 
used for ma-iitoring the satellite utilizaticns, 
except for cne v*iich is used for both TCR 
cperaticns and In-Orbit Testing (lOT) of the 
satellite payload. All Ku-Band staticn antamas 
have a 4.5 m diameter exo^t for the cne used for 
lOT vAiich has a 9 m diaireter. This staticn 
configuration allows precise orbit determinaticn 
by performing ranging measuraients frtm both 
sites, vAiich at the same time leads to smaller 
antennas than those required when orbit 
determination need precise angular measurements, 
and provides high system availability because of 
the site redundancy for the telemetry and command 
functions. A 7 m diameter staticn c^jeratir^ at 
S-band is available at cne of the sites for 
ocxitrol in the case of Ices of naninal satellite 
attitude. 

The systan is designed in such a way that the TCR 
site staff is not involved in normal operations 
performed ranotely fran the SGC. All TCR equiprent 
at each site is controlled frcm the SCC through a 
Monitoring and Ccntrol Subsystem (MCS). The TCR 
staff is cnly required for preventive and 
corrective maintenance. 

Data ccrrmunicaticns between the SCC and the TCR 
sites are performed via a private X.25 switchirg 
network (EUTELNET). A node is installed at each 
site, including an X.25 packet switch and a 
Network M3:iitoring Coiputer (M^). The X.25 packet 
switch contains a number of RS232 ports (16-24 
d^jending en the site) aixl is built in two 
identic:al halves for redundancy. The NMC monitors 
the status of the packet switch and automatically 
triggers the switchover to the redundant unit in 
case of failure of the acrtive unit. 

The X.25 network is set up in such a way that 
there are at least two different routes between 
the SOC and each TCR site. 

EUTELSBT   II   TCR   FACILITIES 

SATELLITE 
CONTROL CENTRE 

(SCC) 
France 

FIGURE 1  - EUTEISAT II SATELLITE CCNTROL SYSTEM 

TCR - Ttelanetry,  Coimanding and Ranging 
TM    - Telanetry 
TC    - TeleCommanding 
RG   - Ranging 
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4. SCE/SOC-HJ 

4.1 General 

The SCC/SOC-BU architecture, designed ty LOGICA, 
is built around the follcwing processors cxxmected 
via an Ethernet local area retwork: 

- a frent-end processor, interfacing with the X.25 
network and performing rtost of the real-time 
functions, i.e. telemetry acquisition and 
processing, telecanmand enooding validation and 
verification; 

- a ocntroller processor, providing interface to 
the disks for telemetry filing and off-line 
functions (database management, orbital 
operations); 

- workstations, providing the user interface. 

The sec (see Figure 2) ccnprises a fully redundant 
pair of front-end/ocxitroller processors c^»ble of 
processir^ up to six satellites, as well as a 
number of workstaticxis (on the basis of one per 
satellite in orbit). The satellite and TCR station 
telenetry data is duplicated across two different 
disks. 

] C 

FIGURE 2 - sec OOIFIGURATK^I 

The SOC-BU is a ncn-redurriant versicn of the SOC, 
i.e. made up of only one front-end and ocntroller 
processor, and less workstations. Under normal 
circumstances, that is \thEsn configured as a back- 
up, it acquires and files satellite telemetry data 
in order to facilitate the taking over of control 
fran the SOC. 

The major functitxis of the SOC, accessible fran 
any workstaticn, are: 

- telemetry acquisition, processing and display; 

- telecanmand generaticn and verification; 

- TCR station mcnitoring and control; 

- ranging measurements; 

- orbital operations; 

- database management. 

The sec software design is extensively table 
driven, oriented towards multi-satellite support. 
By the use of configuration tables and the 
flexibility of the databases, adaption to ciianges 
on the TCR station and satellite is made easy. 
Selection of applications is made by a menu with 
several levels. The user can mix afplicaticns as 
well as invcke several cc^ies of the sane 
c^jplications. 

Each ajplication uses one or more windows vAiich 
can, by means of the mouse, be moved across the 
screen, popped out in frcnt in case of window 
overlapping, or be shrunk to "icons" to free 
screen space. This design offers high flexibility, 
although discipline is required so as not to 
overload the workstation, reducing its 
performance, and for an adequate management of the 
operations. 

4.2 Displays 

Satellite and TCR staticxi telemetry data is 
presented to the SCC users according to the 
following display types: 

a) Aljiianumeric displays (AND): These displays 
contain up to 32 parameters and include in 
their standard size the parameter code, 
description, value and unit. The display width 
can be expanded to present details concerning 
out-of-limit (CX)L) occurrences such as COL 
type, time of limit violation, indication of 
hard/soft and high/lew OOL, etc... The set of 
parameters included in the AND, as well as the 
AND identification, are defined by the user in 
the databases. 

The display includes fields to switch between 
running or held (values suspended) modes and 
between real-time and retrieval modes. In 
retrieval nmde the retrieval rate and number of 
formats to skip can be specified. In retrieval 
held mode, manual st^) and skip controls are 
provided in both the forward and backwards 
directions. 

b) Out-of-limits displays: These displays present 
the satellite or TCR station parameters vinich 
ate out of limits. The functionalities of these 
displays are almost identical to those of the 
AND (width expansion, run/held, real- 
time/retrieval, etc..). In addition the OOL 
icon provides the user with indications of the 
current number of OOLs and occurrance of new 
OOLs. 

c) The Grajiiics Displays (GF!D): These displays 
present a subset of satellite or TCR station 
parameters in grajiiical form, either against 
time or against the value of another parameter. 
Each of these parameters can be plotted on a 
s^)arate XY axis or en the same axis with 
different colours and/or specific symbols. 
Functions are also provided to switch between 
running/held, real-time/retrieval, to resize to 
full-screen for oonvenienoe or to produce 
plots, and to change the axis scales on line. 

d) Mimic Displays: These displays present 
satellite or TCR station parameters in a 
diagrammatic form. The "mimic" is created using 
a mimic editor. This is an interactive drawing 
task to specify the fixed (background) and 
telemetry d^jenderit (foreground) parts of the 
sync^tic. Synoptic backgrounds can ocntain 
lines, polygons, arcs, text and symbols of 
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different colours, fill patterns, sizes, 
rotaticns etc... The foregrourds can make use 
of analogue, digital or textual representation 
of telemetry values, colour changes for OOL 
indicaticns and conrecticn matrices. 

4.3 CamnBnding 

The satellite can be oanmanded manually by the 
operator, autonatically at tiires scheduled by the 
cperator, or autcmatically triggered by satellite 
telemetry changes (closed loop ccnmarding). 
Ccnmands can be sent individually or by groups, 
i.e. within the same message, as defined in the 
Eurcpean Space Agemy (ESA) standards. In 
additioi, predefined sequences of ccnmands can be 
recalled cnto the manual or schedule editors. Botli 
editors accept ranging measurement requests in 
additicsi to satellite teleocmmands. 

Ccnmands can be defined as being "critical" and 
are highligthed as such on the screen. 
Furthermore, the software '.verifies that the 
current satellite ccxifiguraticn is ccripatible with 
the teleoanmand being sent (pre-transmission 
validation). If it is not the case, the 
telaocnmand is rejected. 

Ccnmand verificaticxi requirements are defired in 
the databases, including v*iether verification is 
based either csi executicxi of the ccmmand usirg 
equipment telenetry changes, or if this is not 
possible or practical, en correct reoeptiai of the 
telecormand by the satellite (the satellite 
telemetry provides an echo of every command 
received by the satellite). 

4.4 TCR Stations Nfcnitorir^ ard ContnDl 

The ccnfiguraticn of each TCR staticxi is rormally 
ccntrolled remotely by the SCO c^jerator. This 
includes assignment of RF chains to satellites as 
well as of baseband equipment to RF chains. It is 
also possible to establish links to the sites and 
msdify the frequency with v*iich the SOC receives 
statical maiitoring data (typically one set of data 
between 5 and 20 seco-ds, as selected by the 
c^jerator). 

4.5 Satellite Databases 

The following databases are available from a 
relational database management system to define 
satellite and TCR staticn data: 

- telemetry parameter characteristics; 

- satellite mode equations; 

- display proformae (alphanumeric and grajiiic); 

- satellite telecommand characteristics; 

- satellite teleocmmand sequences; 

- printout proformae; 

- graphic sequences. 

4.6 Oa±)ital Operations 

etc...), orbit predicticn (which may include 
planned manoeuvres), and oaiputaticn of East/Vfest 
and North/South manoeuvres acoordirg to the 
criteria defined above. Other facilities provided 
by the software are: 

- generation of daily printouts indicatirg general 
informatics-! such as satellite orbit, manoeuvre 
summary, sun and mocDn positicxi, satellite sensor 
blinding inforraatics-i, eclipse times, solar array 
angles, sun interference times for canmunicatica-i 
stations, etc...; 

- predicrtion of thruster activity for staticxi- 
keeping manoeuvres, i.e. predLcrticxi of whicii 
thruster will fire, calculaticxi of their duty 
cycle (fractican of tirna for vfcLcii the thruster 
is firing), calculation of the X, Y, Z forces 
asscxd-ated with each thruster, takir^ into 
accxxint cross-coupling effects due to thruster 
misalignirent or plume inpinganent effects, 
etc...; 

- generation of antenna pointing elsrents, in the 
form of polyncminals representir^ the rar^je, 
azimuth and elevation. These elanents can then 
be sent to the MCS at the TCR staticsTS, for 
program trackirg; 

- ccnputation of the sun positicn vector 
cxefficients cxivering a specified time interval, 
for those satellite operaticxis requirir^ sun 

- generaticn of plots of the satellite orbital 
elements. 

5. OCMCLUSIOB 

Two EUTELSAT II satellites have been successfully 
ccxitrolled using the new installaticnss. The 
ground ccxitrol systan is proving its reliability, 
flexibility and adecjuac^y for satellite cperaticns. 
The c^apability to mcnitor and recDcnf igure the TCR 

staticn equipment by the SCC c^)erators, has also 
ocnsiderably reduced the support requiranents at 
the TCR sites. All these features are essaitial 
in view of the ocnsiderable number of satellites 
v*rLch should be controlled with these facrLlities. 

The SCC software provides facilities to perfcjrm 
all cjrbital c^seraticxis, incJ.uding preprccesslng of 
ranging and angular c3ata from the TCR stations 
(smoothing and rejecticai of bad cJata), orbit 
determinaticai (inciuding allcwanoes for cn-bcard 
transpcDnder delays, randan and systematic noise. 
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1\'TR0DUCTI0\' TC XI'AN' SATELLITE CO,\TRQL CENTRE 

Mr. Gezhilung, Mr. Xizheng 

System Engineering Sectiun, Technology Deparlmenl, XSCC 

ABSTRACT 

This document biiefly describes the 
constitution of XSCC, the technology 
facilities of the control centre and 
its TTSC stations as well as the TTC and 
management capability of  the network. 

KEY WORDS: CONSTITUTION , CAPABILITIES 

mission completed successfully. On 
Sept. 20th, 1981, China used one'Long- 
March Vehicle to send tliree satellites 
into their desired oibits, XSCC 
precisely and quickly determined the 
orbit of each satellite and peiformed 
TTSC operation of all the 3 satellite.On 
Apr. 8th, 1984, China successfully 
launched its first geostionary 
satellite. Under the conLiol of XSCC, 
the satellite accomplished attitude 
maneuver and AMF, and was positioned at 
125deg east longitude in its 
geostationary orbit on Apr. 17th. On 
Sept. 5th, 1988, China launched first 
polar-orbit meteorological satellite 
successfully, XSCC provided satisfactory 
TTSC operation service as veil as 
routine management service. 

1.General 

Xi'an Satellite Control Centre ( XSCC ) 
is located at the eastern suburbs of 
the famous ancient Xi'an city. Under the 
command of China Satellite Launch And 
Tracking And Control General ( CLTC ), 
XSCC is the management administration of 
China's spacecraft TTSC network. 

2.History 

Since built-up in 1967, XSCC has 
provided TTSC operation service for more 
than 20 china's satel1ites,and performed 
each mission satisfactori1y.On Apr. 24th 
1970, China launched its first man-made 
satellite, XSCC successfully worked out 
the accurate predication of the 
satellite for many cities of the world. 
On Nov. 26th, 1975, China launched its 
first recoverable satellite which was 
used for scientific exploration and 
technology experiment, the reentry 
capsule then landed on mainland of China 
safely after circling around the earth 
for 3 days, the accurate tracking and 
control of the XSCC made  the  satellite 

3.Constitut ion Of TTSC Network 

XSCC is the administration organization 
of Chinese spacecraft TTSC system, it 
consists of Technology Department, 
General Affair, Department and Program 
Department. The main facilities of TTSC 
system includes: A Flight Control Centre 
( FCC ) located in Xian city and TTSC 
stations ( ships ) distributed all over 
the mainland and coastal areas of China. 
The TTSC stations ( ships ) include six 
fixed stations: Changchun station, Minxi 
station, Weinan station, Xiamen station, 
Nanning station and Kashi station; two 
mobile stations: the first mobile 
station and the second mobile station; 
one recovery station; two ocean-going 
instrument ships: Far-Sight-1 and Far- 
S i gh t- 2 . 

Figure 3.1 shows the organization 
structure of XSCC. The geographic 
locations of stations see figure 3.2. In 
accordence with demands of missions, the 
mobile stations can be deployed at any 
place in order to meet various 
requirments.Ocean-going instrument ships 
are mainly used to perform trajectory 
measurement,  initial  orbit measurement 
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and TTSC operation during positioning 
process. The coverage of TTSC network is 
greatly exteneded by using instrument 
ships. Ttie geograpfiic locations of 
three satellite launch centi'es ( .IQSLC-- 
Jiuquan Satellite Launch Centre, XCSLC-- 
Xichang Satellite Launch Centre, TYSLC-- 
Taiyuan Satellite Launch Centre ) and 
CLTC are also shown in figure 3.2. 

4.Equ i pmen ts 

FCC is th.e central node of TTSC network. 
The main equipments in FCC include 
central computer system. Flight 
Monitoring System and Communication 
System. Tlie central computer system is a 
computer cluster which comprises five 
sets of computer ( 2 VAX-STOO and 3 XCI- 
2780 ). The main equipments used in 
stations are C-Band Unified TTSC 
Systems, C-Band monopulse radai's, 
UHF/VHF Unified TTSC Systems, Seperated 
UHF/VHF Telecommand, Telemetry and Dual- 
Fi^equency Doppler equipments. .These 
equipments can form two TTSC network.One 
is geostationary satellite TTSC network 
which consists of C-Band monopulse 
radars, and the othei' is lower-orbit 
satellite TTSC network which consists of 
UKF/VHF equipments and C-Band radars; 
the lower-orbit satellite TTSC network 
is used for tracking and control 
recoverable satellites and polar-orbit 
satellites. The main technical 
specifications of C-Band Unifiec: TTSC 
system is given follow: 
Antenna Di.ameter: 15m 
G/T: 32dB/K  ; 
Frequency Band: 

Modulat i on: 

EIRP: 88dBW 
Up-link: 5925-6425MHz 

Down-link: 3700-4200MH7_ 
Up-link: FM 

Down-link: PM 
The  main  technical  specifications  of 
UHF/VHF TTSC equipment: 

Antenna Gain: 18-22dB 
Frequency Band: 150-560MHz 

Modulation: Up-link: PM 
Down-link; PM 

Each station ( ship ) is fitted with 
UHF/VHF TTSC equipments; C-Band Unified 
TTSC systems are equipped in Weinan 
station, Minxi station, Xiamen station 
and two instrumentation ships; C-Band 
monopulse radars, are installed in 
Nanning station, Xiamen station, and t.wo 
instrument ships. C-Band monopulse 
radars are mainly used to track various 
kinds of satellites during launching 
phase and to measure initial orbit 
parameters of satellites. 

satellites TTSC operations which 
include control, computation and data 
processing at the same time. 
XSCC has developed a perfect Tiac 
software system to meet the requirements 
of different kinds of satellite 
missions. The software system includes 
multi-satel1ite automatic scheduler 
software, which was commonly developed 
by XSCC and MATRA, as well as satellite 
maneuver control software, orbit 
computation software and equipment 
control software. The software system 
has stood the strict test in all past 
missions, and has been proven with full 
function and excellent performance, and 
it can provide satisfactory TTSC service 
for different kinds of satellite. 
In the practice of all the missions, a 
technology team with rich experence has 
been brought up. They are engaged in 
TTSC system study, TTSC equipment 
development, TTSC software development, 
computer and real-time data 
communication study, data processing 
study, metrology study and other 
necessary studies respectively. 
The open policies of our country has 
greatly promoted the progress of 
i n tej-na t i onal exchange and cooperation. 
A lot of expeits and scholars from many 
countries have visited XSCC in recent 
years. XSCC has provided TTSC operation 
service for ASIASAT-1, INMARSAT and 
Pakistan experiment satellite, and has a 
got a extensive high opinion. 
V,'e warmly welcome the colleagues 
and friends from all countries who are 
engaged in space activities to 
visit XSCC, so as to strengthen 
the technology exchange and TTSC 
cooperation, and we are willing to 
contribute to the human space cause 
together with these friends. 

5.Capabi1i t i es 

XSCC has been a powerful sophisticated 
spacecraft TTSC system after continuous 
improved and developed for more 
than 20 years. The powerful centre 
computer system and perfect TTSC 
equipments enable XSCC to carry out 
multi-satel1ite's TTSC operations 
simultaneously. FCC can complete 6 to 10 
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LA STATION DE POURSUITE DES ILES KERGUELEN 

Michel STAROZINSKI 

Centre  National  d'Etudes  Spatiales 

RESUME 

Le sujet de cet article est la nouvelle station de poursuite 
de satellites en bande S que le CNES installe sur I'lle de 
XERGUELEN, dans le cadre d'une extension du Reseau 
2GHz. 

Le but recherche n'est pas d'exposer techniquement 
cette station, dont seulcs les innovations par rapport aux 
autres stations seront succinctement resumees, mais 
plutot d'expliquer les consequences sur le developpe- 
ment, puis plus tard sur I'exploitation, des contraintes 
propres a ce site, a savoir les contraintes mcteorolo- 
giques (vents frequents, pouvant atteindre pres de 300 
km/h) et d'isolement (transport uniquement maritime 
et   rare). 

Mots cles : Kerguelen, station de poursuite, surete de 
fonctionnement, disponibilite, securite, amplificateur 
haute    puissance. 

1.    INTRODUCTION 

Le Reseau National dc Poursuite de satellites en bande S 
du CNES est actuellement compose des stations 
d'AUSSAGUEL, pres de TOULOUSE, de KOUROU, en GUYANE 
FRANCAISE et de PRETORIA, en AFRIQUE DU SUD. Le CNES 
a decide de completer ce reseau par une nouvelle station 
qui sera situee sur I'lle de KERGUELEN, faisant partie du 
Territoire des Terres Australes et Antarctiques Fran- 
?aises (les TAAF), au sud de 1' Ocean Indien. Ce site est 
remarquablement bien place pour la poursuite de sa- 
tellites defilants, et en particulier lors des premieres 
orbites   des   satellites  d'observation   de   la  terre. 

Cette station est en cours de developpemcnt sous la res- 
ponsabilite de la societe frangaise ALCATEL ESPACE, a 
qui le CNES en a confie la Maitrise d'CEuvre Industrielle. 
De nombreux industriels frangais, beiges, italiens, espa- 
gnols, suisses, irlandais, anglais et americains partici- 
pent a ce Projet, en tant que sous-traitants ou foumis- 
seurs   du   Maitre   d'CEuvre. 

Les nouveautes techniques de cette station concernent 
principalement    : 

- r amplificateur a I'etat solide d'une puissance de IkW, 
remplaijant   le   traditionnel    amplificateur   a   klystron, 

- I'unite de traitement et de stockage, permettant de 
transmettre a I'entite utilisatrice des donnees de locali- 
sation, corrigees des calibrages station, des biais et de 
I'effet    tropospherique. 

- I'antenne d'aide a I'acquisition utilisee dans certaines 
phases    critiques, 

- le radome de protection de I'antenne, rendu necessaire 
par   les   conditions   meteorologiques. 

L'isolement de la station et les conditions particulieres 
dues au site ont conduit le CNES, afin de limiter au 
maximum les risques, a demander au Maitre d'CEuvre 
une installation complete de la station en usine et une 
prequalification   aussi   proche   que   possible   de   la   realite. 

L'etude de surete de fonctionnement est cruciale. Elle 
doit permettre de valider I'architecture de la station, de 
definir les equipements devant etre mis en redondance 
active ou passive et de dimensionner les lots de pieces de 
rechanges et le pare d'appareils de mesures. La seule 
possibilite de transport regulier desservant KERGUELEN 
(duree du voyage : 8 a 10 jours, duree entre deux pas- 
sages : I k A mois en fonction de la saison) laisse peu de 
place   a  I'erreur  dans   cette  etude. 

Le paragraphe suivant a pour but de permettre au lec- 
teur de mieux apprehender les contraintes deja men- 
tionnees. 

2.    L'ARCHIPEL DE KERGUELEN 

Ce paragraphe decrit, de faijon resumee, I'Archipel de 
KERGUELEN en particulier en ce qui conceme les as- 
pects pouvant entrainer des contraintes sur 
I'installation et I'exploitation d'une station de raise et 
maintien a poste de satellites. La plupart des informa- 
tions qui y sont presentees sent extraites de I'excellent 
livre de J.C. DUCHENE "KERGUELEN - RECHERCHES AU 
BOUT DU MONDE" editee par la Mission de Recherche des 
TAAF, 

2.1 Histoire 

Commandant une expedition partie a la recherche de la 
"terra australis incognita", qui, d'apres les geographes 
de I'epoque devait faire le pendant dans I'hemisphere 
sud des continents situes dans I'hemisphere nord, Yves 
Joseph de Kerguelen de Tremarec decouvre I'archipel a 
qui il donnera son nom le 13 fevrier 1772 h bord de la 
"Fortune"  et  du  "Gros  Ventre". 

La seule activite a KERGUELEN a longtemps ete la chasse 
au phoque, a la baleine, a I'elephant de mer et au man- 
chot, des la fin du dix-huitieme siecle, et ce jusqu'au de- 
but du vingtierae, les dernieres installations ayant ete 
abandonnees   en   1929. 

De nombreuse expeditions scientifiques ont fait escale a 
KERGUELEN   ou   y   sont  venues   specialement   a  partir  de 
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1840. Ce fut notammcnt le cas dcs expeditions qui ont 
etudie le passage de VENUS devant le soleil en 1874-1875 
et qui en ont profite pour accumuler nombre 
d'observations interessantes sur la geologie, la faunc et 
la flore de KERGUELEN. 

Jusqu'au milieu de vingtieme siecle, les principales 
etudes qui y ont cte faites concernent principalement 
les observations sur le magnetisme tcrrestre et la mcteo- 
rologie,   les   releves   hydrographiqucs   et   gcologiques. 

La base  de  PORT AUX  FRANCAIS  cst creee  en   1950.  La 
premiere     installation     permanentc est     la     station 
metcorologique,   suivic   rapidement   par un   laboratoire   de 
biologie, un batiment radio-mctco et un batiment 
d'emission   radio. 

En 1957, a I'occasion dc I'Annee Gcophysique Interna- 
tionale, de nouvellcs implantations scientifiques sont 
installees ainsi que le premier batiment d'habitation. 
PORT AUX FRANCAIS est depuis occupc par des equipes de 
scientifiques qui s'y rclaient, certaines y passant mcme 
des   annces   completes. 

KERGUELEN a deja ele le lieu dc plusicurs experiences 
spatiales a partir de 1968 oii le CNES ctait deja panic pre- 
nante et dont certaines ont etc menees en etroite colla- 
boration avec les ETATS-UNIS et I'URSS. II s'agit : 

- des tirs de fusees-sondcs DRAGON IIB 

- de I'experience franco-sovictiquc ARAKS, avec lancc- 
ments   de   fusees-sondcs  ERIDAN, 

- de I'experience franco-amcricaine ARCAS, avec Ian- 
cements   de   fusees-sondcs, 

- des tirs  de  fusees-sondcs  sovietiques  FUSOV, 

- de I'installation d'unc premiere station de reception de 
satellites. 

On peut egalcment citcr la poursuitc de ballons sondcs 
par   radar   pour   la   station   metcorologique. 

2.2 Meteorologie 

Get archipel, par 49° de latitude sud, se situc a peu prcs a 
la mcme hauteur quc PARIS, dans I'autre hemisphere. 
Le climat y est pourtant tres different, du fait de la 
position de KERGUELEN dans une portion du mondc 
isolee   au   milieu   d'un   ocean   circum-mondial. 

Les temperatures n'y sont pas contraignantes, une dcs 
grandes caracteristiques du climat ctant une grande 
uniformitc. Les etcs sont frais avec des temperatures 
moyennes de 6 a 7° et les hivers sont peu rigoureux avec 
dcs  temperatures  moyennes  dc  I'ordrc  de   1   a  2°. 

L'autre caracteristiquc du climat dc KERGUELEN cst la 
violence constante dcs vents qui y sevissent. Get archi- 
pel baigne en effet dans le grand frais d'ouest, les 
"cinquantiemcs hurlants" bien connus des navigateurs, 
avec des chapelcts de basses pressions qui defilent en 
permanence sur une ccinture peri-antarctique. Les 
vents les plus scvcres, toujours en provenance du nord- 
oucst, soufflent frcqucmment a des vitesses de 150 km/h, 
avec dcs pointcs de 200 km/h. Le record a etc enrcgistre 
en aoflt 1970 avec un vent soufflant a 288 km/h. De plus 
la succession rapide dcs depressions fail que le temps 
varie sans cesse et que les vents sc Icvcnt brusqucment, 
ct ce tout  au long dc  I'annce. 

Prcs de 300 jours par an voient dcs vents dont la vilesse 
depasse 60 km/h, dont plus de 140 avec dcs vitesses de- 
passant 90 km/h el plus de 40 avec dcs vitesses dcpassant 
120 km/h. Autant dire qu'il scmble difficile d'installer a 
KERGUELEN une antenne parabolique de 10 metres de 
diamctre    sans    protection    particulicre. 

2.3 Transport 

Lc transport de personncs et de matcricis est assure uni- 
quemcnt par voie maritime. Lc seul navire effectuant 
des "rotations" regulicrcs entre I'lle de LA REUNION et 
KERGUELEN est le bateau de recherche occanographiquc 
MARION DUFRESNE, qui effectuc un voyage tons les six 
mois cntre MARSEILLE ct LA REUNION et un maximum de 
quatrc a cinq voyages par an (un en hiver austral, tous 
les autres en cte austral) entre LA REUNION et KERGUE- 
LEN. 

II n'est malhcureuscmcnt pas prcvu dans un proche 
avenir la possibilitc de rejoindre cc site par avion, bicn 
que lc site de PORT AUX FRANCAIS ait etc choisi il y a une 
quarantaine d'annccs, ... parce qu'il permcttait la cons- 
truction   de   pistes   acriennes. 

Par centre, lc mouillagc de gros navires n'y est pas pos- 
sible, ct le dcchargement se fait, par beau temps, par 
I'intermediaire de chalands sur lesqucls sont transbor- 
dcs les matcriels transportes jusque la par le MARION 
DUFRESNE restc au  large. 

Pretoria, SOUTH AFRICA 

CROZET ISLANDS, FRANCE - 

REUNION 

ST. PAUL ISLAND, FRANCE 

Port-Aux-Francais, KERGUELEN ISLANDS 

2000 KM 
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3.    LA STATION BANDE S 

3.1 Mission    principale 

La mission principale de la station est d'etablir une liai- 
son bilaterale temps reel entre le satellite et I'utilisateur 
(Centre de Controle Specialise). Cette mission doit pou- 
voir etre accomplie pour des satellites defilants (a partir 
d'une altitude de 500 km) tels que SPOT ou HELIOS et 
pour des satellites geostationnaires tels que TELECOM ou 
TDF lors des orbites de transfert et pour leur mise a 
poste. 

La station sera configurable dans un delai de vingt mi- 
nutes en routine (passage programme) ou de trente mi- 
nutes en urgence (passage non programme). De plus, 
elle est con^ue pour permettre une reconfiguration 
entre  deux  passages  espaces  de  douze  minutes. 

La station pourra etre exploitee en mode distant par le 
Centre d'Operations du Reseau (le COR), situe au CNES a 
TOULOUSE, auquel elle sera reliee par une liaison nume- 
rique haut debit (nominalement 128 kbits/s). Elle 
pourra aussi etre exploitee en mode local par un 
operateur par le systeme de telegestion "GASCON" ou par 
deux operateurs manuellement, en cas de defaillance de 
la   telegestion. 

3.2 Caracteristiques   essentielles   de   la   station 

La station est composee de plusieurs sous-systemes dont 
seules les caracteristiques originales par rapport aux 
autres  stations  du  CNES   seront  decrites. 

3.2.1  Sous-Sv.steme    Aerien-Poursuite 

L'antenne, d'un diametre de 10 metres, a un facteur de 
merite de 22,5 dB/°K, pour un angle d'elevation supe- 
rieur ou egal  a 5°. 

Derriere le reflecteur secondaire, se trouve une 
antenne d'aide a I'acquisition, dont le facteur de merite 
sera d'environ 5 dB/°K, et dont la largeur du lobe a 3 dB, 
superieure a 5°, permettra d'effectuer I'acquisition de 
satellites lors de situations critiques. Cette antenne sera 
particulierement utilisee en cas de trajectoires non 
nominales ou d'anomalies bord entrainant la perte de 
I'accrochage, ou lors d'un passage zenithal ou quasi- 
zenithal d'un satellite, lorsque le support ne tourne plus 
assez vita pour maintenir la cible a I'interieur du lobe a 
3   dB   de   l'antenne  principale. 

Le passage d'un des deux modes de poursuite (principal 
et aide a I'acquisition) se fera automatiquement ou ma- 
nuellement   sans   perte   du   satellite. 

La PIRE (Puissance Isotrope Rayonnee Equivalente) sera 
de 71 dBW. Cette puissance est obtenue par 
I'intermediaire de I' amplificateur IkW deja mentionne 
et qui sera plus longuement presente au paragraphe 
3.2.3. 

Le systeme de pilotage de l'antenne possede les modes de 
fonctionnement classiques, dont les principaux sont les 
modes manuels vitesse et position, ecartometrie, ephe- 
merides, memoire vitesse (vitesse conservee jusqu'a 10 
secondes en cas de de perte des modes ecartometrie ou 
ephemerides), ralliement de la coUimation et passage 
en survie. Notons, a propos du mode ephemerides, que 
l'antenne suit les consignes etablies en station par le 
systeme SEPIA (Systeme d'Elaboration des Previsions de 
Passages) a partir des parametres d'orbite envoyes par 
le Centre d'Orbitographie Operationnelle du CNES a TOU- 
LOUSE par les moyens de telecommunications. Ce sys- 
teme, qui vient d'etre developpe par le CNES, est en cours 
de   qualification   dans   les   stations   actuelles. 

L'antenne   sera   protegee   du   vent   par   un   radome   de   15 

metres de diametre installe lui-meme sur un batiment 
circulaire   de  5   metres   de  hauteur. 

Ce radome, constitue d'environ 120 panneaux 
"sandwich" polyurethane/verre epoxy d'environ 4 cen- 
timetres d'epaisseur entraine une perte radioelectrique 
de I'ordre de 0,2 dB. Les problemes lies a son installation 
a KERGUELEN seront detailles plus loin. 

3.2.2 Sous-Svsteme   Telemesure 

Une seule chaine de telemesure est installee, les mesures 
conservatoires etant prises pour en installer ulterieu- 
rement une seconde si cela etait rendu necessaire par 
une  evolution  de  la  mission. 

Ce sous-systeme est charge d'acquerir le signal en pro- 
venance d'un satellite et de le transformer en informa- 
tion de telemesure "propre", c'est-a-dire sans bruit, pour 
traitement et utilisation, Les blocs de telemesure, dates 
avec une precision meilleure que 50 microsecondes, 
sont ensuite transmis a I'Equipement Terminal de 
Transmission  de  Donnees  (ETTD). 

Au contraire des autres stations, ce sous-systeme peut 
effectuer, non seulement la synchronisation primaire 
d'un canal de telemesure, mais egalement sa synchroni- 
sation secondaire, avec ou sans codage convolutionnel, 
comma pr&onise par le Comite Consultatif de Standardi- 
sation des Donnees  Spatiales (CCSDS). 

3.2.3 Sous-Systeme   Telecommande 

Ce sous-systeme a pour but de prendra an compte les 
blocs de telecommande en provenance da I'ETTD, de les 
traiter et d'emettre vers la satellite les signaux de tele- 
commande   permattant   le   controle   du   satellite. 

L'innovation principale de la station da KERGUELEN 
consiste an I'utilisation d'un amplificateur de puissance 
a I'etat solide. Sa puissance est 1 kW. Les avantages 
principaux d'un tel equipement, par rapport au clas- 
sique amplificateur de puissance a klystron sont, d'une 
part son autoredondanca, qui sera expliquee ci-apres, 
d'autre part sa large bande passante qui permet de 
suivra des satellites a des frequences differentes sans 
avoir  a  effectuer  de   longs  et  fastidieux   reglages. 

Cet amplificateur est compose d'un etage de preamplifi- 
cation et d'un etage d'amplification de puissance. Le 
premier est constitue de deux preamplificateurs iden- 
tiques, en redondance chauda, commutes sur defaillance 
par I'operateur en mode manuel ou par telegestion. Le 
passage d'un preamplificateur sur I'autre ne modifie pas 
les caracteristiques du signal de sortie. L'etage 
d'amplification, realise en technologic "etat solide", est 
constitue de 20 modules elementaires de 60 W chacun. 
Ces modules identiques entre eux sont interchangeables 
et remplagables sans perturber le bon fonctionnement 
de I'amplificateur, autrement dit sans I'arreter. De plus, 
I'amplificateur continue d'emettre une puissance supe- 
rieure ou egale a la specification avec 1 a 3 modules en 
panne. La flexibilite de son utilisation aura pour corol- 
laire I'amelioration de la disponibilite operationnelle de 
ce   sous-systeme. 

Cet equipement etant de technologic nouvelle, k cette 
puissance, et I'isolement de KERGUELEN n'autorisant la 
prise d'aucun risque, I'industriel lui a fait subir des tests 
de qualification tres severes, en particulier des tests de 
vieillissement accelere (fonctionnement en tempera- 
ture elevee, arrets-marches a repetition, controle de 
perturbation ^lectromagnetique...), qui ont donnfi toute 
satisfaction. 

3.2.4 Sous-Systeme   Localisation 

Ce   sous-systeme  est  bien   sur  constitue  des  fonctions  me- 
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sure distance, mcsure doppler et mesure angulaire, 
I'innovation de la station de KERGUELEN ctanl 
I'utilisation d'une Unite de Traitemcnt et de Stockage 
(UTS) par laqucllc transitent les donnees avant trans- 
mission a I'ETTD. 

Cette UTS a pour fonction principalc dc corrigcr Ics don- 
nees de localisation issues de I'Unite dc Traitement dc la 
Mcsure Distance, des recepteurs de telcmcsure (mcsure 
doppler) et du Sous-Systeme Acricn Poursuite (mesure 
angulaire) des calibrages, des biais ct des errcurs dues a 
la refraction a travers la troposphere, fonction en par- 
ticulier des parametres meteorologiques de pression, 
temperature et humidite. De plus, cct cquipement per- 
mcttra de stocker quatrc a dix hcures de mcsures afin de 
pouvoir etre utilise egalcment en temps diffcre, en par- 
ticulier pour envoycr certaincs mesurcs selectionnces 
vers  I'ETTD,  et done  vers  I'utilisateur client  de  la  station. 

3.2.5 Sous-Svsteme    Telecommunications 

L'eloignemcnt de la station rend ce sous-systemc pri- 
mordial   pour   son   bon   fonctionncment. 

La station sera connectce au CNES par une liaison nu- 
merique a 128 kbits/s, par I'intcrmediaire d'une station 
terrienne qui devra ctre installcc en temps utile a KER- 
GUELEN. Actuellement, il n'existe qu'un terminal IN- 
MARSAT utilise surtout pour Ics besoins en telephonic, 
telecopic   et  telex. 

L'interface avec la station terrienne se fera par un 
multiplexeur dcmultiplexcur par lequcl transitcront les 
donnees propres a la station (blocs de telemcsure, de te- 
lecommandc, dc localisation, de tclcgestion), ainsi que la 
mcssagerie ecrite et orale. Tous ccs systemes scront en 
fait integres dans les reseaux mis en place au CNES, donl 
ils   seront   des   abonnes   deportcs. 

4.   SURETE DE FONCTIONNEMENT 

Dans le contexte de KERGUELEN, presente bricvement au 
paragraphe 2, I'etudc de Surctc de Fonctionnement cst 
d'une importance capitale pour s'assurer que les objec- 
tifs de disponibilite operationncUe de la station scront 
tenus. 

Les objectifs de Surcte de Fonctionnement regissent la 
mise en place de dispositions techniques et humaincs 
permettant de prevenir et d'eviter I'incident mettant en 
cause   la   mission. 

L'etude de la Surete dc Fonctionncment doit porter en 
priorite   sur   : 

- les risques d'endommagement des installations sol oc- 
casionnant   des   agressions   sur   Ic   personnel, 

- les   risques  d'atteinte   a  la  sauvegarde  du   satellite, 

- les risques occasionnant I'arrct d'exploitation de la 
station, 

- la  disponibilite  dc  la  station  en   exploitation. 

4.1 Definitions 

La Surety de Fonctionncment a pour principalcs compo- 
santes la fiabilite, la disponibilite, la securite et la 
maintenabilite. 

Fiabiliti : Probabilite que le systemc accomplisse sa 
mission   sur   un   intervalle   de   temps   determine. 

Disponibilite : Probabilite que le systeme soil en etat de 
fonctionnement au moment de la mission quand cclle ci 
doit  etre  realisee   a  un  moment  aleatoire  dans  le  temps. 

La  disponibilite  d'un   systeme  depend  done   dc   : 

- la   fiabilite   intrinscque   de   ses   composants, 

- la   strategic   d'emploi   adaplee, 

- la  politique  dc  controle  decidcc, 

- la   maintenance    preventive    appliqucc, 

- la cclerite des actions curatives (iributairc des proce- 
dures ct moyens mis en place et dc I'aptilude a la 
maintenance   des   constituants   du   systeme). 

Securite : Probabilite d'apparition d'evenements indcsi- 
rablcs du fait du systeme, pouvant conduire a des agres- 
sions sur le personnel, le satellite ou les installations 
sol. 

Maintenabilite : Dans des conditions donnees 
d'utilisation, aptitude d'une entite a ctre maintenuc ou 
rctablie, sur un intervalle dc temps donne, dans un etat 
dans lequcl elle pent accomplir unc fonction requise, 
lorsquc ia maintenance est accomplie dans des condi- 
tions donnees, avec des procedures et des moyens pres- 
crits. 

4.2 Obiectifs 

Sur la base des definitions ci-dessus, un certain nombre 
d'objcctifs   de   Surcte   dc   Fonctionnement   ont   etc   fixes. 

Objectif de fiabilite : Le taux dc defaillance global de la 
station   sera   infcrieur  ou   cgal   a   lO'-^/heure. 

Objectif de disponibilite : La disponibilite opcrationnelle 
globale  de  la  station  sera  superieure  ou  cgale  a  98%. 

Objectif de securite : La probabilite d'occurrence d'un 
cvcnement dangereux du fait d'une defaillance du sys- 
teme et se traduisant par unc perte de vie humainc ou 
une perte d'integritc des installations sera inferieure a 
10"^/heure. La probabilite d'envoi d'une telccommande 
crronee   vers   un   satellite   sera   inferieure   a   10"'/heure. 

Objectif de maintenabilite : La station sera dotce dc tous 
les moyens nccessaires (rechanges, appareils de me- 
surcs,...) pour effectucr les operations de maintenance 
sans fairc appel k unc aide extcrieure, k cause de la ra- 
retc des transports. Les reparations dc type premier ni- 
vcau seront effcctuees en moins de 10 minutes, par un 
exploilant,   pour   les   ensembles   non   mecaniques. 

4.3 Tenue   des   objectifs 

L'etude de Surete de Fonctionnement doit done montrcr, 
autant que faire se peut, que les objectifs dcfinis ci-des- 
sus seront tenus. Bien sur, il est souvent bien difficile 
d'apporter la preuve qu'ils le seront dans le temps et 
seules dc longues annces d'exploitation permettront de 
verifier formellcment que les choix rctenus lots du de- 
vcloppement de la station ctaient les meilleurs en terme 
de   Surete   de   Fonctionnement. 

4.3.1  Securite 

L'analyse dc la mission-sccurite a etc effectu6e par la 
methode dc I'arbre de defaillance, mettant en evidence 
les differents evenements pouvant avoir pour cffct une 
mise en defaut de la securite humaine ou une mise en 
defaut de la s6curite matcrielle. Le principe consistc a 
determiner un effet majcur et, par iteration successive, 
a identifier tous les evenements elcmcntaires ayant 
pour consequence finale I'effet redoute. Ce travail se rc- 
boucle avec I'Analyse des Modes de Dcfaillances, dc Icurs 
Effets et de leurs Criticites qui poursuit en fait le chemi- 
nemcnt     inverse. 
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Par exemple, une non resistance du radome peut etre 
due, soit a une non resistance du socle en beton, soil a 
une non tenue mecanique du radome lui-meme. Les 
evenements identifies pouvant avoir ces consequences 
sont la tempete, la foudrc ou une rupture du position- 
ncur d'antennc qui aurait pour effet de deteriorer le ra- 
dome  par  choc. 

L'etude securite a done mis en evidence un certain 
nombre d'evenements dangereux pour la securite des 
personnes, du satellite et du materiel composant la sta- 
tion. 

On  peut  citer parmi  ces  evenements   : 

- une defaillance du commutateur antenne-charge, qui 
aurait pour effet immediat remission sur antenne d'un 
signal de telecommande non souhaite, et qui pourrait 
avoir pour effets finaux la mise en defaut de la securite 
humaine si quelqu'un se trouve expose de ce fait au 
rayonnement electromagnetique, et une absence de se- 
curite pour un eventuel satellite si I'antenne etait a cet 
instant   precis   dirigee   vers   ce   dernier. 

- un coup de foudre qui, bien que peu probable a KER- 
GUELEN, est I'evenement identifie ayant le plus grand 
impact   sur   la   securite   materielle. 

L'avantage de cette methode est qu'elle permet, par une 
analyse quantitative, basee sur des hypotheses de pro- 
babilite d'occurrence des evenements elementaires, de 
mettre en evidence parmi ces demiers les plus dange- 
reux  pour  la  securite  des  personnes  et  des  biens. 

II y a lieu, une fois cette tache effectuee, de se 
prcmunir, quand cela est possible, centre I'evenement 
identifie (par exemple en installant un parafoudre qui, 
par intuition vu le peu d'orages recences a KERGUELEN, 
ne semblait pas indispensable). Quand ce n'est pas 
possible, c'est vers la mise en place de systemes, meme 
simples, avertissant immediatement qu'un evenement 
redoute est en train de se produire, qu'il faut se diriger. 
II peut s'agir par exemple d'une signalisation visuelle 
et/ou sonore avertissant une personne situee a 
I'exterieur du radome, et done ne voyant pas I'antenne, 
que  cette  demiere  est  pointee  vers  le  sol,  en  emission. 

Le dernier aspect de I'analyse de la securite conceme la 
securite des personnes pendant les operations de main- 
tenance. Cette securite repose bien sur en partie sur des 
procedures strides que I'exploitant devra suivre, mais 
egalement sur des choix qui doivent etre faits des la con- 
ception de la station. Cet aspect des choses concerne 
surtout la maintenance de I'antenne oil la securite d'une 
personne intervenant par exemple au niveau de la pa- 
rabole devra etre garantie, que ce soit au niveau d'une 
eventuelle chute ou d'une mise en fonctionnement in- 
tempestive   de   I'antenne. 

4.3.2 Disponibilite    Operationnelle 

II s'agit la d'un des elements les plus critiques du deve- 
loppement de la station de KERGUELEN, en particulier a 
cause des transports longs et peu frequents entre la 
Metropole   et   cette  fie,   comme   vu   precedemment. 

En effet, dans la majorite des autres stations, une panne 
peut gen6ralement etre reparee localement, ce qui sera 
aussi le cas a KERGUELEN, mais egalement en demandant 
une aide exterieure, par I'envoi d'equipements ou le de- 
placement de specialistes en quelques heures ou 
quelques jours. Ceci ne sera pas possible a KERGUELEN, 
oil une panne non reparable sur site qui surviendrait 
en mars, pourrait entrainer I'arret des operations 
jusqu'en juillet, sauf transport exceptionnel avec toutes 
les   consequences   que   cela   entrainerait. 

Cette   station   doit   done   etre   developpee   avec   le   souci 

permanent que la specification de disponibilite opera- 
tionnelle de 98% devra etre tenue, et ce en complete au- 
tonomie   entre  deux   passages   du   bateau. 

L'etude de la disponibilite operationnelle de la station est 
faite  en   tenant   compte   des   hypotheses   suivantes   : 

Temps de fonctionnement : La disponibilite etudiee est la 
disponibilite operationnelle de la station, et non pas 
celle entre deux passages. II a, done ete tenu compte du 
fait que les equipemcnts de la station sont en fonction- 
nement permanent, mais que la station n'est operation- 
nelle  que   12  heures  par jour. 

Ceci signifie que le temps moyen entre deux pannes 
(MTBF) est directement lie au calendrier, mais qu'une 
panne en elle-meme n'a de consequence sur la dispo- 
nibilite operationnelle que si elle survient pendant une 
mission, ou si elle n'est pas reparee avant la mission sui- 
vante, d'oii I'objectif du temps de reparation de 10 mi- 
nutes   mentionne   au   paragraphe   4.2. 

Taux de defaillance : Pour chaque equipement, le taux 
utilise dans les calculs est, soit issu du constructeur, soit 
estimc car il s'avere souvent impossible d'obtenir cette 
valeur des fabricants de certains materiels. Dans ce 
dernier cas, des valeurs issues de I'experience d'autres 
projets   sont  utilisees  quand  cela  est  possible. 

Lots de rechanges : Une premiere estimation des re- 
changes necessaires a ete faite au debut du Projet. Un 
des principes de cette estimation etait que pour chaque 
equipement electronique, il existerait un lot de re- 
changes constitue au minimum d'un autre equipement 
identique et d'un jeu complet de cartes et de composants 
specifiques. Les cartes electroniques ne seront pas repa- 
rees sur site, mais par I'industriel qui sera charge de la 
maintenance de la station et qui se dotera done du lot de 
composants    necessaire. 

Appareils de mesures : Tons les appareils necessaires au 
diagnostic d'une panne, a sa reparation et k la validation 
de cette reparation seront bien sur disponibles en sta- 
tion. 

Delai de reparation en Metropole : Directement lie au 
transport maritime, le chiffre utilise est de six mois, te- 
nant compte de la duree maximale entre deux transports 
au depart de LA REUNION, que Ton peut atteindre par 
avion,   et   du   temps   de   reparation   lui-meme. 

L'etude en cours affermira done les hypotheses ci- 
dessus ou entrainera des modifications, en particulier au 
niveau des rechanges, si son resultat montre que la 
specification   de   0,98%   n'est  pas   tenue. 

4.3.3 Prcqualification   en   EUROPE 

Comme deja signale, la station sera entierement installee 
et testee en usine, chez le Maitre d'CEuvre Industriel, 
avant son depart sur site. Les raisons principales en 
sont  les  suivantes   : 

Installation : Vu les conditions meteorologiques regnant 
a KERGUELEN, il est indispensable de valider les proce- 
dures d'installation de la station avant sa mise en place 
definitive sur site. Les difficultes essentielles resident 
dans le montage du radome et dans celui de I'antenne. II 
est en effet couramment admis que lors de telles 
installations, I'antenne est d'abord installee a I'air libre, 
puis le radome est monte en deux ou trois semaines. A 
KERGUELEN, cette procedure est impossible a suivre : 
I'antenne ne resisterait peut-etre pas a une tempete qui 
surviendrait avant la fin du montage du radome. De plus, 
ce dernier ne peut pas se faire sur une periode trop 
longue, deux joumees sans vent violent semblant etre 
un    maximum. 
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II cst done necessaire de demontrcr que le radomc pcut 
etre monte en moins dc deux jours, puis que I'antenne 
pourra etre installce sous Ic radome, le tout sans moyen 
lourd, qui ne serait pas disponible sur site. Ccci permet- 
tra de validcr, non seulement les procedures mais cga- 
lement les equipes de montage dont une partie sera pre- 
sente  sur le  site  provisoire  et  sur  le  site  dcfinitif. 

Tests : I! est dit plus haut que la disponibilitc opcration- 
nelle de la station sera confirmee formellement sur site. 
Cependant, il est apparu judicieux de ne pas attcndre 
KERGUELEN pour tester I'enscmble des fonctions de la 
station. Apres I'installation ci-dessus, la station restera 
quelques mois en place avant son dcmontage et son 
transport. Elle sera alors intcgree dans le Roseau 2GHz 
du CNES et sera utilisce pour effectuer des poursuites de 
satellites  dans  la  plupart  des  cas  de  figures  possibles. 

Sans parler de dcverminage, qui s'appliquerait plus a un 
composant qu'a une station, on peut espcrer verifier 
pendant cette periode, non seulement les performances 
intrinseques dc cette station de poursuite, mais cgalc- 
ment plusieurs aspects lies a la Surete de Fonctionne- 
ment, en particulicr la maintenabilite par utilisation des 
moyens mis en place. Au niveau de la fiabilite obscrvce, 
on pcut raisonnablement espcrer que les cventuels 
"dcfauts de jeunessc", traduits par la premiere partie dc 
la celcbre courbe en baignoire, seront climincs. Ceci dc- 
vrait avoir pour effet que, lorsque la station sera instal- 
lce a KERGUELEN, die sc trouvcra dc suite en termc de 
fiabilite, dans la partie plate de la baignoire mentionnec 
ci-dessus. 
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LE CENTRE DE CONTROLE ET DE MISSION SPOT 

Moosieur TOHIAK Pierre 

Centre National d'Etudes Spatiales/18 avenue Edouard Belia,31055 TOULOUSE cedex 

RESUME 

Dans le cadre du systeme d'observatlon de la terre SPOT, 
le Centre National d'Etudes Spatlales de Toulouse a mis 
en place un segment sol qul permet de controler, 
programmer, puls tralter et dilTuser les prises de vues 
effectuees par les satellites de la flllere SPOT. 
Ces fonctions sent assurees par des centres de controle et 
de mission, un reseau de stations de controle et de 
poursulte des satellites, un centre de pretraltement des 
Images SPOT, la soclete commerclale SPOT IMAGE et 
enfin de stations de reception dlrecte de la telemesure 
Image repartles a travers le monde. 
Les centres de controle et de mission SPOT, Implantes a 
Toulouse, cootdonnent les moyens de controle et de 
programmatlon des deux satellites SPOT 1 et SPOT 2. 
Chacun d'eux est compose d'un centre de controle, d'un 
centre de mission, d'un centre d'orbltographle et d'une 
banque de donnees. 
Cette presentation detalUe les elements consdtutlfs d'un 
centre de controle et de mission et decrlt la manlere 
adoptee pour la prise en compte des contralntes Imposees 
par les satellites. 

Mots  cles  :  Centre  de  controle  et  de  mission. 
Segment sol. 

SPOT, 

L'engagement du programme d'observatlon de la terre 
SPOT {Satellite Pour I'ObservaOon de la Terre) a ete prls 
en 1978 par le gouvemement fran^als. 

Confu par le ONES (Centre National d'Etudes Spatlales) 
et realise par la France en cooperation avec des 
partenalres europeens (Belglque et Suede), le systeme 
SPOT est operatlonnel depute 1986. II est compose d'une 
infrastructure terrestre de reception des Images, de 
controle du satellite et est complete par une entlte 
commerclale SPOT IMAGE , qul est chargee au plan 
mondial de la promotion et de la vente des Images 
spatlales recueiUies. 

fl Jffi inl»si(;n dpf satellites SPQT ct leurs gontralntes 

L'objectlf des satellites SPOT est de recuellllr des images 
spatlales de toute la terre. Equlpes de deux Instruments 
opUques operant dans le visible et de deux enreglstreurs, 
lls permettent de transmettre des Images d'une resolution 
de 10 ou 20 metres, selon quatres bandes de longueurs 
d'ondes. 
Ces images effectuees en direct ou en mode enreglstre 
sont transmises au sol a I'alde d'une telemesure image en 
bande X (8 GHZ) 

Afln que chaque satellite pulsse efiectuer sa mission, une 
orblte precise a ete cholsie : 

ORGANISATION GENERALE 
DU SYSTEME SPOT 

- EUe est polalre et legerement Inclinee par rapport a I'axe 
des poles. Cette caracteristlque permet d'observer toute 
les zones du globe terrestre. (La terre toumant a 
I'interleur de I'orbite, le satellite decrit des traces au sol 
equidlstantes et repartles sur la surface de la terre). 

- Elle est phasee sur 26 Jours et permet alnsl d'assurer 
une repetltlvlte des prises de vues. En fait, la 
combinaison des mouvements possibles des Instruments 
de prise de vue et d'un sous cycle du phasage permet 
d'obtenir une vision stereoscopique et une repetltlvlte des 
prises de vues de 5 jours . 

- Elle est quasl-circulalre et permet done d'obtenir des 
Images possedant les memes caracterlstlques quel que 
soit le point observe. L'altltude du satellite est de 830 Km 
environ. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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- Elle est hellosynchrone. Cette caractcrlstlque permet 
aux satellites de survoler un point donne du globe 
terrestre toujours a la mcme heure (environ lOHOJO). 
Alnsl les prises de vues ont des conditions d'eclalrement 
Identiques. 

Ces caractcrlstlques orbitales font de SPOT un satellite a 
defilement qul va rythmer la vie du segment sol avec 2 
groupes de passage I'un dlt du matin (10H30 environ) et 
I'autrc dit du soir (22H30 environ) 

Organisation gencrale du segment sol 

Le segment sol du systeme SPOT est constitue des 
elements sutvants: 

- Un reseau de stations de poursuite des satellites 
permettant remission des telecommandes et la reception 
de la telemesure de servitude. Outre la station de 
Toufouse, il exlste une station a Kiruna en Suede , une a 
Kourou en Guyane et une en Afrlque du Sud pres de 
Pretoria. 

- Un segment sol image comprenant: 
• Les stations de reception des images spiatiales qui 
efiectuent racqulslHon de la telcmesure image directc ou 
enregistree imlse par les satellites. L'vme est situee a 
Toulouse, I'autre a Kiruna. Seules ces deux stations 
peuvent recevoir les Images enregistrees a bord. 

• Les centres de rectification des images spaUales. 11s 
controlent, corrigent radio me triquement et gcometrique- 
ment, archlvent et editent ces images sur des supports 
flilms ou des bandes informadques. fToulouse et Kiruna) 

• Les stations de reception dlrecte qul peuvent recevoir la 
telemesure Image des satellites apres les avoir program- 
mes a travers une "boite aux lettres Informatique" situee 
dans le segment sol a Toulouse. 

Aujourd'hui une douzalne de stations sont actives dans le 
monde. 

- Les Centres de Controle et de Mission situes a Toulouse, 
assurent le controle des satellites, la programmation de la 
charge utile, la determination fine de I'orbite et la 
coordination des moyens sols. 

n ) Le« Centres de Controle ct de Misgiog ; 

Chacun est constitue de : 

- Un centre de controle 
- Un centre de mission 
- Un centre d'orbltographle 
- Une banque de donnees technologiques 
- Un simulateur de satellite 

Ces fonctions sont assurees a I'aide de 10 calculateurs 
SOLAR 16-75 (fabriqucs par la societc SEMS, fillale de la 
societe HONEYWELL BULL) et de 4 calculateurs Control 
Data Corporation (CDC 830 et 990). 

8 SOLAR permettent la constitution de 3 centres de con- 
trole et de mission. 

Deux centres sont equivalents et peuvent alnsl assurer les 
memes fonctions loglques. Ils sont equlpcs de 3 SOLAR 
chacun. Aujourd'hui !'un de ces centres controle le 
satellite SPOTl, I'autie le satellite SPOT2. 

Un troisieme centre equipe de seulement 2 SOLAR assure 
une redondance "froide" pour I'un ou I'autre des deux 
centres operationnels. II permet en outre de realiser des 
essais en liaison avec un simulateur de satellite lul meme 
equipe de deux SOlvy^ et de vallder ainsl les procedures 
d'operaUons exceptionnelles, ou les nouvellcs versions de 
logiciel de vol. 

En mode d'exploltation de routine, au scln de chaque 
centre operationnel, un SOLAR est attribue au centre de 
controle, un autre au centre de mission, le troisieme est 
redondant et peut etre configure indlfferemment pour le 
centre de controle ou pour le centre de mission. 

Le centre d'orbitographie est equipe de deux calculateurs 
CDC 830. En mode routine, un seul calculateur permet de 
determiner I'orbite fine des deux satellites SPOT 1 et 
SPOT 2. Le second calculateur assure la redondance du 
calculateur nominal. De plus, U est utilise pour les 
qualifications des logiclels, ainsi que povir assurer une 
fonction de gestion de configuration des logiclels installes 
sur CDC. 

ORGANISATION DES CENTRES 
DE CONTROLE ET DE MISSION 

CENTRE DE 
CONTROLE ET 
DE MISSION 

A Si 
CENTRE DE 

CONTROLE ET 
DE MISSION 

c 

K^ 

CENTRE DE 
CONTROLE ET 
DE MISSION 

B 

redondance / tests CNES 



243 

La banque de donnees technologlques est Implantee sur 1 
calculateur CDC 990. En cas de panne de celul-cl, les 
reprises d'actlvlte sont assurees par un autre calculateur 
CDC 992. Ces calcvilateurs tres pulssants sont multl- 
utlUsateurs et sont done utilises par le CNES pour 
d'autres applications. (Conbralrement au CDC 830 
nominal affecte exclusivenient a SPOT) 

n.l) Le centre de controle: 

Le role principal du centre de controle est d'assurer la 
communication et la surveillance technofoglque du 
satellite. 

S'appuyant sur les stations de reception du reseau CNES, 
il re^it la telemesure de servitude lorsque le satellite 
passe en visiblllte de I'une d'entre elles. 

Cette telemesure est emise dans la bande 2GHZ. 
Lc   centre   de   controle   fonctionne   selon   deux   modes 
speciflques qui sont: 

- le mode temps reel 
- le mode temps dlflere 

a) Lorsque le satellite est en vlsibilite d'une station de 
reception de telemesure de servitude, le centre de 
controle est en temps reel. 

Dans ce mode, 11 tralte instantanement les 1800 
parametres envoyes par le satellite. En permanence 3 a 
400 d'entre eux sont affiches et mis a jour sur des 
synoptiques qui decrtvent des elements fonctlonnels du 
satellite. L'op^rateur peut choislr les synoptiques afflches 
parml les 40 dlsponibles. 

Dans ce mode de fonctionnement I'operateur est alors 
avert! : 

- d'une panne satellite detectee par le logiciel de vol 
- d'un depassement d'un scull de surveillance d'une 
valeur de parametre controlee au sol (tension, 
temperature ...) 

Simultanement a raffichage, le centre de controle peut 
envoyer des telecommandes vers le satellite. 

Pendant le passage du satellite, les logiciels du centre de 
controle s'assurent de Tacquittement de borme reception 
par le logiciel de vol. 
Dans le cas ou I'acqulttement ne parvlent pas au sol, la 
reemisslon de la telecommande est proposee a I'operateur. 

Cc mode permet aussi de recevoir les mesures de 
localisation (mesures de distance et Doppler effectuees et 
transmlses par la station). Les donnees revues sont 
ensuite envoyees vers le centre d'orbltographle qui 
determtnera alnsl I'orblte precise du satellite. 

Au cours du passage, le centre de controle assure 
I'archlvage de la telemesure brute, des telecommandes et 
des actions operateur. Cette archive temporaire sur les 
passages de la Joumee est ensuite transferee et archivee 
dans la bcinque de donnees. 

b) Le passage du satellite en visiblllte d'une station est 
d'environ dlx minutes. La preparation du passage 
s'avere done todlspensable. Une fonction "temps 
dlffere" a ete Implantee au centre de controle. 

A I'aide d'un 6dlteur, I'operateur prepare le plan des 
commandes qui sont ensuite envoyees au satellite 
pendant le passage en temps reel. Ce plan de commandes 
comprend toutes les telecommandes qui dolvent etre 
executees a bord du satellite. 
Ces telecommandes, en provenance des autres services du 
centre de controle et de mission, sont ordonnancees dans 
des flchlers apres verification de la coherence entre les 
dates au plus tot et au plus tard d'executlon par rapfxjrt 
aux passages prevus du satellite. 

Cc mode permet aussi deux types d'analyse sur la 
telemesure : 

- analyse technologlque "peu dlfTeree" qui permet de felre 
un bilan sur I'etat des sous systemes du satellite : nlveau 
de charge batteries, consommatlon d'hydrazine, cumul 
des temps de fonctionnement d'equipements ... 

ORGANISATION DETAILLEE DU MATERIEL 
DUN CENTRE DE CONTROLE ET DE MISSION 

*cK«n/« 
Stdlfon d« reception 
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SPOT IMAGE 

CDC 

connguraHon: ConkH* on Minion 
m 

Ba*e de donn4e« SPOT 



244 

- analyse technologlque "dllTcree" qial permct dc mettrc en 
evidence les evolutions lentes des parametres ct 
d'antlclper sur les tendances. 

Lorsqu' un probleme est apparu, une fonctlon de "play 
back" pennet de "rejouer" un passage afln de verifier 
flnement rcnchainemcnt des evenements. 

II.2) Le centre d'orbitographie: 

La tache princlpale de cette entlte est d'acquerir ct de 
restltuer flnement I'orblte du satellite. Cette tache est 
assurec a I'alde des mesurcs Doppler et de distance 
effectuees lors des passages du satellite en vlslblllte des 
stations du reseau CNES. 

Une fols I'orblte fine calculee, le centre d'orbltographle 
effectue un calcul de prediction d'orblte. 

Ces deux types dc calculs ont des applications 
partlculleres. 

a) L'orblte restltuee permct de foumlr aux stations qul ont 
re^u de la telemcsure Image, les arcs d'orbltes fins sur les 
zones ayant donne lieu a programmatlon. Ces arcs 
d'orbltes sont les donnees decrivant la position et la 
Vitesse du satellite au moment dc la prise de vue. 

b) L'orblte predlte est neccssalre pour : 

- elaborer la programmatlon possible de la charge utUe 
par le centre de mission. 

- calculer les previsions de passages sur les stations 
reseaux CNES et les stations de reception dtrecte ainsi 
que les donnees de polntagc d'antenne qul permettent 
d'attendre le satellite, puls de le sulvre. 

- prevoir la position du satellite sur l'orblte et les dates 
des evenements affectant le systeme dc controle et 
d'attitude du satellite en foncUon de cette position sur 
orblte. (passage solcll dans les senseurs, passage 
lune.etc...) 

- Ces previsions sont envoyees au satellite.. Le loglclel de 
vol peut ainsl verifier la position reelle par rapport a la 
position predlte. Une Incoherence detectee entraine un 
traltement de panne a bord, 

- prevoir les dates et les types de manoeuvres du satellite. 
Ces manoeuvres garantlssent une orblte phasee 
permcttant I'actlvlte nominate dc la charge utUe. 

- Le centre d'orbltographle realise d'autres calculs: 

- une correspondance temps bord/tcmps sol qul permet 
de dater, par rapport a I'horloge satellite, les evenements 
en fonction du temps unlversel. 

- II determine la duree et les Instants theorlques de 
poussees des tuyeres pour la prochalne manoeuvre du 
satellite. 

II tradult les poussees theorlques en poussees reelles 
compte tenu de I'etat dc controle ct d'attitude du satellite 
re^u dans la telemcsure de servitude. Cc calcul est 
effectue quelques heures avant la manoeuvre reelle. 

Cc programme est elabore en tenant compte des besolns 
de trols sources : 

- Icre source : - La soclcte commerclale SPOT IMAGE, qul 
en fonction des demandes des clients, envole au Centre de 
Mission les zones de prises de vues. 
Les zones qul sont comprises dans un rayon dc 25CX3 Km 
au dessus de Toulouse ou Klruna sont prises en direct, 
les autres parties du mondc sont cnrcglstrecs a bord ct 
retransmlses en vlslblllte de Toulouse ou Klruna. 

- 2Ieme source : Les stations de reception directe reparties 
sur le globe. 
A I'alde d'un dialogue avec le centre de mission, ces 
stations rescrvent un passage, recuperent les donnees dc 
polntagc d'antenne, puls programment le satellite jusqu'a 
12 heures avant son passage. Des que le satellite sera en 
vlslbfllte des zones programmees, ll cmettra en mode de 
prise dc vuc directe dc la telemcsure Image. Ces stations 
recuperent cnsultc les donnees d'ephemerides restituees 
qul lul permettront de trailer la telemcsure Image. 

Lc dialogue avec les stations de reception directe et le 
centre de mission est assure par une "boite aux lettres 
Informatique" (frontal) mlsc a la disposition des stations. 
24 heures sur 24 celles-ci vicnnent chcrcher les 
Informations ct Inscrire leurs requetes. 
Les stations peuvcnt sc connecter a ce frontal par des 
liaisons telex ou par des liaisons a commutation de 
paquets (Transpac en France) 

La gestlon commerclale de ces stations de reception 
directe est assuree par la societe SPOT IMAGE situee a 
Toulouse. 

- La 3ieme source pouvant programmer lc sateUlte est 
constltuee des ingenleurs du centre de controle et de 
mission. Ceux-cl effectuent des operations d'investigatlon 
technologlque, des calibrations ou des evaluations de 
quailte des Instruments dc prises de vues. 

QuoUdlennement le centre dc mission cree un ensemble 
de telechargements. II est I'image du cholx du loglclel a 
travers toutes les demandes de programmatlon. 

Ces telechargements sont ensuite envoyes au satellite sur 
les passages du solr en vlslblllte des stations du reseau 
CNES, et executes a bord du satelhte pendant toutc la 
joumce du lendemaln. 

Pour les zones ayant donne lieu a programmation, lc 
centre de mission envole les arcs d'orbltes fins aux 
stations de reception directe et aux centres dc 
rectification des Images situes a Toulouse ou Klruna (ces 
donnees ayant etc foumles par le centre d'orbltographle). 

Du point de vue architecture systeme, le centre dc 
mission est le noeud central des communications entre 
entltcs (systeme en etoile). II est done relie au centre de 
controle, au centre d'orbltographle, aux centres de 
rectification des Images et aux stations de reception 
directe. 

Un protocole de communication asynchrone speclfiquc a 
ete developpe pour assurer les transferts de donnees entre 
cntltes. II garantit I'lntegrite dc la transmission. 

n 3) Le centre de mission: 

La foncUon princlpale du centre de mission est de 
preparer quotidlennement le programme de travail de la 
charge utile du sateUlte. 
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Les llgnes physiques de transmission sont redondees avec 
toutes les entltes Internes et extemes du centre de 
controle et de mission. Afln de garantir la poursulte de la 
mission dans le cas d'une panne du reseau de 
transmission exteme au centre de controle et de mission, 
vme procedure manuelle [par bandes) de transfer! de 
flchiers a ete mlse en place. 

n 4) La banque de donn&es technologiques : 

La telemesure re^ue quotidlennement du satellite p>ar le 
centre de controle est archlvee sur un CDC 990. 

Deux SOLAR en redondance "chaude" assurent le role de 
centre de controle et travalllent en temps reel sur la 
telemesure de servitude, les deux autres SOLAR resolvent 
aussl la telemesure mais effectuent des traltements 
supplementaires en temps differe. Enfln deux autres 
SOLAR sont relies aux CDC eux memes en redondance 
chaude (Calculs simultanes sur les 2 CDC). 
Ceux ci determlnent la position du satellite sur I'orblte et 
calculent les dates d'evenements pour le systeme de 
controle et d'attltude du satellite. 

H 5) !>! simulateur de satellite: 

La connexion des CDC a un reseau teletnformatique 
exlstant permet un acces facile aux donnees stockees. 

Des outlls d'extractlon des donnees permettent alors 
d'editer ou de tracer les valeurs prises par les parametres 
du satellite. 

Aujourd'hul une banque de donnees de plus de 20 Giga 
octets est deja constltuee. Elle contient tous les 
parametres des satellites SPOT depuis le tlr. Elle permet 
I'etude du comportement a long terme de certains 
equipements. 

Presentation des loglclels et de la documentation. 

Plus de 500 000 instructions ont ete developpees et sont 
implantees au centre de controle et de mission. 
Le langage utilise est en general le FORTRAN. 

L'archlvage des loglclels des dtfferentes entltes est assure 
sur des calculateurs differents de ceux de I'exploltatlon . 
Un service qualite, exteme a la structure du centre de 
controle et de mission, est le garant de la gestlon en 
conflguration de tous ces loglclels. 

De strlctes regies de qualite ont ete Imposees tout au long 
du projet, depuis la conception Jusqu'a I'ecrlture du code 
par les tndustrlels. Elles sont actuellement malntenues 
pour le sulvl des evolutions. 

Une enorme docximentatlon est aussl geree au centre de 
controle et de mission, elle contient toute la memolre du 
systeme. Elle est modtBee et mlse a Jour en paraUele avec 
les loglclels. 

Cette documentation est de deux types: 

- Ojieratlonnelle : utlllsee au cours des operations jouma- 
heres ou lors d'evenements exceptlonnels Intervenant sur 
le satellite. 

- Generale : De conception, de specification et d'lnterface. 
CeUe-ci decrit les differentes entltes du centre de controle 
depuis les aspects generaux jusqu'aux specifications 
detalUees de realisation. 

Conflguration partlcuHere dans les cas de lancement: 

La phase de lancement et d'acquisition d'attltude du 
satellite etant partlcullerement critique, le centre de 
controle et de mission s'organlse autour de 6 SOLAR tous 
actives en meme temps. 

Le simulateur de satellite permet de faire fonctlonner les 
loglclels embarques a bord du satellite, et done de verifier 
leur comportement au sol. 

Ce simulateur est partlcullerement utilise dans deux cas: 

- avant les lancements, ll permet de qualifier les loglclels 
du systeme sol de controle et assure I'entrainement des 
equlpes operaOonnelles. 

- en routine, II assure I'entrainement des equlpes opera- 
tlonnelles a des reactions anormales du satellite. II 
devlent une aide au diagnostic lors d'anomaUes en vol et 
elide a la recherche de procedures de correction de ces 
anomalies. 

- U permet enfln de repeter et tester des operations 
exceptlonneUes avant de les envoyer, pour execution, au 
satellite. 

Ce simulateur est developpe autour d'un calculateur bord, 
Identlque a celul embarque sur le satellite. Un SOLAR 
simule tous les equipements du satellite alnsl que 
I'envlronnement spatial, un deUxieme SOLAR permet de 
gerer la condulte des tests. 

m Chronologic ouotidienne des operaUons ; 

Chaque   entlte   fonctlonne   selon   son   rythme   le   plus 
optimal en fonctlon des taches a realiser. Des points de 
rendez-vous  sont Imposes  pour permettre  la  sjmchro- 
nlsatlon. 
AInsI: 
- L'actlvlte des centres de controle est surtout sjmchrone 
avec les groupes de passages du satellite du matin et du 
solr. 

Le temps entre les groupes de passages permet 
d'efifectuer des traltements detallles d'analyse de 
telemesure. Ce temps est aussl consacre a la convertion 
de la telemesure brute en valeurs physiques pour 
archlvage sur CDC. 

- Le centre d'orbitographle determine I'orblte fine du 
satellite suite aux deux groupes de passages. En effet, les 
mesures de distance et Doppler sont alors transmlses 
vers le calculateur CDC qul peut alnsl lancer une tache 
de calcul d'orbite. 
Ces calculs sont done effectues deux fois par jour 

(midi/minuit). Les resultats sont ensulte transmls aux 
entltes utilisant la restitution et la prediction d'orbite. 

- Le centre de mission est organise sur un cycle de 24 
heures. 

La joumee commence par la mlse a jour des 
programmatlons effectuees la veiUe, I'integratlon des 
nouvelles demandes, puls la lecture de la "boite aux 
lettres" mlse a la disposition des stations de reception 
directe. 
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Le centre de mission peut des lors cx)mmencer la 
generation du plan de travail de la charge utUe afln de 
mettre a la disposition du centre de controle le message 
de programmatlon pour le groupe de passages du solr. 

La generation du plan de travail de la charge utlle est 
entrecoupee par la reception des calculs d'orbltes 
effectues par le centre d'orbltographle. Cette reception 
effectue les mlses a jour des flchlers de donnecs sc 
trouvant au centre de mission alnsl que la creation des 
flchlers contenant les ephemerldes restltuces a 
destination des centres de rectification d'lmagc de 
Toulouse , Klruna et des stations de reception dlrecte. 
(Une deuxleme lecture et mlse a jour de la "boite a lettre" 
des stations de reception dlrecte est effectuee en fin 
d'apres mldl. 

La mlse a Jour de la banque de donnecs tcchnologlques 
est reaUsee sans contratnte horalre particullere. 

IV OrganisaUon humaine «»»want legplolUtion ; 

Le centre de controle et de mission est compose d'equlpes 
d'lngenleurs et de controleurs satcUltc. 

L'organlsatlon humaine mlse en place permet d'assurer 
un sulvl permanent du satellite. 

Sous la direction d'un chef de centre, une equlpc 
d'lngenleurs se consacre a I'exploitatlon des entiles 
constltuant le segment sol, une autre equipe est affectec a 
I'exploltation spcclflquc du satellite. 

Lors de la detection d'une anomalie sol ou satellite, les 
controleurs engagent des actions minimum de sauvegarde 
et font appel a I'lngenleur responsable de I'cntite en 
cause. Hors heurcs ouvrables, Os appellent I'lngenleur 
d'astrelnte. 

CONCLUSION : 

La structure mlse en place par le Centre National 
d'Etudes Spatlales pour la surveillance et la 
programmatlon des satellites SPOT 1 et 2 s'avere efdcace 
et liable. 

En effet, aucunc joumec de programmatlon n'a etc 
perdue pour cause de panne du segment sol depuis les 
lancements. Le controle des deux satellites n'a jamais etc 
Interrompu. 

Cette structure est malntenue pour la poursulte du 
programme avec le sateUlte SPOTS. 

Dans    chaque    centre    affecte    a    un    sateUlte,    deux 
controleurs assurent le sulvl des actlvltes quoUdlennes. 
Ils font partle d'une equipe dc 28 controleurs, organises 
en 3 X 8. 
Cette organisation valable lorsque les deux satellites sent 
en actlvlte, est ramenee a 18 controleurs si I'un des deux 
sateUltes n'assure  plus  d'activlte  commerclale  et  reste 
unlquement sous controle orbital. 
Leur   nombre    passe    a    14    pour   un    seul    satellite 
opera tionnel. 

L'cqulpe d'lngenleurs  affectec  au  controle  du  satellite, 
assure le sulvl, la maintenance de  la plateforme  et de la 
charge utlle du satellite. 
Les Ingenleurs programment pcrlodiquement: 
- en liaison avec les Industrlels, des operations 
tcchnologlques sur les equlpcmcnts nominaux et 
redondants du satellite pour en verifier le bon 
fonctlonnement. 

- des operations de controle de I'lntegrlte du loglciel de 
vol: si une difference est constatee entre le loglciel 
embarque et la reference au sol, la correction est 
apportee a bord. 

Dans le cas d'analyses plus precises sur le comportement 
du satellite, des modules loglclels d'investigations sont 
tclecharges. 

L'equlpc   d'lngenleurs   affectec   a   la   maintenance   des 
equlpemcnts  sol garantlt  leur bon  fonctlonnement  au 
centre de controle et de mission. 
Cette equipe assure les evolutions des loglclels. 

Une astrelnte est assuree en permanence par un 
Ingenlevir de chaque entlte du centre de controle et dc 
mission. 
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LE CENTRE DE CONTROLE EN VOL HERMES 

D. ZOBLER, J.P, ABADIE, DIRECTION DU PROGRAMME HERMES, S. SAMPOUX, SAT CONTROL 

CNES 
18, avenue Edouard Belin 

31055 TOULOUSE - FRANCE 

RESUME 

Le Centre de Controle en Vol de I'avion spatial HERMES (CCV) sera situc a 
Toulouse et assurera pour chaque mission HERMES : 

- le support opcrationnel a I'cquipage pour I'exccution des operations a bord, 

- la surveillance et le controle de I'avion spatial et de ses sous-systemes, 

- la coordination de I'ensemble des moyens sol qui contribuent a I'execution 
du vol. 

Le role assignc au Centre de Contfole pendant Ics differentes phases du vol 
de la mission de reference de I'avion spatial, permet d'introduire les 
foncuons du Centre de Controle en Vol. 

L'architecture du Centre de Controle en Vol et son organisation 
operationnelle sont en cours de definition ddtaillee. 

Mots cles : Controle, Surveillance, Dynamique du Vol. 

1. INTRODUCTION 

Le systeme HERMES doit permcttre la realisation de missions spatiales 
habitees telles que la desserte du module COLUMBUS, et assurer le retour de 
I'cquipage et des charges utiles sur des sites d'atterrissage determines. 

Le Centre de Controle en Vol foumit le support requis au Vehicule Spatial 
HERMES et a son equipage pour satisfaire les objectifs de mission et 
conffibuer a la securite de I'equipage. 

11 intervient principalement: 

- en preparation de la mission, pour la planification des operations a realiser 
tant au sol qu'a bord pendant I'etape de vol, et pour la qualification du 
systeme, 

- au cours de I'execution du vol, pour la conduite des operations et le 
controle de I'etat du systeme depuis le decollage jusqu'a la desactivation de 
I'avion sur piste, 

- en exploitation post-vol, pour I'analyse des resultats du vol et I'felaboration 
du bilan du vol. 

Cet expose est circonscrit volontairement a la presentation du role du CCV au 
cours de I'etape de vol. II comprend : 

- la description de I'etape du vol, de la configuration du systeme associee 
aux differentes phases du vol, et des principaux modes d'intervention du 
Centre de Controle en Vol, 

- 1'identification des principales fonctions assurees par le Centre de Controle 
en Vol, 

- la description de l'architecture du Centre de Controle en Vol et de son 
organisation operationnelle. 

On s'aitachera a metu-e en lumiere les spficificites d'un Centre de Controle 
pour des vols habites et I'impact de la conduite des mission combinees dans 
le cadre de I'lnfrasU'ucture Orbitale, sur les fonctions et I'organisation du 
Cenu-e de Conu-ole en Vol HERMES. 

2. PROFILE DE MISSION 

2.1. Description de I'etape de vol 

2.1.1. Mission de reference DM1 

Les caracleristiques de la mission de reference DM1 sont les suivantes : 

Elcmcni dcsscrvi CFFL (Columbus Free Flying Laboratory) 

Orbiie dc rdfirencc 463 km ; i = 28,5° ; phasage iniual = 0° J 360° 

Durce dc la mission 12 jours (donl 2 jours dc marge): 
- transfert el RDV      : 2 jours 
- mode dockd            : 7 jours + I jour dc marge 
- sdparaiion el rcnu-6c: 1 jour + 1 jour de marge 

Equipage 3 membrcs 

Aciiviics Equipage Dcsscric CFFL   : !20 hcurcs 
Sonic EVA        : 6 hcurcs (2 membrcs) 
Uiilisaiion du bras HERA 
Cycle dc travail : 10 hcurcs/jour 

Cargo Allcr    : 3 000 kg 
Retour : 1 500 kg 

Aiicrrissagc Site nominal en Europe 

Probabiliiddcsuccts >0,98 

Le schema de la mission de reference est le suivant: 

DAY   02 

DAY   03 

OUTWARD 0R9ITAL TRANSFE R 

CUTWAfO ORBfTAL TTIANSFBI 

ORCOflOLiVC 

CARGO TTWCFSl 

i 
CFRCCwnCJLRNG 

CARGO TTWGF€R 

CABO0TRA^BJ=S1 

-y/Z/f^ 

i 

Figure 1 - Profile de mission 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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2.1.2. L'etape de vot 

L'etape de vol est d&omposee en phases : 

- LANCEMENT : du decollage a la separation AR5 

- ORBITALE: de la separation AR5 a I'instant dc de-orbitation, 
comprenant: 

. letransfert orbital, 

. le rendez-vous et Taccostage, 

. la phase accostee, 

. la separation, 

. la preparation a la de-orbitation. 

- RENTREE : de I'inslant de de-orbitation a I'arrct sur piste (connexion 
GSE), comprenant: 

. Tare orbital, 

. le vol atmospherique, 

. I'approchect I'atterrissage. 

- Chaque phase est decomposde en sequence chronologique de sous-phases. 
Une transition entre sous-phases est caracterisee par un changemcnt de la 
configuration interne du VSH ou d'un mode de controlc du VSH et/ou le 
cycle dc vie a bord de I'equipage. 

- A I'interieur d'une sous-phase, une ou plusieurs activitcs peuvcnt eU"C 
menccs a bord, et ccrtaines en parallele. Une acuvite est un ensemble dc 
taches equipage et de mise en oeuvre des fonctions bord concourant a un 
meme objectif, tel que la gestion du vehicule, la desscrte du CFFL ou des 
charges utiles, la vie a bord. La realisation d'une aciivite correspond a une 
sequence chronologique d'opcrations elemeniaircs decrites par une 
procedure. 

O 

Figure 2 - Etape de Vol 

L'ensemble ordonne des operations a realiser a bord est decrit dans le Plan de 
Vol qui comprend 6galement les conditions a satisfaire a la transition de 
chaque phase, sous-phase ou activite. Pour certains cas de panne grave et 
probable, des bifurcations sont prevues dans le plan nominal permettant a 
I'avion soil de rejoindre un etat stable a partir duqucl un nouveau Plan de Vol 
lui sera communique, soit mettre en oeuvre un Plan de Vol altematif (par 
exemple rentree anticip6c). 

Le Plan de Vol est le support qui decrit I'tope de vol et qui permet 
I'organisation etla coordination d'op<5rations de nature differente, telles que : 

- les operations de mise en oeuvre du VSH ou du composite, 

- les operations li&s aux activites propres de la mission (dessertc du CFFL, 
experimentation charge utile, sortie EVA, manipulation du bras HERA,...), 

- les operations de mise en oeuvre des moyens sol (mesure, communication 
et controle, lancement, recuperation, atterrissage, support industricl, 
centres d'entrainement, etc.). 

2.2. Les moyens mis en oeuvre 

Les 616ments de I'lnfrastructure Orbitale (lOI) sont: 

- le systSme COLUMBUS et en particulier le CFFL, 

- les systemes de transport spatial AR5 et HERMES, 

- le systeme de relais de donnees DRS. 

L'Agence Spatiale Europ&nnc a dcfini une infrasu-ucture sol pour le controle 
de CCS systemes, composfe des moyens centralises et decentralises. 

Les moyens centralLses (silues a I'ESOC) sont: 

- le CMCC : centre de mission responsable dc la definition et dc la mise a 
jour des objectifs de mission pour les vols combines, 

- Ic DRS MCC : centre de mission du DRS charge dc la gestion et dc 
I'affectation des ressources du systeme DRS, 

- le NMC : centre de gestion du reseau de communication sol (IGS). 

Les moyens decentralises sont: 

- le CCV : Centre de Controle en Vol HERMES situe a Toulouse, 

- le MSCC : situe en Allemagne et comprenant: 

. le centre de controle du CFFL, 

. le centre de controle des charges utiles (POCC), 

- le DRS OCC : ccnu-e de conu-ole du DRS situe en Italic, 

- les  EET's:   terminaux  terresU'cs  du  systeme  DRS  en  France  et  en 
Allemagne. 

On appclle Segment Sol dc Conu-ole HER^'^ES rcnscmble constitue du 
Cenuc dc Controle en Vol ct des moyens de mesure et dc communication 
permettant d'assurer la liaison avec I'avion. 

- Le systeme FERMES nccessiie dc plus, pour sa mise en oeuvre, des 
moyens particuliers qui sont: 

. I'EPSI: En.semble de Preparation de I'avion et de Support Industficl situe 
a Toulouse, 

. I'ELH : Ensemble de Lancement HERMES situe i Kourou, 

. les moyens des sites d'alterrissage, 

. les moyens de recuperation, 

. les moyens dc transport de I'avion HERMES. 

- II s'appuie egalemcnt sur les moyens du CSG ct sur certains moyens de 
communication du CNES et de I'ESA. 

- Enfin, la formation et I'cntrainement des equipage nccessitent des moyens 
dcdies rcgroupcs dans un ou plusieurs centfes specialises. 

Le Cenu^e dc Conu-ole en Vol est en relation avec chacun de ces moyens au 
cours des differentes ctapes dc la mission. 

Figure 3 - Segment Sol HERMES 

2.3. Role du Centre de Controle en Vol 

2.3.1. R6le geniral 

Le role general du Centre de Console en Vol est: 

- la preparation et la validation du Plan de Vol qui doit satisfaire les objectifs 
de mission definis par le CMCC en tenant compte des contfaintes et des 
procedures propres a I'avion, etablies par I'EPSI; 

- la coordination de I'ensemble des moyens impliques au cours de 
I'exdcution du vol, y compris les moyens communs de I'lOI en relation 
avec le CMCC; 
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- la coordination et la surveillance de I'execution du Plan de Vol a bord ; 

- la foumiture des donnees et des autorisations necessaires a I'execution du 
Plan de Vol, en particulier les donn&s relatives a I'etat de I'environnement 
exteme de I'avion ; 

- la surveillance du compottement de chaque fonction a bord, des ressources, 
la comparaison de I'etat courant de ces fonctions a Icur etat attendu, et la 
surveillance de I'etat de sanli de I'equipage ; 

- le report au CMCC de I'etat du systeme, de sa compatibilite vis-S-vis des 
objectifs de mission et de loute decision affectant le dcroulement nominal 
du Plan de Vol; 

- le support a I'equipage en cas de panne bord (confirmation, analyse, 
diagnostic, aide au recouvrement de I'anomalie); 

- la gestion des communications bout a bout avcc I'avion et I'equipage ; 

- le support a I'&juipage pour la gestion a bord des taches de routine ; 

- le recueil et I'archive de toutes les donn&s du vol et leur mise a disposition 
pour toutes les enlites impliquees dans I'analyse post-vol. 

2.3.2. RSle du CCV en phase lancement 

Les moycns directement impliques dans ceitc phase sont: 

- le composite AR5 + HERMES, 

- I'Ensemble de Lancement HERMES, 

- les moyens du CSG (mesure, localisation, sauvegardc, meteo, 
communication, etc.), 

- les moyens de recuperation (bateaux, hclicopteres), 

- les pistes de dcroutement au lancement, 

- le Segment Sol de Controle, 

- le systeme DRS (liaison bas debit via DRS-W). 

Cette phase dc vol etant rclativement automatiquc, le role du CCV se 
borne a: 

- la surveillance du comportement des fonctions a bord, et de I'etat de sante 
equipage, 

- la surveillance de la disponibiiite des moyens sol impliques, 

- I'entretien des communications operationnelles avec I'equipage et le 
recueil des donnees (en particulier des donnees lechnologiques), 

- le suivi de la trajectoire et la verification des conditions d'injection. 

En cas d'anomalie au lancement qui peut conduire soil a I'djection de 
I'equipage, soit a la separation de I'avion suivi d'un retour en mer precede de 
rejection de I'equipage, soit au retour sur unc piste de dcroutement, le Centre 
dc Controle doit pouvoir : 

- observer les conditions de rejection ou de la separation, 

- activer les moyens de recuperation, ou la piste de dcroutement 
selectionnee, 

- coordonner les moyens de mesures et de communication dc fafon a 
conserver les liaisons ou du moins recueillir le maximum d'informations 
sur I'etat du systfeme. 

2.33. R6le du CCV en phase orbitale 

2.3.3.1. Transfer! orbital et preparation a la de-orbitation 

Les moyens directement impliques sont: 

- le vehicule HERMES (VSH), 

- le Segment Sol de Controle, 

- le systeme DRS (liaison haul debit via DRS et mesures extemes). 

Outre les fonctions dccoulant du role general du Centre de Controle en Vol, 
celui-ci doit, en particulier : 

- donner I'autorisation formelle de la transition vers la configuration requisc 
a bord pour le vol orbital ou pour la rentree, 

- mcttre a jour la strategic de phasage en fonction des dispersions au 
lancement et des anomalies constat6es, et supporter I'avion dans la 
definition des manoeuvres, 

- definir les conditions de ren&^e (choix du site d'atterrissage, etat de la 
piste), et les communiquer regulierement S I'avion de fa^on a ce qu'il 
puisse, a tout moment, assurer sa rentree par ses propres moyens. 

2.3.3.2. Rendez-vous, docking el separation 

Ixs moyens directement impliques sont: 

- le composite (HERMES + CITL) 

- le Segment Sol de Controle, 

- IcMSCCetlereseausolIGS, 

- le systeme DRS. 

DECENTRAIISED FACILIFY 

\/ 
CMCC 

CRMC 

CENTRALISED FACILITIES 

Figure 4 - Moyens de recuperation 

Figure 5 - Organisation sol de lOI 

Pendant les phases de rendez-vous et de separation, I'avion est relativement 
autonome, mais le Centre de Controle doit ctre capable : 

- de renseigner I'avion sur I'etat de la cible, en relation avec le MSCC, 

- de surveiller la realisation des manoeuvres, d'6lablir un diagnostic et de 
proposer des solutions alternatives en cas d'anomalie. 

Pendant la phase accoslte, I'objet k controler n'est plus le v6hicule HERMES 
seul, mais le composite HERMES + CFFL. Le Centre de Controle en Vol 
controle i'etat et la configuration de I'ensemble des fonctions bord, que ces 
fonctions soient r6alisees par des sous-systemes de I'avion lui-meme ou par 
ceux de la cible. En cas d'anomalie affectant le composite, !e CCV est 
supports par le MSCC. 

Vis-a-vis des activitSs propres a la mission (desserte du CFFL, mise en 
oeuvre des charges utiles, du bras telemanipulateur, des sorties EVA), le 
Centre de Controle en Vol se borne au controle des transitions induites par ces 
activity sur la configuration de I'avion, I'etat des ressources bord et la charge 
de travail de I'&juipage. II s'assure en particulier qu'S chaque 6tape de ces 
activitSs, il est possible de revenir h un 6lat de s6curii6 pour I'avion et son 
equipage, quel que soit le type d'anomalie qui puisse survenir, y compris 
celles liees a I'etat de I'environnement exteme (radiation). 
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Le role du Centre de Conlrole en Vol pendant cette phase cst done 
essentielloment une activit6 de replanificaiion des taches equipages en 
fonction des aleas qui affecient la mission, el de support a la gestion du 
composite qui ne necessiie pas d'inlervcntion immediate de I'cquipage. dans 
le but d'augmcnter le rendemcm de mission. 

Le Centre de Controle etablit des bilans reguliers sur I'elat des sous-systcmes 
et des ressources bord. II fail appel a I'EPSl pour les investigations 
complcmentaires sur le comportement des fonctions bord. 

2.3.4. Rdle du CCV en phase rentree 

Les moyens dircctcmcnt impliques sont: 

- I'avion HERMES et le MRH (Module de Ressources), 

- le Segment Sol de Controle, 

- la piste d'atterrissage s61cctionn6e et ses moyens d'aide a la navigation, 

- le systomc DRS. 

Une fois les conditions de dc-orbitation dcfinies et I'autorisation de mise en 
configuration de rentree communiqucc a I'avion, celui-oi peul assurer sa 
rentree par ses propres moyens. 

Le role du Centre de ConU"61e en Vol se iimite a : 

- la surveillance de I'etal de I'avion, du cargo el dc I'cquipage el 
I'claboratJon du status pour les bcsoins des moyens pistes, 

- le suivi de la trajectoire a partir de la navigation bord et la mise a jour des 
informations afferentcs pour les bcsoins dc la piste et des moyens dc 
mesurc et communication, 

- le conu-ole des conditions de separation du MRH, 

- la verification dc la disponibilite el des performances des moyens d'aide a 
la navigation (GPS diffcrcnlicl, balisc TRIDENT), 

• la mise a jour a bord, avant atterrissagc, de I'ctiit des conditions 
metcorologiqucs locales, 

- la cloture du Plan dc Vol avant la de.sactivation dc I'avion. 

3. LES FONCTIONS DU CENTRE DE CONTROLE EN VOL 

3.L Support a la gestion de la mission 

A bord de I'avion HERMES, !a gestion comprend deux niveaux : 

- la gestion de la mission (MMF), 

- la gestion du composite (CMFj. 

La foncdon de support a la gestion de la mission comprend : 

- I'elaboration du Plan de Vol, .son adaptation en cours dc vol, ou sa revision ; 

- la gestion des consommables a bord ; 

- la gesiion des transitions aux differents niveaux phase, sous-phase, activitc. 
Une ffansilion est autorisce non seulcment en fonction de Tclal courant du 
systcme, mais aussi en fonction de sa capacitc a atteindre les objectifs de la 
sous-phase ou de ractivilc. Une prediction de I'etat et des consommables 
doit etre realises avant toute autorisauon de uansilion. La foncuon foumii 
toutes les entrees n&essaires pourrealiser la transition, par tclcchargemenl 
de donnfe ou par dialogue avec I'equipage ; 

- la gesiion des compte-rendus d'activitcs equipage et le rapport au CMCC. 

L'adaplation du Plan de Vol consistc en un ronforcement ou un relachemenl 
des contraintes pour les operations rcstantes, sans remise en cause de Li 
pla-nificalion initiale (ex.: adaptation des marges temporelles ou des niveaux 
de ressources, permutation des taches equipage dont I'ordrc est indifferent, 
etc.). 

La revision du Plan de Vol consiste en la remise en cause du choix de la 
planification initiale. Elle est nfcessaire quant le mccanisme d'adaptaiion a 
echouc ou lorsque les objectifs de mission sont modifies au cours du vol. La 
revision du Plan de Vol pour les missions combinees necessiie I'approbation 
du CMCC. 

L'adaptauon et la revision du Plan de Vo! impliqucnt la mi.se a jour 
correlative des plans d'op6rations des moyens sols impliques. Toute 
modification du Plan de Vo! est communiquee 'i bord par tclcchargemenl dc 
donnees. 

3.2. Support a la gestion composite 

La gestion composite a bord determine les modes dc fonctions bord a metU'c 
en oeuvre, Icurs parametrcs de controle, et vcrifie la compalibilitc dc la 
configuration des en.scmblcs fonclionncls impliques et des contraintes 
systcme. 

Chaque fonction bord determine alors sa configuration, assure sa propre 
surveillance et rcportc I'cuit de ses ressources a la fonction de gestion 
mission. 

La fonction permet I'inlcrvention dirccle du sol ou via I'cquipage sur la 
gesiion du composite, en paaicuiier pour: 

- dcsactiver une sur\'cillance bord, 

- modifier les parametrcs d'unc surveillance, 

- forcer le rcsullat d'une surveillance, 

- initialiser une sequence de mesure particulicre (invcsugation), 

- aciiver une fonction dc test a bord. 

En cas de dcfaillancc, le systcme a bord el I'cquipage peuvent dciecler, isoler 
el effectucr les actions immcdiatcs de passivation. La fonction dc support a la 
gestion composite doit pcrmciU'c : 

- dc confirmer la validitc de I'aiarmc bord, 

- dc confirmer ou dc completer les action effectuec a bord en : 

. changcant les valeurs dc reference des parametrcs dc controle, 

. modifianl les enveloppcs dc configurations autorisees, 

. cLiblissant une nouvelle configuration, 

. aclivanl / dcsaclivant une boucle de conffolc. 

L'action du CCV sur la configuration se rcali.se : 

- .soil par dialogue opcrateur avcc Lcquipage, 

- .soil par tclechargement de donncc, 

- soil piu" iclccommande directe. 

Figure 6 - Support a la gestion bord 

3.3. Support a !a navigation et au guidage 

3.3.1. Support a la navigation 

Le bord s'appuie sur des aides extemes directes (saiellitc GPS, balise de 
radio-navigation, cible) et sur ses cenffales incriiclles recalees par senseurs 
stellaires pour determiner ij tout moment son vecteur d'cial (position, vitesse, 
atutude). 

En cas de double panne des recepleurs GPS, le sol calcule la trajectoire a 
partir des mesures exlemes (mesure distance du systeme DRS) el 
communique a I'avion sa position et sa vitesse pour lui permetU'e d'initialiser 
sa rentree de fafon autonome (cctle fonction est assurcc periodiquement en 
redondance dc la navigation bord). 

En phase lancement, le bord determine son cial avec ses cenu-ales incrtiellcs. 
Les radars du CSG a-ssu.renl la localisation extcme pour les bcsoins de la 
sauvegarde sol el communiquent leurs resuliats au CCV pour le suivi de 
U-ajcctoirc. 

En phase orbilalc, le bord utilise le GPS et ses centrales incrtiellcs recalees 
par senseurs stellaires. Les points de recalage d'orbile ct d'altilude sont 
prcvus dans le Plan dc Vol. Le CCV effcctue la surveillance exteme du 
systcme GPS el I'analyse dc la coherence des informations de navigation 
pour valider les recaiages h bord (en particulier avani la premiere manoeuvre 
d'apogee et avant la de-orbitation). 
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Durant le rendez-vous, le bord utilise le GPS relatif, ses senseurs de rendez- 
vous (SRV) et ses centrales inertielles. Le CCV assure la coordinalion de la 
mise en configuration des moyens avec le MSCC, et vdrifie la coherence des 
informations de navigation. U replanifie la phase d'approche en cas de 
defaillance. 

Pendant la rentree, le bord utiliser ses centtales, un modele de trainee, puis le 
GPS absolu, et en phase finale le GPS diffcrentiel ou les balises TRIDENT de 
la piste et ses radio-altimetres. Le CCV peut foumir les donnees de recalage 
du modele de trainee, et verifie le controle d'intcgrite des balises GPS et 
TRIDENT. La fonction doit pouvoir reproduire le comportement des 
algorithmes bord et actualiser la trajectoire pour les besoins du site 
d'atterrissage. 

3.3 J. Support au guidage 

Pendant le phasage, la fonction foumit au bord, a des instants prcdefinis dans 
le Plan de Vol; 

- la sequence des orbites cibles et des manoeuvres nominales associees, 

- I'orbite cible et la manoeuvre de back-up en cas d'impossibilite de 
realisation de la prochaine manoeuvre. 

Elle effectue la calibration de chaque manoeuvre, I'analyse fine de 
consommation et examine les conditions de reproductibilite sur les 
manoeuvres suivantes. 

Pendant le rendez-vous et la separation, la fonction reactualise eventuel- 
lement les parametres de reglage des algorithmes bord, et assure la 
surveillance du guidage / pilotage. En cas d'anomalie, elle doit pouvoir 
reproduire le comportement des algorithmes bord, et replanifier la strategic 
de rendez-vous. 

Pendant la phase dockee, la fonction assure la surveillance du controle 
d'attitude realise a bord. 

Pour la d(S-orbitation, la fonction foumit rSguliferement, pour chaque 
opportunite de rentree, a des instants definis dans le Plan de Vol: 

- les donnees necessaires i la de-orbilation (caracteristique de la manoeuvre, 
objectif de position-vitesse & 120 km), 

- les donnees necessaires a la separation du MRH (instant, attitude), 

- les donnees necessaires a la phase de rentree hypersonique (site, QFU, 
parametres de la loi de guidage), 

- les donnfes necessaires a la phase terminale (QFU, m6t6o). 

Les donnees necessaires a la phase terminale sont re-actualis&s en sonie du 
black-out. 

3.4. Coordination des moyens sol 

Le CCV coordonne la mise en oeuvre des differents moyens sol impliques au 
cours du vol: 

- les moyens de communication sol et bord/sol, 

- les sites d'atterrissage, les moyens de recuperation, et les cenffes 
foumissant les donnees d'environnement exteme (mSlco, radiation, debris 
spatiaux,...), 

- le CCV lui-meme. 

II etablit pour cela les Plans d'Op^ration de chacun de ses moyens, par 
derivation du Plan de Vol g6ni5ral, qu'il actualise au cours du vol en fonction 
des adaptations et des revisions du Plan de Vol. 

II surveille reguliSrement la disponibilite et I'etat de ces moyens par leur 
telesurveillance ou leurs comptes-rendus d'opfirations. 

3.4.1. Station sol et riseaux 

La mise en configuration et la surveillance des differents reseaux sol (STS - 
IGS) sont assures par leurs propres centres de gestion (NMC) qui rendent 
compte au CCV de leur disponibilitS et de leur 6taL 

La mise en configuration et la surveillance des stations sol sont assurees : 

- par le COR pour les stations CNES, 

- par le centre ESTRACK pour les stations ESA, 

- par le centre de mission DRS pour les EET, 

- par les moyens piste pour les stauons des sites d'atterrissage. 

Le CCV assure la gestion des communications bout en bout avec I'avion et 
I'equipage et conserve, a ce litre, la telSgestion des &]uipemenls specifiques 
du systeme HERMES aux differents noeuds de communication. 

Figure 7 - Moyens de mesure et de communication sol HERMES 

3.4.2. Site d'atterrissage 

Chaque site d'atterrissage dispose d'un centre de coordination locale pour la 
mise en oeuvre: 

- du controle aerien local, 

- des moyens m(5t&), 

- des avions d'accompagnement, 

- des moyens d'aide & I'atterrissage, 

- de la station Bande S locale, 

- des moyens de sauvegarde, 

- des moyens de d6sactivation de I'avion, 

- des moyens de securitfi de I'equipage. 

En cas d'indisponibilite de la liaison avec le CCV, la coordination avec 
I'avion et I'equipage, en particulier les communications audio et I'archive de 
la telemesure acquise en phase terminale, est assurfc localemenL 

3.43. Moyens de recuperation 

Le CCV communique les zones les plus probables de retombee de I'equipage 
a I'organisation SAR locale qui coordonne les operations de recuperation et 
rend compte au CCV. 

3.4.4. Laboratoires externes 

Des centres particuliers (mSteorologie, activity solaire, debris spatiaux, ...) 
informent reguliferement et sur occurrence d'un Svenement exceptionnel, le 
CCV sur I'etat de I'environnement exteme. L'information est communiquee 
sous une forme suffisamment 61aboree pour eviter de dupliquer I'expertise 
necessaire a I'interpr^tation des mesures brates au CCV. 

3.5. Surveillance de I'etat du systeme 

Le CCV doit effe capable de surveiller a chaque instant de vol: 

- le fonctionnement du vehicule (ou du composite) dans son environnement 
inteme, 

- I'etat du vehicule par rapport a son environnement exteme, 

- I'activite et I'etat de santi de I'equipage. 

U dispose pour cela : 

- de la telemesure fonctionnelle du vehicule (incluant la tSlemesure midicale 
et la t61emesure fonctionnelle des charges utiles), 

- de la telemesure technologique, 

- des mesures de localisation extemes, 

- du dialogue operateur (audio), 

- des images video a bord, 

- de la telemesure des charges utiles. 

3.5.1. Telemesure fonctionnelle 

La tel6mesure fonctionnelle contient I'ensemble des mesures analogiques ou 
digitales et les resultats des surveillances bord permetlant d'obtenir au sol 
I'observabiliti la plus complete de : 
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- la configuration materielle et logicielle a bord, 

- la configuration et les performances de chaque fonction bord, 

- I'etat de sante des equipements, 

- I'etat des ressources bord. 

Elle se compose de : 

- la telemesure essentielle n&cssaire au suivi des operations: 

. report des alarmes et des anomalies, 

. configuration courante, 
, paramctres relatifs a la gestion des consommables, 
. paramctres critiques de chaque sous-systeme, 

- la telemesure prioritaire : 

. evenements lies a I'execution du Plan de Vol (action equipage), 

. historique des evenements et alarmes pendant les pertes de visibilite, 

- la telemesure d'analyse : 

. autres paramctres d'6tat du sous-systeme, 

. diagnostics et surveillances a la dcmande, 

. dump logiciel, etc... 

Le CCV assure la surveillance en temps reel du systcme grace a la telemesure 
essentielle et a la telemesure prioritaire. Ceite surveillance a pour but 
essentiel le suivi des operations a bord et la confirmation de I'occurrence de 
toute anomalie deiectee a bord. 

Le CCV precede aux analyses dc tendances, aux calibrations et aux 
investigations complcmentaires suite a anomalie a I'aide de la telemesure 
d'analyse. 

3.5.2. Telemesure technologique 

Elle permet de s'assurer de la conformite du comportemcnt du vchiculc a sa 
modelisation. Elle ne fait pas I'objet d'une surveillance temps reel au CCV. 

3.5 J. Mesures de localisation exlerne 

Elles se composent essentiellement des mesures de distance via DRS en 
phase orbitale et permettent la determination dc la trajecioire par le CCV 
(cf. § 3.3). 

3.5.4. Dialogue operateur 

Les observations communiquees par I'equipage coniribuent a la surveillance 
de I'etat du systeme. 

Le dialogue est support^ par une ou deux voies audio qui peuvcnt etre 
privatisees pour les communications confidcniiclles (ex. : same equipage). 

3.5.5. Video 

Le CCV revolt des images fixes ou animees realisecs a rintcricur du VHS ou 
dans son environnement exteme proche. 

3.5.6. Telemesure des charges utiles 

Elle est destinde aux utilisateurs des charges utiles. Le CCV n'assure que son 
routage vers les utilisateurs. 

3.6. Surveillance m^dicale de I'equipage 

Le CCV est en charge de la surveillance de I'dtat dc santi de I'equipage. 
L'^uipe mddicale au CCV dispose de la telemesure medicale issue de la 
tel6mesure fonctionnelle, et des moyens de communication audio avec 
I'equipage. 

Selon le niveau d'incapacit6 de I'iquipage, la mission pent Stre ecourtee ou 
abandonnte. 

3.7. Surveillance de renvironnement exteme 

Le CCV est responsable de la surveillance de I'environnement exteme dc 
I'avion au cours du vol, et informe I'&juipage de I'etat de I'environnement. 
Les paramctres d'environnement surveillSs sont: 

- les conditions m6t6orologiques locales (sites dc lancement et 
d'atlerrissage) et generales (ctat de I'atmosphcre a haute altitude et sur la 
ffajectoire de rentrie), 

- I'activitc solairc et les radiations (en particulier au cours des sorties EVA), 

- les debris spatiaux, meteorites, 

- la circulation acrienne (sous conudle aerien dc la piste d'atterrissage). 

Le resultat des surveillances pcut conduire a la mise a jour de certains 
modcles (frottcmcnt, U'ainee atmospherique), a I'adaptation ou a la revision 
du Plan dc Vol et a la generation d'une alaimc vers le bord sur cvenemenl 
exccptionnel (eruption solaire). 

3.8. Communications 

Le CCV enuetieni des communications avec lous les moyens sol impliques 
dans les diffcrcmes elapcs dc la mission, et gcrc en particulier les liaisons 
bord/sol. 

On distingue: 

- les communications opiSrationnelles, assurant I'acheminement des donnees 
bord, les plus conffaignantcs en tcrme de disponibilile, fiabilite et qualite 
du .service rendu, 

• les communications fonctionnelles essentielles a la coordination des 
moyens sol, 

- les communications dc relation publiquc. 

L'architccturc des communications est bascc sur U'ois rcseaux 
inierconnectcs: 

- le rescau CNES (STS-T) auquel est connectc Ic CCV, 

- le rcseau IGS auquel sont connectcs les moyens ccnU'alises de I'lOl, les 
terminaux DRS el le MSCC, 

- le rcseau CSG (STS-K) auquel sont relics les moyens HERMES en 
Guyane. 

Le rcseau NASCOM dc la NASA pcut cue utilise (backup TDRSS) via son 
interface avec I'lGS. 

Figure 8 - Interfaces HFCC 

Les liaisons de communications bord/sol appliquent les recommandations du 
CCSDS pour les systemes orbitaux avances, permcttant un multiplexage 
adaptatif de donnSes de nature diffdrente et un codage efficace de la liaison. 

Le VSH dispose de plusieurs moyens de communication avec le sol, soit en 
haut debit, soit en bas debit 

Le haut dibit contient, sur la voie descendante, deux voies audio, la 
telemesure fonctionnelle I haut dibit (TMF) et la tSlemesure technologique 
(TMT), ou la telemesure enregistrie (TME), ou la video. La voie montante 
haut debit contient deux liaisons audio et la telecommande haut debit. 

Le bas dibit contient, sur la voie descendante, une voie audio comprimie et 
un sous-ensemble de la tilimesure fonctionnelle essentielle au controle 
(telemesure essentielle et prioritaire). La voie montante contient une liaison 
audio comprimfe et la t616commande bas dibit. 

La synthise du scinario de communicadon est indiquie sur la planche 
suivante. 
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Figure 9 ■ Synthese liaison bordlsol 

A ces liaisons s'ajoulc une liaison audio de d6tressc en cas de double panne 
sur les moyens de communicalion bord. 

Les ichangcs avcc les moyens sol sont du lype : 

- inlciphonie el/ou visio-confcrence, 

- teKgeslion (telesurveillance, tSleactions), 

- mcssagcric opcrationnclle, 

- echanges dc fichicrs. 

Les bcsoins en communicalion de lypc relation publiquc (idldvision) 
apparaissent avcc le silc de lanccment ct les sites nominaux d'attcrrissagc. 

La fonction de communication assure pour le CCV, avcc un haul niveau de 
disponibilite, la geslion des echanges et la distribution sur les madias 
adequats des donn&s aux diffcrents sous-syst6mes du CCV. 

I HFCC-C I 
(HFCC - Conlrol) 

I   A&DB   I 
(Archiving & Data Base) 

I GP&GS I 
(General Planning & 
Computing Support) 

I TV&Q I 
(Test - Validalion 
& Qualification) 

LO 
(Logistics) 

Le sous-systfeme de "Controle du CCV" est en charge 
de la surveillance de I'Stat de sant6 des sous-systfemes 
du CCV pendant le vol: il dStecte les pannes possibles 
et propose les reconfigurations. 

Le sous-systeme "Archivage et Base de Donnees" 
foumit les moyens d'archive k long terme et les outils 
de gestion des bases de donn6es. II est actif 
principalement pendant les phases de preparation et 
d'analyse post-vol. II dSfinit et cr& les bases de 
donn&s du CCV et supporte plus g^n^ralement 
I'elaboration de la base de donn^e operationnelle 
d'HERMES qui contient tous les paramfetres HERMES 
communs aux diffdrents moyens de controle (EPSI, 
bancs de conU'ole, CCV). Pendant le vol, ce sous- 
systSme regoit piriodiqucment les donndes de vol 
resues et produites par les autres sous-systfemes. 

Le sous-systfeme de "Planification G6n6rale et 
Support" regroupe les moyens de planification, 
d'ordonnancement et de controle de la progression des 
operations du Segment Sol HERMES pendant toutes 
les phases de la mission. II regroupe Sgalcment les 
moyens lourds de calcul, les outils de developpement 
et de gestion de configuration. 

Le sous-systeme de "Test, Validation et Qualification" 
est compose des simulateurs pcrmetlant de qualifier les 
operations du CCV et de valider toute modification 
durant le vol. 

Le sous-systfcme "Logistique" regroupe les moyens qui 
supportent les taches telles que : la maintenance, la 
gestion du personnel, I'administration, les appro- 
visionnements, etc.... 

4. ARCHITFXTURE DU CENTRE DE CONTROLE EN VOL 

4.1. Les sous-systcmes du Centre de Controle 

L'architeclure physique du CCV est bascc sur deux principaux rcseaux 
locaux : un reseau local temps reel (RT-LAN) et un rSseau d'usage general 
(GP-LAN). 

Le premier supporte I'ensemble du fiux entrant et sortant pendant le vol ct 
nccessile un haut degri de fiabilild ct de disponibilite. Le second supporte 
principalement les echanges de donnies pendant la preparation, la phase 
d'analyse post-vol, et les taches auxiliaires pendant I'ex&ution du vol. 

Le CCV est compose de 10 sous-systcmes connectes aux deux rcseaux 
locaux. Un sous-systeme est un ensemble d'equipemenls dcdies au meme 
objectif; la listc des sous-syslimes du CCV est la suivanle : 

Le sous-systeme dc communication assure I'inlerface 
avcc le monde exi6ricur et offrc les possibilites dc 

I COMMS  I 
(Com muni cations) 

FD 
(Flight Dynamics) 

FE 
(Flight Elements) 

US 
(Uplink Server) 

stockage et de reprise des donnees. 

Le sous-systfeme de surveillance et de controle de la 
dynamique du vol U'aitanl de la trajectoire et des 
manoeuvres de I'avion et des taches associees 
(previsions operationnelles, investigation sur anomalie, 
etc.). 

Le sous-systeme de surveillance et de controle du 
composite qui traite la teiemesure de I'avion et du 
composite et surveille I'etat de sante et la configuration 
de I'avion. Le sous-systfcme effectue des analyses de 
tendance et supporte I'avion en cas de panne 
(investigation sur panne). 

Le sous-systeme de gestion des commandes comprcnd 
tous les moyens necessaires pour emettre les 
commandes vers I'avion et verifier Icur execution. 

I      ^^      I      Le sous-systfeme de "Gestion des Operations" permet 

(Operauon Management) '" '"'^ <=" °="^f'= ''^^ operations. II Suil la progression 
des operations k bord et coordonne les operations sol. II 
analyse et autorise chaque transition de I'etape de vol 
ct replanific la mission si necessaire. II est en charge 
egalement dc la surveillance dc I'activite et de I'etat de 
sante de I'equipage. 

HFCC 
Control 

Archiving 
& databases 

Uplink 
server Logistics 

1 
1 
( 

"" " " 
t 1 

1 

1  '; 
1 

Communicalion FDM&C 
TV&Q 
facilities 

FEM&C 
Operation 

management 
General planning & 
computing support 

Figure 10 - Les sous-systemes HFCC 

Lc CCV est avant tout un oulil. Cel outil olfre toutes les possibilites requises 
pour la preparation de la mission, la conduite des operations et 
reiablissement du rapport d'evaluation en fin de mission. Cet outil est mis a 
la disposition de la Direction du Vol HERMES. II faut le considerer comme 
un ensemble de Tonctions (supportees par des moyens materiels et logiciels) 
mis en oeuvrc par des homines (les operatcurs du CCV). 

Quelle que soil la phase de la mission, ces fonctions sont slructurces scion le 
meme schema: 

- un niveau de service qui eiabore I'information, 

- un niveau d'expertise qui analyse les rSsultats de traitement, 

- un niveau de controle qui coordonne et gfere I'activite. 

La figure suivanle prescnle la projection des fonctions principales du CCV 
sur les sous-systemes. Elle met en evidence les deux configurations 
principales du CCV : 

- la configuration de I'etape de vol, impliquant les sous-systemes qui 
supportent les fonctions "temps red", 

- la configuration hors etape de vol, impliquant les sous-systemes qui 
supportent les fonctions "off-line". 

Le sous-systeme "Test, Validation, Qualification" supporte les fonctions de 
qualification technique et operationnelle, etape obligatoire pour passer de la 
configuration de preparation a la configuration de I'etape de vol. 
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Figure 11 - The HFCC two views 

4.2. Architecture physique 

Les principes generaux qui guident I'architecture physique sont les suivants : 

- chaque sous-systeme est connecte soil au reseau local temps reel, soit au 
reseau d'usage general, soit aux deux reseaux ; 

- chaque sous-systeme est compose de stations de U'avail correspondant aux 
positions opcrateur et d'un sous-reseau local; 

- les sous-systemes de surveillance el de conu-ole (FD & FE) et le sous- 
systeme do gestion des operations (OM) qui sont impliques dans la boucle 
de commande-controle de I'avion sont equipes d'une station dediee 
connectee au r6seau local privi du sous-systeme de Gestion dcs 
Commandes G-fS); 

- la distribution des donnfies venant de I'exterieur a un sous-systeme 
particulier ainsi que les echanges enire deux sous-systemes s'effcctuent en 
deux etapes: 

. le message est d'abord adresse au sous-systeme (dispatcher), 

. ensuite, le dispatcher adresse le message aux applications du sous- 
systeme ; 

- chaque application est dotee du meme logiciel de base qui ddtecte loute 
d6faillance et alimente le sous-systeme HFCC Control avec les donnfes 
necessaires pour surveiller le fonctionnement de chaque application ; 

- une capaciti locale de memorisation permet de stocker, au niveau du sous- 
systeme, toutes les donndes revues et 61aborees sur une tranche de temps de 
2 heures; 

- la base de donn6es contenant tous les parametres des sous-systemes 
(configuration, logiciels, paramen-es operationnels, etc..) est geree en 
configuration et ne pent etre modifiee que selon une procedure 
operationnelle n6cessitant Tautorisation de I'assistant du Directeur de Vol 
en charge de la conduite dcs operations. 

Les figures suivantes indiquent le principe d'architecture du CCV (panic 
temps reel) et detaillent I'architecture d'un sous-systeme (FD). 
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Figure 12 - The HFCC architecture (real time part) 
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Figure 13 - Flight dynamics monitoring and control subsystem 

4.3. Organisation operationnelle 

L'organisation operationnelle du CCv/ est sffucturee selon les disciplines a 
mcttfe en ocuvre et les activitcs a realiser 

Lc controle d'un vol habiti necessite trois techniques particulieres : 

- la surveillance de I'etat de sante de I'equipage (equipe medicale), 

- lc controle de la trajectoire (expcnisc en dynamique du vol), 

- le controle du composite (expertise des sous-systemes vehicule et 
composite). 

Le deroulement dcs activites doit etre conu-filc ; toute anomalie et tout conflit 
potemiel doivent etre dctectes et indiques. L'organisation operationnelle doit 
permetu-e d'assurer: 

- la coordination des activites au sol, 

- la surveillance de I'activite de I'equipage, 

- I'analyse operationnelle permettant une bonne correlation des activitcs 
bord et sol. 

Trois equipes ont la charge d'anticiper les evenements a venir de fafon a 
assurer le support a I'equipage en cas de defaillance du systeme : 

- I'une chargee de la gestion et du maintien en haison bout en bout avec 
I'avion, 

- I'auu-e de I'assistance en cas de retour anticipe et du choix du site 
d'atterrissage, 

- I'autrc du suivi des previsions meteorologiques pour les sites de retour. 

La Direction du Vol est composee de : 

- un Directeur de Vol, informc de la situation courante par son assistant 
charge de la conduite des operations, des anomalies et dcfaillances par les 
experts techniques des sous-systemes, et des evenements futurs par les u-ois 
equipes mentionnees plus haut; 

- son assistant charge de la conduite des operations, supporte par le 
coordinateur des interfaces avec I'iquipage (CIC); 

- un medecin de I'iquipe de suivi mddical de I'equipage; 

- un responsable des aspects dynamiques du vol et un expert des sous- 
systemes de I'avion, 

- un specialiste du CFFL et des correspondants des moyens communs du 
Segment Sol 101, pour les mission combin6es. 
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Figure 14 - HFCC operational organization 

La repanition des differentes salles d'operations qui comprend le CCV est 
indique sur Ics planches suivantes. 

Composiu 

OPERATION  CENrER 

- CiTw acuvi[tcs monitoring 

- Ground activities coordination 

- Opention analysts 

• Return assistance 

■ End-to-end M & C 

Flight Dynatnics room 

PLANNING   ROOM 

5. CONCLUSION 

La pr^sentalion du Centre de Controle en Vol souligne son role de support au 
vchicule spatial habite HERMES congu comme un engin autonome. 

Mais la nature meme des mission impliquent la mise en oeuvre d'une 
architecture au sol relativemcnt complexe. Le Centre de Contfole en Vol, 
support operationnel a l'6quipage et principal interface du Segment Sol 
HERMES et du Segment Sol lOI pour les mission combinees, assume une 
tiiche dc coordination operationnelle importante dont I'enjeu est la rcussite de 
la mission el la securite de I'equipage. 

Lc Centre de Controle en Vol est en cours de definition detaillee sous la 
maitrise d'oeuvre de SAT CONTROL. Un autre enjeu, et non le moindre, est 
la maitrise du developpement d'un tel systeme informatique qui devra etre 
operationnel, a I'horizon 2000, pour le premier vol HERMES 1 

Figure 75 - HFCC rooms Vue eclalee du CCV 
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DATA PROCESSINQ SYSTEM FOR EUROPEAN  MANNED SPACE FUGHT CONTROL CENTRES 

D.HERLEMOhJT, G.MACE ; MATRA ESPACE TOULOUSE 

ABSTRACT 

In-Orbit-lnfrastructure System. Data processing covers all 

Hardware  and   Software   needed   to  fullfill   HERMES   & 
COLUMBUS missions. Distribution of activities will be one 
of   the   main   operational   requirement   of   this   Ground 
Segment. This general requirement and funding constraints 
motivate   the   introduction      of   common   items   between 
facilities. 
This paper presents the Data processing System (DPS) for 
the lOI Ground Segment (lOI GS), resulting from on going 
contracts for the definition of the 101 GS In which MATRA 
ESPACE is responsible for Data processing aspects. 
After describing the lOI GS, this article gives an overview of 
the generic DPS architecture. 
This DPS architecture proposes guidelines to the various 
control centres of the lOI mainly : 
- the Central Mission Control Centre, 
- the Manned Space Laboratory Control Centre for 

COLUMBUS, 
- the HERMES Flight Control Centre. 
This architecture has been used to estimate savings in the 
development of those facilities. This common approach is a 
key design factor that contributes to service in terms of 

operational efficiency and cost savings. 
Keyswords : Ground Control Segment, Data processing, 

HERMES, COLUMBUS, common items. 

INTRODUCTION 

The Common Item strategy will be a major issue prior to the 
development stage of the facilities that compose the In- 
Orbit Infrastructure Ground Segment (lOI-GS). 
The distribution of activities is one of the main operational 
requirements of future ground data systems. Chapter 1 
gives a brief overview of the lOI-GS distributed and 
operational concept. Planning, scheduling and operation of 
system components are hierarchically distributed over the 
operational sites. 
A stringent constraint stems from the increasing operational 
lifetime of such systems (many decades for the lOI GS). A 
consequence Is that the system design & implementation 
shall allow to accomodate state of the art technologies & 
standards as they become available. Main drivers that will 
give the reference frame for the 101 GS are examined in 

chapter 2. 

Chapter 3 details the approach followed to support the 
Common Items strategy, through the guidelines provided by 
the "Data Processing Generic Architecture", the 
categorization of the Common Items, and the identification 
of the software common items : the developed software 
common items and the off-the-shelf software products. 
The main results of the Common Items strategy are 
examined in terms of potential savings and Interests, 
possible drawbacks and recommendations for maintenance 
and future works on this aspect. This is examined in 
Chapter 4 and 5 for conclusions. 

1 101 GROUND SEGMENT OVERVIEW 

1.1 Glossary 

lOI GS : Ground Segment for the In-Orbit Infrastructure 
(definition provided in section 1.2 herafter). 
Increment   :   Time   interval   on   which   a    number   of 
experiments are scheduled (for MTFF, time between two 
successive servicing by HERMES) 
Mission  :  Generic term to designate the objective of a 
space element flight (scientific experiments, space element 
qualification, etc..) ; also used to designate the duration of 
an HERMES Flight. 
Mission    Rules provide    the    exact    definition    of 
start/termination of mission phases, establish the roles and 
responsibilities for each operational  function/team,  and 
govern the behaviour of the execution teams, flight and 
mission direction with reference to the derived procedures. 
Real time control authority : Within the mission rules, entity 
responsible   for   instructing   the   start,    hold,   stop   or 
resumption of a task or an alternative procedure, and to 
accept the completion of a task. The allocation of this 
responsibility can change over a mission. 
Timeline : definition of tasks (including their interelations) 
to be started/completed within a given time frame. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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1.2 Role of the 101 GS 

The In-Orbit Infrastructure Ground Segment (lOI GS) Is the 
collection of ground facilities devoted to the operations of 
the Flight Elements : the Hermes spaceplane, the Columbus 
Free Flyer (MTFF), and the Columbus module (APM) 
attached to the American Space Station Freedom (SSF). 
Additionally a technical system based on an end-to-end 
communications scheme, refered to as the Space Data 
Network (SDN), provides full support to the operations. It 
includes on-board networks and space-ground links (direct 
or via DRS - Data Relay Satellites), as well as the ground 
communications. The Interconnection Ground Subnet (IGS) 
is a ground subnet of the SDN that provides the 
connectivity between various terrestrial subnets. 
The involvement of the different centres and resources of 
the lOI GS depends on the mission. The distributed 
architecture of the 101 GS will enable to develop the various 
centres step by step to support the operations of the 
differents Flight-Elements as they become operational and 
to follow the increase of the mission complexity. The 
Hermes servicing mission to the MTFF is one of these 
complex missions. It is presented hereafter to illustrate the 
role of the various facilities involved in the infrastructure. 

1.3 The 101 GS distributed architecture 

The 101 GS architecture (figure 1.1) is split into 4 
hierarchical levels. The central Operations Facilities are the 
coordinating instances. The Decentralized Support Facilities 
are mainly involved during the integration stages prior to 
launch and provide an engineering support after launch. 
The decentralized User Support facilities support the 
Scientific Community in the preparation and use of the 
paytoads on-board the Flight Element. 

COLUMBUS/HERMES 
The central Mission Control Centre (CMCC) ensures the 
necessary consistency of operations distributed over many 
facilities. It defines and checks all information linked to the 
medium terms plans (2 years tactical plans) needed for the 
preparation of a given mission/increment. It supports the 
Mission Direction function described in the next section. 
The Central Navigation System (CNS) provides the 
necessary support for all Flight Dynamics aspects related to 
a mission. 
The Manned Space Laboratory Control Centre (MSCC) 
monitors all MTFF/APM operations. It is interfaced to the 
APM, attached to the American SSF, via the payload 
Operations Interface Centre (POIC) that interconnects the 
SSF Control Center (SSCC) and the MSCC. The 
engineering centres (APM-C and MTFF-C) support the 
integration tests of payloads to be installed on-board. 
The Hermes Flight Control Centre (HFCC) monitors all 
Hermes operations. It is interconnected with the Launch 
and Landing facilities. The Hermes Engineering Support 
Facilities (Hermes ESF) prepare the vehicle prior and after 
a mission. 

The user community is interfaced to the lOI through the 
User Support Operations Centres (USOCs - one at ESA and 
one per (large) national scientific community). The USOCs 
provide the necessary interfaces to prepare an on-board 
experiment , to monitor its progress and to transmit the 
results to the User. The User Home Bases (UHBs) are close 
to the end-user ; these decentralized facilities support the 
exploitation of the experiment results. 

Data Relay satellites (DRS) and Communications 
All communications resources are allocated by the Network 
Management Centre (NMC) according to the mission needs. 
The NMC interfaces the CMCC with all communications 
means. The DRS Mission Control Centre (DRS-MCC) 
defines and monitors the ressources for the DRS. The IGS 
Network Control Centre (IGS-NCC) interconnects the 
different subnets of the IGS needed for a mission. The DRS 
Control Centre (DRS-OCC) monitors all DRS satellite 
operations. The DRS communications use several terminals, 
the ESA Earth Terminals (EETs) - one close to the MSCC 
and the other close to the HFCC - which are used for the 
nominal links between the ground and the space elements 
(MTFF and Hermes respectively). 

Crew facilities 
These facilities comprise the ESA Astronaut Centre (EAC) 
and the other centres and resources (simulators...). These 
facilities are used for Crew preparation and training. 

1.4 The HERMES servicing mission operation concept 

The following functions need to be performed in a 
Hermes/MTFF servicing mission : 
- the Mission Direction Function is the highest control 
authority. It decides on the changes of mission objectives, 
directs the re-planning when needed, approves operations 
plans and timelines, ensures adherence to operations plans 
and mission rules. It delegates the operations execution to 
the Flight Directors and the real-time control authority to the 
appropriate Flight Director depending on the mission task. 
It is supported by experts in the mission advisory team. 
- the Hermes Flight Direction Function decides, in 
accordance with the mission rules, on real time issues 
which affect the Hermes spaceplane or the composite 
vehicle as a whole. It ensures adherence to the mission 
timeline, directs re-planning and on site support involved 
for Hermes. 
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- the MTFF Flight Direction Function decides, in accordance 
with the mission rules, on real time issues which affect the 
MTFF. It ensures adherence to the mission timeline, directs 
re-planning and on site support involved for MTFF. 

The performance of the above functions requires the 
following support: 

- the Mission Advisory Team monitors the progress of 
operations, and advises the Mission Director on technical 
issues such as crew health and safety, element status, 
navigation progress, communication status...It will therefore 
include experts from the various centres of expertise 
(European Astronats Centre...) and will liaise with these 
centres as required. 

- the CMCC Mission Planning Team monitors the progress 
of operations, assesses the impacts on mission objectives 
of any deviations, and advises the Mission Director 
accordingly. It modifies the increment/mission plan for the 
ongoing servicing mission as per instructions from the 
Mission Director . It then verifies the corresponding 
updates of the operations plans and timelines. 
- the HFCC/MSCC Mission Planning teams monitor the 
progress of operations with respect to approved operations 
plans and timelines. They assess the impact of any 
deviations and advise their respective Flight Director. 
- the MTFF Operations Teams execute the MTFF operations 
according to the mission timeline and to the MTFF 
operations plan. They provide engineering expertise on all 
MTFF systems and basic payload functions. They ensure 
the availability of this expertise to the crew. 

During non combined phases the real time issues affecting 
the Hermes spaceplane are delegated by the CMCC 
Mission Director to the HERMES Flight director, and for 
those affecting the MTFF to the MTFF Flight Director, in 
accordance with the mission rules and procedures. During 
servicing mission, crew time is a scarce resource : 
therefore all tasks which can be safely done or controlled 
by ground staff, are performed from ground. 

2 FFiAME OF REFERENCE FOR THE 101 GS SYSTEM 
REQUIREMENTS 

The nature and characteristics of the lOI GS missions and 
operational requirements have significant influences on the 

system design choices. Trends in information systems 
technology and the applicability of the emerging techniques 

are of a particular importance for a system like the lOI GS 
which is intended to be developed and maintained for 
many decades. Such considerations as defined 
development schedules and available resources also have a 
decisive impact on the design choices. All this information 
makes the frame of reference for the specification of the 
system requirements and the architectural design. A bad 
understanding of this frame of reference and of the general 
requirements that derives from it may have serious 
consequences on the ability to develop, operate or maintain 
infrastructure. 

2.1 Complexity management 

The data processing elements to be developed for the 101 
GS are complex and have numerous interfaces. The 
distributed architecture of the lOI GS requires a high 
compatibility between the various centers. This is true for 
both the technical and organizational management of these 
systems. An extra complexity is introduced in the ground 
segment by the necessary presence of man in the on-board 
control loops. 

The lOI GS has thus to face 3 basic demands : 
- it must be able to cope with increasing operations and 
data handling demands both in quantity and in complexity 
- it must provide a safe interface to cope with the presence 
of man in the flight elements 
- in a period of centralned budgets, efforts have to be 
made to operate the system more efficiently in terms of 
costly resources like manpower while maintained the 
development effort to a reasonable amount. 
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2.2 Distributed architecture and concurrent operation 

As already mentioned, the distribution of activities is one of 
the main characteristics of the 101 GS operational 
requirements. Operations are managed in a hierarchical 
way. The management of the operational resources is 
centralized while planning, scheduling and operation of 
system components may be hierarchically distributed over 
the operational sites. This requires the development of 
master repositories and large data archives with remote 
access through networks while databases and non-routine 
and interactive data processing may be distributed among 
operational sites. Appropriate methods and tools are also 
required to support the coordinated operation and mission 
analysis activities between sites (collaborative worl<ing). 
Control concepts and processing architectures with 
maximum procedural and geographic flexibility have to be 
investigated, and the high concern for security in data 
distribution and operational communications must be 
reflected In the system architecture and the data 
management policies. 
The availability of higher and higher processing powers In 
physically smaller units at lower and lower prices allows 
and requires more flexible architectures to be used. Such 
architectures must not only support distributed processing 
but also distributed control of payloads with the objective 
bringing this task closer to the end user. 
The creation of common man machine interfaces accross 
different tasks and different data processing devices 
(consistent input handling, instructions sets and output 
data presentation) is an important challenge to reduce the 
training requirements and to improve the operations 
reliability. 
Distributed information processing is also a major trend In 
information processing technology. Information has to be 
stored in various databases and manipulated by a system 
distributed across network(s) using common techniques for 
data access which necessitate in turn a high level of 
standardization. These trends concern such matters as 
windowing techniques, protocol definitions and compability 
of products using evolving technologies (optical disks,...). 
Up-to date Open system allow to use application SW on 
computers from various providers, to Interoperate 
applications running on different platforms and offer the 
ability to use the same SW on different classes of machines 
from PC's to supercomputers through adoption of 
communications and information access standards and 
provision of tools to interchange among standards. 

2.3 Long lifetime and demand for operational continuity 

The most stringent constraint for the design of the 101 GS 
stems probably from its very long operational lifetime. A 
first consequence of the long system lifecycle is that the 
system design shall allow to accomodate state of the art 
technologies as they become available. This refers 
obviously to the increasing cost-effectiveness of computing 
resources and the increasing of the on-board processing 

and resource management capabilities. 

Recent developments in software engineering technology 
(new paradigms for SW lifecycle, objects oriented design 
methods and environments,...) could help mastering the 
long operational lifecycle and the continued upgradability 
requirements. Rapid prototyping for the demonstration and 
evaluation of the new operational concepts can help 
reducing the risks in the adoption of a new technology, and 
the cost and schedule risks in the development operation 
and maintenance of complex information systems. 
Computer-aided environment for system development (HW 
& SW) together with new methodologies such as object 
oriented programming permit the rapid, cost-effective 
development and validation of system and interfaces early 
in the lifecycle. 

2.4 General requirements for the 101 GS 

The frame of reference for the 101 GS system design can be 
sum up to a few number of general guidelines which must 
guide the design and development of the Infrastructure. 
1) The information processing is distributed but some 
aspects of the system, like the overall control of the ground 
segment or the management of the main mission data, are 
very centralized. The system design must allow for both 
distribution and centralization of functions. 
2) It is important for funding considerations that the system 
be designed on a modular basis to enable an incremental 
development strategy. The system components shall also be 
designed for portability and reusability. This implies a 
layered architecture with identification of common HW & 
SW components and SW modularity so that the system can 
be easily expanded to accomodate unforeseen applications 
and so that system components can be replaced modularly 
to follow the technical changes. 
3) Considering that a user interface friendly to someone 
may be unfriendly to someone else, the system shall be 
designed so that user interfaces can be easily tailored. 

3 COMMON ITEM APPROACH 

3.1 Common item categorization 

The objective is to identify across the lOI-GS facilities 
similar elements/components so that a common interest 
can be depicted to unify the development. Obviously the 
ultimate aim Is the cost reduction together with a better 
interoperability between centers, reduction of maintenance 
efforts, training harmonization, etc... 
First it has been necessary to define a classification of the 
common items. Three classes have been Identified : 
- Software developed Common Items (Class 1) 
- Hardware developed Common Items (Class 2) 
- Off-the-shelf Hardware/Software Common Items (Class 3) 
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A class 1 Common Item is a software that has been 
developed only once for the lOI GS, from the specifications 
and design stages up to qualification and validation stages. 

One of its main interest is that it can be duplicated without 
cost in the facilities that need it. It can unfortunately (and 
likely) carry the same errors in all places, but a unique 
maintenance and the fact that it is used (and therefore 
tested) in many places can enhance the product quality. 
A class 2 Common Item is a hardware that has been 
developed once for the lOI GS. It can be duplicated with 
the hardware cost, saving the design and qualification 
costs. It can unfortunately carry some errors which will 
have to be corrected (likely with some costs) in every 
sample of the product. 
A class 3 Common Item is an off-the-shelf product 
procured from a manufacturer and therefore not designed 
towards lOI GS only needs. Its main interest is that this type 
of product is usually of high quality at low cost 
(development costs paid through licences). Using it as a 
Common Item will bring standardization over the system 
therefore enhancing the interoperability. In addition these 
products, because of the competition, are based on up-to- 
date standards therefore adding more flexibility in the 
system to cope with future evolutions. However this 
category of Common Items may present a number of 
drawbacks : 
- correcting an error or performing some updates may take 
long and is more tuned towards the market product needs 
rather than the lOI GS needs. 
- it could be necessary, in order to preserve the system 
evolutivity for the long lifetime, to add some software layers 
above the software off-the-shelf tools so that the top level 
software application layers be independent from the 
solutions taken by the manufacturer. 
Since the costs for the lOI GS will be mainly Software 
development costs and Operations costs, a major effort 
was spent to identify the Software Common Items, even if 
the Hardware must be carefully considered to support 
these software solutions. Harmonizing software will enable 
to simplify interfaces between centers, will enable to select 
optimal solutions to support operators and therefore will 
decrease the operations costs. Since software is a key 
element for the lOI GS, this aspect will be examined in 

further details hereafter. 

3.2 The "Data Processing Generic Architecture" 

In order to ease the determination of commonalities 
between all centers, a Data Processing architecture was 
defined for the whole of the 101 GS and named "Generic 
Architecture". The aim of such a design was to propose for 
the design of each facility within the 101 GS, a number of 
software blocks that can meet the facility requirements and 
therefore lead to an easier identification of commonalities. 

The methodology followed to elaborate this Generic 
Architecture is explained hereafter : it was first necessary 
to identify and group in one document all the requirements 
applicable to Ground Data Processing within the Hermes 
and Columbus programmes (Programmes SRDs : System 
Requirements Documents) and within attached facilities 
(FRDs : Facility Requirements Documents). 
Then the design against this set of requirements could 

proceed, taking into consideration the major design drivers 

which are applicable to all facilities : 
- to minimise development and maintenance cost, 
- to comply with the 30 years lifetime, 
- to facilitate interoperability and compatibility, 
- to reduce operations costs, 
- to satisfy turn-around requirements and minimise costs 
and durations for the preparation and validation stages. 
To meet these drivers, it has been necessary to define a 
distributed software architecture which modularity will 
support the flexibility needed throughout the systems 
lifetime. This flexibility will also be granted with a maximum 
use of recognized standards for communications (ISO, 
CCSDS), for Man Machine Interfaces (X11,..) for Databases, 

etc.. 
Attention was paid to mimimise and clearly separate the 
mission dependent part (with identification of kernels and 
parametrisatlon of the software). Due to the complexity 
foreseen for operations preparation and execution. It was 
decided to maximise, whenever possible, the support to the 
operators with automatic processes performing a number 
of tasks under operator control. 
With these orientations, it has been possible to define a 
"Generic Architecture" that meet the requirements and 
which was used as a support to design each of the facility. 
As this design document contains traceability with 
requirements and documentation of any technical trade-off 
performed, it was easy to determine in the frame of a given 
facility, if the software block was adequate or not to the 
facility own needs. 
Then with this Generic Architecture document and the 
facility design documents, a first iteration was conducted to 
determine the potential software Common Items. 

3.3 COMMONALITIES FOR DEVELOPED SOFTWARE 

Even with the driving orientation provided by the Generic 
Architecture, the design at each of the facility has been 
defined, within different technical teams, to meet the 
operations definition specific of the facility. This operations 
definition lead to the identification of subsystems with a 
terminology different for each facility. 
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It was therefore necessary to conduct a first analysis to 
determine the common functions for the different 
subsystems composing the facilities. This first analysis 
considered a limited number of facilities of prime 
importance for the lOI GS : the Central facilities (CMCC, 
CNS, NMC), the HFCC and the MSCC. 
A first set of software developed for the 101 space segment 

which can be used in lOI GS facilities was identified : the 
Software Development Environment (SDE), the EGSE 
Software for integration of flight equipment, the 
Management Information System (MIS), the languages to 
support operations such as UCL (Columbus User Command 
Language), the Mission Preparation Software for Columbus 
on-board systems, etc.... 
An other category consists in software developed in the 
frame of a facility and reused in other facilities without any 
development constraints imposed on the facility that 
develops it. The reuse of such a software implies that it 
can be easily isolated and is therefore loosely coupled with 
other facility subsystems. A software falling into this 

category is the Monitoring of Housekeeping Telemetry at 
CMCC which will be based on a copy of the corresponding 
component at HFCC and an other copy of the 
corresponding component at MSCC. 
The last category consists in software developed (and 
possibly maintained) as a product by a facility/organisation 
and integrated in many (more than one) facilities. This 
strategy implies that the specification of such an item 
(interfaces, performances, ..) be known well in advance to 
be considered in the design of the facility. Within this 
category falls the software called "operational services" 
that provide standard primitives to access the data and to 
support the basic functions of a distributed computer 
system : facility monitoring and control, data storage and 
retrieval, logbook, Man Machine interface, documentation 
service. Generic Object server (that handles the internal 
representation of the end-products), etc.... Within this 
category were also identified a number of software 
necessary to prepare a mission and which aims are to 
compose the final "products", the documents which are 

exchanged between the various facilities involved in a 
mission     preparation planning     software,     product 
generation software, etc... 

On   the   Databases   aspects,   the   review   identified   the 
Relational    Database    products    (ORACLE    retained    at 
programme level,  possible use of specific hardware such 
as TERADATA servers) and the Object Oriented Database 
products  assessing  for which  software they  should   be 
used. 
Tools for distributed  computer systems over LANs  have 
been studied and could be used to support the Facility 
Monitoring and Control function : e.g. DECmcc for Digital 
systems, SuNet Manager for SUN systems, Openet for HP 
systems. 

Documentation   products   are   emerging   supporting   the 
SGML  standard   (editors,   parsers  to   process  document, 
taggers to allocate references to document parts, retrieval 
systems). 

A number of planning tools have been examined, ARTEMIS 
is   becoming   a   standard   for   basic   (but   sophisticated) 
planning capability even if some other interesting products 
must   be   considered   (CA   TELLAPLAN   EXPERT,   OPEN 
PLAN). More high level planning products are emerging (at 

prototype stage)  : MARS (MBB/ERNO) for production of 
composite    time-lines     and     OPTIMUM     (MATRA)     for 
hierarchical planning and assistance in replanning. 
A selection between the numerous Man Machine Interface 
tools will highly beneficiate to the lOI GS standardization : 
multiwindowing   capabilities   based   on   X11,   Motif   and 
Openlook    standards.    Graphic    libraries    (Phigs,    GKS), 
desktop manager, tools for MMI design such as Dataview, 
Masai, etc.. 
Interprocesses communications have been examined and 
will    rely   upon   ISO   standards   with   some   additional 
capabilities  such  as  multicasting  with full  error control, 
storage of a message - should the process not be available 
(user not logged in)- and with distribution upon resumption, 
etc.. 
Last but not least the compatibility of Operating systems 
(UNIX) and attached development languages (ADA, C, SQL) 
are  mandatory elements to   build  such  a  Common  Item 
strategy. 

3.4 Off-the-shelf products and standards 

It was felt necessary to support the Common Items strategy 
to identify the tools and standards applicable for the 
facilities. If such a commonality could be retained, it would 
surely enhance the interoperability between facilities, ease 
the maintenance phase and therefore reduce the operations 
and maintenance costs in the long term. 
A survey of off-the-shelf tools was performed to assess 
their adequacy to support the different functions foreseen 
at facility level, focussing on the functions which are 
potential Common Items since much attention is to be paid 
to the standardization (using tools) of these functions that 
will be used in many facilities. 
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4.1 Software development 4.3 Off-the-shelf Software procurement 

The potential savings of the approach are significant for 
this class 1 of the Common Items : the developed software 
class. It has been decided to retain this approach for the 
cost evaluation at Central Facilities level, therefore 
preventing five hundred thousand lines of software code to 
be duplicated over these facilities. The potential savings are 
of this order of magnitude for HFCC and MSCC software. 
The commonalities with other lOI GS facilities such as the 
Element Centers (APM-C, MTFF-C) are yet to be assessed, 
but no doubt that they will contribute to Increase the 
potential savings over the lOI GS. 
If the strategy for Common Items between facilities is 
retained and enforced, it will be necessary to further iterate 
with the design of facilities to identify possible additional 
commonalities, to agree the specifications of the software 
products that will be considered as tools to be integrated in 
the facility subsystems. This iteration on the Common Item 
specification may have the consequence to increase the 
complexity of the product to meet different requirements 
imposed by the facilities. This will have to be considered 
on a case per case basis in order to assess the adequacy 
of such a product for the lOI GS. 

4.2 Software maintenance 

Three type of maintenance can be proposed for software 
developed items. 
The first type consists in a unique delivery of the developed 
Common Item to each of the facility that needs it. Each of 
the facility is further in charge of its maintenance and 
therefore the product is no more considered as such 
during the operations life time. This policy seems of little 
interest since it looses the maintenance benefits from the 
effort already spent during the development to enforce a 
Common Item strategy. 
The second type consists in a local maintenance at each of 
the facility of the Common Item product, the updates 
performed at one facility being transmitted to the other 
facilities for implementation. This policy asks for tight 
coordination between facilities and can only be proposed 
for items that are used only in few places and that are 
subject to a minimum number of software changes. 
The third type of maintenance is the one that enforces the 
Common Item strategy throughout the operations stage with 
a centralized maintenance organization for the Common 
Items. This structure Is more costly in terms of resources 
but can provide the best benefits for the long term 
operations of the lOI GS. 

If harmonization is reached between the facilities to select 
off-the-shelf software based on up-to-date standards the 
benefits will be important even if they are difficult to size 
besides the discounts that can be obtained from the 
suppliers : better interoperability betwwen facilities, easier 
and harmonized training of the ground personnel, flexibility 
to cope with new requirements with harmonized and cost 
efficient solutions, etc.. 

However this procurement strategy may Induce some 
difficulties : perenniality of products, evolution of products 
in parallel with Operating System updates, delays to have 
corrections or changes implemented to satisfy lOI GS 

needs. However this strategy should benefit to the system 
by reducing the amount of software to be developed 
therefore diminishing the development and maintenance 
costs and risks. 

5. SUMMARY AND CONCLUSION 

The aim of the Common Items preliminary analysis for the 
lOI Ground Segment Detailed Definition stage (phase B 
study) was to propose a number of potential Common Items 
so that this strategy be retained on sizeable and concrete 
elements. 
The analysis for the Data Processing proposed a 
categorization of these Common Items and concluded to 
important cost savings both for the development and the 
operations stages, mainly on the software aspects. Two 
types of software Common Items to be developed have 
been Identified : those supporting basic services which are 
almost independent of the type of operations carried out at 
a facility (and therefore foreseen in all facilities based on 
distributed computer systems) and those close to the 
operations (and therefore foreseen in a more limited 
number of facilities). Further iterations with the design of 
the facilities will be necessary to promote these common 
functions to actual software common items with a product 
reference (functional specifications, interfaces, 
performances, implementation constraints, etc.). 
A preliminary list of standards and off-the-shelf tools was 
proposed to be used in every facility as needed. Since the 
technology and supplier products are changing at a fast 
rate, it will be necessary to maintain and update in a 
consistent way this list of tools. 
Harmonization, simplification and cost reductions will be 
achieved if the Common Items strategmy is enforced in the 
lOI Ground Segment and then, implemented in a 
reasonable way, it is to say for example : sound industrial 
organization, promotion of sufficiently important Common 
Items changes, adequate selection of off-the-shelf tools, 
and for assessment of Common Items development through 
prototyping. 
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SPACE MISSION SUPPORT BY NASA SPACE NETWORK 

Robert Godfrey, NASA/Goddard Space Flight Center 

ABSTRACT 

Normal NASA operational considerations and Phase-I 
of space network interoperability foresee S-band cross- 
support between user spacecraft and space networks of 
partnering agencies. This paper presents a typical 
interoperable scenario for an S-band user spacecraft of a 
partner space agency with the NASA Space Network 
(SN). ESA's manned spaceplane, Hermes, exemplifies a 
typical interoperable user. In order to demonstrate the 
support potential of the NASA SN, the internal and 
external interfaces of the TDRSS, ATDRSS, and 
supporting elements are examined. Communications 
and operational requirements for a typical mission 
supported by the NASA SN are discussed. 

Keywords: Data Relay Satellite Communications, 
Interoperability, Space Network. 

1.  AN OVERVIEW OF THE NASA NETWORK 

1.1 History 
The National Aeronautics and Space Administration 
(NASA) network consists of two branches, the Space 
Network and the Ground Network. Until the early 
1980's, low-earth-orbiting NASA spacecraft were 
provided with communications and tracking support 
via a global network of ground stations. Currently, this 
Ground Network is principally used for spacecraft 
launch support. Overall spacecraft mission 
communications and tracking support is now primarily 
provided by the SN, comprised of a Space Segment and 
a supporting Ground Segment. The Space Segment is a 
constellation of relay satellites in geostationary orbital 
slots. The Ground Segment consists of two primary 
elements and several supporting elements to handle 
control and data transport. Through both the Space 
Network and the Ground Network, the NASA 
Network provides tracking and data acquisition services 
to a diverse group of spaceflight projects. 

1.2 NASA's Space Network 
The NASA SN is comprised of Tracking and Data Relay 
Satellites (TDRSs) that provide a two-way relay of 
communications between in-orbit user spacecraft and 

ground-based user control and data processing facilities. 
In the late 1990's, NASA will be transitioning from the 
existing Tracking and Data Relay Satellite System 
(TDRSS) to a more advanced TDRSS. The Advanced 
TDRSS (ATDRSS) will accommodate growth in the 
Space Network user population and service needs by 
providing increased data rate capacity, enhancing the 
Multiple Access service, and improving the link 
efficiency. The notation (A)TDRSS is used to denote 
the possibility of a mixed constellation of TDRSs and 
Advanced TDRSs (ATDRSs). The SN, with (A)TDRSs 
East and West2 at 41° and 171° West longitude, 
respectively, provides most user spacecraft with both 
forward and return tracking and data acquisition for 
more than 85 percent of their orbits. Forward services 
include separate command and tracking channels 
relayed to user spacecraft. Return services include 
simultaneous reception of two telemetry channels and 
provisions for related tracking data. 

1.2.1 Space Segment. Both forward and return services 
are available in two primary methods: Multiple Access 
(MA) and Single Access (SA). The MA service operates 
on a fixed S-band frequency of 2106.4 MHz for forward 
link reception and 2287.5 MHz for return link 
transmission by the user spacecraft. The MA service is 
designed to support concurrent return service low data 
rate users requiring near continuous 
telecommunications service. The SA service is 
available simultaneously in both S-band frequencies 
(2025-2120 MHz forward / 2200-2300 MHz return), Ku- 
band frequencies (13.775 GHz forward / 15.003 GHz 
return), and in the ATDRSS era Ka-band frequencies 
(22.550-23.550 GHz forward / 25.250-27.500 GHz return). 
The SA service provides support for medium to high 
data rate users.   (Ref. 1) 

Multiple Access (MA). The S-band MA service uses a 
30-element phased array antenna. Only one user 
spacecraft, operating at a maximum data rate of 10 kbps, 
can be supported with an MA forward link through an 
(A)TDRS. The NASA SN can support up to 20 MA 
return services simultaneously. TDRS support allows a 
return MA user to transmit a maximum data rate of 50 
kbps, while the ATDRS offers an enhanced multiple 
access service allowing a user to transmit up to 3 Mbps. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 



266 

Due to the fact that all MA users operate at the same 
frequency and polarization, discrimination between 
MA user spacecraft is accomplished through Code 
Division Multiple Access and (A)TDRS antenna beam 
pointing. 

Single Access (SA). The (A)TDRSS's SA services utilize 
tvk'o steerable 4.9-meter parabolic antennas on each relay 
satellite. The (A)TDRS is designed to allow 
simultaneous S-band, Ku-band, and, during the 
ATDRSS era, Ka-band SA support to a single user 
spacecraft via a single relay satellite SA antenna. The 
forward link maximum data rates are 300 kbps for SSA, 
25 Mbps for KuSA, and 50 Mbps for KaSA services. 
User spacecraft transmitting a return link SA signal can 
send up to 6 Mbps (coded) at S-band, 300 Mbps at Ku- 
band, and 650 Mbps at Ka-band frequencies. User 
spacecraft are discriminated by polarization, unique PN 
codes (for data rates less than 300 kbps), and (A)TDRS 
antenna beam forming. SSA and KaSA services also 
offer an additional frequency discrimination. 

1.2.2 Ground Segment- 
Primary Elements. 

• NASA's Network Control Center (NCC): This is 
the central facility which controls the NASA SN 
resources and coordinates the scheduling of user 
services. The NCC is responsible for scheduling, real- 
time configuration control, monitoring the 
performance of scheduled services, and monitoring the 
availability of (A)TDRSS services. The NCC acts as the 
central point of contact for a user spacecraft's 
scheduling, status, and control. 

• NASA's White Sands Complex (WSC): In the mid 
1990's, this facility will consist of two functionally 
identical ground terminals, the White Sands Ground 
Terminal (WSGT) and the Second TDRSS Ground 
Terminal (STGT). Each terminal will provide flight 
operations for the (A)TDRS spacecraft and user services. 
The WSC will record user data to protect against the 
loss of data resulting from a common carrier link 
failure, and monitor the quality of data for fault 
isolation. The WSC is the central location for user 
spacecraft tracking, telemetry, and command data. 

Supporting Ground Elements. 
• NASA's Communications Gateway (NASCOM): 

In the mid-1990's, the NASCOM gateway will serve as 
the communications network that connects NASA 
centers, control centers, data processing centers, 
international partner facilities, and other government 
facilities. NASCOM provides high-volume, high 
bandwidth, data-driven space-to-ground services to 
current and future space system users. The user 
spacecraft's Payload Operations Control Center (POCC) 
interfaces with both the NCC and the WSC via a 
NASCOM gateway. 

• NASA's Flight Dynamics Facility (PDF): This 
facility provides support to the SN and NASA- 
approved user spacecraft missions for orbit 
determination, acquisition data, attitude determination, 
and orbit and attitude maneuver support. 

• NASA's Data Processing Facility: The NASA SN 
provides a Data Processing Facility for data handling 
and data routing services for SN users. 

• NASA's Simulations and Compatibility Test 
Branch:   The simulations and compatibility test branch 

operates and maintains the electronic equipment 
required to perform a complete evaluation of the SN's 
interface with the user spacecraft. User data 
simulations are required to ensure pre-mission 
compatibility. 

2. SPACE NETWORK INTEROPERABILITY 

2.1 Space Network Interoperability Panel (SNIP) 
Space network interoperability is envisioned as the 
cooperative sharing of international space network 
services to provide communications between low earth 
orbiting satellites and operators on the earth. The 
United States National Aeronautics and Space 
Administration (NASA), the National Space 
Development Agency of Japan (NASDA), and the 
European Space Agency (ESA) established SNIP in May 
1987 to explore and evaluate possible technical options 
for interoperability among their respective space 
network systems. Space Network Working Groups 
were established to promote the creation of 
international signaling standards and conventions 
required for interoperability while preserving 
international network autonomy and freedom to 
change. SNIP provides direction to the working groups 
who, in turn, develop interoperability options and 
concepts. Based upon options selected to be pursued, 
the Panel makes recommendations to their respective 
program management officials. 

Space network interoperability began by evaluating the 
cross-support of low rate S-band users. Due to the fact 
that each agency's overall S-band concepts were very 
similar, Phase-I of interoperability was established to 
concentrate on S-band coordination. The panel 
determined that high data rate inter-orbital support 
could not be attained at Ku-band, but may be possible at 
Ka-band, as each agency is still in the design phase for 
Ka-band SA services. Currently, Ka-band studies 
demonstrate that interoperability seems feasible at high 
data rates, but this will not be discussed in this paper as 
parameter coordination is just beginning. 

2.2 S-Band InteroperabOity 
Phase-I of space network interoperability is defined as 
cooperative S-band cross-support provided by one 
agency's satellite system to a user spacecraft of another 
international partner agency in the 2 GHz frequency 
band. The Data Relay Satellite System providing the 
cross-support is defined as the Host Agency, while the 
S-band user of the data relay services is defined as the 
User Agency. S-band interoperability may provide 
mutual relay satellite system backup, support critical 
events, off-load the space network during periods of 
heavy workload, and provide Zone Of Exclusion (ZOE) 
closure. 

Each member agency proceeded independently to 
develop their own set of S-band RF parameters and S- 
band operations concepts. These independent studies 
identified the internal programmatic constraints, 
resource commitments, and policies of each agency. 
The agency-unique S-band characteristics were then 
integrated into the minimum set of S-band 
interoperable parameters and the S-band interoperable 
operations concepts. The interoperable RF parameters 
outline the signal constraints required for compatibility 
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among partner agency's user spacecraft and data relay 
satellites in the 2 GHz frequency band. The operations 
concepts address information exchange between 
agencies, compatibility and interface testing, and 
operation of an agencies' data relay satellite in support 
of the users of another space agency. Currently, 
interoperable support of an S-band user may be 
obtained for orbital support. Tracking, launch, and 
landing support are not part of the interoperable 
agreements, but may be requested. 

3. ESA'S HERMES SPACEPLANE 
AS A SAMPLE USER 

Hermes is the European retrievable manned spaceplane 
developed by the French Space Agency (CNES) for the 
ESA. The servicing of the Columbus Free-Flying 
Laboratory and the visits to the International Space 
Station 'Freedom' dictate the design and performance 
requirements for the Hermes System. The spaceplane 
servicing scenario foresees the regular delivery of 
scientific equipment, the retrieval of experiment 
samples and equipment, and the provision of the 
necessary supplies for and maintenance of the 
Columbus System. The built-in flexibility of the 
Hermes design also facilitates missions to other space 
stations or the performance of on-board experiments. 
Hermes' first sub-orbital flight is currently scheduled 
for 1998, with a first manned flight planned for 1999. 
(Ref. 2) 

4. OPERATIONAL SUPPORT OF HERMES 
BY THE NASA NETWORK 

Any user spacecraft requesting support must be 
approved, planned, and coordinated with the NASA 
Network. Support approval includes a complete 
evaluation of user project requirements and network 
capabilities available to users. Each user spacecraft is 
given a priority rating, which is utilized for conflict 
resolution in scheduling the SN resources. 

4.1 Pre-Mission Support 
4.1.1 Responsibilities and Protocol. Interoperability 
among the NASA Network and the ESA Hermes 
spacecraft is coordinated and controlled by the 
(A)TDRSS NCC of the Mission Operations and Data 
Systems Directorate at Goddard Space Flight Center. 
The Hermes POCC coordinates all spacecraft support 
with the ESA NCC, which is the ESA Communications 
Resource Management Centre of the Operations 
Directorate at the European Space Operations Centre. 
For interoperable support, the ESA NCC directs all 
Hermes mission support requirements to NASA's 
NCC. Interoperable support of Hermes requires that the 
ESA NCC adjust its scheduling, status, and control 
functions to meet the NASA NCC's timelines, message 
formats and protocols, and operations procedures. 

4.1.2 Scheduling. Scheduling operations are the step- 
by-step interactions of the user POCC and particular SN 
elements that collectively result in the instructions and 
information required to direct the SN. Prior to 
requesting service, the Hermes POCC must supply 
expected user support configurations to the ESA NCC. 
The ESA NCC transmits all support requirements to the 
NASA NCC in the NASA NCC format.   NASA's NCC 

installs all user requirements into a Hermes database by 
configuration codes. Each configuration code defines all 
possible fixed and reconfigurable parameters associated 
with a planned support. A configuration code also 
contains information relative to the user POCC 
interface channels. The information contained in the 
configuration codes aids in the determination of user 
visibility to (A)TDRS and expected RF link margins. 
Following the submission of Hermes requirements to 
the NASA NCC, the NASA NCC performs both a 
loading and link analysis to ensure that the 
requirements and defined interfaces can be supported. 

Assuming NASA's NCC can support the Hermes 
requirements, the NCC develops a draft schedule to 
identify any confHcting SN requests. The NCC tries to 
resolve any conflicts by regenerating the schedule, as 
needed. Upon acceptance of a User Schedule Request, 
NASA's NCC generates a User Schedule Message and 
transmits it to all SN elements, except for the White 
Sands Complex. WSC receives a Scheduling Order 
from NASA's NCC. Several days before a scheduled 
support period, the NCC schedule is activated and is 
transmitted to all users requesting service, including 
Hermes. Prior to the start of real-time operations, 
ESA's NCC verifies the accuracy of the active schedule 
for a final time. The NASA NCC then re-confirms that 
the scheduled configuration codes are consistent with 
the mission support planned. 

4.2 Real-Time Operations 
Five minutes prior to the start of real-time Hermes 
support operations, the NASA and ESA NCC's are 
connected for voice contact through a dedicated 
NASCOM line. During interoperable support, the User 
Agency, in this case ESA, is responsible for assuring that 
the dedicated line to the Host Agency is operating 
correctly. 

The real-time operations period is the time frame in 
which the Hermes POCC, via ESA's NCC, and the 
NASA SN elements perform the necessary activities to 
support the command, telemetry, and tracking 
operations for the Hermes spacecraft. 

4.2.1 Status. The user POCC receives service related 
operations monitor and service performance data 
through the operational interfaces with the NCC. 
During real-time operations, status reporting is limited 
to the standard system parameters monitored in the 
Host NCC. 

The Host NCC may be alerted to an anomalous 
situation by any of the Host Agency's support elements 
or by the User Agency's NCC. The Host NCC provides 
fault isolation and correction procedure, in 
coordination with the User NCC. It is, however, the 
User NCC's responsibihty to monitor the return data 
stream to determine data quality and provide for data 
accountability. In the case of a communications line 
outage, it is not possible for the User Agency to monitor 
data quality. Under these circumstances, the Host 
provides data recording services to reduce data loss. 

4.2.2 Control. Real-time instructions, information, and 
responses between the SN elements are accomplished 
primarily   by   Ground   Control   Message   exchange. 
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Changes to the operating characteristics or 
configuration of an (A)TDRSS forward and/or return 
service during a scheduled support period are initiated 
by a Ground Control Message Request (GCMR) from the 
user POCC to the NASA NCC. NASA's NCC then 
transmits these to the WSC as Ground Control 
Messages. 

4.2.3 Data Transport. The user POCC/NASCOM data 
transport system data channel interface and the user 
spacecraft data rates are initially defined in the user 
POCC service schedule request to the NASA NCC. This 
service request results in a NASA NCC Scheduling 
Order (SHO) that is transmitted from the NASA NCC 
to the WSC. 

The user POCC transmits forward service data to the 
NASCOM data transport system. The NASCOM data 
transport system processes this data so that a 
continuous stream of forward service data and logical 
clock signals are sent to the WSC interface at the 
scheduled user spacecraft data rate. During return 
services, the user spacecraft transmits data signals to the 
(A)TDRS in a continuous symbol stream as scheduled. 
After WSC has return service signal acquisition, the 
NASCOM data transport system processes these data 
streams and provides the user POCC, and any other 
destinations specified in the Hermes scheduling 
message, with each of the individual data streams. 

5. TELECOMMUNICATIONS SUPPORT OF HERMES 
BY THE NASA NETWORK 

Support of Hermes was examined by analyzing the 
static link margins for the assumed mission parameters. 
A Communications Link Analysis Simulation System 
(C.L.A.S.S.) "As-of-Date" type static run utilizing the 
(A)TDRS parameters for a given date, 4/1/1999, was 
performed. In addition to the static case, a dynamic 
analysis was performed via the C.L.A.S.S. Flight 
Performance System (FPS). The results are summarized 
in the following sections. Some sample figures and 
tables are also shown. 

5.1 Assumptions 
Highlighted below are the assumptions for Hermes and 
TDRSS used in this analysis. Note that this analysis did 
not include potential restrictions due to blockage and 
scheduling conflicts. When ATDRSS is operational, 
return link support can be provided through the 
enhanced MA system, providing the signal is 
compatible with TDRSS MA frequency and 
polarization. This would greatly reduce any scheduling 
problems. 

5.1.1 Hermes. In the Hermes design, S-band 
frequencies are the baseline for telecommunications. 
The Hermes program foresees the use of different 
antenna systems depending on the operational phase of 
the mission. In determining (A)TDRSS support of the 
Hermes spacecraft, a Hermes database was developed 
based on launch and on-orbit support. For launch 
support, the medium gain antenna was assumed to be 
in use for both telecommunications transmission and 
reception. The high gain antenna is assumed to be in 
use for Hermes on-orbit maximum data rate 
telecommunications. 

Summarizing the mission parameters, the Hermes was 
assumed to orbit at an altitude of approximately 460 Km 
at an angle of inclination of 28.5 degrees. These mission 
orbital parameters were chosen to simulate a Hermes 
rendezvous with Space Station Freedom (SSF). The 
forward and return frequencies were assumed to be 
2106.4 MHz and 2287.5 MHz, respectively. These signals 
operate with Right Hand Circular Polarization (RHCP) 
and are standard TDRSS-compatible frequencies. Some 
additional signal characteristics are displayed below for 
the respective antenna in use (Ref. 2). 

ANTENNA FORWARD LINK RETURN LINK 

Medium Gain 
16 kbps 30 kbps 

G/T: I: Data, Q: Ranging I: Ranging, Q: Data 
-25.7 dB/K l/2Rate Viterbi 1/2 Rate Viterbi 

Encoding Encoding 
EIRP: I/Q:10/l I/Q:l/4 

12.9 dBW DGl-Model 
High Gain 3 Mbps 

300 kbps I: Ranging, Q: Data 
G/T (no coding 1/2 Rate Viterbi 

-3.9 dB/K available Encoding with 
at this rate) Interleaving 

EIRP: I/Q:l/4 
33.2 dBW DGl-Mode3 

Table 1.  Hermes Signal Characteristics 

The trajectory and orbit assumed for the Hermes 
mission was based on typical Shuttle mission 
parameters. The duration of the orbit analyzed 
included one full orbit beyond the orbital insertion 
point, i.e.. Ground Elapsed Time (GET) = 2741 seconds. 

5.1.2 TDRSS. For the static analysis, TDRS-E was 
selected as the supporting TDRS. The dynamic analysis 
considered two supporting satellites: TDRS-E, in a 
geosynchronous orbit at a longitude of 41 degrees West, 
and TDRS-W2, located at 171 degrees West. The Field 
of View of each TDRS is ellipdcal, +22.5 degrees east- 
west and +31 degrees north-south (Ref. 1). For both the 
static and dynamic runs, the TDRS EIRP is given as 47.1 
dBW and the G/T value is 9.01 dB/K. These values 
assume an "As-of-Date" projected value for a nine-year- 
old TDRS. All margins calculated assume a required 
BER of lE-05. 

5.2 RF Coverage Analysis 
5.2.1 Static Analysis. Forward and Return Link 
Margins were calculated for Hermes for both the 
medium and high gain antennas (ReL 3). The latter are 
displayed in Tables 2 and 3 for the forward and return 
links, respectively. The forward link calculations did 
not take into consideration any environmental effects, 
as noted by asterisks in lines 9, 10, and 11. However, the 
return link analysis did examine RFI. An angle of 1.5 
degrees off pointing was used in the RFI modeling and 
the calculated loss is displayed in line item 11. No other 
environmental factors were considered in these return 
link calculations, as noted by the asterisk in line item 
number 10. 

All of the link margins calculated were positive. The 
forward link calculation for the medium gain antenna 
yielded a margin of 8.6 dB.   The corresponding return 
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"'FORWARD UNKCALCULATON-NEWORK SYSTEMS ENGINEER ANALYSIS"* 
CLAS5.ANALYSIS«)491109 DATE & TIME: 4/30/9110:2538 PERFORMED BY: STAFF 
USERn>.HERMES    LMID: HERMES HGA^KBPS RELAYSAT.:TT)RS-E 

SERVICE: FREQUENCY: DATA RATE POLAREATiaj: RANGECASE: ASOF-DATE: 
SSA     2106.4 MHz    300KBPS RCP MAXIMUM    4/1/1999 
-COHERENT IM 

PARAMETER VALUE TOLERANCE REMARKS 

l.RELAYNEraORKEIP-DBW 47.1 NOTEB 
1 FREE SPACE LOSS-DB 191.8 NOTEB 
3.P0IAR1ZAT10NL0SS-DB 0.2 0.1 NOTEA 
4. USER ANTENNA GAW-DB 24.9 0.0 NOTE A 
5. USER ANTENNA POMNGLOSS-DB 0.2 0,0 NOTEA 
6. USERPASSIVE LOSS-DB 3.0 0.0 NOTEA 
7.USER RECEIVED POWER-DB -123.1 SUMnHRU6 
8. USER COMPATBIUTY LOSS-DB 0.0 0.0 NOTEB 
9.ATM0SPHERICL0SS-DB i i NOTEB 
10. RH LOSS-DB * . NOTEB 
11. DYNAMIG LOSS-DB t » NOTEB 
11 USER EffECnVE RECEIVED POWER-DBW -123.1 SUM 7 THRU 11 
13.USERN0ISESENSnrvTn-DBW/HZ -203.0 0,0 NOTEA 
14.USERRECEIVED-P/N0-DB-HZ 79.9 12MINUS13 

15.USERREQUIREDACQUISmON-P/N0-DB-HZ 395 0.0 NOTEA 
16.USERACQUBrnONMARGIN-DB 40.4 - 14MINUS15 

-0.1SUM(NOIEQ 
-0.1 RSS 

17.C0MMANDT0 TOTAL POWER RATiaDB ■05 . NOIEA 
18. USER TRANSPONDER LOSS-DB 25 0,0 NOHA 
19.RECEIVEDCOMMAND-F/N0-DB 76.9 - SUM 14,17,18 
20. COMMAND DATA RATE-DB-HZ 54.8 NOTEA 
21.USER RECEIVED EB/NO-DB 22.1 - 19MINUS20 
21USERREQUIREDEB/N0-DB 9.6 0,0 NOTEA 
23. EFFECTIVE USER COMMAND MARGIN-DB 125 21 MINUS 22 

-0,1 SUM (NOTE C) 
■0,1 RSS 

NOTE A: PARAMETERVALUE FROM USER PROJEa-SUBJECr TO CHANGE 
NOTEB: FROM CLASS ANALYSIS IF COMPUTED 
NOIEC SUM=-ABS(SUM(ABS. VALUES OFTOLERANCES)) 

»=NOT CONSIDERED IN THE ANALYSIS 

Table 2.  Forward Link Margin Calculations 

link has an effective user margin calculation of 3.0 dB. 
The high gain antenna yielded a forward link 
comn\and margin of 12.5 dB and a return link margin 
of 1.3 dB. These calculations were made for TDRS 
parameters. ATDRS margins would have been even 
greater for the SSA link due to the enhancements in the 
advanced satellites. Additionally, the ATDRSS 
enhanced MA would be a viable option that would 
essentially eliminate scheduling problems for Hermes 
return link support. 

5.2.2 Geometric coverage from TDRSS. Figures 1 and 2 
depict the ground trace and the ZOE for the launch and 
on-orbit portion of the Hermes mission, respectively. 
Figure 1 indicates the acquisition and loss of signal by 
the AOS and LOS bars drawn. The on-orbit portion of 
the Hermes mission assumes a constant orbital altitude 
of 460 Km. The corresponding ZOE is shown in Figure 
2 with the ground trace. 

The TDRSS coverage of Hermes, based solely on 
geometrical Hne of sight, was found to be 89.46%. The 
coverage percentage is less than normally expected due 
to  the location  of the  Kourou  launch  site,  French 

•" RETURN UNK CALCULATION - NETWORK SYSTEMS ENGINEER ANALYSIS •" 
CLA.S5. ANALYSIS I049I109 DATE & TIME: 4/30/9110:11:29 PERFORMED BY: STAFF 

USERID: HERMES LINKlft HERMES HGAJ MBPS RaAYSAT:TDRS-E RELAY GND TERM WSGT 
SERVICE: FREQUENCY: DATA GROUP/MODE POLARIZATION: RANGECASE: AS-OF-DATE: 

SSA     2287iMHz       DG-lMODE-3            RCP          MAXIMUM    4/1/1999 

QCHANNEL 
DATARATE:      MODTYPE:        SYMBLFMT:    CODING:   mTERLEAVlNG: 
3000 KBPS           QPSK              NRZ-M       RATCI/2         YES 

PARAMETER                                       NOMINAL CASE TOL   REMARKS 

1. USER mNSMlTlH POWER-DBW 
2. USER PASSIVE LOSS-DB 
3. USER ANTENNA GAIN-DBI 
4. USER POMNGLOSS-DB 
5. POLARIZATION LOSS-DB 
6. USER DATA/TOTAL POWER RATIO-DB 
7. FREE SPACE LOSS-DB 

8. Ra OTWK RECEIVED POWER_UNITY GAIN.DBW 

13.0 
4.8 

25.2 
0.2 
n 

-1.0 
192i 

Oi 
0.1 
0.2 
0.0 
0.0 

NOTIA 
NOTEA 
NOTEA 
NOTEA 
NOTEA 
NOTEA 
NOTIB 

SUMI'fflRU7 

9.USERC0NjrRAINr LOSS-DB 
10. OTHER LOSSES-DB 

0,0 
* 

0.0 NOTEB 
NOTEC 

ll.RHENVKONMENr LOSS-DB 
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Table 3.  Return Link Margin Calculations 

Guiana, and the run time selected. The Hermes 
mission passed through the ZOE twice, once at the 
beginning and again at the very end of the time 
examined. 

5.2.3 Dynamic Analysis. FPS provides a coverage 
determination based on the BER margin. Using the 
output of the simulation, a percent coverage was 
calculated for the forward and return links for Hermes. 
For the Hermes mission, the antenna type, 
corresponding to launch or on-orbit, was also 
considered. Table 4 lists the percent coverage based on 
the determination that the BER margin must be 
positive. 

FORWARD RETURN 
HERMES 

MED (launch): 71.98% 64.47% 
HIGH (on-orbit): 91.58% 92.07% 

TOTAL: 87.61% 83.41% 

Table 4.   Communications Coverage 

A sample of the resulting charts produced by the FPS is 
shown as Figure 3 (Ref. 3). The BER and 
Synchronization    Margins    and    other    pertinent 
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LONGITUDE C.L.A.S.S.   ANALYSIS   #   0491109 

Figure 1.  Launch Ground Trace and Non-Coverage 

service, the supporting TDRS, the orbit number, and 
other mission event identifiers. The bottom of the 
figure lists items of interest that may affect the margins 
plotted above, for example, pointing error and 
atmospherics. 

The Hermes analysis shovvs fluctuations in the BER 
margin and Free for the medium gain antenna during 
the launch sequence. This is due to the medium gain 
antenna pattern which does not have full spherical 
coverage of the vehicle. In particular, there is a delay in 
acquisition at the launch from Kourou due to the lack 
of antenna coverage at the nose of the spacecraft which 
is pointed at TDRS-E. After the orbital insertion point, 
the high gain antenna is assumed to be utilized. Due to 
the high gain antenna increased G/T and the antenna 
pattern modeling, the BER margin for the on-orbit 
portion of the mission is at the maximum value plotted 
for the forward link and is fairly constant and positive 
for the return link, as shown in Figure 3. 

C.L.A.S.S.   ANALYSIS   ^   0491109 

Figure 2.  On-orbit Ground Trace and Non-Coverage 

parameters for the Hermes mission are displayed for 
the return link. The EPS also produces a similar chart 
indicating the Received Power (Free) (Ref. 3). The 
header at the top of the figure describes the type of 

6.  SUMMARY 

The agreements of the Space Network Interoperability 
Panel have enabled such inter-agency support. The 
capability for host/user support is in place given that 
the operational requirements are understood and 
followed. NASA's Space Network is capable of 
supporting a "shuttle type" user from another agency. 
Based on the C.L.A.S.S. Analysis performed (Ref. 3) and 
summarized in this report, the margins are sufficient 
for communications through the existing TDRS. In the 
ATDRS time frame, the margins would be even greater. 
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ESA's LAUNCH AND EARLY ORBIT SUPPORT FACILITIES 

A. SI^IITH &  P. KAUFELER 

ESA/ESOC/OD 

ABSTRACT 

Since ESRO-II launched in^May 1967, which was the 
first mission supported by the European Space 
Operations Centre (ESOC), more than 30 missions have 
been controlled to-date from the Operations Control 
Centre, located at Darmstadt, Germany. One common 
feature of these diverse missions has been the 
approach ESOC has adopted for the Launch and Early 
Orbit Phase (LEOP) . This phase is normally the most 
critical. For this reason ESOC uses a common infra- 
structure for all LEOPs and transfers to dedicated 
mission specific facilities only after the routine 
phase has been declared. The LEOP ground segment, 
which has been in place in its current configuration 
since the mid 1980's, comprises -standard 
multi-mission facilities, thus reducing the effort 
and cost required for the preparation of a new 
mission. 

Keywords:  multi-mission/multi-satellite systems, 
generic/standard facilities,   commonality. 

1.  INTRODUCTION 

Within the Ground Infrastructure of the European 
Space Agency (ESA), ESOC's operations facilities 
involved in the control of orbiting satellites 
during the Launch and Early Orbit Phase (LEOP), i.e. 
LEOP ground segment, constitute one major element. 
The objective of this paper is to present these 
facilities, to describe their main features, their 
utilisation during both the mission preparation and 
the in-orbit operations phases, and to provide 
some perspectives for their future evolution. 

2. OVERVIEW OF FACILITIES 

The LEOP ground segment consists of the following 
major elements: 

- Ground Station Network: providing telemetry, 
telecommand and tracking interface with the 
orbiting satellites. 

- Ground Conununications Network: providing 
operational communications services between the 
ground elements. 

- Operations Control Centre (OCC): comprising all 
equipment, software and facilities required for 
the control of orbiting satellites and ground 
segment elements, and for mission  preparation. 

The ESOC mission control concept (see figure 1) is 
based on a centralised approach with the OCC acting 
as the nerve centre of the ground segment. From 
there, control of the ESA worldwide station and 
communications network, the central computer complex 
and hence, control of the orbiting satellite is 
accomplished. 

OCC 
Control 
Rooms 

Telecommands 

I Telemetry I 
Ranging/Tracking 

TTC Station Network     | i Network 

Operational 
Campoter 
Systems 

ESOC OCC 

Figure 1 : ESOC Ground Segment 

GROUND STATION NETWORK 

The ESA LEOP Station Network consists of four gen- 
eral purpose ground stations: three stations at 
fixed locations (see figure 2) in Kourou, Malindi 
and Perth and a transportable station with slightly 
reduced performance and internal redundancies, which 
can be installed at any site within 2/3 months. 
These stations provide standard telemetry acquisi- 
tion, commanding and tracking in S-Band. Their main 
functions are: 

- telemetry acquisition and preprocessing; 
- telecommand and ranging operations; 
- spacecraft tracking; 
- local monitoring and control of the station con- 

figuration; 
- remote monitoring and control from OCC of the 

station configuration; 
- local reduced spacecraft monitoring and control 

functions, providing backup operations capability 
in case of OCC or communications outage. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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For geostationary missions the location of the 
ground stations is such that adequate coverage is 
achieved throughout the transfer orbits. Except 
during short periods around Perigee, full coverage 
is provided from a few minutes after separation from 
the launcher (in the case of an Ariane launch) until 
Apogee 4 where injection into near synchronous or- 
bit usually takes place. Moreover coverage from two 
stations is provided during critical operations, 
which occur immediately after separation and during 
apogee engine firing. 

I I I I I 1 i I I 

- The Multi Mission Support System (MSSS), which is 
the primary ground data processing facility for 
spacecraft operations and mission control. The 
MSSS was put into operation in 1977 and was con- 
verted in the early 1980s to a more modern family 
of computers. The MSSS at ESOC is currently 
supporting the MARECS A/B and GIOTTO missions and 
was from 1989 to 1991 used for the LEOP 
operations of the OLYMPUS, Italsat F1 and MOP-2 
satellites. 

- The Dedicated Mission Support System (DMSS), 
constitutes the new generation of ESOC mission 
control systems which will progressively replace 
the MSSS (which will however be maintained for an 
interim period to continue its support to the 
spacecraft already in orbit). DMSS became 
operational in 1989 when it was used to support 
the Hipparcos LEOP and subsequently its routine 
phase, and will in the near future be used for 
the ERS-1 and EURECA missions. 

Both systems consist of the following main elements 
which are integrated into a coherent system (see 
figure 4) that supports all the functions required 
for mission execution. 

-160 -KO  -IJO  .100  -80   -60 

Figure 2 : ESOC Tracking Stations 

4.  GROUND COfWUNICATIONS NETWORK 

The ground stations and the OCC are connected for 
the exchange of operational data through the ESTRACK 
communications network (see figure 3). As such it 
supports the transfer of telemetry/command and 
ranging/tracking data, station monitoring and con- 
trol data, and voice. This network is based on a 
packet switching system (called DPS-25) compliant 
to the CCITT X.25 recommendations operating at 
layer-3 (network level), providing error free end to 
end transmission of data between remote subscribers 
at various nodes. The DPS-25 system uses leased 
public lines of the Ml 020 quality and bit rates of 
typically 9.6kbps. Each station is linked to the OCC 
through two lines, being nominally used for data and 
voice communications respectively and providing re- 
dundancy in the case of line outage. 

Figure 3 : ESOC Conmunications Network 

5.  OCC FACILITIES 

5.1  Computer Systems 

5.1.1  Operational Computer Systems 

Two systems of operational computers are currently 
available at ESOC OCC: 

MSSS 
Mainframe 
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I  DMSS/MDSS 
Mainframe 
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- SPES 

IPBIHEI 

Figtire 4 : OCC Operational Computer Systems 

5.1.1.1  Spacecraft Control Systems 

5.1.1.1.1  MSSS 

The Multi Mission Support System (MSSS) is a gener- 
alised parameter driven spacecraft control utility 
capable of supporting several spacecraft concur- 
rently. 

The MSSS configuration (see figure 4) comprises a 
local network of two ENCORE concept 32/67 computers, 
one acting as the prime processor, the other 
serving as back-up but also used for software de- 
velopment/maintenance. During mission critical 
phases the back-up machine is set-up in a hot 
stand-by configuration, thus minimising operational 
outages. The system interfaces with the ground 
communication network via the DPS-25. Incoming 
telemetry data, released telecommands and all 
parameter files required for operations are stored 
in a data base which can be accessed by both the 
prime and back-up computer. 
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5.1.1.1.2  DMSS 

The task of the Dedicated Mission Support System 
(DMSS), is to provide ground data-processing support 
for the operations of the conventional missions that 
the Agency will undertake in the next ten years. The 
combination of increasingly demanding missions and 
reduction in computer hardware costs has led to a 
new concept based on: 

- Mission dedicated hardware configuration using 
DEC/VAX main frame-computers. 

- Commercial database management systems (ORACLE) 
including all spacecraft characteristics data. 

- Multi-mission Spacecraft Control and Operations 
Software (SCOS) package, covering all functions 
which are, with minor variations, common to the 
various missions, such as telemetry processing, 
data presentation (displays, print-outs).In 
addition, the SCOS, like the MSSS, is capable of 
supporting several missions (e.g. of the same 
spacecraft family) on the same computer. 

- Mission dedicated software for remaining applica- 
tions such as telecommand handling. 

Although providing similar basic functionality as 
the MSSS, the DMSS/SCOS provides the following major 
enhancements: 

- handling of packetized telemetry in accordance 
with the standards recommended by the Consultative 
Committee for Space Data Systems (CCSDS) (ref.l) 
and adopted by ESA (ref.2), 

- improved performance in terms of response times 
and system configurability, as well as upgraded 
man machine interface (e.g. mimic displays). 

The DMSS configuration (see Figure 4) is centred 
around Mission-Dedicated Front-end Computers 
(MDFCs), interfacing with the TTC stations via the 
DPS-25. The DMSS configuration has adequate 
redundancy to ensure high availability. All vital 
components (e.g. MDFCs) have a back-up facility, 
however for economic reasons, one back-up computer 
may be shared between two MDFCs. 

5.1.1.1.3 Workstations 

The OCC workstations (WS) are the standard opera- 
tional interface to the spacecraft control systems 
(i.e. MSSS and DMSS mainframe computers). The cur- 
rent WSs are built around a 16 bit INTEL 8086 micro- 
computer which handles the application independent 
tasks, such as data conversions in form filling, 
various validity checks and graphic scrolling 
etc..., thereby reducing the CPU load on the 
main-frame computer as well as the number of trans- 
actions between the work stations and the host. A 
typical work station comprises the following 
facilities: 

- Three 19" RGB colour monitors; two of them being 
driven by an alphanumeric controller and one by a 
combined alphanumeric/graphic controller. 

- A keyboard equipped with standard alphanumeric 
keys and special function keys for handling of 
the more frequent operational activities such as 
selection of displays, etc.... 

- A voice communications terminal and an associated 
control panel, allowing both communications 
within the OCC using the Intercomms system and 
with the ground stations using the ESOC com- 
munications network. 

- A Video Signal Distribution System (VSDS) provid- 
ing the capability to display on any WS screen one 
of up to 32 video channels containing data from 
the various OCC terminals (e.g.  WS, PC,...). 

- A silent ink jet printer device allowing hard-copy 
of the data  displayed on any of the WS screens. 

5.1.1.2 Off line computer systems (OFFSYS) 

The OFFSYS supports less time-critical processing 
such as the flight dynamics support software (FDSS), 
and the long-term spacecraft performance evaluation 
software (SPES). The system comprises two IBM 
compatible machines. The prime operational machine 
is a Siemens 7880 with associated peripherals. 
Back-up is provided through a fully compatible Sie- 
mens 7860E. All relevant peripherals are either 
shareable or switchable between these two machines. 
The two mainframes also support payload data 
processing , to the extent that it cannot be sup- 
ported by the DMSS/MDFCs. They are also used to ar- 
chive, on mass storage, telemetry data received by 
the MDFCs and provide direct access to this archive 
for spacecraft performance evaluation. 

5.1.2  Simulation Computer System 

For each mission a spacecraft software simulator is 
implemented on a further ENCORE concept 32/67 compu- 
ter, modelling the spacecraft and part of the ESA 
ground network, for the purpose of testing of the 
ground facilities and training of operations 
personnel. 

5.2 OCC Software Svstem 

5.2.1  Spacecraft Monitoring and Control 

The following basic spacecraft control and monitor- 
ing software functions are provided by both the MSSS 
and DMSS/SCOS. 

- Telemetry Data Processing: 

- Acquisition and checking of data from the TTC 
station. 

- Extraction,  calibration and validation of 
telemetry parameters. 

- "Out of limit" checking of telemetry parameters 
against predefined values or against expected 
status. 

- Alarm processing to alert the spacecraft contro- 
llers in case of violation of an out-of-limit 
condition. 

- Command Data Processing: 

- Manual  command generation  using keyboard 
and alphanumeric display, and automatic 
command generation according to timed schedu- 
le(s). 

- Encoding of command data into command message 
to be sent to the TTC station. 

- Pre-transmission validation checks of indivi- 
dual commands, based on current telemetry 
status, and automatic verification of transmit- 
ted commands. 

- Generation of alarms in case of command 
transmission or verification failure. 

- Filing and Archiving: 
All telemetry/command data including results of 
processing (e.g. checking failures, derived 
parameters,...) ranging transactions, and 
system/operational messages are stored in 
dedicated history files which typically allow 
storage of one week of data. This data is 
immediately accessible from the work stations. 
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Operational Data Production: 
Display functions are provided for both real-time 
and historical data. This includes display of te- 
lemetry either in alphanumeric/graphical or in a 
mimic form (SCOS only), and display of 
out-of-limit and command history. In addition, 
printout functions are available for long term 
analysis of both telemetry and telecommand. 

Operational Data Base Preparation: 
Parameter data which define the processing (i.e. 
telemetry, command and display handling) to be 
done by the generalised spacecraft control system 
are stored in a data base file. An appropriate 
access method is provided to enable easy creation 
and updating of parameter data. 

Station and Communications Network Monitoring & 
Control: 
Additional functions are available that allow mon- 
itoring of station configuration and station data 
such as antenna angles, limited control/checking 
of station functions such as uplink chain status 
and to establish telemetry and telecommand connec- 
tions between OCC and TTC stations. 

5.2.2 Attitude and Orbit support 

SPES provides users with flex 
satellite operations history 
from the MDFCs. SPES continuous 
archives these data on cartri 
and dismounted by a robotised 
accessed by both users located a 
sites , using an IBM compatib 
efficient information e;itracti 
powerful on line query language 
presentation and reporting facil 

5.3 Control Rooms 

ible access to the 
data being received 
ly and automatically 
es that are mounted 

arm. SPES can be 
t OCC or at remote 
le PC. It provides 
on tools including 
and extensive data 

ities. 

Within the OCC the different operational activities 
are carried out from different rooms which are list- 
ed below. 

- The Main Control Room (MCR) is used for the execu- 
tion of the spacecraft in orbit operations during 
the LEOP and for any other critical mission 
control phases. Figure 5 depicts the general 
layout of the MCR. The MCR is equipped with 10 
WSs, which are grouped into two rows, the "front 
row" being dedicated to the control of the 
orbiting spacecraft, while the "back row" is 
dedicated to operations management positions. 

The orbit and attitude support software is imple- 
mented, maintained and operated separately from the 
spacecraft monitoring and control software. It 
comprises programs which are either of an infra- 
structure nature or an operational nature. The 
former group is used to perform mission preparation 
studies, system validation and staff training and 
quality control and evaluation 

The software to support operations 
into the following main sub-systems: 

can be divided 

- Orbit determination and prediction, deriving or- 
bital elements from TTC stations range, range rate 
and antenna angles, providing satellite position 
for both the past and the future, and predicting 
orbit related mission events such as station visi- 
bility, eclipses, etc.... 

- Attitude determination and prediction, deriving 
attitude state vectors from on-board sensors for 
preparation/monitoring of attitude and orbit 
manoeuvres, for sensor calibration and for 
prediction of attitude related mission events 
such as sensor/on-board antenna coverage, sensor 
blinding etc... 

- Attitude manoeuvres preparation, allowing the cal- 
culation of the required attitude manoeuvres, the 
generation of the associated commands and the 
evaluation and prediction of the performance of 
the corresponding on-board hardware. 

- Orbit manoeuvres preparation, allowing the calcu- 
lation of optimised orbit injection (e.g. Apogee 
Engine Firing), station acquisition and station 
keeping manoeuvres, the generation of the 
associated commands and the evaluation and 
prediction of the performance of the on-board 
propulsion system including determination of pro- 
pel lant consumption. 

5.2.3 Long Term Spacecraft Performance Evaluation 

The Flight Dynamics Room adjacent to the MCR 
is used during LEOP and other critical mission 
phases for the execution of the orbit and attitude 
determination and control tasks. 

The Ground Control Room 
trol and supervision of 
communications network. 

is used for the con- 
both the stations and 

The Project Support Room is used during LEOP 
and other critical mission phases to provide the 
Project Support Team (i.e. spacecraft design ex- 
perts team) with all facilities required to enable 
adequate monitoring of spacecraft status and 
spacecraft operations activities. 

The Dedicated Control Rooms are used to 
control the orbiting spacecraft during the rou- 
tine mission phases. 

A generic long term Spacecraft Performance Evalua- 
tion System (SPES), integrated into the DMSS, was 
released in 1989 to replace the previously available 
OCC system  (EDS)  interfacing with the MSSS. 

Figure 5 : OCC Main Control Room 
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6. LEOP PREPARATION AND IN ORBIT OPERATIONS 

6.1  Mission Preparation 

Access to the flight spacecraft at its test site 
for, typically, a total duration of 2 weeks, to 
conduct closed loop ground system testing. 

In the period leading up to the launch of the space- 
craft, the LEOP network and the OCC in Darmstadt 
are prepared to support Tracking, Telemetry and 
Command operations. The main activities during this 
period consist of: 

- Preparation of the facilities for the new mission. 

- Testing  of the facilities  and training  of 
personnel to demonstrate launch readiness. 

In the case of the Italsat communications satellite 
launched by ESOC in January 1991, which was highly 
compatible with the ESOC system, mission preparation 
was completed within 3 years. 

6.1.1 Preparation Activities 

The main ground segment preparation activities are 
summarised below. 

- Mission Familiarisation: familiarising ESOC 
personnel with the spacecraft characteristics by 
e.g. reviewing design and dedicated operational 
documents. 

- Mission Analysis: mainly calculating launch 
windows, defining attitude and orbit manoeuvre 
strategies and establishing a basic time line for 
LEOP operations. 

- Software Definition and Development: identifying 
for the various software systems, any additional 
software that may be needed to support the 
mission. 

- Flight Operations Plan Production: defining the 
detailed timeline for the LEOP operations, and 
all nominal flight control procedures and contin- 
gency recovery procedures. 

- Data Base Set-up: setting up all the data files 
required for spacecraft telemetry/command 
processing and display at both OCC and TTC sta- 
tions. 

- Station and Network Tailoring: configuring the 
tracking telemetry and command subsystems at the 
TTC stations {e.g. updating the TC chain with new 
uplink characteristics data), as well as the 
communication nodes and remote subscribers at both 
the OCC and the TTC stations. 

6.1.2 Testing 

For each mission, standard and dedicated facilities 
undergo a test program whose objective is to ensure 
that the overall ground system performs in such a 
manner that all operational requirements of the 
mission can be supported. The test program will 
systematically validate and accept the operational 
system following predefined test plan/procedures, 
and using dedicated test facilities as follows: 

- Spacecraft telemetry data, recorded on magnetic 
tapes by the spacecraft contractor during check- 
out. 

- Spacecraft software simulator, modelling the 
spacecraft and part of the ESA ground network to 
the level of realism that is required to fully 
validate the spacecraft control and monitoring 
software, the operational data base and the flight 
operations procedures. 

Test unit to carry out radio frequency compatibil- 
ity tests with the ground station equipment. 

6.1.3 Training and Simulations 

After completion of the testing of the ground sys- 
tem, typically 4 months before launch, an extensive 
training and simulations program is implemented 
with the objective of ensuring that all the members 
of the mission operations team have the knowledge 
and skill required to support the mission. This 
program consists of a series of training courses, 
followed by a series of simulations (the spacecraft 
being emulated by the software simulator) involving 
the whole mission operations team through the 
complete nominal sequence of LEOP operations and 
major contingency situations of both the spacecraft 
and ground systems. 

6.2 Mission Execution 

6.2.1  Organisation 

6.2.1.1  Manning 

LEOP operations are carried out by a Mission Control 
Team which is responsible for preparing and 
executing all the mission operations. This team 
(see figure 6) provides the management, technical 
and operational expertise required for successful 
completion of mission activities during the LEOP. 

The Mission Control Team provides continuous 24 hour 
per day support during the critical part of the 
LEOP, i.e. typically for a geostationary mission 
until after injection into near synchronous orbit 
and acquisition of an earth pointing attitude. Af- 
terwards, mission control is carried out by dedi- 
cated Spacecraft Controllers. 

Ground 

Support 
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Facilities 
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Figure 6 : Mission Control Team 

6.2.1.2 Documentation 

In order to ensure reliability and efficiency, all 
operations activities for both the spacecraft and 
the ground segment are defined in two major 
operational manuals. The contents of these manuals, 
which are described below, are strictly followed by 
ESOC operations personnel. 
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- Flight Operations Plan (FOP), containing: 

mission rules defining management responsibilities 
and strategies in case of nominal mission and mis- 
sion contingencies, 

detailed timeline of operational activities for 
the LEOP, for both the nominal mission and major 
foreseeable mission contingencies, 

flight control procedures for all nominal mission 
operations and contingency recovery procedures, 
allowing the identification and recovery from the 
significant foreseeable mission contingencies, 
and basic reconfiguration procedures, 

- Network Operations Plan (NOP), defining the con- 
figurations and operational procedures of the 
ground facilities as used for a mission. 

6.2.2 Operations 

6.2.2.1  Pre-launch Activities 

Pre-launch activities for the Mission Control Team 
begin with the simulations. The data communications 
network to the ground stations is established via 
leased lines two month prior to launch. Data and 
voice links are also established with the space- 
craft at the launch site in Kourou, so that when 
available, telemetry can be taken and analysed at 
the OCC. 

6.2.2.2 Launch Activities 

On the day of the launch, network countdown activi- 
ties commence at L-4 hours. The network countdown 
procedure is fully integrated with the launcher 
countdown. The full Mission Control Team for the 
launch arrives on console at L-2 hours. Full liaison 
is maintained with the launch vehicle control 
centre. Any violation of the ground segment "go" 
criteria as defined in the FOP will constitute a 
launch hold condition. 

6.2.2.3 Early Operations Phase 

ESOC assumes responsibility for the spacecraft from 
the moment of separation from the launch vehicle. 
All operations then follow the FOP rigorously. This 

phase is normally the most critical for any mission 
embracing key attitude and orbit manoeuvres, 
appendage release and deployment. For a 
telecommunications mission it ends when the 
spacecraft has reached its final on station 
position. 

7. LAUNCHES SUPPORTED BY THE ESOC OCC 

Tables 1 and 2 summarise the missions which have 
been supported by the ESOC OCC in Darmstadt since 
1967. Most of these missions have used the 
facilities described in the paper (in the case of 
the earlier missions, their predecessor). Some of 
these missions, such as Italsat, have been supported 
by ESA on behalf of external agencies. 

Satellite Launcher Launch Date 

ESRO-2 Scout May 1967 
ESR0-2B Scout May 1968 
ESR0-1A Scout Oct 1968 
HEOS-1 Delta Dec 1968 
ESR0-1B Scout Oct 1969 
HEOS-2 Delta Jan 1972 
TD-1A Delta Mar 1972 
ESRO-4 Scout Nov 1972 
ANS Scout Aug 1974 
COS-B Delta Aug 1975 
ISEE-B Delta Oct 1977 
lUE Delta Jan 1978 
GEOS-2 Delta Jul 1978 
EXOSAT Delta May 1983 
GIOTTO Ariane Jul 1985 
HIPPARCOS Ariane Aug 1989 

Mission (Primary mission only) 

Cosmic Rays, Solar X-rays 
(As ESRO-2) 
Auroral and Polar Cap Ionosphere 
Solar Hind, Interplanetary mag. Field. 
(As ESR0-1A) 
Polar Magnetosphere,Interplan.medium 
Astronomy (UV, X and gamma ray) 
Ionosphere, particles 
Astronomy (UV & X-ray) 
Astronomy (gamma ray) 
Magnetosphere 
UV Astronomy 
(As GEOS-1) 
X-ray Astronomy 
Comet Encounter 
Astronomy 

Table 1. ESA Scientific Spacecraft Launched from 1968 to the Present and supported 
by the ESOC OCC 

METEOSAT-1 Delta Nov 1977 Meteorology 
OTS-2 Delta May 1978 Communications (Experimental) 
METEOSAT-2 Ariane Jun 1981 Meteorology 
MARECS-A Ariane Dec 1981 Comaunications (Marine) 
ECS-1 Ariane Jun 1983 Comaunications 
MARECS-B2 Ariane Nov 1984 Communications (Marine) 
ECS-2 Ariane Aug 1984 Communications 
ECS-4 Ariane Sep 1987 Coramunicat ions 
METEOSAT-3 Ariane Jun 1988 Meteorology 
ECS-5 Ariane Jul 1988 Communications 
METEOSAT-4 Ariane Mar 1989 Meteorology 
OLYMPUS Ariane Jul 1989 Communications (Experimental) 
ITALSAT Ariane Jan 1991 Comaunications 
METEOSAT-5 Ariane Feb 1991 Meteorology 

Table 2. ESA Applications Spacecraft Launched from 1968 to the Present and supported 
by the ESOC OCC 
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8.  EVOLUTION OF INFRASTRUCTURE 

Although the ESOC ground infrastructure has under- 
gone major upgrades during the last decade, the 
rapid evolution in the level of complexity of the 
future missions, together with emergence of new 
hardware and software technologies, serves as a 
driver for further upgrades to the ground 
facilities. Summarised below are the major 
enhancements that are planned for the coming years. 

8.1  Ground Stations 

The base-line configuration of the LEOP stations is 
not expected to change in the near future, however 
the following major upgrades are being foreseen. 

- Telemetry and Telecommand Chains: replacement of 
the current telemetry and telecommand preproces- 
sors, which were designed in accordance with the 
PCM standards, by new Mark III equipment capable 
of handling packetized telemetry and telecommands. 

- Station Computer: replacement of current hardware 
by more powerful computers allowing an increase in 
the level of automation of the control/monitoring 
of the station configuration using state 
identification techniques. 

o increased performance: e.g. shorter response 
times, capability of accommodating increased 
number of WSs, increased on-line data storage ca- 
pacity  (total mission history), 

o enhanced assistance to operations personnel in 
the area of mission preparation and execution by 
the introduction of more automated/intelligent 
applications. 

o growth potential, with respect to accommodation 
of new intelligent applications and increase in 
depth of computer reasoning and volume of knowl- 
edge. 

9. REFERENCES 

1. "Packet Telemetry" Recommendation CCSDS 
101.0-B-2, Issue 2, Blue Book, Consultative Com- 
mittee for Space Data Systems, January 1987 

2. "Packet Telemetry Standard" ESA PSS-04-106, Issue 
1, January 1988 

8.2 Ground Communications Network 

No significant changes are anticipated concerning 
the communications network. However voice communica- 
tions between station and OCC, which previously 
used analogue techniques, are being replaced by 
digital voice coding that allows multiplexing of 
voice and data channel on a single data line, thus 

providing full redundancy from the second data line 
which was used for analogue voice communications. 

8.3 Spacecraft Control System 

The MSSS is being replaced by the new DMSS based on 
VAX main-frame computers. The DMSS and its associ- 
ated software system SCOS is expected to undergo in 
coming years, significant upgrades which will be 
carried out in a stepwise manner as follows: 

- 1991-1992: The current "INTEL" workstations will 
be replaced progressively by a new generation of 
UNIX based SUN workstations, providing a very user 
friendly man/machine interface using WIMP 
technology (i.e. windows, icons, pointing device, 
pull down menus,...) and also considerable 
computing power. In order not to invalidate al- 
ready developed interfaces (with SCOS and MSSS), 
however, it has been decided to first introduce, 
starting in 1991, the SUN WS's in an "emulation 
mode" whereby the interface of the WS to the ap- 
plication layer will remain identical to that of 
the old "INTEL" WS. Later on they will be upgraded 
to allow a full exploitation of the capabilities 
of the WIMP techniques. 

1995-2005: This will consist of the replacement of 
the current VAX based DMS/SCOS by a distributed 
system based on UNIX workstations. This will lead 
to a phased implementation of a new generation of 
SCOS incorporating basic and advanced support 
functions, such as use of AI, with the following 
main features: 
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A DISTRIBUTED OPERATIONAL CONTROL SYSTEM FOR THE ITALSAT MISSION 

M. Manca' A. Nardella^ 

^iTelespazio S.p.A. - Rome    ^ataspazio S.p.A. - Rome 

ABSTRACT 

This paper describes a satellite Operational 
Control Center (OCC) based on a distributed 
hardware/software architecture with a high degree 
of availability. 

The system is currently installed at Fucino as part 
of the Ground Segment implemented by Telespazio for 
the ITALSAT mission control and operation. 

ITALSAT is the Italian Telecommunications Satellite 
successfully lanched in January 15th 1991. 

The OCC design features include: 

built in capacity to extent the control to an 
additional in orbit satellite (ITALSAT 2), by 
hardware upgrading only 

graceful degradation in response to multiple 
failures 

1. INTRODUCTION 

The choice of a distributed architecture was made 
on the basis of a trade-off analysis with the 
following selection criteria: 

processing, but these functions can be in charge of 
each workstation with the possibility of user 
interaction. 

2. HARDWARE ARCHITECTURE 

The basic hardware architecture is a network of 5 
Digital VAXstation 3500s running on the DEC/VMS 
Operative System and interconnected via an Ethernet 
network using the DECnet SW, all with 19" color 
screen , keyboard and mouse. 

Any VAXstation, with its own X25 single line 
interface, is able to connect with the external 

hardware (PCM preprocessor, TC controller, lAFSIM ) 
by means of two redundant X.25 Switches. 

Any VAXstation has its own system disk, a data disk 
( 522 MB ) for archives and a laser print for local 
hardcopies, but is able to use other partners' 
resources by means of the software Cluster 
configuration . 

A high speed printer, plotter and maintenance video 
terminal are shared via two redundant servers 
connected to the network. An additional VAXstation 
of lower capacity is connected to the network and 
runs a dedicated software for Mimic Display. This 
VAXstation output is also replayed on a large 
screen display ( 1.4 mt x 1 mt ). 

growth capability versus multisatellite control 

high degree of availability 

graceful degradation 

high sensitivity versus hardware cost reduction 
trend 

easy  Tailoring  with  minimization of the 
recurrent costs. 

In this respect, the resulting architecture allows 
to the hardware configuration be changed according 
to the mission needs, without altering the 
applicative software but simply modifying some 
configuration tables. 

Another  salient  feature  is  that  there  is no 
dedicated central CPU for the Telemetry and Command 

3. SOFTWARE DESCRIPTION 

The software is decomposed in different subsystems. 
Some of them are applicative and real-time 
subsystems,which implement the basic functions of a 
Control Center ( Telemetry acquisition, processing 
and filing. Telecommand management, Data display 
and printouts. Satellite data configuration,Mimic 
and Auxiliary functions), others are not directly 
justified by the user's functional requirements, 
but come out from the system's needs and constitute 
the   OCC  Middleware. (See fig. 1). 

3.1 Middleware software 

The middleware software can be divided in two 
sections. The first collects a set of basic 
processes or libraries utilized from the 
applicative subsystem for the traditional 
operations, the second section contains two 
particular units that constitute the core of the 
distributed system. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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FIG. lOCC SW - SUBSYSTEM'S INTERLINKS 

Intertask Communication: constitutes one of the 
bases of the distributed system. It is in 
charge of the dynamically connecting processes 
that are required to exchange data, 
indipendently by the CPU allocation. In this 
way two processes (or more than two),can 
exchange data without knowing of their own and 
others' physical allocation on the network. 

This permits the System Manager to dynamically 
change the task allocation among the partners of 
the network, if it becomes necessary. This is 
implemented by means of a set of Comunication 
Devices and Channels with different 
characteristic, which allows both task-to-task 
and broadcast operations. 

System Manager: this is essentially the 
configuration and redundancy manager, able to 
detect a failure (typically a process failure or 
a node, that is a CPU, failure ) and start 
predefined recovery procedures. It has the duty 
of controlling the System startup, verifying 
that it works correctly, and guaranteeing that 
the basic functions are always performed by the 
system, according to (user) predefined 
priorities. 

The  traditional  section contains  the  following 
subsystems: 

Virtual Double Filing: this subsystem 
consists of a set of routines that allow the 
management of a circular file keyed on time, A 
circular file consists of two different copies ( 
tipically on two distinct media ) of the same 
data, so that hardware failure of a device does 
not imply either data loss or a temporary 
historical data lack. 

If a node leaves the network (e.g. due to a 
hardware failure), the System manager SW is able 
to re-start the processes, that were active on 
the exited node, on another partner and, if 
needed for overloading reasons, to stop active 
processes with a lower priority. The user can 
select System management criteria able, in case 
of reduction of hardware availability, to reduce 
the system functionalities or to reduce the 
system performances, according to its own needs. 

3.2. Applicative Software 

Event/error handler:this subsystem logs and 
distributes to the users all the events and/or 
errors generated by the applicative software. 
The event/error messages are parametrized and 
configured in an external structure ( for 
maintenance purposes ). 

Ethernet support: this subsystem consists of 
a set of low level routines for the use of the 
ethernet network 

Time : this subsystem periodically tags the 
internal VAX time of one VAXstation (master) 
with an external high precision source reference 
time acquired through a Time Code Generator,and 
keeps all the networks nodes with the same 
reference network time. 

X25 link: this subsystem consists of a set of 
processes, each of which is in charge of 
managing, utilizing the DEC/PSI basic software, 

one of the external links ( typically with 
telemetry, telecommands and ranging equipments), 
and allowing the exchange of data between the 
external sources and the applicative software. 

Interface manager: this subsystem is in charge 
of controlling all the high level user input, 
starting from the login data up to the 
activation of a specific interactive function ( 
e.g. a real-time display ), executing all the 
needed checks on the availability of the 
required function in the operative context. 

The second section is constituted by two subsystem: 
Inter-task communication and System management. 

A brief overview of the applicative software is 
given below.Due to the general knowledge of the 
functionalities of this software, not so different 
from the ones of other systems, for any subsystem 
only some brief information is given 
highligthing the single topics. 

As a general matter, there is a subsystem active 
for each controlled satellite. The active 
processes are the same, but their configuration 
data are context-dependent and are related to the 
specific satellite controlled. 

A functional scheme of the applicative function for 
one satellite is given in fig. 2 

3.2.1  Telemetry subsystem 

The telemetry subsystem is in charge of controlling 
up to 4 data streams coming from the X25 link 
subsystem and selecting the best quality stream for 
the processing. 

The processing consists of: 

derived parameter computation 

mode equation evaluation 

limit and/or delta (for numerical parameters) 
status and/or status consistency ( for status 
parameters ) checks 

Telemetry and out of-limit (OOL) data filing 
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FIG. 2 - FUNCTIONAL TECHNICAL DESCRIPTION 

Telemetry and OOL data distribution to other 
real-time subsystems 

The User can interactively configure some 
acquisition processing and parameters. 

Regarding the derived parameters, the user can 
define its own algorithms, and modify them in a 
quasi-realtime way, being the time for putting 
on-line a new derived function of a few tens of 
seconds. 

All the information about parameters, checks, 
derivation, mode equations etc, are in dedicated 
files generated by the Satellite Data Configuration 
Subsystem. 

3.2.2  Telecommand subsystem 

It is in charge of formatting and sending 
telecommands to the satellite by means of the two 
TC controllers MARK II of the station. 

Basic functionalities are: 

- Manual stack management 

- Automatic stack management 

- Blocking/not-blocking telecommand valida- 
tion 

- Telecommand verification 

- Telecommands' sequence editor 

- Aided generation of dwell sequences 

- Time conditioned stack management 

- Base band switchboard (BBS) 
telecommand management 

- TO chain configuration 

- Ranging session execution 

3.2.3 Data display and printouts 

The Data display and printout subsystem is in 
charge of making available all the information 
about satellite behaviour. All the displays, both 
alphanumeric and graphical, are proforma driven.The 
User can define any kind of proforma in the 
Satellite Data Configuration Subsystem and use 
these definitions for real-time or retrieval data 
display.  The same goes for the plots. 

Main functionalities are: 

*  alphanumeric and graphic display 
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!=■•  OOL display 

* Plots 

* Historical data printouts 

* Statistical data printouts 

3.2.4 Mimic display 

The mimic display is implemented on a dedicated 
workstation, nominally a VAXstation 2000. It is 
based on an off-the-shelf product ( EASE + ), 
personalized for interfacing the applicative and 
middleware software. The system allows, by means 
of a tree-like structure, to define first a high 
level description (scheme) of the spacecraft 
subsystems and then a more detailed description at 
unit and sub-unit level. 

3.2.5 Satellite data configuration 

All the management of satellite data is implemented 
by means of a Relational Database Management System 
(ORACLE). This allows easy consistency checks 
among different information and data management. 
The data input is implemented by dedicated 
easy-to-use forms that allow a friendly interface. 

The real time and efficiency needs of such a system 
cannot still be fullfilled by a RDBMS. So a 
"translation" process has to be activated to put 
on-line new data already inserted in the RDBMS. 

3.2.6 Auxiliary functions 

In this subsystem, that is a miscellaneous s/s, 
some ad-hoc function can be set off, which consist 
of: 

- back-up/restoration of historical data 

- Long  term  telemetry evaluation 

- Remote retransmission  of telemetry 
data (for lOI) 

4. ARCHITECTURAL REMARKS 

The use of distributed architecture based on the 
off-the-shelf VAXstation provides the follov7ing 
advantages; 

- High availability/reliability 

- Hardware architecture indipendence 

and it has a potentially critical  point: 

- Network-limited capacity 

The high availability is obtained not by simply 
having a lot of CPUs (five in the ITALSAT system ), 
but by having a lot of CPUs that are not dedicated, 
so that they can be interchanged thanks to the 
developed software architecture.Another focal point 
is that at this moment there exist a lot of Systems 
with high computation power at relatively low cost. 
In the Italsat system, one single CPU is able to 
process telemetry data and send telecommands to a 
satellite. Of course the interactive functions can 
be less efficient if required while a telemetry 
processing or a temporized command sequence in are 
action. Having two CPUs for the satellite monitor 
and commanding functions, a single CPU is used, for 

the background processes, not consuming more than 
20-25% of its capacity. If 25-30% is added for 
foreground activities (e.g. a retrieval display at 
a rate of 1 format per second ), the single CPU is 
loaded for the 50-55% of its maximum capacity. 
Of the 5 CPUs nominally used, 2 are used for 
ITALSAT monitoring and control, 2 for lAFSIM 
monitoring and control and the fifth for Data base 
management and maintenance.With 3 simultaneous 
failures the system is still able to control 
ITALSAT without loss of performance, releasing all 
the activities of lAFSIM and Data base management 
(apart from the precedence of only two displays for 
interactive display and/or telecommand stack 
management). It is to be noted that the system 
reacts automatically to a network node failure and 
the telemetry or telecommand function eventually 
interrupted is resumed in 1-3 minutes. 

The CPUs tasks allocation is for the background 
activities only. The foreground functions (e.g. 
real time display) can be activated on any 
workstation, independently from the background 
activity it is performing. 

The independence from the hardware architecture (in 
the VMS family), will allow the CPU to be upgraded 
if needed, or even to convert the system to a 
traditional prime/back-up system, with a main CPU 
and several workstations without changing the 
software but only the tasks allocation. The use of 
a VAX 6410, for example for the processing, will 
discharge the workstations from the background 
processes and will concentrate all these processes 
in the central CPU. 

The main critical point of the architecture is the 
network capacity. The Ethernet channel has 
theoretically the capacity of lOMbit/sec, but in 
normal operations , taking into account the 
environment, the protocols overhead etc, the real 
capacity is well under the 1 Mbit/sec. This is 
still enough for satellite like ITALSAT whose 
telemetry has a rate of 1 Kbit/sec, that means that 
the external data contributes a flow of about 10 
kbit/sec on the global Ethernet traffic (taking 
into account that the Telemetry buffer contains 
also derived data, mode equation and check results, 
and adding a little contribution from the 
commands). 

On the other hand, the ITALSAT architecture is 
based on the concept that all the CPUs are 
identical. So, if the requirement of a new 
computation makes the number of stations increase, 
it can increment the internal flow, that is the 
internal data exacanged between two processes that 
are not on the same CPU, up to the overload of the 
network. Another operation that can criticize the 
system is a display retrieval. Because two CPUs 
are owners of data archives, and they act as 
file-servers of the whole system through the 
Ethernet link, a lot of contemporary request for 
retrieval operations at the maximum speed allowed 
can overload the network. By increasing the number 
of the network's node this probablity increases 
too. 

5. SHORT TERM EXTENSION 

At this stage two main extensions are planned: 

1. A conversion of the MMI from the UIS standard to 
the X-WINDOW OSF/MOTIF standard. This will 
allow a better user interaction and is the first 
step for the using of UNIX workstation as 
the end-user station in future applications 
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The introduction of the local data short term 
storage process. As discussed in the previous 
paragraph, this will reduce one of the potential 
criticalities of the newtwork architecture, 
lowering the typical data excange between the 
CPUs. This last extension is already completed 
for the data filing, but require an extension of 
the VDF subsystem for the data retrieval. 

CONCLUSIONS 

This paper summarizes the technical characteristics 
of the operational control center (OCC) currently 
operating at Fucino as part of the ITALSAT ground 
segment implemented by Telespazio. 

ITALSAT is the Italian telecommunications satellite 
successfully launched in January 15th 1991. 
The OCC configuration is based on a distributed 
hardware/software architecture which has been 
proven to be effective in coping with a 
multisatellite control environment. 

The major benefits to be highlighted, with respect 
to the prime/back-up solution, include: a built-in 
growth capability to extend the control to an 
additional satellite, a high degree of capability 
and graceful degradation. 
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THE FLIGHT DYNAMICS SUPPORT TO ESA MISSIONS 

J. Fertig and R.E. Miinch 

Orbit & Attitude Division, European Space Operations Centre 
Robert-Boscli-Strasse 5, 6100 Darmstadt, F.R.G. 

ABSTRACT 

Flight Dynamics support deals with the esti- 
mation and control of the orbit and attitude of 
spacecraft. Those missions which provided the 
most prominent challenges to ESA's flight dy- 
namics experts from 1968 to date are highlighted. 
In meeting these challenges, ESA's ground sup- 
port subsystems (computer hardware and soft- 
ware) have been instrumental. In order to meet 
future flight dynamics challenges, the ESA's Orbit 
Attitude Operations Systems (ORATOS) has been 
conceived. The ORATOS design which is outlined 
will profit from ESOC's many years of operational 
flight dynamics experience. 

1. FLIGHT DYNAMICS CHARACTER- 
ISTICS 

These tasks interact with each other as in a con- 
trol loop. The spacecraft represents the dynam- 
ical system and the model parameters are used 
for system identification and calibration. 

To prepare for the operational support a variety 
of activities are necessary. The most essential 
ones are 

• Performance of system studies and investi- 
gation into mathematical algorithms 

• Computer software development 

• Planning of mission events and establish- 
ment of operational procedures 

• Creation of a flight dynamics team special- 
ised in the different disciplines and prepa- 
ration for the operational phase. 

The Flight Dynamics discipline is concerned with 
the dynamic behaviour of artificial satellites in 
space. This behaviour may be described in 
mathematical terms by using differential 
equations, relating the dynamical evolution to an 
initial state and external forces. For practically 
all applications it is possible to separate the or- 
bital motion of the satellite's centre of mass from 
its attitude motion (motion around the centre of 
mass). 

Application of this dynamics in the operational 
support for orbiting spacecraft is twofold. The 
tasks to be performed are 

• estimation of orbit and attitude states by 
utilising measurements and models for the 
influence of the space environment 

• change of state by utilising on-board 
actuator systems in connection with dynam- 
ics modelling for optimal control (e.g. with 
respect to fuel used and/or time needed). 

All this requires skills and expertise in the fol- 
lowing fields: 

• Classical Mechanics including orbital me- 
chanics and spacecraft dynamics 

• Mathematical Methods for geometrical, 
kinematical and dynamical representation 
as well as for estimation, optimisation and 
modelling tasks 

• Space Environment Modelling for calculat- 
ing perturbing effects on the dynamics and 
on measurements, and for locating refer- 
ences for observations and control 

• Spacecraft and Payload Subsystems in so 
far as they are used for orbit and attitude 
measurement and control purposes 

• Ground Equipment such as stations and 
their antennae and tracking devices, com- 
munications systems and computers and 
their application. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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The operational activites are complemented by 
performance evaluation of relevant spacecraft 
subsystems and ground facilities and of the 
mission operations. Experience is thus drawn 
from flying and flown spacecraft and applied to 
the preparation for future missions. 

• Sun-centred elliptical orbit 

• planetary swing-by orbit (hyperbolic) 

• minor body fly-by orbit 

• planetary orbit (elliptic). 

1.1 MISSION CHARACTERISTICS 

The dynamical characteristics and also the 
aspects concerned with observations / measure- 
ments and control are different between different 
spacecraft missions. A first break-down distin- 
guishes between the orbit and attitude charac- 
teristics, followed by the different types of 
measurements and finally identifying the control 
strategies and their implementation. 

1.1.1 Orbit 

The orbit for a spacecraft is dictated by the 
mission application. Principally there are Earth- 
centred orbits and Sun- or planet-centred ones. 
The Earth-centred orbits are usually classified as 

• Close Earth (with distances up to a few 
thousand kilometres from the Earth surface): 
these orbits may be near-circular, or eccen- 
tric with different inclinations of the orbit 
plane w.r.t. the Earth equator, one orbital 
revolution lasting between 90 and 120 min- 
utes. 

• Highly eccentric (with perigee heights of up 
to a few thousand kilometres and apogee 
heights reaching as far as 250,000 kilome- 
tres): these orbits may also have different 
inclinations and one orbital revolution may 
last as long as several days. 

• Geostationary (circular, equatorial orbit with 
a distance of ca. 36,000 km to the Earth sur- 
face): these orbits are a special class of 
geosynchronous orbits for which the revo- 
lution period equals the Earth rotation pe- 
riod. 

• Geostationary transfer (with an apogee 
height of ca. 36,000 kilometres correspond- 
ing to the distance of a geostationary orbit): 
these orbits are usually realised by the 
launcher's last stage (for Ariane with a 
perigee height of 200 km, a revolution period 
of ca. 10 hours and an inclination of ca. 
8°). 

Interplanetary  missions   are  often   realised   by 
combinations of several different orbits, such as 

• Earth-centred parking orbit 

• Earth escape orbit (hyperbolic) 

The actual combination is dictated by launcher 
capabilities, amount of spacecraft fuel for ma- 
noeuvring, and the final mission goals. 

1.1.2 Attitude 

The attitude of a spacecraft is related to its 
structure and the type of application. The struc- 
ture may be more or less complex, consisting of 
just a single rigid-body element or of several 
combined elements. In the most complex cases 
there are also non-rigid elements such as flexible 
wire booms of considerable length (35 m for 
Ulysses). For a particular application an attitude 
stabilisation mode will be selected which fits best 
all requirements and constraints. This applies for 
scientific missions as well as for commercial 
ones (for communication and observation pur- 
poses). 

Principally, one considers passively stabilised 
spacecraft (such as along the geomagnetic field 
line or spin-stabilised) and actively stabilised 
ones (e.g. controlling all three axes for pointing 
or scanning purposes, and damping nutation for 
unstable spinners). 

1.1.3 Space Environment, Measurements and 
Control 

The space environment plays the dominant role 
for the three aspects 

• influence on the dynamical behaviour 

• references and  disturbances for measure- 
ments 

• references for control. 

For flight dynamics support it means that 
mathematical models need to be developed. 
These models represent the reality to the extent 
and accuracy needed for the particular applica- 
tion. Complementary to the space environment 
and its modelling are the spacecraft and ground 
systems. The latter need to be modelled in an 
analogue way. 

For each of the aspects a great variety of different 
problems and tasks exist, the following restricted 
list therefore being for illustration only: 
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• Perturbation of the ideal elliptic motion of a 
spacecraft around the Earth by the non- 
central force field created by the non- 
spherical shape of the Earth 

• Drift of the otherwise inertially fixed spin 
axis of a spacecraft caused by aerodynamic 
and solar radiation pressure torques 

• Attitude sensor measurements noise and 
biases degrading the accuracy of the atti- 
tude determination process linking 
(inertially) known (modelled) directions to 
references such as sun, earth albedo, and 
stars with these measurements. 

• Influence of atmosphere, troposhere and 
ionosphere on the angular, distance and 
velocity measurements performed from 
ground stations for use in the orbit deter- 
mination process 

• Use of the Sun triggering a pulse in the sun 
sensor of a spinning spacecraft which in 
turn is used to move the spin axis on a 
wanted path 

1.2 PARTICULAR CHALLENGES 

ESA has been operating spacecraft since 1968. 
At that time ESRO, it supported its first 
spacecraft, ESRO II, orbiting the Earth in a low- 
altitude trajectory. Until the early seventies a 
number of science missions were flown either in 
near-Earth orbits or in highly-eccentric orbits. All 
of these were purely passive as concerned the 
orbit, no changes were planned nor possible with 
the on-board equipment. On the attitude side, all 
kinds of stabilizations were present: passive 
along the Earth magnetic field lines, passively 
spinning with possibilities for spin axis re- 
orientations, and fully controlled in all three axes. 

A complete change in tasks was experienced 
when preparing for the support of geostationary 
missions. These were the first requinng orbital 
control manoeuvres, producing a very tight re- 
lation between orbit and attitude. The success of 
the mission was directly dependent on the flight 
dynamics activities to inject and position the 
spacecraft. 

routine phase on a dedicated software package 
being handled by non-specialists. This package 
(PEPSOC - Portable ESOC Package for Synchro- 
nous Orbit Control) has been successfully used 
for the support of ESA's ECS satellites from a re- 
mote dedicated control centre and is currently 
being used extensively on the European market. 

A climax in the flight dynamics area was certainly 
ESA's first interplanetary mission GIOTTO, which 
encountered Halley's comet in March 1986. 
Launched by Anane into a standard 
geostationary transfer orbit, the pengee kick 
motor was fired near pengee after three com- 
plete revolutions. The time and direction for the 
finng were selected so precisely that the 
spacecraft went on course to the comet, with a 
greatly appreciable reduction of anticipated mid- 
course correction manoeuvres. 

New for the flight dynamcis specialists were 

• the measurements and methods for aiming 
the spacecraft at a particular position in 
interplanetary space, 

• the manoeuvre calculations for aiming the 
spacecraft at a particular position in inter- 
planetary space, 

• the control and determination of the 
spacecraft's spin axis attitude employing a 
newly developed star mapper, 

• and above all the determination of the orbit 
of the target, comet Halley. 

The latter task involved the processing of 
astrometnc observations from Earth taken at the 
last three appantions including those from 1835 
(ca. 76 years for one orbital revolution) and the 
modelling of non-gravitational forces (gas and 
dust outgassing). The dominant error source for 
the fly-by navigation was the ephemens of the 
comet. This is mainly due to the fact that the 
comet nucleus cannot be observed from Earth 
since it is hidden behind a huge gas and dust 
cloud. The required fly-by distance of 500 km on 
the sunward side could thus not be realised using 
these measurements alone. 

Starting in 1977 the Flight Dynamics Specialists 
have been successfully supporting a number of 
geostationary missions, partly for spacecraft of a 
senes such as METEOSAT, MARECS, and ECS. 

While the injection phase for geostationary sat- 
ellites has always been supported directly by 
flight dynamics specialists themselves, an at- 
tempt was made to base the operational support 
for orbit determination and station  keeping  in 

A drastic improvement was possible by using 
optical data from the two Soviet VEGA spacecraft 
which flew by the comet several days before 
GIOTTO did ("Pathfinder" concept). The trajecto- 
nes of these spacecraft needed to be known with 
an accuracy that only could be achieved with the 
help of VLBI (Very Long Baseline Interferometry) 
employing the 64 m antennae of NASA. The re- 
sult of the Pathfinder international cooperation 
was of direct benefit to the scientific aims of the 
GIOTTO mission:    The a  posterion calculated 
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fly-by distance of 605 km was only some 60 km 
away from the target selected. But GIOTTO's 
mission was not terminated after ttils challenging 
event. Although partly damaged by the high- 
velocity cometary dust impacts, the spacecraft 
successfully passed the Earth in July 1990 in a 
"first-ever" swing-by to achieve a trajectory 
change for encountering the comet Grigg- 
Skjellerup in July 1992. 

Possibly the most challenging mission presently 
being studied is ROSETTA to be operated in more 
than 10 years from now: rendez-vous with a 
comet, gathering of material, and returning the 
samples back to Earth for analysis. 

2. COMPUTER AND SOFTWARE SYS- 
TEMS OF THE PAST 

Presently being operationally supported are 
missions such as HIPPARCOS, ULYSSES on its 
flight to Jupiter, OLYMPUS and ITALSAT, the lat- 
ter two presenting first examples for ESA of 
three-axes stabilized spacecraft in geostationary 
transfer orbit with long burn durations for the in- 
jection into geostationary orbit. 

1.3 FUTURE MISSIONS 

New future challenges for the flight dynamics 
specialists are numerous and quite different from 
those of the past. We will for instance enter the 
area of manned space flight, in which the support 
characteristics are dominated by the safety as- 
pects and where rendezvous and proximity op- 
erations play an important role. As a forerunner 
for these activities, EURECA, the retrievable car- 
rier, will be supported by manoeuvres away from 
a Shuttle into a higher orbit, and after several 
months of mission flight by a return to a Shuttle 
for retrieval to Earth. 

Related to ESA's first Earth observation mission, 
ERS-1, and the increasing need for high precision 
orbit determination, a specific investment has 
been started. It shall result within a few years in 
an operational facility for providing reliable, 
high-accuracy orbital products to the customers. 
Fine modelling of the Earth's gravity field plays 
an important role for achieving the required sat- 
ellite position accuracies of a few decimetres. 

In the area of telecommunication missions, 
ARTEMIS and DRS will bring as new flight dy- 
namics tasks station keeping with Ion-propulsion 
and satellite-to-satellite tracking. ISO and XMM 
are advanced observatories requiring high pre- 
cision attitude pointing and flexible ground sup- 
port for observation planning. Precise Orbit 
Determination will play a more and more impor- 
tant role in the future, GPS and PRARE-based 
tracking systems as well as LASER ranging will 
be employed and missions such as POEM and 
ARISTOTELES will make use of these. The four 
CLUSTER spacecraft, although rather conven- 
tional from an attitude point of view (spinning 
with star mapper as major attitude sensor) will 
have to be controlled in their orbit for various 
planned formation flights, possibly involving also 
Soviet spacecraft. 

For ESA's (ESRO's) early missions both the 
computer systems (including operating systems) 
and the applications software were rather primi- 
tive (as compared to the present state-of-the-art). 
However, there was a good match with the re- 
quirements originating from the little-demanding 
mission operations. A combination of a real-time 
processor (IBM 1800) and a mainframe (IBM 360) 
were used in a multi-spacecraft support set-up, 
the flight dynamics software residing in the 
mainframe. In addition to the applications soft- 
ware proper, only a few minor enhancements 
were built as support software compensating for 
operating system shortcomings. 

This system was then replaced in the early sev- 
enties by MSSS (Multi-Satellite-Support-System), 
specifically set up for the support of 
geostationary missions. The hardware consisted 
of a network of 6 SIEMENS front-end processors 
connected to 2 medium-size "mainframes" (CM 
10070). Flight Dynamics Software again was re- 
siding in the mainframe. Considerable process- 
ing resource limitations as well as operating 
system shortcomings in many areas made it 
necessary to invest in specific support software 
in the task, data and display handling areas. Also 
the requirements of the geostationan/ missions 
in terms of automatic around-the-clock support, 
mission criticality especially for the injection (e.g. 
real-time monitoring) and the necessary quality 
control and testing activities created the need for 
additional non-application-oriented software. Af- 
ter a very painful initial phase when the missing 
system facilities were developed in parallel to the 
applications software, the system as a whole has 
successfully supported many geostationary 
missions since 1977 and was also used for other 
types such as EXOSAT and GIOTTO. Most of the 
applications software is still being used and has 
undergone only small changes. What has 
changed drastically is the hardware and its ar- 
chitecture: The early configuration was changed 
in 1981 to replace the CM 10070's by GOULD/SEL 
machines (both running in parallel for 3 years), 
and later in 1986 the SIEMENS front-end 
processors were removed, the GOULD machines 
extended and the spacecraft control functions 
distributed over the GOULD and a number of 
work stations. In this configuration the system 
will most probably be in use until the mid 90's. 



291 

Despite the various extensions and reconfigura- 
tions It was realised already in the mid 80's that 
for the new generation of spacecraft, viz 
HIPPARCOS, ERS-1 and EURECA, more and pos- 
sibly dedicated resources would be needed, and 
the concept of DMSS (Distributed Mission Sup- 
port System) was established. It is based on 
mission-dedicated hardware (VAX) for the 
spacecraft control functions with common or 
dedicated back-up depending on criticality crite- 
ria. The flight dynamics support is distributed 
between VAX and an IBM compatible mainframe 
(COMPAREX at present) using the latter with pri- 
ority. Concerning support software only little ef- 
fort was put into the creation of a "system" on the 
mainframe, the programmers were asked to 
largely use the operating system facilities. Al- 
though this seemed initially to be an optimum 
solution, many drawbacks were encountered 
during the actual software development and es- 
pecially during the testing phase. Thus, software 
had to be procured and the programmers some- 
times had to "work-around" a number of una- 
voidable problems. On top and most important, 
the MMI {man-machine interface) was con- 
strained by hardware and software shortcomings. 

It was therefore decided to perform a first step 
into the full utilization of powerful workstations. 
A number of SUN's were attached to the 
mainframe. All software originally residing on 
MSSS was converted to the mainframe, new and 
advanced MMI software was written for the 
SUN's, and the necessary software facilities for 
inter-computer data and task handling were de- 
veloped. Parts of this new system were already 
used operationally (in parallel to MSSS) in 1989 
and 1990, and finally in 1991 two launches were 
supported (ITALSAT and MOP-2) with the com- 
plete new system running in parallel for oper- 
ations validation. 

During the course of the installation of the new 
system, some attempts were made to transfer 
also the applications software from the 
mainframe to the work station. All this added to 
the "Learning Process" as concerns the usage 
of powerful work stations, the UNIX operating 
system including the C Language, the networking 
of the stations between themselves and with the 
mainframe, and the availability and selection of 
the "abundant, sophisticated and highly flexible" 
tools and facilities. 

It was only natural that the next step in the evo- 
lution process would concentrate on a "work 
station-only" solution. Under the heading PNS 
(Pilot Navigation System) an investment is pres- 
ently being made to establish a prototype system 
by implementing several essential elements as 
derived from the general support software re- 
quirements.   These   elements   will   cover   data 

routing and communications aspects, software 
operations modes, man-machine interface and 
software development aids which are particular 
to flight dynamics. A major effort is being put into 
"handy" utilisation of the many advanced tools, 
to a certain extent counteracting the present 
flooding of these tools (including CASE facilities). 
Since a large amount of existing applications 
software (in FORTRAN) will continue to be used 
a further attempt is made to establish all inter- 
faces as "FORTRAN calls". 

One of the major pnnciples for the prototyping 
exercise is to involve users immediately and to 
install applications systems existing already by 
using PNS-ready elements. Two typical exam- 
ples are ISO and ITALSAT/ARTEMIS: ISO Ob- 
servatory support software will be operated 
exclusively on SUN work stations but must be 
interfaced for telemetry and telecommand data 
with VAX computers. The PNS element "Remote 
telemetry access" will therefore be used opera- 
tionally (ISO is to be launched in May 1993). The 
ITALSAT attitude and manoeuvre software is 
presently being converted from MSSS to SUN 
using the PNS elements "man-machine interface, 
data handling and data storage" for eventual us- 
age by the forthcoming similar ARTEMIS project. 
Performing the prototyping exercise in this way 
will make available software facilities and ele- 
ments ready to use for operational purposes, 
ready to be taken over also for the future flight 
dynamics operations system, ORATOS. 

3. ORATOS: ESA's FLIGHT DYNAMICS 
SYSTEM FOR THE FUTURE 

The Orbit Attitude Operations System (ORATOS) 
is the future standard flight dynamics support 
system of ESA. After becoming fully operational 
in the mid nineties, ORATOS will be used in sup- 
port of all future ESA missions, i.e. scientific, 
communications and manned flight (In-Orbit- 
Infrastructure) projects. ORATOS is an ad- 
vanced, general-purpose operational network of 
powerful workstations (SUN) housing standard 
flight dynamics software facilities. The system 
features innovative capabilities such as state-of- 
the-art Man-Machine Interface (MMI), distributed 
processing, standardised interfaces and shells 
for adaptation of new applications software and 
S/W tools, including expert systems, an advanced 
test harness, and general communications facili- 
ties for input and output of data and provision of 
flight dynamics products. 

The ORATOS operational hardware platform will 
be based on SUN fileservers which will provide 
outside connectivity and serve as focal points for 
master-storage of shared data for sub-groups of 
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client workstations. The configuration of servers, 
clients and Interconnecting network will provide 
for redundancy of all critical elements. The gen- 
eralised use of SUN workstations all running un- 
der UNIX provides hardware homogeneity and 
operating systems compatibility not only inter- 
nally in ESOC but also externally, e.g. with other 
flight dynamics facilities within the distributed lOI 
ground support system. 

ORATOS is partly based on ESOC's LEOP Auto- 
mation System (as an early predecessor) and on 
the Pilot Navigation System (PNS) which, as a 
prototyping development, will result in a Mark 1 
version of ORATOS. The LEOP Automation Sys- 
tem was developed from 1986 to 1990 and used 
to support the Meteosat P2, MOP 1, Hipparchos, 
Italsat and MOP 2 projects. The level of support 
provided was increased from initial in-parallel 
operations of selected subsystems to full oper- 
ations of all subsystems for the last projects for 
validation purposes. The PNS project com- 
menced with a study phase in 1990 and will be 
completed in 1993. The resulting prototype ver- 
sions of ORATOS elements will be used to (par- 
tially) support e.g. the ISO and ARTEMIS projects. 
The objective of ORATOS and its predecessors 
is to support the flight dynamics functions, i.e. 
orbit determination, attitude determination and 
orbit/attitude manoeuvre control. 

The main characteristics of the initial ORATOS 
predecessor, the LEOP Automation System, are: 

•      It has a centralised architecture based on 
the MVS mainframe 

distributed flight dynamics system based on a 
network of SUN fileservers and client work- 
stations. This so called Pilot Navigation System 
is to be considered a Mark 1 version of ORATOS. 
This prototype or pre-development version of 
ORATOS was conceived in order to reduce de- 
velopment risk and to allow for a gradual sys- 
tems evolution. Since the move to a fully 
distributed workstation-based system implies a 
major change of the applications environment 
and of the interfaces between applications and 
data representation software, both the systems 
architecture and the support facilities have to be 
upgraded. The PNS/ORATOS Mark 1 develop- 
ment will as a proof of concept provide a range 
of prototype support facilities together with sam- 
ple applications. Based on this Mark 1 version, 
the ORATOS project will provide a complete 
range of support facilities, making use of ad- 
vanced S/W technologies (such as expert sys- 
tems) and a full range of flight dynamics 
applications. In its final set-up the system will be 
used (with project specific adaptations where 
necessary) to support projects such as CLUSTER, 
MTP, DRS, 101, POEM-1 and XMM. ORATOS will 
not only be the result of an evolutionary process 
but will also be designed for future evolution to- 
wards advanced H/W and S/W technologies. This 
will be achieved by structunng the ORATOS S/W 
into layers. Thus new hardware and software 
technologies (e.g. expert systems, object- 
oriented techniques, advanced database support 
tools) can be introduced with minimum or no 
conversion effort for existing applications. As an 
additional advantage, the separation of applica- 
tions and support layer will free the applications 
developer to fully focus on his domain, thereby 
reducing project specific development effort. 

• The mainframe is interconnected with SUN 
workstations through which the user inter- 
faces with the system. 

• The applications processing is carried out 
on the mainframe; the SUN workstations 
perform all tasks related to data represen- 
tation e.g. graphical and alphanumeric dis- 
plays. 

• The applications are entirely coded in 
FORTRAN, data display tasks on the work- 
stations are coded in C; interfaces between 
these tasks are via data files. 

The major drawback of the LEOP automation 
system is the centralised architecture based on 
a multi-user mainframe which is not purely dedi- 
cated to flight dynamics. 

After it could be demonstrated in 1989 that the 
computing power of SUN workstations would 
suffice to support the (at that time) most de- 
manding flight dynamics applications, it was de- 
cided to implement as a pilot development a fully 

3.1 ORATOS HARDWARE 

The ORATOS computer hardware consists of a 
network of powerful, UNIX- based workstations 
(SUN). ORATOS will reside on several H/W plat- 
forms, each of which compnses one or several 
file servers, several client-workstations and the 
associated communications interface hardware. 
Clients and servers within each platform are 
interconnected by a local network. The servers 
are the focal points for mass-storage of shared 
data and function as gateways for outside 
connectivity of the platform via ESOC's OPSLAN. 
Thus all external inputs/outputs (e.g. telemetry, 
tracking data and telecommands) will pass via 
the servers. The clients will generally house in- 
dividual S/W subsystems. The overall processing 
power of the system may be easily adapted to 
changing needs by altering the number of clients. 
Back-up of systems elements (clients, servers, 
communications lines) is provided as necessary 
to ensure safe operations. Obviously, not the en- 
tire distributed system needs to be duplicated for 
back-up which results in a cost advantage of the 
distnbuted system over a mainframe. 
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Some ORATOS platforms are dedicated to spe- 
cific projects (e.g. ISO), others will form a stand- 
ard, multi-project flight dynamics development 
and operations infrastructure at ESOC. The 
ORATOS infrastructure platforms are dedicated 
to development (ORATOS-D), systems integration 
(ORATOS-I) and launch/routine phase operations 
(GRATOS-L/R). The separation between plat- 
forms for development, integration and oper- 
ations is dictated by operational safety. It 
precludes interference of development with on- 
going operations and guarantees a controlled 
transition of newly developed S/W modules into 
the operational suite of software. (The develop- 
ment, integration and operations software envi- 
ronments will be implemented on the 
corresponding platforms and the transition of 
new S/W elements between environments will be 
controlled by the Configuration/Systems Man- 
agement and Testing layer of the ORATOS S/W 
system). The operational ORATOS platform in 
particular will comprise three SUN servers: one 
for critical support during launch and early orbit 
phases (designated ORATOS-L), one for routine 
phase support (designated ORATOS-R) and one 
back-up server. Presently eight clients are fore- 
seen within the ORATOS-L H/W subgroup and 
three within ORATOS-R. ORATOS-I, the H/W en- 
vironment for integration, independent testing 
and acceptance of new operational S/W, will 
comprise a single server and five clients. 

3.2 ORATOS SOFTWARE 

The ORATOS software will be horizontally struc- 
tured in layers, thereby separating between ap- 
plications and support software. 

3.2.1 Applications Software 

The Applications Layer contains the flight dy- 
namics discipline specific software required for 
instance within the following subsystems: 

• Orbit Determination 

• Attitude Determination 

• Orbit and Attitude Manoeuvre Support. 

This software will in part consist of project spe- 
cific elements which are to be specifically devel- 
oped and integrated according to project needs. 

The overall design of the ORATOS Applications 
Layer will be based on the identification of 
standard applications elements which are reus- 
able by several projects. These elements will be 
developed only once and be placed in standard 
topical libraries, e.g.: 

•      Orbit Library 

Attitude Library. 

As a further tool for the implementation of project 
specific applications, ORATOS will provide within 
its Applications Layer generic shells for such S/W 
which is specific but recurrent per project, e.g. 
attitude monitoring. The generic attitude moni- 
toring shell will be a working program applicable 
to a specific project which also documents ail 
adaptations required for other projects. The gen- 
eric shell will be designed such as to localise and 
minimise changes. 

The following breakdown shows examples of 
those applications which will be developed within 
the ORATOS project. 

• Standard orbit determination S/S. The algo- 
rithmic kernel of this S/W will be derived 
from the orbit determination software now 
existing at ESOC. In addition to the inte- 
gration with ORATOS facilities (i.e. ad- 
vanced MMI) the subsystem will be 
generalised w.r.t. S/C and mission type. 

• GPS + PRARE orbit determination/relative 
orbit determination. This S/W package will 
support orbit determination based on novell 
measurement types, e.g. GPS, PRARE and 
relative state sensors. For the latter meas- 
urement type, the S/W will access telemetry 
in addition to tracking data. 

• Advanced S/C AOCS monitoring. The atti- 
tude sensor systems of most modern, 
three-axis stabilised S/C have similar com- 
ponents and characteristics, which implies 
commonalities in the on-ground monitoring 
facilities. Consequently a generic monitor- 
ing shell will be implemented, which is eas- 
ily adaptable to specific missions. Ease of 
adaptability will be the main advanced fea- 
ture. On-line dynamic update of telemetry 
parameter selection, processing algorithm 
and screen layouts (i.e. in response to con- 
tingencies) should be possible. 

• Advanced S/C AOCS control. The Attitude 
and Orbit Control Systems of modern S/C 
are highly autonomous, i.e. magnitude and 
timing of control actions are determined by 
on-board S/W. This S/W requires support 
parameters which have to be determined on 
ground and uplinked either on demand or 
at regular intervals. It is intended to provide 
a generic facility for this function which will 
be a counterpart to the advanced S/C AOCS 
monitoring package. 

• i\Aulti S/C mission strategies. A number of 
upcoming missions will require coordinated 
orbital control of several S/C. This S/W will 
support orbital strategy planning and ma- 
noeuvre optimisation for cooperative ma- 
noeuvres of several S/C. 
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Knowledge-based  flight  dynamics  systenrt. 
The operational decision-making, in partic- 
ular in case of contingency, is governed by 
a complex set of rules, which are part of the 
"experience" or "knowledge" of the flight 
dynamics staff. This advanced facility will 
provide a computerised "knowledge-base" 
of this rules which will be continuously dy- 
namically updated in a self-learning proc- 
ess. Finally, this knowledge-based system 
will guide the staff in his operational 
decision-making or propose decisions. 

3.2.2 Support Software 

The Support Layer of the ORATOS software sys- 
tem is structured in the following three topical 
sub-layers: 

• Communications/Data Dissemination 

• Man-Machine Interface 

• Configuration/Systems    Management    and 
Testing. 

The Communications/Data Dissemination Layer 
will contain all software required for data access 
(from external/internal sources), data routing (to 
external/internal destinations), decoding and 
conversion. Applicable types of data are: 
telemetry, tracking, telecommand, external/ 
internal databases (e.g. spacecraft parameters, 
orbital ephemerides). The Communications/Data 
Dissemination Layer software will decouple all 
systems details of the (remote) data access or 
routing from the applications software. Within 
this layer state-of-the-art database access meth- 
ods will be used where appropriate. 

The l\Aan-Machine interface Layer will mainly 
contain all software for presentation of output 
data in alphanumeric and graphical form. Not 
only line-graphics but also block diagrams and 
three dimensional/animated graphics will be 
considered. 

This layer will contain not only output interface 
routines which are to be called from the applica- 
tions program, but also supporting software e.g. 
to design output screens through a dialog with 
the user. This layer will also comprise facilities 
for advanced applications control e.g. using 
mouse commands in conjunction with selection 
panels or push-buttons. 

The Configuration/Systems Management and 
Testing Layer will contain all software required to 
manage versions of common software libraries 
and data within the distributed system, the mi- 
gration of applications software between systems 

environments (see below) and (during oper- 
ations) the monitoring of tasks across the dis- 
tributed system. This layer will also provide for 
save/restore of operational databases and for 
regular back-up of software under development. 

An advanced test harness will automise and 
standardise software quality control. Following 
single testing by the applications developer in the 
development environment, new S/W modules are 
transferred to the integration environment where 
they will be integrated into the system and un- 
dergo independent quality control. This involves 
testing on module, subsystems and systems 
level. The advanced test harness will store the 
test definitions, the test inputs and reference 
outputs, in case a module needs to be updated, 
the advanced test harness will automatically 
identify and perform all tests which need to be 
repeated (on all levels). Reporting of the test 
results will also be automatic. Ultimately, the 
advanced test harness will also store the rules 
by which test cases are defined. When this is 
achieved the system may either guide the test 
conductor in selecting test cases or define test 
cases automatically. This will ensure S/W testing 
to a standardised, homogeneous level. 

The software (and hardware) will be vertically 
structured in environments to ensure that the 
various operational and non-operational flight 
dynamics tasks are performed with the required 
security, redundancy and independence. The 
following is a list of environments to be imple- 
mented each on its dedicated hardware platform: 

• operational   environment   (operations   sup- 
port, emergency maintenance) 

• integration    environment    (software    inte- 
gration and acceptance testing) 

• development environment (software devel- 
opment, routine maintenance, studies) 

Security of the environments and in particular the 
proper migration of software and data between 
environments is ensured by software within the 
configuration and systems management layer of 
the ORATOS system. 

The following breakdown shows examples of 
support subsystems, which will be developed 
within the ORATOS project. 

•      Advanced  database access  methods.  The 
flight dynamics system contains databases 
of rarely changing spacecraft and mission 
parameters which are at present manually 
extracted from design documentation. The 
number of parameters required is growing 
along with S/C complexity and for future 
projects the S/C manufacturers will employ 
computerised   databases.      This   S/W   will 
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provide for automatic extraction and dis- 
semination of flight dynamics parameters. 
Ttie database access methods of the central 
systems and access across networks will be 
supported. 

• Advanced graphical interfaces. An evolution 
of the man-machine Interfaces beyond 
screen graphics and mouse/keyboard com- 
mands is already apparent. The present 
package will provide an (initially exper- 
imental) implementation of emerging inter- 
face methods such as virtual reality. 

• Expert systems for advanced man-machine 
interface : A major feature of advanced 
man-machine interfaces will be their high 
degree of flexibility. To exploit this flexibility 
operationally and to still ensure operational 
safety requires special mechanisms. 
Therefore an user-adaptive interface which 
guides or advises the user as required using 
expert system methods will be provided. 

• Advanced test harness. This facility will 
automise S/W quality control by maintaining 
a database of test cases and data. In case 
a S/W module is updated, the system will 
automatically identify and execute all tests 
which need to be repeated (on module, 
subsystem and systems level). A 
knowledge-based system will guide the test 
conductor in the selection of test cases. 

3.2.3 Implementation Characteristics 

The software engineering of ORATOS will be de- 
rived in detail during the Pilot Navigation System 
development, which is a currently ongoing pro- 
totyping project for ORATOS. The following is a 
summary of todays top-level assumptions: 

• UNIX will be the unique operating system on 
all workstations 

• Remote intertask communications will be 
via TCP/IP on an Ethernet LAN. 

• The applications will be coded in FORTRAN. 
If another high-level language emerges as 
general standard (e.g. ADA) a conversion of 
the applications to this language will be re- 
quired. 

• Lower-level software within the Support 
Layer will be coded in C. 

• The applications S/VV interface to the Sup- 
port Layer will be via FORTRAN-callable 
subroutines or data files. 

• The man-machine interface will be based on 
a windowing system adhering to the OPEN 
LOOK standard. It is currently foreseen to 
use XView. 

4. CONCLUSIONS 

The paper attempts to visualise the evolutionary 
development of the flight dynamcis support in 
terms of spacecraft mission, computer, and soft- 
ware characteristics. A breakdown of the most 
prominent missions and Computer Systems of 
the present and past is given leading to the in- 
stallation of ORATOS during the coming years. 
ORATOS, the designated flight dynamics support 
system of ESA for the period including the 
millenium change, is based on the vast experi- 
ence gained in operating all the ESA missions of 
the past and will utilise to the full extent modern 
computer and software facilities, thus making it 
a candidate for ESA-external customers also. 
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MISE A POSTE DES SATELLITES GEOSTATIONNAIRES AU CNES : 

MOYENS SOL, ORGANISATION ET DOCUMENTATION OPERATIONNELLES 

CENTRE NATIONAL D'ETUDES SPATIALES 

RESUME 

Le CNES dispose k Toulouse de moyens importants pour 
les raises a poste des satellites geostatlonnaires. 
Une description de ces moyens est presentee Icl et, 
au travers de 1'organisation raise en place et de la 
documentation utilisfee on montre la rigueur avec la- 
quelle ces moyens sont mis en oeuvre. 

On decrlt aussi les dlfferents reseaux de stations 
sol de controle que le CNES peut mettre en oeuvre 
pour les raises a poste de satellites geostatlon- 
naires. 

ABSTRACT 

The CNES, French Space Agency, have at one's 
disposal in Toulouse sorae important facilities for 
the positioning of geostationary satellites. A 
description of this facilities is presented here, 
and throught the organization and documentation used 
we show the severity with which these facilities are 
performed. 

We present also the differents TT&C networks can be 
used by CNES for the positioning of geostationary 
satellites. 
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1. INTRODUCTION 

Le CNES, agence spatiale fraigaise, est charge des 
operations de raise et de maintien a poste et du 
controle des satellites geostatlonnaires depuls 
1974, date de lanceraent du premier satellite 
Symphonle. 

Le CNES a ete ensulte charge par France Telecom, de 
preparer le systeme de controle des satellites 
TELECOMl, puis d'effectuer les operations de raise et 
de maintien k poste de ces satellites. Telediffusion 
de France (TDF) a fait de meme pour les satellites 
de radiodiffusion dlrecte TDFl et TDF2. 
Actuellement, le CNES prepare, pour France Telecom, 
le systeme de controle des satellites TELEC0M2 qul 
doivent prendre la releve des TELECOMl. 

Le CNES possede done une grande experience de la 
conception, de la definition puls de la raise en 
place de systemes de controle de satellites geo- 
statlonnaires. Son savoir-faire s'etend a la pre- 
paration operatlonnelle et a 1' execution des ope- 
rations de raise et de maintien k  poste. 

L'installation a Toulouse d'un Centre de Controle 
Multlmlssions consacre aux operations effectuees sur 
des satellites appartenant a d'autres pays ou orga- 
nisations, permet au CNES de pouvoir prendre la res- 
ponsablllte, pour le compte d'un organisrae ou d'un 
client exterleur, des operations de raise k poste 
d'un satellite geostatlonnaire. 

Ces operations sont effectuees de pr§f6rence depuls 
le Centre de Controle de Toulouse, en association 
avec le reseau de stations 2 GHz CNES, raais peuvent 
egalement etre effectuees en liaison avec d'autres 
reseaux de stations, en y assoclant plus ou moins 
etroltement le Centre de contrSle du client. 

C'est ainsl que le Swedish Space Corporation, orga- 
nisrae spatial de Suede, et INMARSAT, organisation 
Internationale de communications marltlmes par sa- 
tellites, ont chacun signe un contrat avec le CNES 
pour lul confler les operations de raise k poste de 
leurs satellites geostatlonnaires de telecom- 
munications. 
Des contrats sont en preparation pour la raise k 
poste des satellites HISPASAT et LOCSTAR. 

2. DESCRIPTION DU SYSTEME SOL DE MISE A POSTE 

Pour les raises a poste de satellites geostatlon- 
naires, le CNES assure la mlse en place, les tests 
et la raise en oeuvre des moyens sols suivants : 

- un Centre de Controle Satellite (CCS), 

- le Service de Determination des Manoeuvres (SDM), 

- le Centre d'Operation du Reseau (COR), 

- le Centre d'Orbitographle Operatlonnelle (COO), 

- la Salle de Controle Princlpale (SCP), 

- la Salle des Specialistes Vehlcules (SSV), 

- un reseau de stations sol constltue soit du reseau 
bande S CNES complete par des stations du reseau 
NASA ou ASE, soit du reseau bande C INTELSAT, soit 
du reseau bande KU TELESAT. 

2.1 Le Centre de Controle de TOULOUSE 

Le Centre de Controle de TOULOUSE est compose de 
plusleurs entltes operationnelles (figure 1). 

2.1.1 Le Centre de Controle Satellite 

En phase de mlse k poste, le centre de Controle 
partlcipe aux operations pour ce qul concerne la 
surveillance et le controle technologlque du satel- 
lite. Pour cela, 11 met en oeuvre les fonctions : 

- d'acquisition, de traltement et d'exploitation des 
telemesures, 

- la preparation et 1'envoi des t61ecomraandes. 

Le CCS est compose de deux calculateurs SOLAR 16/65 
redondants pour les fonctions teraps reel. Le deu- 
xldme calculateur peut etre affects a des taches 
temps differe. 

Le CCS peut elaborer des images (pages telemesure 
+ 1 page presentant les dernieres commandes envoyees 
et celles en cours de preparation) aux norraes tele- 
vision : ces iraages sont distrlbuees aux autres mo- 
yens du CNES par le systeme video-frequence exis- 
tant. II est en mesure de recevolr par le meme canal 
des Images generees par les autres moyens. 

Lors de la preparation des operations de raise 4 
poste, le CCS est mis en liaison avec le slmulateur 
dynamlque du satellite. 
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FIGURE 1 : LE SYSTEME SOL DE CONTROLE 
EN MISE A POSTE 

2.1.2  Le Service de  Determination des Manoeuvres 
(SDM) 

a) Fonction : 

Le SDM, d'une fagon generale, est charge des aspects 
de mecanique spatiale des operations. II effectue 
notamment : 

- la restitution d'attitude du satellite, 

- la preparation et le suivi des manoeuvres 
d'attitude, 

- la determination d'orbite, 

- la preparation, le suivi et le diagnostic des 
manoeuvres d'orbite. 

II possede des moyens nominaux geres avec rigueur 
pour les operations nominales, et une grande sou- 
plesse d'emploi pour les cas degrades meme imprevus. 

Pour remplir ces fonctions, le SDM : 

- regoit, via le COR, les signaux de telemesure du 
satellite et les mesures de localisation en pro- 
venance des stations de controle, 

- fournit ses resultats sous forme de pages video 
distributes par le systeme video du Centre de 
Toulouse (pages de manoeuvres, suivis graphiques 
des manoeuvres) ou sous forme de listing 
(previsions operationnelles). 

b) Description : 

Le systeme est compose de 4 stations de travail 
reliees par un reseau local, type ETHERNET. 

2 micro-calculateurs destines a gerer les sorties 
video sont aussi connectes au reseau local. 

2.1.3 Le Centre d'Orbitographie Operationnelle 

a) Fonction : 

Le ceo a pour tache la determination de 1'orbite du 
satellite en orbite de transfert et en orbite de 
derive, pour etablir les donnees de pointage des 
stations TTC. 

II regcit des stations les mesures de localisation 
(distance, doppler, angulaire si possible). 

Au moment du lancement, il regoit egalement les don- 
nees d'initialisation en provenance du Centre 
Spatial Guyanais, ainsi que les donnees contenues 
dans la telemesure lanceur. 

Apres traitement des mesures de localisation, le COO 
determine : 

- I'orbite du satellite, 

- les visibilites stations et les ephemerides de 
designation des stations. 

b) Description : 

Les moyens informatiques du COO sont : 

- 2 stations de travail realisant 1'acquisition des 
mesures de localisation (I'une en redondance de 
1'autre), 

- 1 station de travail effectuant les calculs 
d'orbite en temps differe, 

- 1 station de travail effectuant les taches de 
servitudes, 

- 2 micro-calculateurs en redondance realisant 
1'envoi des ephemerides aux stations, 

- 1 reseau local ETHERNET relie les differents 
calculateurs. 

2.1.4 Le Centre d'Operations du Reseau (COR) 

a) Fonction : 

Le   COR   realise 1'interface    technique   et 
operationnelle et se comporte comme un aiguillage 
entre le Centre de Controle de TOULOUSE et les 
moyens externes : 

- le reseau ONES, 

- le reseau ASE, 

- le reseau NASA, 

- le reseau INTELSAT, 

- le reseau TELESAT, 

- le Centre de Lancement. 

il regoit : 

- la telemesure des stations et la distribue au CCS 
et au SDM, 

- les mesures de localisation des stations et les 
transmet au SDM et au COO, 

- les telecommandes du CCS et les transmet a la 
station. 

b) Description : 

Le COR a ete congu comme un systeme redondant 
incluant : 

- un systeme de transmission de donnees pour des 
liaisons permanentes entre les stations du reseau 
ONES (et autres) et le Centre de Controle de 
TOULOUSE. 

- un systeme de traitement pour assurer le routage 
et la supervision du trafic. 
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2.1.5 La Salle de Controle Prlncipale (SCP) 

La SCP est ^quipfee de tout 1'equipement nScessaire 
pour suivre, contr61er et dlrlger les operations. 

La direction generale de la mission (Chef de Mis- 
sion) ainsl que les autoritfes (ou leurs reprfes- 
entants) Impliquees dans la mission sont sltuees 
dans cette salle. 

2.1.6 La Salle Spfeclaliste Vfehicule (SSV) 

Les speclallstes satellite sont situes dans une 
salle adjacente S la SCP et fequipes de moyens de 
visualisation permettant : 

- de suivre 1 *6tat du satellite, 
- de veiller k  la realisation de la mistion, 
- d'intervenir dans les cas non-nominaux. 

2.2 Le Reseau Bande S 

Le reseau 2 GHz utilisfe pour la mlse A poste des 
satellites geostationnaires est compose du rfeseau 
ONES complete de stations NASA ou ASE afin d'assurer 
la couverture de toutes les orbltes de transfert 
avec des redondances chaudes pendant les phases 
critiques. 

2.2.1 Le Reseau ONES 

Le  reseau 
suivantes : 

constitu^  des  stations 

- AUSSAGUEL (AUS) pres de TOULOUSE, 
- KOUROU (KRU) en Guyana Frangaise, 
- HARTEBEESTHOECK (HBK) pr^s de PRETORIA (Afrique du 

sud) . 

2.2.2 Le Reseau ASE 

Pour am61iorer la couverture des orbites de 
transfert, il est possible d'utiliser la station ASE 
de PERTH (PTH) en Australie et celle de Kourou (KRU) 
en Guyane. 

La compatibility des rfeseaux CNES et ASE a dSja 6t6 
etudiee. La mlse en place des ^quipements d'inter- 
face a 6t6 realisee et d6j4 utilisee opSration- 
nellement. 

2.2.3 Le Reseau NASA 

L'utilisation du rfeseau NASA, en 1'occurrence les 
stations de GOLDSTONE (GDS) pres de WASHINGTON et de 
CANBERRA (CAN) en AUSTRALIE, est aussi utilise pour 
completer la couverture des orbites de transfert. 

Comme il est d'usage, ce support est soumis h la 
contrainte d'une priorite accord^e aux activites 
propres de la NASA. 

2.3 Le Reseau Bande C 

Le nouveau reseau INTELSAT est compose des 
stations : 

- CLARKSBURG (USA) 
- RAISTING (RFA) 
- FUCINO (Italie) 
- BEIJING (Chine) 
- PERTH (Australie) 
- PAUMALU (Hawai) 

Le Centre d'Opferations (ISCC) est & WASHINGTON. Il 
est relie au COR Toulouse par deux liaisons 
redondantes. 

2.4 Le Roseau Bande KU 

Le  reseau 
suivantes : 

TELESAT  est  compose  des  stations 

- ALLAN PARK (Canada), 
- PERTH (Australie) 

II peut etre complete par les stations suivantes 
(TELESAT ayant des accords avec elles) : 

- SOUTHAMPTON (Grande Bretagne) de BSB ou 
BETZDORF (Luxembourg) de la SES (ASTRA) 

- SYDNEY (Australie) de AUSSAT 

Le Centre d'Operations est k Gloucester (ONTARIO 
CANADA). II est relle au COR Toulouse par deux 
liaisons redondantes. 

3. DOCUMENTATION ET ORGANISATION OPERATIONNELLE 

3.1 Documentation operatlonnelle 

La documentation operatlonnelle regroupe tous les 
documents et donnees utilises pour la qualification 
operatlonnelle et la realisation de la mission elle- 
meme. 

Nous  conslderons 
(figure 2). 

nlveaux  de  documentation 

Niveau 1 : les documents de reference 

Ces documents ne font pas partie de la documentation 
operatlonnelle mais en sont la documentation de 
reference. Ce sont : 

- Le Manuel d'Operations Incluant les Procedures de 
Contr51e Satellite et produit par le constructeur. 

- Le Document d'Interface Bord/sol constitue par des 
documents produits par le constructeur qul sont : 

* les Specifications d'Interface Bord/Sol, 

* les fichiers Telemesure et Teiecommande, 

* le flchler Technologlque du satellite (incluant 
les donnees necessaires k  1'analyse de mission), 

* les specifications du logiciel sol. 

- Le document de configuration systeme. 

Le but de ce document est de donner une definition 
complete du SystSme Sol de Contrdle utilise pour la 
mlse A  poste. 

- L'analyse de mission. 

Une analyse de mission prealable est fournle par le 
constructeur satellite ; 1'analyse de mission finale 
est produite par le CNES. 

Niveau 2 Documents generaux d'execution et de 
coordination 

- le Plan General d'Operation, 
- le Plan de Vol, 
- le Plan de Controle, 
- le Plan de Decision, 
- les Procedures d'Operations de Manoeuvres, 
- le Plan de Qualification Operatlonnelle. 

Niveau 3 : Documents specialises d'execution 

Ce sont des documents internes prepares par le CNES 
pour execution des operations. Ce sont : 

- les Flans d'Operation specialises, 

- les Plans Support Operations, 

- I'ordre d' Operation de Lancement, 

- I'ordre d'Operatlons de Qualification 
Operatlonnelle. 

- les specifications d'Interfaces Operationnels. 

3.1.1 Presentation et gestlon de la documentation 

- Presentation des documents 

Dans un soucl d'homogeneisation et en vue de 
faciliter 1'identification, 1'utilisation et la 
gestlon de la documentation operatlonnelle, les 
documents respectent les exigences en vigueur au 
CNES. 
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- Mise en oeuvre des documents 

Elle relive de la responsabilit^ du coordinateur des 
operations, et elle est effectuee pour chaque 
exercice de qualification ainsi que pour les 
operations. Dans certains cas (documentation 
informatis^e), il peut etre n^cessaire de formaliser 
des procedures de mise en oeuvre. 

- Qualification des documents 

Elle a lieu au cours des exercices de qualification 
operationnelle. La documentation est g^r^e en 
configuration. Les demandes de modification sont 
prises en compte au niveau de la gestion du projet. 

- Gestion des documents 

La documentation op^rationnelle est geree en 
configuration sulvant les procedures en vigueur au 
CNES et definies dans le Plan Quality. 

Le dossier de configuration du systeme operationnel 
identifie I'etat de tous les documents opera- 
tionnels : c'est la configuration de reference. Ce 
dossier est constitufe lorsque la documentation est 
creee en version complete et definitive (avant les 
essais de qualification). 

La gestion de configuration consiste a gerer les 
modifications qui vont affecter la configuration de 
reference, afin de pouvoir 4 chaque Instant 
identifier 1'etat de cette configuration. 

3.1.2 Description de la documentation operationnelle 

- L'Analyse de Mission 

L'analyse de mission couvre les differents points 
suivants : 

* Donnees, contraintes et criteres d'optimisation 
utilises pour 1'analyse de mission et la deter- 
mination de la strategic de mise k  poste, 

* Determination du creneau de tir, 

* Optimisation de la strategie de mise ^ poste 
(manoeuvres d'apogee et reorientation d'attitude) 
tenant compte de la consommation d'ergols. de la 
duree necessaire 4 la determination de I'orbite, 
et de la sOrete des operations, ainsi que de la 
position finale sur I'orbite geostationnaire, 

* Analyse de la premiere acquisition par le reseau 
de stations, 

* Determination, pour le reseau de stations utilise, 
des visibilites, des redondances et de la 
precision de restitution d'orbite, 

* Prevision des possibles eclipses de soleil et 
analyse des probiemes relatifs d ces eclipses. 

* Analyse de la strategic d'acquisition d'attitude 3 
axes proposee par le constructeur et definition 
des eventuels logiciels specifiques et procedures 
pour mener A bien ces operations, 

* Etablissement de la sequence des evenements : 
chronologic, dates des evenements nominaux et 
back-up, Icur duree et les methodes utilisees. 

- Le Plan General d'Operation 

Ce document contient toutes les informations 
generales permettant ii chaque entite operationnelle 
de s'organiser conformement aux besoins de la 
mission, & savoir : 

* 1'organisation operationnelle du projet, 

* les configurations et les fonctions du systeme 
sol, 

* la synthese du deroulement des operations en 
chronologic. 

* la contribution des cntltes (recensement des 
contributions, interfaces operatlonnelles, 
supports). 

- Le Plan de Vol 

C'est un synthese graphique du Plan de Contr61e. 
Chaque orbite est representee sur un© page 
montrant : 

* les visibilites station avec indication de la 
station principal®, 

* les periodes ou 1'acquisition de donnees 
d'attitude est possible, 

* les periodes ou les mesures de localisation sont 
possibles, 

* le Procedures d'Operations et de Manoeuvres (POM) 
realisees, 

* les dates auxquelles les paramdtres d'orbite 
seront disponibles, 

* et toute autre information concernant I'orbite : 
contraintes de temps, liaisons intermittentes (TM 
et TC) etc... 

- Le Plan de Contr61e 

Le Plan de Controle contient la chronologic des ope- 
rations k realiser et couvre la periode depuis le 
test systeme avant le lancement jusqu'au debut du 
premier cycle de maintien ei poste. Il est 4 1'usage 
de toutes les entites operatlonnelles. 

Il donne par ordre chronologique la sequence des 
evenements, manoeuvres et controles qul dolvent etre 
realises. Chaque manoeuvre consiste en des actions 
synchronisees ponctuees d'etapes de "GO/NOGO". 

Le Plan de Controle renvoie aux POM pour le detail 
des actions, notarament pour les telecommandes a 
envoyer. La chronologle prend en compte les ope- 
rations nominales mais aussl certains cas non nomi- 
naux prevus (back-up des manoeuvres d'apogee par 
exemple). 

Le Plan de Contr61e est vallde pendant la phase de 
qualification operationnelle et mis a jour s'il y a 
lieu. 

- Le Plan de Decision 

Ce document decrit le processus et les criteres de 
prise de decision par les autorites competentes 
durant les phases de qualification et les operations 
de mise ^ poste afin de faire face aux cas degrades 
non prevus. 

II decrit le role du personnel, ainsi que les moyens 
dont 11 dispose, de la Salle de Controle Principale 
(SCP) et de la Salle Specialistes Vehicule (SSV). 

- Les Procedures d'Operations et de Manoeuvres (POM) 

Les POM sont derlvees des Procedures de Controle 
Satellite (Manuel d'Operations) mais tiennent 
compte, en outre, des parametres systeme sol si 
necessaire. 

Chaque procedure se presente comme un enchalnement 
chronologique d'actions a effectuer dont la liste 
(libel le et enchalnement) des telecommandes li 
envoyer et des telemesures a surveiller. 

Ces procedures s'appliquent dans les cas nominaux. 
Des procedures sont redigees pour certains cas non 
nominaux prevus. 

Une llste non exhaustive des procedures pourrait 
etre la suivante ; 

* mise en route du SCAO, 
* controle d'etat du satellite, 
* manoeuvre d'apogee, 
* manoeuvre d'attitude, 
* manoeuvre d'orbite, 
* deploiement des panneaux solaires, 
* acquisition solaire, 
* acquisition terre, 
* acquisition du mode normal, 
* etc ... 
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- Le Plan de Qualification Opfirationnelle 

Le Plan de Oualification Opferatlonnelle est un do- 
cument fixant le cadre et pr4sentant les princlpes 
de la qualification opferationnelle. il itablit les 
directives k prendre en compte pour la qualification 
operationnelle du systdme sol : 

* le but des exercices de qualification, 

* les critSres de verification des specifications du 
systeme sol, 

* les moyens mis en oeuvre (incluant les 
simulateurs), 

* le personnel en place, 

* le planning des exercices, 

* les differences par rapport au Plan Gfenferal 
d'Operations specifiques aux exercices. 

- Les Plans d'Operations Specialises 

Chaque entite operationnelle (CCS, SDM, COR, COO) 
doit produire un Plan d'Operations Specialise qui 
donne une description de son organisation et des 
actions qu*elle doit mener pour satisfaire les 
exigences de la mission. 

Ces documents contiennent principalement : 

* des synoptiques generaux presentant la 
configuration de leurs moyens (et leur 
redondance), 

* les interfaces avec les autres entites, 

* la liste des procedures operationnelles, 

* le detail des tAches realisees durant la mission, 

* la mise en place operationnelle (identification 
des postes et des equipes], 

* les astreintes, 

* les liaisons internes utilisees par 1'entite, 

* les consignes et recommandations particulidres. 

- Les Plans Support Operations 

Les entites operationnelles beneficient du support 
de  differents  services  du  ONES.  Chaque service 
intervenant en support etablit un plan support 
operations. 

Les differents supports s'appliquent aux domaines 
techniques sulvants : 

* maintenance informatique (materiel et logiciel), 

* maintenance des materials non informatlques 

* energie et cliroatisation, 

* logistique, 

* securite, 

- Les Specifications d'Interfaces Operationnels 

Ce type de document definit les interfaces opera- 
tionnels existant entre deux entites. II y autant de 
documents que necessaire. 

- Ordre d'Operation de Lancement 

Ce document contient un certain nombre d'infor- 
mations necessaires au lancement telles que : 

* la date de lancement, la fenetre de lancement, la 
sequence des evenements lanceur et les parametres 
de I'orbite nominale visee par le lanceur, 

* des Informations generales sur le plan de vol, 

* une definition synthetique du systeme sol et des 
configurations operationnelles, 

* la liste du personnel implique dans les 
operations. 

* 1'organisation operationnelle : organisation 
fonctionnelle, dates et heures des "briefings" et 
"debriefings", la definition des rapports, etc... 

- Ordre d'Operation de Qualification Operationnelle 

La qualification est composee de plusieurs 
exercices. Pour chacun d'eux, un Ordre d'Operation 
est diffuse pour donner les informations generales 
necessaires k la realisation de I'exercice telles 
que : 

* le but de I'exercice, 
* les dates et heures de I'exercice, 
* les moyens utilises, 
* la configuration du systeme sol, 
* le type de simulation utilise, 
* les procedures, 
* les dates et heures des "briefings" et 

"debriefings", etc... 

3.2 Organisation 

3.2.1 Principes 

Pendant la phase de preparation de la mise A poste, 
1'organisation de I'equipe projet est celle decrlte 
dans la figure 3. 

Pendant la mise k poste et la qualification 
operationnelle une organisation speciale, dite 
operationnelle, est mise en place. Elle s'appuie sur 
1'organisation du projet, et comporte deux niveaux 
principaux de responsabilite comme le montre la 
figure 4, 

L'organisation proposee a dejS ete mise en pratique 
et validee k 1'occasion des lancements successifs 
dont le Centre de Contrdle de Toulouse a eu la 
charge. Elle est arrivee d un haut niveau 
d'efficacite et de securite, speclaletnent dans les 
situations imprevues. 

L'organisation permet un planning de travail de 24 
heures par jour et comprend toutes les entites qui 
constituent le Systeme Sol de Mise 4 Poste. 

3.2.2 Conduite des Operations 

Le premier niveau est la conduite des operations 
dirigees par le Responsable Operations. II coordonne 
les entites operationnelles conformement au Plan de 
Contrdle. II est situe au Centre de Contr61e 
Satellite. 

L'activite qu'il coordonne est I'activite 
d'execution. Cette activite implique une realisation 
soignee et stricte des operations suivant la 
documentation operationnelle : 

- le Plan de Controle coordonne par le Responsable 
Operation, 

- les Procedures d'Operation de Manoeuvre executees 
par le Responsable Satellite, 

- les Plans d'Operation Specialises, executes par 
chaque entite operationnelle. 

Le Responsable Operations refere au Chef de Mission 
dans les cas suivants ; 

- S chaque etape de "GO/NOCSO" predefinie dans le 
Plan de Contr61e pour obtenir 1'autorisation de 
continuer 1'execution du Plan de Contr61e, 

- quand la situation non nominale pour obtenir 1'ap- 
probation d'executer la procedure redondante ade- 
quate, choisie parmi celles des cas degrades pre- 
vus, ou bien des instructions si ce cas n'a pas 
ete prevu. 

3.2.3 Autorites de Decision 

L'autre niveau consiste en l'activite de contrdle et 
de decision. Cette activite est menee 4 bien par les 
Autorites de Decision. L'interface avec le niveau de 
decision est realise par le Chef de Mission. 
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Les Autorit^s de Decision sont constltuees de : 

- Speclallstes Satellite (Systeme et Sous-systeme) 
de I'fequlpe satellite du constructeur. 

Ces   speclallstes   asslstent 
sp^clallste satellite afin de : 

le coordinateur 

verifier et conflrmer que le comportement du 
satellite est nominal, 

donner 1'alarme lorsqu'ils detectent une situation 
non nominale, 

approuver, quand n^cessaire, la decision 
d'appliquer une procedure cas degrade ou de 
revenir A  une situation nominale afin de 
continuer A  appliquer le plan de contrfile 
nominal. 
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- Reprfesentants Client et Autoritis CNES. 

Ces Autoritfes sont Bollicit^es pour donner leur 
approbation aux Stapes tr^s importantes de la 
mission (decision de lancement. mise a feu du raoteur 
d'apogee, etc ...) . 

FrCUKE 3 ORGANISATION DE L'EQUIPE PROJET 

POUR LA PHASE PREPARATION 

Le Responsable Mise 4 Poste du Client est charge de 
1'interface  entre  les  Autoritis  de  Decision du 
Client et le Chef de Mission.  II est charge en 
outre,  assists  en  cela  par  les  Speclallstes 
Satellite,  d'fela-borer et de fournir au Chef de 
Mission les procedures cas degrades dans le cas de 
situations non prSvues. 
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MISE A POSTE INMARSAT-2/F1 

Genevieve CAMPAN 

Centre National d'Etudes Spatiales, Toulouse 

RESUME 

Le premier des quatre satellites de telficommunication 
INMARSAT-2 a iti lance avec succes le 30 octobre 1990 
par la 200e fusde amfiricaine Delta II, qui, apres le decollage 
de Cape Canaveral (Floride) a plac6 le satellite en orbite de 
transfert g^ostationnaire. Le Centre Spatial de Toulouse a 
alors pris le controle des operations de fagon a amener ce 
satellite a sa longitude lOT (In Orbit Test) (30°E). La, le 
satellite a €t€ recettfi avant d'etre deplacS vers son 
emplacement dSfmitif au-dessus de I'Oc^an Indien (64,5°E). 
Les operations de mise a poste ont 6UT€ un peu moins de 
dix jours. Le Service de Determination des Manoeuvres 
(SDM) est un sous-ensemble du systeme sol de mise a poste 
du Centre Spatial de Toulouse. Cet article presente les 
points importants de la mission en termes de mecanique 
spatiale et les moyens utilises pour les resoudre (methodes, 
moyens mat^riels et humains) ainsi que quelques resultats 
marquants obtenus en vol. 
Nota : Depuis, le second satellite a €ti lanc^ (8 mars 1991) 
parune fusfie Delta et mis a poste avec succes. 

Mots-clefs : mise 4 poste, mecanique spatiale, logiciels de 
controle de I'orbite et de I'attitude. 

1. LE SATELLITE ET LA MISSION 

1.1 Le satellite 

Les satellites INMARSAT-2 sont les premiers satellites 
utilisant la nouvelle plate-forme trois axes 
EUROSTAR1000 du consortium franco-britannique 
SatCom International. 

Les principales caractfiristiques du satellite ayant un 
impact significatif sur les calculs des operations de mise a 
poste sont les suivantes : 
- en orbite de transfert, le satellite est spinnS autour de son 
axe Z ou du moins autour d'un axe proche de I'axe Z du fait 
de la presence d'un balourd dynamique et ^ventuellement 
d'une nutation; 
-un moteur d'apogee biliquide reallumable de poussee 
490 N permet de realiser la plus grande partie de 
I'impulsion qui circularise I'orbite tout en corrigeant le 
plan; 
- le satellite est dot6 de douze tuyeres 10 N (six nominales 
et six redondantes) utilis6es en mode pulse lui permettant 
d'effectuer des manoeuvres d'orbite et/ou d'attitude suivant 
les phases; 
- une stabilisation trois axes est utilisee a poste, n^cessitant 
un passage souvent deiicat d'une stabilisation passive 
(spin) a une stabilisation active via les sequences classiques 
d'acquisition Soleil et Terre. 

Le satellite est par ailleurs 6quip4 de six types de senseurs 
diflerents utilises suivant les differentes phases de la 
mission: 
- un senseur ESS (Earth Sun Sensor) permet au segment sol 
d'effectuer la restitution d'attitude lors de la phase spinnfie ; 
- deux senseurs d'acquisition solaire (SAS) foumissent des 
informations de pointage lors des phases d'acquisition ou 
de pointage solaire. Ils permettent egalement de 
determiner de faibles vitesses de rotation autour de Z, 
lorsque I'ESS devient indisponible ; 
- deux senseurs Terre (Infra Red Sensor: IRES) foumissent 
des informations roulis tangage pour le controle de 
pointage Terre et servent egalement lors de la sequence 
d'acquisition Terre; 
- deux boitiers gyro (GYP) composes d'integrateurs gyro 
equipent le satellite permettant d'avoir des informations de 
Vitesse et d'angle lacet; 
-un senseur de nutation, necessaire puisque le satellite 
devait etre compatible avec un lancement par la 
navette STS, foumit des informations d'accSlfiration 
transverse; 
- deux senseurs "panneaux" (Solar Array Sun Sensor: SASS) 
situSs sur les faces nord et sud des panneaux foumissent des 
informations de pointage des panneaux par rapport k la 
direction du Soleil. 

Outre le moteur d'apogee et les tuyeres, le satellite est dote 
de deux actuateurs complementaires : 
- deux roues foumissent une rigiditfi gyroscopique pour le 
pointage Terre roulis, lacet, et permettent le controle en 
tangage par variation de vitesse ; 
- des flaps au bout des panneaux solaires foumissent des 
couples de pilotage en roulis et lacet afin de controler 
I'attitude du satellite sans utiliser les tuyeres. 

Deux contraintes majeures influent sur la mission : 
- la phase spinnee etait limit^e en temps k 159 heures 
(strategies de secours incluses), 
- la capacity maximum d'une manoeuvre Est/Ouest etait de 
0,75 degre/jour pour une paire de reservoirs (due 4 une 
limitation de remplissage d'eponge dans les reservoirs). 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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ON-STATION VIEW 

1.2 La mission 

La mission de mise k poste comportait quelques 
caract^ristiques dimensionnantes pour les operations et 
leurs calculs : lancement par Delta II (flexibility mais fortes 
dispersions), orbite gfiosynchrone inclin^e. 

De plus, au depart, k la separation du PAMD, le satellite 
peut avoir deux attitudes difKrentes dependant de I'axe Z 
recouvre apres le flat spin. Cette attitude sera similaire a 
I'attitude du 3e itage (cas + Z) ou ft ISOdegr^s de cette 
attitude (cas - Z). Une des toutes premieres operations est 
done de determiner sans aucune ambiguite I'axe recouvre et 
done le sens de rotation. 

1.2.1 Les dispersions du lanceur Delta II 

Les dispersions annonc4es sont tr^s grandes : + 1 600 km 
sur le rayon d'apogSe (4 3 sigma), + 1 degre sur I'argument 
du perigee (ft 3 sigma), le rayon de perigee restant 
relativement stable. 

Lorsque les dispersions amdnent le rayon d'apogee en 
dessous de I'altitude geosynchrone, I'impaet sur le cout de 
mise ft poste devient trds important (Ref. 2). En 
consequence, un trfis fort biais sur le rayon d'apogee a ete 
choisi par le constnicteur du satellite (BAe). Ceci consiste a 
placer I'apogee de I'orbite deiivree par le lanceur ft une 
altitude tres supSrieure ft I'altitude geosynchrone. 

Par ailleurs, les fortes dispersions sur cette orbite 
impliquent de la part du sol la capacite de recalculer une 
strategic de manoeuvres d'apogee (amplitude des 
manoeuvres, numeros des apogees oil celles-ci sont 
appliquees) et de la prendre en compte lors de la conduite 
des operations. 

1.2.2 L'orbite geosynchrone inclinee 

Une orbite inclinee en fin de mise ft poste a ete visee de 
fa9on ft tenir compte du mouvement de derive seculaire du 
plan de l'orbite geosynchrone qui limite fortement la duree 
de vie theorique du satellite. 

Des lors, la rotation de la ligne des noeuds a effectuer lors 
de la mise ft poste est fixee pour obtenir une duree de vie 
maximale ou pour optimiser un critere equivalent 
(minimiser le cout des dix premieres annees incluant la 
mise a poste). 

Dans le cas du lanceur Delta II, I'argument du perigee peut 
etre choisi dans une certaine plage, ceci afin de faciliter la 
rotation de la ligne des noeuds dans un sens ou dans un 
autre. Les difTerentes valeurs choisies (6 maximum) 
definissent des bandes de vol dont le domaine d'utilisation 
devra couvrir I'ensemble de I'annee. Pour les satellites 
INMARSAT-2, quatre bandes de vol ont ete definies et 
utilisees suivant la rotation de ligne des noeuds a effectuer, 
done suivant la periode de I'annee (voir Table 1). 
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Tape 1 Tape 2 Tape 3 Tape 4 

Approximate early March to late April mid June to early Sep . late April to mid June early Sept. to mid Oct. 
launch period (midnight launch) (midday launch) (midday launch) (midnight launch) 

mid dec to early march early oct to mid dec 
(midnight launch) (midnight launch) 

Time from lift-ofr(sec) 1582.930 1572.433 1478.145 1492.738 

Expected Node shift (deg -60 + 10 to-30 + 40 to + 80 + 110 

Injection a 24 854.359 km 24 852.562 km 24 854.951 km 14755.777 km 
orbit e 0.7359266 0.7359075 0.735933 D.7348749 

i 24.37609 deg 24.02646 deg 24.05957 deg 24.00025 deg 
w 185.22 deg 179.87005 deg 172.35024 deg 173.00011 deg 
in 170.76928 deg 170.92144 deg 172.63938 deg 172.38161 deg 
V 10.0365 deg 14.4829 deg 14.3679 deg 14.8784 deg 
M 1.0382234 deg 1.505446 deg 1.49305016 deg 1.55687 deg 

Injection a 90.23818 81.61187 76.21746 76.22725 
attitude 6 -9.71322 -8.56047 -8.3476 -8.14378 

a     B   semi major axis a: right ascension 
e 
i 

eccentricity 
inclination osculating 

6: declination 

w argument of perigee parameters at w of the spin axis in GMT at injection 
in longitude of ascending mode           injection (or a + 180, -6 if-Z axis recovery) 
V true anomaly 
M mean anomaly 

F2(08/03/91) 
(tape 1) 

Fl (30/10/90) 
(tape 3) 

Table 1 : Injection conditions orbit/attitude 

2 - LES MOYENS 

Le SDM (Service de Determination des Manoeuvres) est un 
sous-ensemble du systdme sol de mise a poste des satellites 
gSostationnaires du Centre Spatial de Toulouse. 

Responsable des aspects de mecanique spatiale, ce service 
multimission intervient dfis le dfibut du projet par les 
etudes d'analyse de mission qu'il effectue pour defmir et 
verifier la faisabilite des strategies de manoeuvres de mise a 
poste. Puis, il a la charge du developpement des logiciels de 
mecanique spatiale depuis la conception jusqu'd la 
validation complete du systeme integre. Entite autonome, 
il regoit ses informations de la teiemesure du satellite et des 
mesures de localisation qu'il acquiert directement via le 
Centre d'Operations du Reseau (COR). Ses resultats sont 
transmis aux autres entites par diffusion video. En plus des 
methodes de resolution des divers problemes presents lors 
de la mise i poste, le SDM s'appuie egalement sur un 
systeme informatique performant, souple et sur. 
II est opere par des specialistes de mecanique spatiale 
generalement au nombre de quatre. 

On peut decomposer le SDM en deux parties distinctes : 
- le systeme informatique, 
- les logiciels de mecanique spatiale. 

2.1 Le systeme informatique 

Le systeme informatique supportant le SDM pendant les 
mises a poste se nomme MERCATOR (MEthodes et 
Realisation pour le Controle de I'ATtitude et de I'ORbite 
des satellites). MERCATOR est un systdme base sur une 
architecture repartie (Ref 1 et 3), modulaire tant du point 
de vue materiel que logiciel. 

Le systeme materiel comprend quatre stations de travail 
identiques SUN3-160C reliees entre elles par un reseau 
Ethernet. Deux micro-calculateurs assurent les diffusions 
video graphiques, trois consoles permettent les diffusions 
alphanumeriques (voir figure 2). 

Le systeme logiciel est compose de trois ensembles : 
- acquisition et pretraitement de donnees, 
- surveillance systSme, 
- interface homme - machine. 
II correspond en fait k une structure d'accueil des logiciels 
de mecanique spatiale. 
Cette structure a ete congue pour que I'effort d'integration 
dans le systeme d'un nouvel outil soit minimum, I'effort 
pouvant etre done porte sur I'outil lui-meme. 

De plus, les fonctions S realiser pour toute mise a poste 
sont similaires; en consequence, le principe de "famille de 
logiciels" a ete priviiegie permettant de minimiser les 
adaptations des outils d'un satellite d I'autre. 
Une autre aspect est la facilite de passage d'une mission i 
I'autre: environ une demi-heure pour configurer les 
logiciels d'un calculateur pour une mission : possibilite de 
presence d'une mission differente sur chaque calculateur en 
phase de developpement et d'essais. 
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Une fois les logiciels de mScanique spatiale intSgres dans le 
systeme MERCATOR, rensemble permet alors de realiser 
les taches suivantes: 
- acquisition de donn^es et prttraitement (t€lemesure et 
localisation), 
- restitution d'orbite en temps r€el, 
- calcul et suivi TR des manoeuvres d'orbite et d'attitude, 
- restitution d'attitude en temps r^el, 
- provisions opOrationnelles (Eclipses, visibilitOs RF, 
visibilites senseur,...), 
- ainsi que divers supports pour I'interprOtation des 
phSnomenes et des rSsultats possibles grace h I'ensemble 
des possibilitSs offertes ^ I'utilisateur et par la souplesse de 
leur choix: impressions, traces interactifs, rejeux, 
enchainement des fonctions, filtres sur les donnies, 
visualisation et tri des fichiers,... 

Les performances du systeme concourent Ovidemment h la 
bonne quality de I'interface opOrateur. 
Par ailleurs, la compatibility de I'application MERCATOR 
avec les fonctionnalitOs d'UNIX et du multifenetrage 
permet d'avoir fi disposition un grand nombre de 
possibilitSs d'analyse supplementaires. II faut noter 
egalement que tous les logiciels (analyse de mission 
comprise) sont aujourd'hui dfiveloppes sur SUN et qu'il y a 
done commonality d'environnement de travail depuis les 
Etudes prOliminaires jusqu'aux operations. 

Pour revenir au systeme operationnel, chaque station de 
travail supporte les memes logiciels. 
La redondance est done totale des I'instant ou il est 
possible de r€partir I'ensemble des tSches allouSes k un 
instant donnS sur les quatre machines. Cette repartition 
depend bien ^videmment de la phase de la mission. 
Cependant, d'une maniere gOnOrale.deux stations de travail 
re?oivent directement les flots de donnees, les deux autres 
recevant leurs donn6es (dOcommutfies et pretraitees) via le 
r^seau local Ethernet. 

Pour prendre un exemple, sur une orbite de transfert avant 
une manoeuvre d'apogOe (p6riode la plus dimensionnante), 
la repartition des taches est la suivante : 

STl :    - acquisition de la teiOmesure, 
- ddcommutation de la tdlOmesure, 
- acquisition des mesures de localisation, 
- d6commutation et pr6traitement de niveau 1 des 
mesures de localisation, 
- surveillance systeme, 
- restitution d'attitude temps reel avec difTusion 
graphique, 
- suivi    graphique    parametres    temperature    et 
pression pour la manoeuvre. 

ST2 :    - acquisition de la tOlemesure, 
- dicommutation de la tOlOmesure, 
- acquisition des mesures de localisation, 
- dOcommutation et prOtraitement de niveau 1 des 
mesures de localisation, 
- surveillance systeme, 
- suivi temps rOel de I'aspect solaire et de la vitesse 
de rotation avec diffusion graphique. 

ST4: - restitution d'orbite (avant la manoeuvre et 
preparation pour I'apres manoeuvre avec 
initialisation particuliere du filtre de Kalman), 
- optimisation de la manoeuvre d'apogee (libre puis 
contrainte avec I'attitude restituee), 
- simulation de la manoeuvre retenue et diffusion de 
la page de manoeuvre. 

On note alors une charge machine de I'ordre de 50 a 60 % 
pour STl et ST2, bien moins pour ST3 et ST4 en moyenne 
(bien que ponctuellement la charge puisse atteindre 100 %), 
ce qui laisse une marge confortable pour suivre d'autres 
parametres, soit critiques, soit pouvant poser probleme, ou 
encore assurer une redondance en cas de besoin. 

II est aussi & noter, et I'exemple le montre bien, qu'une 
pluridisciplinarite des membres de I'equipe est 
indispensable. Meme si cette pluridisciplinarite n'est pas 
totale, chaque grand theme est connu par au minimum deux 
personnes, ce qui donne au systeme une grande securite. 

Un tel systeme presente des interets a divers niveaux : 
- pour les utilisateurs dans sa souplesse et sa securite, 
- pour I'organisation operationnelle dans son autonomie et 
dans sa souplesse a le coupler & un CCS, entite supposee 
operationnelle a plus long terme et au COR (Centre 
d'Opirations du Roseau : noeud de I'ensemble des lignes de 
donnees, de video et de phonie et coordinateur des 
stations). 

Nota: Le COO, Centre d'Orbitographie Operationnelle 
effectue la restitution d'orbite a des fins de designation de 
stations (donnees de pointage) et de calibration de reseau 
(qualite des mesures). 

MANOEUVRES 

ST3:    - previsions   operationnelles   (eclipse,   visibilites 
senseurs et stations), 
- restitution   d'attitude   avec   condensation   par 
format, 
- calcul d'une manoeuvre d'ajustement d'attitude si 
nScessaire. 

TM Telemesure;      TC      :      Telecommande 
LOC : Localisation ; CCS : Centre de Controle Specialise 
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Figure 2 : MERCATOR hardware architecture 

2.2 Les logiciels de m^canique spatiale 

Environ cinquante logiciels de m€canique spatiale sont 
implant€s dans le systdme MERCATOR pour une mission 
de mise 4 poste, permettant de couvrir I'ensemble des cas 
nominaux et d£grad£s "pr^vus". Ils reprfisentent un peu 
moins de 60 000 lignes de code FORTRAN. Le langage C 
est 6galement utilise mais uniquement en interface avec les 
traces graphiques (gain de temps k rafiichage). Ils sont 
rfipartis en difKrents groupes, les plus importants fitant 
listfis ci-aprds: 

. Attitude: ensemble des logiciels couvrant les aspects 
restitution d'attitude ou suivi temps r6el de la phase 
spinnfie; 

. Orbite : restitution d'orbite : prfitraitement des mesures, 
restitution (bas6e sur un filtre de Kalman), validation de 
mesures, coherence des phases,... 
Nota : Le rfiseau INTELSAT fitait utilise pour cette mise 4 
poste, son syst£me de mesure distance £tant base sur des 
difrerences de phase entre les ondes emises et les ondes 
re9ues pour plusieurs signaux harmoniques de frequences 
connues modulant la porteuse ; 

. Manoeuvre d'apogfie : definition de strategic, simulation, 
optimisation; 

. Calibration de manoeuvre ; 

. Manoeuvre d'orbite : Est/Ouest, changement de poste, 
prediction d'ephemerides; 

. Previsions operationnelles : eclipses, visibilites stations 
sol et senseurs, eblouissement senseurs,...; 

. Suivi et calcul pour la phase de passage en mode trois 
axes; 

. General: divers outils d'aide h la decision ou au calcul. 

Nous ne passerons pas tous ces logiciels en revue mais 
simplement detaillerons deux themes plus particuliers : la 
restitution d'attitude (avec sa nouveaute due au balourd 
dynamique) et les manoeuvres d'apogee (avec ses 
particularites dues au lanceur et & I'orbite inclinee visee en 
fin de mise 4 poste). 

2.2.1 Restitution d'attitude 

Le but de la restitution d'attitude est de determiner avec la 
plus grande precision possible I'orientation de I'axe de 
rotation du satellite. Cette orientation est definie par deux 
angles, I'ascension droite et la dedinaison dans un repSre 
inertiel. 

Cette  restitution  d'attitude  est  effectuee  4 partir des 
donnees d'un senseur ESS (Earth Sun Sensor). 
II se compose: 
-d'une  fente   meridienne   et   d'une  fente   inclinee   qui 
permettent de detecter les instants de passage du Soleil, 
- de deux pinceaux infra-rouges qui permettent de detecter 
les transitions Espace-Terre et Terre-Espace (lorsque la 
Terre est en visibilite). 
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Ce type de senseur, relativement classique, est utilise sur 
des satellites tels que T416com 1, ECS tous satellites 4 
moteur d'apogSe solide et done genSralement bien 
fiquilibrfis. Pour les satellites bi-liquides tels que 
INMARSAT-2 ou plus tard, TfiWcom 2, LOCSTAR, 
HISPASAT,.... rSquilibrage est bien moins precis et des 
balourds de quelques degrfis ne sont pas k exclure. 
NIanmoins, ces balourds sont pr6visibles et doivent 
pouvoir etre calculus avec une grande precision par les 
constructeurs de satellite (precision annoncie pour 
INMARSAT : environ 0,07 degr^ au pire cas). 

Le balourd dynamique est la diffSrence entre I'axe Z 
satellite et I'axe de plus grande inertie (Izz dans ce cas). On 
le diflnit par deux angles relatifs aux axes satellite : I'azimut 
de I'axe Izz dans le plan Equatorial satellite par rapport au 
plan de la fente mSridienne et par Tangle (Z, Izz) 
communfiment appel4 amplitude du balourd. La figure 3 en 
donne une representation graphique (sans nutation). Les 
figures 4 et 5 donnent les courbes fonction de la masse pour 
le satellite INMARSAT-2/F1. 

AziiBtth 

Figure 3 

AmpUnde 

■MMlkSl 
•00 «»                 wo               1100                MOO             laoo 

Figure 5 

Lorsque le balourd est de faible amplitude (cas 
INMARSAT-2), il est possible d'utiliser les methodes 
habituelles de restitution d'attitude assorties de corrections 
differentielles (Ref. 4). Mais lorsque le balourd devient plus 
important, les effets de second ordre ne peuvent plus etre 
n^glig^s et une resolution des equations de fafon exacte 
devient necessaire. 

Compte tenu du balourd maximum annonce par le 
constructeur satellite (environ 1,8 deg.) pour la restitution 
d'attitude, la methode semi-diferentielle a ete retenue 
comme nominale et tous les logiciels ont ete adaptes. 

On peut parler d'adaptation car I'adjonction de la methode 
semi-differentielle se fait tres aisement des I'instant ou le 
logiciel est modulaire (voir figure 6). 

Figure 6 

Figure 4 
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La mfithode basfie sur les Equations exactes a €t€ elle aussi 
implantfie dans le cas nominal (toutes les informations 
senseurs disponibles) mais des incertitudes subsistent sur 
la prise en compte des calibrations. Par ailleurs, elle a 
necessity une refonte complete du logiciel. 

Le but de cet article n'est pas de d^tailler ces deux 
m^thodes mais plut6t de montrer les difKrences 
qu'engendrent leur programmation et que donnent leurs 
r^sultats. On a vu pr^cfidemment I'impact logiciel et la 
methode retenue. Au niveau r^sultats, les deux m£thodes 
sont trSs proches (ce qui est rassurant mais normal): 
0,02 deg. maximum. 

Ce que Ton peut retirer de cette premiere experience de 
restitution d'attitude avec "fort" balourd dynamique est: 
-les logiciels existants (methode semi-difPSrentielle) 
rfipondent bien au problgme et permettent d'avoir une 
panoplie complete face aux cas degrades possibles, 
- la specification de 0,8 deg. (/Da' + 06' < 0.8° d3 o), 
specification historique des satellites k moteur solide, est 
largement respectde (erreur maximum: 0,45 deg.), ce qui 
montre le bien fonde des m£thodes mais aussi des 
previsions de balourd en fonction de la masse. 

- cercle vide ou carre plein : valeur donnee par le premier 
quartile et le dernier quartile. Ces valeurs ne sont pas 
interpretees, elles donnent simplement une indication sur 
le bruit des mesures. 

2.2.2 Manoeuvres d'apogee 

Une mise k poste se passe en deux phases successives 
caracterisees par I'utilisation de moteurs differents pour les 
manoeuvres d'orbite. Dans un premier temps, un moteur i. 
poussee moyenne, environ 490 N, permet de realiser la plus 
grande partie de I'impulsion qui circularise I'orbite tout en 
corrigeant le plan. L'increment de Vitesse est classiquement 
obtenu en plusieurs (trois) poussees, ce qui permet d'une 
part de limiter les pertes dues k I'etalement et, d'autre part, 
de corriger les erreurs de realisation des manoeuvres 
precedentes et d'avoir une souplesse accrue pour la 
realisation du rendez-vous en longitude. 

Deux caracteristiques de la mission INMARSAT-2 sont 
venues pimenter ce probleme : 

- dispersions du lanceur Delta II, 
- orbite inclinee en fin de mise k poste. 

On peut noter sur les figures 7 et 8 une legere divergence de 
I'attitude tant en ascension droite qu'en dedinaison alors 
que I'attitude n'a pas ete modifiee par des manoeuvres. Les 
explications sont k deux niveaux : 
- imprecision sur le balourd, 
- depointage du moment cinetique 4 I'allumage ou 4 I'arret 
du moteur (important au DV2, faible au DV3). 

Une autre validation de ces resultats peut etre obtenue via 
I'orbite. En efiet, toute manoeuvre peut etre calibree en 
terme de performance et d'attitude moyenne de poussee par 
comparaison des orbites avant et apres manoeuvres. Le 
tableau 9 donne une synthese des resultats obtenus. On 
notera une grande stabilite des resultats. 

1 targeted ottaiaed dcriatfoB 

AEFl DV 
a 
6 

Dm 

420 
290.95 
21.16 

179.821 

425 
291.01 
-21.57 

181.814 

+5         m/s 
0.06       deg 
0.41       deg 
♦ 1.993     kg 

AEF2 DV 
a 
6 

Dm 

1127.7 
291.03 
-21.13 

372.807 

1128.1 
291.13 
-21.38 

374.547 

0.4        m/s 
0.1          deg 
0.25       deg 
■►1.74       kg 

AEF3 DV 
a 
S 

Dm 

158 
291.2J3 
-20.94 
41.971 

restitution 
d'attitude 

158.8 
291.04 
-21.36 
42.288 

calibration 
attitude 

par I'orbite 

0.8         m/s 
0.17       deg 
0.42       deg 
0.317       kg 

where:    DV : veltxity increment in m/s 
: right ascension 

£ 
Dm 

: declination 
: consumed mass 

Tableau 9 

Legende pour les figures 7 et 8 : 

- "restatt": points representes par des cercles, logiciel base 
sur la methode semi-differentielle, 
- "baloo": points representes par des carres, logiciel base 
sur une resolution des equations exactes, 
- "calibrated": attitude de poussee moyenne determinee 
par I'orbite, 
- cercle plein ou carre plein : valeur mediane sur I'ensemble 
des valeurs obtenues lors du passage ESS en visibilite Terre, 

2.2.2.1 Dispersions du lanceur Delta II 

Dans le cas du lanceur Delta II, la dispersion peut etre tres 
grande sur certains parametres. On a vu precedemment que 
ces possibles dispersions ont conduit le constructeur du 
satellite i demander une orbite initiale avec un fort biais 
sur le rayon d'apogee de fa9on k minimiser le surcoOt induit 
par ces dispersions. 

Outre le probldme de cout, ces dispersions amenent des 
diificultes dans la preparation des operations. En effet, 
meme si ces dispersions ont un caractere plus contractuel 
que reel, il serait peu serieux de ne pas se preparer k une 
dispersion situee k I'interieur du domaine k 3 sigma (ou un 
peu moins si on parle au niveau de probabilite de 99 %). II 
est quasiment impossible de trouver une strategie 
(respectant I'ensemble des contraintes sol et satellite) 
valable pour toutes dispersions. Le travail d'c.nalyse de 
mission realise au prealable a montre la faisabilite de la 
mission (en terme de strategic) quelle que soit la 
dispersion. II est evident que la strategie retenue comme 
nominale doit resister au mieux aux dispersions (centrees 
autour deO), ce qui permet de minimiser la probabilite 
d'avoir k changer de strategic durant la mise k poste. 
L'ensemble de la documentation operationnelle sera 
preparee sur cette base. 

Cependant, cette probabilite n'etant pas nulle, la 
possibilite d'avoir k redefinir et k appliquer une nouvelle 
strategic a ete etudiee et implantee. II est impensable de 
prevoir tous les cas, tout particulierement au niveau de la 
documentation operationnelle (plan de vol et 
chronologic,...). Aussi un systeme a-t-il ete mis en place 
permettant aux operationnels de recuperer toutes les 
caracteristiques de la strategic quinze heures aprSs le 
lancement si necessaire (c'est-fi-dire si I'orbite etait 
suifisamment eioignee de la nominale pour necessiter la 
reprise de la strategic). 
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Pour cela, les operations effectu^es au SDM sont: 
- restitution d'orbite, 
- calcul de la cible de fin de mise a poste en terme 
d'inclinaison et de noeud ascendant de maniere a 
minimiser la masse d'ergols consommSe les dix premieres 
ann^es tant pour la mise k poste que pour le maintien a 
poste, 
- calcul d'une strat^gie (prise parmi celles d^finies lors de 
I'analyse de mission), 
-foumiture d'un document d'interface au responsable des 
operations, ditaillant la strategic retenue et foumissant 
pour toutes les orbites, apres la premiere manoeuvre 
d'apogee, les visibilites stations et senseurs ainsi que les 
dur^es de manoeuvres, 416ments indispensables k la 
conduite des operations. 

Le terme strategic couvre en fait non seulement le 
decoupage nominal mais aussi les strategies de secours 
permettant de pallier une decision de NO GO pour une 
quelconque manoeuvre d'apogee. Et done une strategic en 
trois poussees avec ses solutions de secours est 
relativement complexe & chercher. Elle peut etre 
representee parun arbre. 

Nota: Des strategies plus courtes (3.5.8) resisteraient tres 
bien aux dispersions; cependant, compte tenu de la 
possibilite d'avoir un retoumement complet du satellite a 
faire (a la suite de la separation du PAM), une manoeuvre 
d'apogee k I'apogee 3 ne laissait pas sufTisamment de temps 
pour les operations a effectuer. 

2.2.2.2 Orbite inclinee de fin de mise a poste 

Pour tenir compte du mouvement de derive seculaire du 
plan d'une orbite geostationnaire, qui limite fortement la 
duree de vie theorique du satellite, une orbite inclinee en 
fin de mise k poste a ete visee. Cette derive seculaire peut se 
representer schematiquement dans le plan (I, Q) par un 
mouvement polaire (voir figure 10). Le principe est de 
placer le satellite proche du point lo (optimum) en fin de 
mise k poste de fa9on k raj outer a la duree de vie habituelle 
avec correction d'inclinaison le temps de derive a travers le 
cercle (environ six k huit ans). 

nom. = nominal, 
BVi = strategie   de   secours   en   cas   de   back-up   de   la 
manoeuvre DVi. 

FKEE DRIFT 
(witk 1 Tut^ pola) 
rN GAMMAM 
REFERENCE F1UME 

Figure 10 

Chaque  manoeuvre  est a ce  niveau  de representation 
definie par le numSro de I'apogee oO elle sera efi^ectuee. 

La strategie retenue fut la suivante : 

Injection 

TARGETED ORBIT 

NODE SHIFT TRANSFER o«.e4-r 

Figure 11 

(strategic resistant entre - 250 et + 300 km de dispersion sur 
le demi grand axe, soit environ un sigma de la dispersion 
lanceur) 
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Du point de vue des corrections orbitales, il faudra tenir 
compte de la variation : 
- de I'orbite de transfert: I'ascension droite du noeud 
ascendant varie entre 0 et 360° suivant la date et I'heure de 
Ian cement, 
-de I'orbite cible: le satellite INMARSAT-2 ayant un 
systeme de propulsion unifl^e, tout gain d'ergol dans la 
mise k psote peut etre mis h profit lors du maintien k poste. 
On ne cherchera done pas 4 obtenir un point precis sur le 
cercle correspondant fi la derive la plus longue, mais on 
minimisera I'ensemble cout de mise d. poste et maintien a 
poste. 

Le probleme est done un probleme de transfert entre 
deuxorbites. G6n6ralement, les transferts optimaux entre 
deux orbites peuvent etre r£alis£s en deux impulsions. Ces 
impulsions sont appliqufies en des points dilKrents et 
n^cessitent des attitudes de poussfie trds diiremtes. 
Diverses m£thodes plus ou moins sophistiqu€es 
permettent de les estimer (gradient, Equation de 
commutation,...). 

Cependant, les transferts entre les deux orbites citees 
(figure 11) peuvent aussi etre accomplis en utilisant une 
forme simple de transfert: on le nomme transfert nodal 
simplififi (SNT), "nodal" car les impulsions s'appliquent sur 
la ligne des noeuds des orbites extremes, "simplifie" pour 
deux raisons majeures : le changement de plan est fait pour 
la premiere impulsion (qui correspond aux manoeuvres 
dites d'apogfie), la seconde impulsion entrant alors dans la 
categoric des manoeuvres Est/Ouest. 

Un rSsultat important est I'optimalitfi de tels transferts 
dans la zone d'utilisation des bandes de vol. 

Bande 
de vol 

Domaine 
utilisation 
en n (deg.) 

Domaine 
optimalite (TNS) 

en a (deg.) 

1(F1) -66;-38 -182 4 7 

2 -28;+13 - 242 a 39 

3(F2) + 22;+ 97 9 4 177 

4 + 89;+112 3 4 179 

Le tableau 9 resume les r^sultats importants li6s aux 
manoeuvres d'apogfie. 

CONCLUSIONS 

La mise 4 poste d'INMARSAT-2/Fl, et celle de F2, se sont 
pass£es sans probleme majeur. Pour le SDM, les 
conclusions peuvent etre les suivantes : 

. Ensemble de logiciels de mgcanique spatiale permettant 
de couvrir pleinement les difffirents aspects de la mission. 

. Les mfithodes les plus sures ne sont pas toujours les plus 
complexes et optimales. Des simplifications peuvent 
parfois amener une minimisation du nombre d'opSrations 
sans surcoflt significatif. 

. Bonne rfiponse du systeme MERCATOR; sa souplesse, 
tant en operations qu'en implantation (modification du 
dernier moment) a €t€ appreciable. A noter aussi que deja 
quatre mises 4 poste ont et^ support^es par ce systeme 
(TELE-X, TDF 2, INMARSAT-2 Fl et F2) qui doit dans les 
ann£es 4 venir en realiser au moins huit autres. 
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Parmi les caracteristiques int6ressantes du TNS, on note : 

-attitudes de pouss^e fixes qui peuvent etre d^termin^es 
grace aux triangles des vitesses, 

-traitement analytique du probldme de la cible en 
longitude et derive (int^ressant compte tenu des 
dispersions dues au lanceur). 

L'orbite d61ivr6e par le lanceur fut quasiment nominale et 
le systSme dit document d'interface n'a pu etre test6 en 
vraie grandeur. 
Par contre, le TNS a 6t6 utilise au travers des logiciels 
implantes au SDM. Cette mfithode alli6e 4 un tres bon 
fonctionnement du moteur a permis de ne pas retoucher 4 
I'attitude entre chaque manoeuvre d'apogee, ce qui est fort 
appreciable en operations oCi il est toujours preferable de 
minimiser le nombre d'operations (securite). 
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ABSTRACT 

In this paper, we describe the design process of an operational 
expert system for satellite fault isolation. This expert system, 
being realized by Matra-Espace under a CNES contract will be 
delivered to the French Telecom 2 Satellite Control Centre in 
1992. 

We give a strong emphasis on its operational background and 
requirements on the one hand, and on the nature of its models of 
expertise on the other hand. 

With this intent, we analyse the context and mission of the 
expert system, that have been assessed by the development and 
experimentation of a prototype. Then, we focus on the way the 
conception and operational knowledge is modelled.' Finally, 
further applications of the expert system are di.scussed. 

and need to be supported. The following figures are significant: 
the actual Telecom 1 Satellite platform is observed by 
approximately 600 telemetries; it will soon be replaced by the 
Telecom 2 Satellite, whose platform is observed by more than 
1600 different telemetries. This scale factor also implies an 
increased complexity in operations. Thus, the need for means of 
training the staff to realistic anomalies diagnosis becomes 
essential. 

1.2.3 Incremental knowledge refinement 

Finally, the satellites life durations increase, and their complexity 
is so that the available knowledge about them is never frozen: it is 
on the contrary refined and enriched during the whole system 
operational life. As a consequence, the diagnosis expertise has to 
be gathered in a user friendly way, in order to be easily 
accessible and alterable. 

Keywords: Artificial intelligence, expert systems, model-based 
reasoning, diagnosis, models of expertise, spacecraft operations 

1. CONTEXT AND MISSION 
OF THE EXPERT SYSTEM 

1.1 Motivations for an Al-based tool 

The increasing complexity of telecommunication satellites, the 
number of satellites, and the higher requirements of their 
missions highlight the need for advanced tools dedicated to 
operator assitance (DARROY 89). With respect to the restrained 
question of anomaly diagnosis in the satellite Control Centre, our 
motivations for introducing artificial intelligence technology can 
be summarized by the three following ideas: 

1.1.1 Need for "near real time" fault isolation 

Once an anomaly has been detected by the Control Centre 
monitoring computers or by the on-board FDIR electronics, and 
once an "emergency" procedure has been executed, it is 
necessary to localize as precisely as possible the anomaly origin 
in nearly real time to better ensure the mission safety. Moreover, 
some significant parameters (e.g. kinematic or thermal) are 
continuously watched over, .so that a system able to support the 
present Control Centre staff in understanding suspicious 
parameters evolutions before they oveiTun the alarm thresholds 
appears very profitable. 

1.1.2 Need for diagnosis training tools 

As the complexity of the telecommunication satellite increases, 
the tasks that the Control Centre staff has to perform for 
monitoring  and controling it becomes more and more difficult 

1.2 Methodology for an AI based solution 

Clearly, these requirements fit well the potential benefits of 
expert system technology, and are below the state of the art in 
artificial intelligence. However, to prop up this idea before 
launching a full scale operational project, the Artificial 
Department of Matra-Espace started by developing for CNES a 
prototype diagnostic expert system, named Diams, which domain 
of expertise was the Telecom 1 Attitude and Orbit Control 
System (HAZIZA 88). This R&D oriented project ended in 1989 
by an evaluation in the Telecom 1 Control Centre. This 
evaluation turned out rather positively, and two sets of lessons 
have been drawn out: 

1.2.1 Tasks analysis 

The expert system mission within the CCS is better understood. 
It has been highlighted that the three needs stated above should 
be equally considered. Moreover, the adequate tasks sharing 
between the Control Centre, the expert system and the final user 
should be found: this essential point will be discussed in chapter 
2. Finally, the expert system integration in the Control Centre 
staff working habits requires a real involvement of the final users 
in the system design and a special care with respect to its 
knowledge bases validation. 

1.2.2 Technical approach 

The main technical concepts underlying the prototype have been 
validated. Basically, the system philosophy relies on a model 
based approach consisting in a hierarchy of schemas describing, 
at successive levels of details: 
- the elements of the system (function, equipment, components) 
- the links between them. 
- the observable parameters associated to some links. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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The models are dedicated to fault propagation since they explain 
how faults propagate over elements. In order to describe all the 
possible types of faults, the observed parameters have a finite set 
of possible qualitative values, corresponding to the different way 
of qualifying the abnormal behaviour of the parameter: the 
propagation of anomalies over the model is qualitative. The 
hypothesis of a single original failure is made. 

The diagnostic  strategy  can  be decomposed into three 
fundamental tasks which are: 

- "hypothesis generation", that is given anomalies, finding out 
which elements might have caused them. 
- "hypothesis testing", that is given a set of suspected elements 
provided by the previous step, finding out which of them could 
explain the observed anomalies 

- "hypothesis discriminating", that is discriminating among the 
hypothesis coming out from the previous step by adding 
information about other observable parameters. Providing new 
information is either fully automatic (the expert system sends 
requests to the ConU'ol Centre are reads the answers), or semi- 
automatic (the user is asked to provide the answer to a more 
delicate question). 

The implementation choices of the Diams prototype have been 
evaluated, and the way they could be generalized to a wider 
system sketched out. In term of perfomrance and robustness, the 
prototype revealed itself a good test bed to figure out the 
necessary approach and efforts to reach the operational stage. 

Following this project, a second CNES funded project has been 
launched in 1990. It is the focus of this paper. Its final objective 
is to deliver by the end of 1992 to the Telecom 2 control centre an 
operational expert system addressing the whole spacecraft 
platform. The mission of this Telecom 2 Expert System is 
analysed hereafter. 

1.3    Mission of the Telecom 2 Expert Sy.stem 

1.3.1 Domain of expertise 

The expert system domain of expertise will cover the whole 
platform and the payload interfaces (it will probably be later 
extended to the whole spacecraft). 

The operational context is the "solar sailing mode", which is the 
satellite nomial mode. It can be estimated that it is in use 98.5 % 
of the satellite lifetime. 

1.3.2 Tasks 

Its major tasks arc the three needs highlighted by the prototype 
experimentation: 

- Supporting the Conux)! Centre staff in near real time fault 
localization. 
- Training the Control Centre staff to a firsi level anoinaly 
diagnosis. 
- Gathering the expertise concerned with the satellite 
misfunctionnings during its whole operational life. 

1.3.3 Operational context 

The Telecom 2 expert system is planned to be installed in the 
Satellite Control Centre, on a dedicated workstation: it will be 
permanently accessible, and especially as soon as an anomaly is 
detected (Figure 1). .'\1 the output of its inference process, 
diagnosis explanations can refer to or suggest contingency 
recovery procedures to be executed, thus strengthening the expert 
system integration in the Control Centre activities. 

Moreover, the expert system will have access to the satellite 
telemetry flow. This connexion will optimize the man machine 
task sharing. It is a fundamental design choice to take advantage 
of the user's higher skills for recognition or interpretation tasks 
on telemetry signals (while providing him with convenient 
graphical support and help), and to relieve him of easy and 
fastidious tasks that can be efficiently computed (e.g. checking 
logical status, or equipment configuration). Moreover, keeping 
the user in the decision loop increases the sessions interactivity 
and understanding, and therefore the expert system acceptability. 
In return, this sharing of tasks requires from the expert system a 
high level explanation capabilities. 
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Fig 1 Situation of the Expert System in the Control Centre 
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Finally, it should be mentioned here that the system architecture 
is twofold. It includes first an original diagnostic shell and 
models structure that do not presume the final application system 
(i.e. the satellite to diagnose). It is therefore reusable, and its 
implementation is inherently opened, to allow future 
compatibility with other dedicated tools based on advanced 
information processing such as specific detection tool, 
operational databases (BOY 90), procedures execution assistance 
(LECOUAT 90), or flight data analysis (BRENOT 89). Then, 
the expert system includes knowledge bases that hold the 
Telecom 2 satellite expertise. 

Our point is now to explain how these knowledge bases are 
structured, and which types of expertise are captured. 

2. !V1()DE1,S OF EXPERTISE 

Three types of knowledge have been found necessaiy to capture 
the satellite expertise involved in the Control Centre, with respect 
to fault isolation tasks. 

2.1 The functional Model 

2.1.1 Nature and acquisition 

Fitting closely with the conception knowledge of the satellite, the 
functional model describes potential interactions between the 
different components of the system. Each object representing a 
functional component includes a qualitative "transfer function" 
which describes how this component responds to abnormal input 
signals, or how its inputs can be abductively suspected when its 
outputs are in abnormal qualifications. Interactions between 
components are qualitative, and can stand for all kind of physical 
signals (e.g. electrical, command signals, thermal influences). A 
very restricted set of qualifications has been shown necessary for 
the system shell to be able to propagate faults over the functional 
models before discriminating between possible causes. 

This model is hierarchical and its deeper level corresponds to the 
limits of the satellite commandability and observability. Thus, it 
depicts telecommands and telemetries connexions and underlies 
the switching diagrams. 

The nature of this model has two major operational advantages. 
First it is mainly derived from and consistent with the Operational 
Requirements Handbook, which is the basic document in use in 
the Control Centre. Thus, the conclusions and explanations 
provided by the expert system follow the nature and 
representation of the knowledge usually handled in the Satellite 
Control Centre. Second, its completeness is inherentiy insured so 
that syndromes of anomalies can be handled without having been 
foreseen by reliability engineers. 

The reasoning strategy relies on the fact that this model is further 
partitioned into a consistent set of Knowledge Islands, and 
consists in the following: an appropriate Knowledge Island is 
entered, and all the available knowledge in it is worked out, 
following the discriminating strategy overviewed in paragraph 
1.1.2; then this partial conclusion is used to navigate towards 
another Island until the final diagnosis is reached. In practise, 
well-defined functions (sub-systems, functional units...) can be 
easily located in the model snticture. 

This modularity is also very profitable to knowledge acquisition 
and validation pha.ses. 

2.1.2 Validation 

The structure of the model, and the expert system mechanisms 
can be used to implement a specific functional model verification 
module. This module can perform syntactical checkings, 
detection of missing influence, of unreachable observation 
parameters (telemetry), of sets of elements that can not be 
discriminated; then it presents to the user these suspicious pieces 

of expertise for final correction. The validation knowledge comes 
from the FMECA analysis, that include failure-symptome 
associations, elaborated by reliability engineers, without any 
correlation with the Operational requirements handbook and the 
expert system models. 

2.2 The Behavioural Model 

The behavioural model deals with higher level observations and 
characterizations of the satellite behaviour or evolution. Such 
observations, named "Supra-TM", do not belong to the telemetry 
flow. Most of these "observables" are the results of small 
investigations in which the user takes part. They can be trend or 
specific pattern in a parameter evolution, correlations between 
parameters, observations of the effects of a telecommand. 
Significant examples are the way kinematic parameters such as 
nutation radius or period are monitored, or the way thermal 
parameters are correlated before further analysis. 

The behavioural model is also structured in graphs, over which 
the shell can navigate. Nodes can be seen as concepts than help 
in understanding and describing the current behaviour of the 
system, and edges as influence propagation paths among these 
nodes. As a matter of fact, the behavioural model embeds the 
diagnostic knowledge already included in some decision trees of 
the Operational Requirements Handbook, but adds its own 
manipulation and incremental refinement flexibility. 

During a diagnostic session, it is explored before the functional 
model since the conclusions of reasoning in it are either final 
assessments in some specific cases, or more often suspected sets 
of functional elements, which are therefore considered by the 
shell as a functional syndrome to be explored in the functional 
model. The idea underlying this process is to restrict the 
exploration of the large fiuictional model to relevant local areas. 

2.3 The Logical Model 

Finally the logical models is concerned with the on-board 
reconfiguration logic.It describes the relationships between the 
different spacecraft states as function of the spacecraft automatic 
reconfiguration criteria. It is used when the starting event of a 
session is the observation of an automatic reconfiguration, in 
order to convert this into a set of behavioural or functional 
symptomes that can be worked out by the shell. Its 
implementation is straightforwardly based on dependency 
diagrams. 

3. OPERATIONAL KNOWLEDGE 

3.1 Nature of the operational knowledge 

An innovative and essential dimension of the Telecom 2 Expert 
System is that its expertise models can be incrementally enriched 
by the user after the system installation in the Control Centre. 
This is made necessary by the evolution of the satellite itself 
during its 10 years life and by the deepening of the available 
behavioural knowledge about it, that the expert system has to 
reflect closely. Knowledge acquired during the spacecraft 
assembly, integration and test phases initiates this incremental 
acquisition process. 

It is clear that the respective nature of the different models are 
such that the behavioural model is mainly concerned by this 
facility. A dedicated editor has been developed to enable the user 
to modify and enrich the model content. He can alter the graph 
topology by adding or removing conceptual nodes or edges, or 
can change the value of any significant objects attributes, to affect 
the way the shell will exploit the model. Figure 2 shows a 
screendump on this editor, on a sample part of a functional 
model. 

Within the scope of the functional model, fewer modifications 
will be needed. For instance, "transfer functions" can be refined 
if a component doesn't behave as it had been specified, reliability 
factors (or failure probability) of a set of components can be 
modified  (they  are  used  by  the  shell  to optimize  the 
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Fig 2. Editing functional models 

discrimination process). It is also possible to attach to any 
functional element textual informations or references to anomaly 
reports that are not used by the shell itself but are displayed to the 
user as further explanations where the system looks over this 
functional element. Reference of suggested recovery procedures 
can be attached this way. 

3.2 Validation and management principles 

The possibility to let the models "live" with the operational 
background requires careful validation and management 
principles. It relies on tliree main ideas. 

3.2.1 System Operation 

Two different versions of the knowledge bases are accessible. 
The first one, referred to as the Satellite Knowledge Bases, 
contains the knowledge that has been implemented and formally 
validated by the industrial team itself. The information it contains 
is spread over the different models described above. The second 
one holds in addition all the operational knowledge, acquired m 
the Control Centre. It is refen'ed to as the Operational Knowledge 
Bases (in practice, the expert system does not systematically 
duplicates files, but rather handles modifications). Before 
beginning a diagnostic session, either the former or the latter is 
selected, and the whole session keeps running on the same 
knowledge base to avoid conflicts. 

3.2.2 System Administration 

Within the Control Centre organisation, it is useful to designate 
one person as the responsible for the administration of the 
Operational Knowledge Bases. It means that he will be the only 
one to have access to the models editors, after having followed 
training sessions. In particular, he will be aware of the automatic 
checkings that are embedded in the editor, and of what can be 

checked with the validation module. Nevertheless, he will stay 
the final responsible for the coherence of the operational 
information he will provide to the system, and of its adequation 
to the real world. In temis of manpower, the effort needed for 
this task has been estimated to a very low background activity. 

3.2.3 Knowledge Base Maintenance 

The expert system life cycle includes regular sessions of 
maintenance, carried out by the industrial team (typically every 
six months). During these sessions, and under the request of the 
Control Centre expert system administrator, the operational 
knowledge, or part of it (e.g. only what the administrator feels 
really stable) is transfered into the Satellite Knowledge Base, 
after a specific validation. Its consistency with what is already in 
the Satellite Knowledge Base is formally stated, and become 
under the responsibility of the industrial team. The Figure 1 
depicts this knowledge evolution process. 

4. FROM DIAGNOSTIC SUPPORT 
TO TRAINING  ASSISTANCE 

Further to its diagnostic primary function, two attractive aspects 
of the expert system have been derived froin its structure. 

4.1  Explanation   facilities 

The first one consists in the explanation facilities. The models are 
very descriptive, and can be consulted by the user to retrieve 
information via the user interfaces with less efforts than from 
the Operational Requirements Handbook. 

To illustrate their completeness, it is interesting to mention that 
the on-board software of the satellite are also detailed: their 
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block-diagram is depicted, and dwell telemetries that give access 
to internal data flows within these programs are pointed out. It is 
out of the expert system 's goals to diagnose software whose 
validity is not questionable (at best can it prove that the 
application program has not been correctly used, because of a 
faulty parameter in telecommand memory load), but it is of the 
final users interest to have a way of visualizing how these 
application programs are conceived and interact with the rest of 
the satellite. 

Finally, as previously stated, the expert system is opened so that 
it will possible to connect it to other tools we are developing to 
support Satellite Control Centre activities: it will then constitute a 
convenient and flexible front-end to various knowledge 
management and processing facilities. 

4.2 Training and qualitative simulations 

The second further mission of the expen system is derived from 
its dynamic and graphic facilities. It is indeed possible to use the 
expert system to simulate the effects of an anomaly from 
components to components until its telemetry signature. 
Conversely it can be used to generate hypothesis, invesrigadng 
which components or telecommands might have an influence on 
a given component. 

These mechanisms are actually used at the beginning of each 
session, to make sure that the observed anomaly is not the direct 
consequence of an operation mistake on the last telecommand that 
has affected the satellite state. The need for this functionality has 
been highlighted by statistics about problems that really happens 
in control centres, and introduced after the prototype 
experimentation. Although it has been called the "operadng 
model", no specific knowledge acquisition is required for it, but 
rather a compilation of the logical, behavioural and functional 
models. 

Within the scope of this system, it has been choose to restrain 
this investigation to the last telecommand that has actually 
changed the satellite configuration for efficiency reason: each 
telecommand effects on the system depends in a large extent on 
the precise state of the system. Then, investigating further the 
telecommands file history would require to explore 
simultaneously several hypothetical or alternative situations. If 
artificial intelligence does provide techniques to tackle such truth 
maintaining system, they still can not be efficientiy implemented 
in such a large an complex problem. 

More globally, every diagnosis session used during the expert 
system qualification phase, or generated from real operational 
work can be archived and then replayed later for didactical 
purposes: the expert system can be used as test bed for satellite 
anomaly diagnosis. 

CONCLUSION 

In this paper, we have presented how a decision support system 
will be integrated in a Satellite Control Centre activities. 

This Telecom 2 Expert System is clearly innovating because it 
will demonstrate that large Artificial Intelligence based tools can 
underly operational solutions to demanding spatial activities. 

Moreover, we have showed how spacecraft operations activities 
can be supported with real benefits by advanced information 
processing technologies such as expert systems, on-line 
databases, hypertext based manuals... Further to diagnosis, the 
others operations activities can be supported this' way (see 
referenced papers), and it will be essential to insure the 
complementarity and consistency of all these advanced tools. In 
return, this technology breakthrough will mark and help the 
evolution of spacecraft operations activities. 
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ABSTRACT 

An ability to monitor, diagnose and respond to anomalies in 
real time in the Attitude Control Subsystem is critical for long 
term, uninterrupted satellite communication service. 
INTELSAT is developing an expert system for satellite 
operations. Innovative use of two techniques, model-based 
reasoning and probabilistic fault determination, is described. 
The goals of the system are to minimize attitude disturbances, 
and recovery time, reduce communication outages and 
increase the satellite system availability. 

Keywords: Satellite, Attitude Control, Expert Systems, 
Model-based Reasoning. 

Soon after the first INTELSAT V launch, uncommanded 
status changes in the on-board electronics caused by 
electrostatic discharge (ESD) occurred in the Communication 
Subsystem and in the Attitude Determination and Control 
Subsystem (ADCS). Frequent spontaneous switch-off of the 
Travelling-Wave Tube Amplifier (TWTA) and occasional 
uncommanded changes of ADCS control mode caused 
communication traffic outages. 

Operational procedures to minimize outages were manually 
instituted. Studies indicated that these procedures could be 
automated, thereby significantly reducing response time and 
operator intervention. 

1.  INTELSAT 

The International Telecommunications Satellite Organization 
(INTELSAT) is a non-profit consortium held by 120 member 
nations who are Signatories of the consortium agreement. 
INTELSAT owns and operates a global telecommunications 
satellite network used for local and international commercial 
communications. Based on the Communications Satellite Act 
of 1962 signed by U.S. president John F. Kennedy, 
INTELSAT was established on 20 August 1964 when 
representatives of eleven nations signed agreements on interim 
arrangements for a global commercial communications satellite 
system. 

The space segment of the INTELSAT system today consists 
of thirteen INTELSAT V and two INTELSAT VI satellites in 
geosynchronous orbit. One INTELSAT VI satellite is in low 
Earth orbit and awaits a re-boost mission to place it in 
geostationary orbit. Future launches of two INTELSAT VI, 
one INTELSAT K, and seven INTELSAT VII satellites are 
planned. 

2.  INTRODUCTION 

INTELSAT V satellites are stabilized on three axes in normal 
configuration. The earth sensor's roll and pitch signals are 
processed by the Attitude Determination Control Electronics 
(ADCE) unit. The ADCE drives a Fixed Momentum Wheel 
(FMW) for pitch control, and pulses Roll Thrusters for roll 
control and nutation damping. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 

2.1  Autonomous Commanding System 

A ground-based Autonomous Commanding System (AUTON) 
coded in a procedural language was implemented in 1985 to 
restore nominal configuration within 20 seconds of detecting 
uncommanded status changes. AUTON, commanding the 
disabling of thrusters in order to prevent excessive 
perturbation of the total angular momentum, has been credited 
for preventing the potential loss of satellite control in many 
incidents of ESD upset. AUTON has frequently restored 
communication traffic after spontaneous switch-off of the 
TWTA. 

The design goal of AUTON was to place the satellite in a safe 
state and to restore its normal configuration. Anomalous 
attitude conditions on a satellite require extensive analysis by 
control engineers, and thus full recovery of the attitude may 
be delayed. With an increase in the number of new anomalies 
as the satellites approach end-of-life, the amount of effort 
required to update AUTON software with complicated logic 
became significant. 

In 1989, a decision was made to employ expert system 
technology in developing a new system called the Satellite 
Diagnostic System (SDS). SDS performs the monitoring 
fiinctions of AUTON, diagnoses anomalies, presents recovery 
procedures, provides for the execution of corrective 
commands, and can easily be enhanced to accomnuxlate new 
anomalies. Its goal is to reduce the attitude recovery time 
after a major disturbance. 
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2.2  ADCS Description 

A brief description of ADCS normal mode roll and pitch 
control loops may help in understanding SDS. The earth 
sensor generates two digital signals, GEO-IRS-A-axis and 
GEO-IRS-B-axis, to provide attitude data for pitch and roll 
axes, respectively. The GEO-IRS-B-axis signal is derived by 
comparing north and south scan earth chord widths. The 
GEO-IRS-A-axis signal is derived using the centers of the scan 
and earth chord. 

A simplified block diagram of the roll control loop is shown 
in Figure 1. The ADCE combines the GEO-IRS-B-axis signal 
and roll-bias to generate the roll error signal. After 
performing control compensation, it outputs a signal to the 

Valve Drive Electronics (VDE) which pulses Roll Thrustera 
for roll control. The resulting attitude motion is detected by 
the earth sensor. 

A simplified block diagram of the pitch control loop is shown 
in Figure 2. The GEO-IRS-A-axis signal is processed by the 
ADCE, similar to GEO-IRS-B-axis processing. ADCE 
combines the GEO-IRS-A-axis signal with the pitch bias to 
produce a pitch error signal which is further compensated 
before being sent to the Wheel Drive Electronics (WDE). 
The WDE drives the FMW for pitch control, and the resulting 
attitude motion is detected by the earth sensor. 
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The following section describes the design of SDS and its 
integration into INTELSAT'S Satellite Operations Center as 
illustrated in Figure 3. AUTON is physically located at an 
earth station where real time telemetry is received. The 
telemetry is transmitted to INTELSAT Headquarters where it 
is captured by the SDS preprocessor. Specific conditions 
predefined as alarms and events are sent to the expert system. 

When an anomaly is detected and diagnosed, SDS initiates 
actions on the following three interfaces: 

(1) The Alarms Control and Consolidation System (ACC) 
receives text messages including anomaly identification and 
justification of SDS reasoning. The ACC operator interface 
console, located in the Satellite Control Center, indicates with 
an audio-visual alarm which satellite is malfunctioning. The 
display persists until acknowledged by the operators. 

(2) The Mission Management Display (MMD) receives a plot 
request of the most recent five minutes of the specific 
parameters contributing to the diagnosis.  These displays are 

SDS 
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1. 
Preprocessor EARTH 

STATION 

AUTON 
i Marms ,   Events 

Expert  System 

^>^».».*»^-. 

Displays and  Commands 

i '' 

ACC MMD CCS 

Figure  3.     SDS   Configuration 



324 

located in the Launch Control Center, the Management 
Operations Center, and in the Orfeital Mechanics area. 
Graphical displays of selected telemetry may be requested by 
engineers for either active or post-anomaly analysis. 

(3) The Command Coordination System (CCS) receives 
commands generated by SDS and queues them for computer- 
assisted or automatic execution. Certain commands arc 
considered pre-approved since they perform only safety and 
corrective actions. 

4.  SDS DESIGN 

SDS hardware architecture consists of two 80486 PCs 
connected by Ethernet. This design facilitates integration with 
the existing satellite control network, and suppxjrts redundant 
processors. The functionality provided by the two processors 
is described below. 

4.1   Preprocessor 

The preprocessor runs under a multi-tasking operating system. 
It receives and validates telemetry and performs the following 
tasks: 

4.1.1   Parameter Extraction and Calibration 

INTELSAT V telemetry is received as a sequence of 32 data 
frames. Each frame is received every 0.512 seconds and 
consists of 64 8-bit words [Ref. 1]. SDS uses a subset of 
telemetry data to perform its diagnosis. During system 
initialization, an editable parameter file is loaded. Information 
such as the location of each parameter within the frame, 
calibration curves, and limits, is specified in this file. 

4.1.2  Event Detection 

Under normal operations telemetry data are updating, stable, 
and range between predefmed low and high boundary limits. 
When an anomaly occurs, these parameters deviate and are 
sent as alarms to the expert system. 

Alarms and events are generated according to defmitions in a 
parameter file. Analog and digital telemetry data are 
classified as Updating/Not Updating, Increasing/Decreasing/ 
Stable, High/Low Limit Violations, Noise Detection and Step 
Change alarms. Discrete telemetry data are classified as 
Commanded/Uncommandedstatus change alarms. Each alarm 
and event Ethernet message includes parameter name, satellite 
identification, value and timestamp and is sent to the expert 
system processor. 

4.1.3   Telemetry Logging and Retrieval 

Upon cjqjert system request, s five minute plot request of the 
telemetry parameters that contributed to the anomaly is 

generated.  Additionally, historical logging and data retrieval 
up to 24 hours are supported by the preprocessor. 

4.2  Expert System Processor 

The Expert System runs under a single-tasking oj)crating 
system. It uses embedded C-languagc code within a rule- 
based shell. This code processes alarm messages and asserts 
telemetry state changes into its knowledge base. All data is 
ensured to be processed and reasoning applied before new data 
is acquired. The real time requirement of telemetry 
processing necessitates data flow analysis to eliminate possible 
information loss caused by overflowing message queues [Ref. 
2]. The SDS expert system performs the following four tasks: 

4.2.1   Anomaly Diagnosis 

As a precondition for diagnosing ADCS anomalies, SDS 
validates the functionality of the telemetry subsystem. For 
example, a channel failure may affect many ADCS telemetry 
parameters but is not indicative of an ADCS anomaly. 

SDS detects ADCS related anomalies and distinguishes them 
as telemetry offsets or component failures. Telemetry offs^ 
may be caused by bit flips or by stuck-at bits of telemetry 
parameters. Component failures may occur in the ADCE, 
Roll and Pitch Thrusters, FMW Assembly (FMWA), and 
earth sensor. 

The techniques used by SDS for anomaly detection are 
described in Section 5. 

4.2.2  AUTON Modelling 

A set of rules modelling AUTON was constructed to examine 
the effectiveness of various reasoning models. AUTON 
directly controls the satellite from an earth station, and as such 
SDS is required to monitor AUTON and generate alarms and 
corrective commands in parallel. 

4.2.3  Truth Maintenance 

The expert system maintains consistent alarm states; i.e., a 
parameter cannot be both increasing and not-updating. 
Conclusions based on alarms that are no longer valid are 
retracted by use of the logical dependency feature of the shell. 

4.2.4 Recommendations 

Once an anomaly is detected, SDS generates a corrective 
strategy to restore the satellite to normal operation. The 
resulting commands are sent to the operators for approval and 
execution. Time critical commands, such as disabling 
thrusters or restoring bias registers, arc automaticiilly 
transferred to and exeDuted from CCS. 
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5.  DIAGNOSTIC STRATEGIES 

This section describes two underlying diagnostic strategies for 
fault detection in the ADCS subsystem. The first incorporates 
a symptom/fault dictionary with probabilistic evidence 
combination in order to deduce a most likely failure. The 
second is a model-based approach which identifies deviation 
from expected behavior as an indication of an anomaly. 

5.1   Symptom/Failure Evidence Combination 

The symptom/fault dictionary approach is a popular technique 
for diagnosing failures. It operates efficiently when there is 
a well-defined database of possible failure modes and their 
associated symptoms. However, the ADCS subsystem may be 
subject to random ESD events, and all possible failures cannot 
be enumerated. Missing or invalid telemetry restricts SDS 
from applying a fault dictionary approach effectively. 

SDS uses an innovative scheme by representing symptoms 
independently. Each symptom's effect on a hypothesized 
anomaly is represented by weights that range from -1.0 
(indicating that this symptom contradicts any possibility of 
failure), to -t-1.0 (indicating defmite failure). Multiple 
symptoms combine to increase weights until some predefmed 
belief threshold is exceeded, at which time a diagnosis is 
made. The evidence combination algorithm is based on 
Bayes' theorem as elaborated in [Ref. 3]. Operators may 
interrogate SDS for intermediate conclusions. 

The first entry in Table I illustrates that when the roll error 
signal saturates, failure probabilities are distributed between 
the Sensor (PI), ADCE (P2) and Roll Thruster (P3). Since 
the FMWA and Pitch Thruster are not in the roll control loop, 
this symptom does not contribute to their possible failure. 
The second entry indicates that when the pitch error signal 
updates there is no possibility of sensor failure. If both 
symptoms occur, a normalization function is applied which 
increases the respective weights of the ADCE and Roll 
Thrusters, and eliminates the sensor as a candidate. 

Table I 
Example of two Symptom/Failure Table Entries 

SYMPTOM 

ROLL ERROR 
SATURATED 

PITCH ERROR 
UPDATING 

FAILURE COMPONENT 

Sensor 

PI 

FMWA    ADCE    Pitch      RoU 
Thnister Thruster 

-1.0 

0.0 

0.0 

P2 

0.0 

0.0 

0.0 

P3 

0.0 

This approach was initially implemented for SDS. However, 
as the number of symptoms increased, it became difficult for 
control engineers to define probabilities for each component. 

In addition, a change in one table entry required extensive re- 
testing of all expert system rules. Further development of this 
approach has been temporarily suspended. 

5.2  Model-Based ReasoninE 

Model-based reasoning has been successfiiUy applied to digital 
and complex analog circuit analysis [Ref. 4]. ADCS is a 
feedback control system in which each component performs a 
well-defmed function. Any anomaly in the system is manifest 
as abnormal telemetry changes. 

The functionality of components is rt^resented by transfer 
functions between inputs and outputs. These functions may be 
either analytical (as used in simulation) or qualitative. Experts 
effectively use qualitative knowledge or abstract modelling 
for diagnosis. The transfer functions must specify the 
response time fi?om input to output. For example, because of 
wheel and satellite inertia, the effects of changing wheel 
current on the wheel speed and GEO-IRS-A-axis can be 
observed only after some time has elapsed. The task of 
detecting an anomaly is simplified by looking for 
discrepancies firom expected behavior. An example to 
illustrate the model-based diagnosis is presented below. 

The telemetry plots for the ADCE sensor failure are shown in 
Figure 4. Prior to the fault, each telemetry parameter is 
stable.  The alarms generated as a result of the anomaly are: 

roll-error step positive, 
roll-error saturated high, 
roll-negative pulses and 
GEO-IRS-B-axis decreasing. 

The model-based reasoning system detects an anomaly as 
follows. The roll-error st^ positive alarm causes the model 
to anticipate an alarm for roll-negative pulses after an 
appropriate delay. If the observed input, roll-error, is 
consistent with the observed output, roll-pulses, then the 
system concludes that the ADCE compensation and VDE are 
functioning properly. 

It is also observed that in response to roll-negative pulses, the 
GEO-IRS-B-axis sensor output starts to decrease, indicating 
that the sensor is working correctly. 

The GEO-IRS-B-axis decreasing alarm causes the ADCE 
model to be applied. When compared with the roll-error stq) 
positive alarm, an inconsistency is observed. This information 
contradicts the model and an ADCE anomaly is deduced and 
attributed to the roll bias. 

The model-based approach is currently being developed in 
SDS. Because this reasoning method uses control loop 
transfer fiinctions, it is intuitive to the control engineers. In 
addition, minor rule modifications are localized and do not 
require re-testing of the entire system. 
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7.  FUTURE DIRECTIONS 9.  REFERENCES 

SDS is planned to monitor and diagnose problems in multiple 
satellites and subsystems. Performance and architectural 
issues such as redundancy are under review. SDS, expected 
to provide AUTON functionality for future series of satellites, 
is planned to provide maneuver monitoring functions as well 
as include power, thermal, and communications subsystems. 

7.1   Maneuver Monitoring 

Many pointing anomalies occurring during staticnkeeping 
maneuvers were caused by operator error and thruster 
malfunction. Maneuver constraints will be checked by SDS 
during ADCS and Reaction Control System re-configuration. 
For the duration of a maneuver, SDS will monitor attitude 
pointing, control loop gain selections, and thruster temperature 
conditions. Operator guidance wUl be provided by SDS 
through maneuver transitions until normal mode is attained at 
the end of a maneuver. SDS will verify post maneuver 
configuration and evaluate the overall maneuver performance. 
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7.2  Power Subsystem 

The satellite power subsystem regulates on-board battery re- 
charging. A system can monitor the depth of discharge and 
generate the appropriate commands to ensure the full 
restoration of battery capacity. 

7.3  Thermal Subsystem 

Application of procedures related to the thermal operation of 
a satellite in an exfwrt system can inhibit or execute 
commands that affect the thermal health of the satellites. Thus 
firings of overiieated thrusters can be prohibited. 

7.4  Communications Subsystem 

As the satellite fleet ages, communication traffic outages 
translate into significant revenue losses. A technique that 
minimizes these losses by timely diagnosis of repeater failures 
requires real time input firom several operational systems. For 
example, small signal gain, saturation and downlink carrier 
power measurements may be used to isolate faults. 
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SOFTWARE FOR STATION KEEPING 
OF CO-LOCATED GEOSTATIONARY SATELLITES 

A. Pietrass, M.C. Eckstein, O. Montenbruck 

DLR German Space Operations Center 
D-8031 Oberpfaffenhofen 

ABSTRACT 

A compact but powerful and accurate software system 
for station keeping of single and co-located satellites is 
presented, that is currently being integrated at the 
German Space Operations Center. Core modules are 
orbit determination, including maneuver estimation, 
maneuver planning, ephemeris, interference and event 
prediction, and relative motion for co-located satellites. 
A compact orbit and maneuver data base is main- 
tained and accessed by the different modules. The user 
interface is realized as a menu-driven shell using 
alphanumeric screen masks. The software is written in 
ADA and Fortran and will be implemented under the 
Digital Equipment VMS. It may be run on a work- 
station or accessed through alpha terminals. 
External users are invited to license this software. 

Keywords:  Geostationary Satellites,  Orbit Determi- 
nation, Station Keeping, Co-location, Software 

1.   OPERATIONAL NEEDS, SOFTWARE CONCEPT 

In view of about 100 active geostationary satellites, 
station keeping should to be a routine task being 
mastered by numerous control centers around the 
globe. So why to address the subject? 

(1) New satellite operators will have to build their 
ground control facilities to perform the 
operational station keeping. They may prefer a 
compact but powerful software that may be run 
on a workstation. 

(2) Additional functions are demanded for satellites 
that are co-located on or near the same nominal 
longitude. This has been done at 19° W and 
elsewhere, and it is planned for numerous future 
satellites. So the software should handle co- 
location in an integrated manner. 

(3) Satellite operators may want to upgrade their 
existing systems for various reasons. 

Based on this background, the German Space 
Operations Center (GSOC) has decided to cast its 
experience in station keeping and co-location into a 
new compact software system, implement it initially 
under the Digital Equipment VMS system, and to offer 
it for licensing to external users. 

Its functions may be grouped in four main core 
modules, shown in the inner part of Fig. 1: 

• Orbit determination and prediction 
• Maneuver planning 
• Ephemeris, interference, events prediction 
• Co-location, relative motion 
which communicate with a central 
• Data base. 

Interfacing modules, shown in the outer ring of Fig. 1, 
feed-in preprocessed tracking data, generate satellite- 
specific sensor inferference events, provide 
commandable quantities and commands for station 
keeping maneuver realization, offer information for 
attitude reacquisition, import and export orbit and 
maneuver data for external co-located satellites. 
Satellite-specific and site-specific modules will be 
either added by the user or may be developed or 
adapted by GSOC to user specifications. 

Each of the main modules generates standard plots 
which provide the essential information in a compact 
form. 

The central orbit and maneuver data base facilitates 
the interface between the main modules: estimated 
orbital elements are deposited there, picked-up for 
planning of the upcoming maneuvers, which in turn 
amend the data base. The event prediction module 
picks up the best-knowledge orbit and maneuver 
information and generates for a user-specified period of 
time maneuver-inclusive predictions and satellite- 
specific events. Similarly procedes the co-location 
module, but now the trajectories of all selected 
neighbour satellites are generated, stored, and 
evaluated to check the relative motion and violation of 
proximity and interference criteria. 

The orbit and maneuver data base may serve as a 
unified starting interface to existing software of a user. 
Combined with a proper starting procedure, the user 
may retain part of his existing main modules. 

An operational need for co-located satellites is the 
consistency between their numerical orbit models so as 
to exclude them as an error source of computed rela- 
tive motion. This is best achieved if each participating 
software agrees sufficiently well with proven state-of- 
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the-art main frame software. This may be difficult to 
establish between different control centers. Therfore, 
the orbit model should have an adaption capabilty to 
common practice prevailing at a particular geostat- 
ionary position (e.g. harmonize dynamical constants, 
solar pressure force model, set UTl-UTC = 0). 

2.  DESCRIPTION OF THE MAIN MODULES 

2.1   Orbit Determination and Prediction 

ORBIT - Employing precise force and measurement 
modeling, orbital paramters and maneuver components 
are determined by least squares estimation and/or an 
ephemeris is generated (Ref. 6). 

Input 
• Setup file (self-explanatory format, elements in state 

vector, Keplerian or PEPSOC definition) 
• JPL ephemeris file (DE118 or DE200) 
• BIH tables (UTl-UTC, polar motion) 

Output 
• Print file 

- Estimated parameters 
- Cartesian ephemeris 
- Keplerian ephemeris 
- Station predict 
- PEPSOC orbital elements 

• Plot file 
- Residuals (Pig. 3) 
- Station acquisition plot (Fig. 4) 
- Station keeping plot (Fig. 5) 
Orbit determination summary 
Database record 

Force Model 
Geopotential 
Solar and lunar attraction 
Solar radiation pressure 
Maneuvers (AV components) 
Exponential atmosphere (for transfer orbits) 

Measurement Model 
Precession 
Nutation 
UTl-UTC 
Sidereal time 
Polar motion 
Refraction 
Aberration, light time 

Data types (GEOSC format) 
Range 
Azimuth-elevation angles 
X-Y angles 

Solve-for Parameters 
Orbital elements 
Solar radiation pressure coefficient C^ 
Maneuver components 
Measurement biases 

Accuracy 
• < 10 m 

An important advantage of ORBIT is its capability to 
consider and estimate any combination of maneuver 
components and the related errors. Benefits; 
• Built-in maneuver calibration (main, cross-coupling) 
• Consistent   estimation    of   orbit   and   maneuver 

parameters and their errors 

♦ Early maneuver confirmation from few post- 
maneuver tracking data 

♦ Multiple savings in operational effort. 

The main module ORBIT is complemented by two 
utilities: 
♦ TD_SELECT selects tracking data according to 

specified station, data type, start and stop time, 
sampling modulo. 

♦ TD_TIMELINE generates a time line plot from a 
given GEOSC file which is useful for the 
preparation of an orbit determination and 
appropriate data selection and reduction. 

2.2  Maneuver Planning 

MAPLA - Target elements and maneuver dates are 
calculated for difi'erent built-in strategies or accepted 
as user inputs, and fuel-optimal impulsive station 
keeping maneuvers are computed so as to reach the 
target elements at the end date of the current 
correction cycle, taking into account deterministic cross 
couplings. Conversion to and from mean orbital 
elements by analytic theory. (Ref. 3-5) 

The objective of the maneuvers is twofold: 
♦ to compensate the natural perturbing forces which 

tend to drive the satellite away from its nominal 
position 

♦ to correct the errors of the preceding maneuvers. 

In order to avoid error accumulation, it is essential to 
define for each correction cycle a target orbit, which is 
aimed upon by the maneuvers. 

Non-singular orbital elements (Ref. 2): 

E, 

Es 
E, 

Es 
E. 

= n - n^- 
- e sin(r2+Ki) 
= e cos(Q+w) 
= sin(t/2) sinQ 
= sin(i/2) cosQ 

= £ +     ndt - \^^ 

drift rate 
eccentricity vector 

inclination vector {half) (1) 

longitude deviation 

The non-sigular elements are computed from the 
Keplerian elements a, e, i, 12, w, M„, mean motion n = 
/(juja^), geocentric constant ;i = 398600.5 knv'Is^, n^- = 
Earth rotation rate, e = epoch mean longitude, and 
Kom = the eastern longitude of the nominal 
geostationary position. 

A vectorial velocity increment AV is composed of its 
radial, tangential and normal components with respect 
to the orbital plane: 

AV, 
AV., 
AV,, 

AV 

f   \ 

c 
V 'V 
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(3) 

(4) 

= -2c„ 
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with 

Sk - 12') 
V - 3075 m/s = geostationary orbit velocity (5) 

Target 

K = number of impulses, a^ = right asc. of the satellite 
at time i^ of the k-th impulse, ag„„ = right asc. of the 
mean sun at Greewhich noon, X^^^, = longitude of the 
satellite at t^ (which can be approximated by the 
longitude of the window center), and x^ = elapsed time 
between the impulse and the target date (= cycle end). 

Equations (3) with (2), (4) and (5) are called the 
maneuver planning equations. 

Observations: 
• System of 6 equations for 2 K unknowns a^., AV^ 
• They are linear in 'V^. but non-linear in the a^. 
• The eccentricity vector is affected by tangential and 

also by radial AV components 
• The mean longitude is predominantly affected by a 

tangential maneuver times the elapsed time after 
the maneuver, and also by a radial AV component. 

• The impulse times could be choosen anywhere 
within the correction cycle to solve the equations. 
But as the effect of a tangential maneuver on the 
mean longitude grows with time, this correction 
should be done on the first day of each cycle to 
minimize the fuel for longitude control. 

Realistic propulsion systems for 3-axis stabilized 
spacecraft create significant cross couplings. Part of it 
may be estimated before launch from thruster 
installation geometry. Another part, stemming from 
the activity of the attitude control system and other 
effects, may be determined fi"om in-flight calibration. 
Designed for precision station keeping, GSOC's 
MAPLA takes into account deterministic cross 
couplings. 

Constraints: 
• Multiple sun sensor constraints (so as to remain 

within the same sun sensor from maneuver pre- 
paration through tail-off) 

• max. NS impulse magnitude 
• max. deviations from optimal maneuver times 

Maneuver Planning Options 

The station keeping strategy for a satellite (or for 
several co-located satellites) is designed before launch. 
Its parameters as deadbands in longitude and latitude, 
cylce lenghts, maneuvers per cycle, maneuver con- 
straints, eccentricity control circle, biases in e-vector, 
i-vector and longitude are entered into the data base. 

MAPLA offers to choose: 
• Built-in station keeping strategy maneuvers 
• Maneuvers for imposed cycle dates 
• Maneuvers for imposed cycle dates and target orbit. 

If the first option is selected, MAPLA will promt the 
user with the related parameters for the actual 
correction cycle. Each of the input parameters may be 
updated on the Strategy Maneuvers screen: 
• Spacecraft; descriptor file (contains all satellite- 

specific data and constraints) 
• Cycle begin 
• Nominal cycle period 

• Tracking period 
• Eccentricity control circle radius 
• Number of EW impulses 
• Preferred time of the first EW impulse (AM, PM, *) 
• Maximum EW impulse time deviation 
• Maximum target inclination 
• Number of NS impulses 
• Maximum NS impulse time deviation 
• NS solar constraint bypassing (use gyro) 
• Target orbit biases (in e^ ey, K, iy, V 

GSOC's preferred strategy is to use 2 EW and 1 NS 
impulses (3 impulse magnitudes and 3 impulse times 
= 6 parameters) to control the e-vector (2 par.), i-vector 
(2 par.), longitude (1 par.) and to minimize fuel (1 
condition). Drift rate is implicitely controlled through 
longitude. Whenever one or a forthcoming sequence of 
single EW maneuvers will place the e-vector close to 
its target (sun-pointing perigee), taking advantage of 
radial cross couplings, than this option will be used 
(Fig. 6). 

3 EW impulses would allow to control the drifl; rate (at 
cycle end). This has normally no advantage because it 
will be changed right away by the first impulse at the 
begin of the next cycle. 

2 NS impulses (1 N and 1 S) may be used to minimize 
the radial cross coupling effect. Due to relatively large 
random EW couplings of NS maneuvers, GSOC found 
it more advantageous to use a strategy with more 
frequent but smaller single NS maneuvers. 

Maneuver Planning User Support: 
The maneuver solution will pop-up on the screen 
within seconds, and the user may choose to repeat his 
planning or to accept the solution. A standardized 
dynamically-scaled station keeping plot may serve for 
asessment of the solution and be filed to the cycle 
documentation. From begin to the end of the cycle 
(plus 1 leading and 1 trailing day), it graphs (Fig. 5): 
• Osculating e-vector, complemented with the 

specified control circle, the sun direction in the 
middle of the period, and an arc of the natural e- 
vector circle 

• same as above for mean e-vector 
• osculating i-vector with specified max. target limit 
• osculating latitude vs. longitude (and specified 

window limits) 
• osculating longitude vs. time with maneuver time 

lines (and specified window limits). 

2.3 Data Base 

The Spacecraft Descriptor File holds satellite-specific 
data, e.g. deterministic cross couplings for the different 
maneuvers (E, W, N, S) both for the prime and backup 
thruster set; forbidden regions for station keeping 
maneuvers due to sun sensors' field of view. We also 
hold data needed for interfacing programs. E.g. 
maneuver realization requires satellite mass, thruster 
performance coefficients, geometric efficiency and 
calibration factors. It shall also hold infrared earth 
sensor fields of view and sun protection boundaries for 
earth and moon interference predictions. 

Typically, such data are static or only a few digits 
have to be keyed in for updates. The user does this 
through the standard editor. 
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The Orbit and Maneuver Database is a sequential file 
of a number of so called Database Records as shown by 
its screen mask display, Fig. 2. A record contains: 
• Header and epoch information (upper section) 
• Orbital elements (Cartesian, Keplerian + longitude) 

and satellite parameters (3-column middle section) 
• Subsequent maneuver As: number, time, components 

in radial. East, North direction. 

Two files are held: 
• Short-term unsorted data base to store and retrieve 

preliminary or intermediate records 
• Best-knowledge data base (sorted and unambigous) 

The Orbit and Maneuver Database files are displayed 
and updated through screen masks. 

Best-knowledge databases may be maintained for 
several (co-located) satellites. 

2.4 Ephemeris, Interference and Event Prediction 

This core module generates a maneuver-inclusive 
trajectory between user-specified start and stop times 
and stores it into memory for subsequent evaluation, 
printing, or plotting. It retrieves the relevant orbit and 
maneuver vectors from the best-knowledge data base. 
A rapid orbit propagator is applied which is less 
accurate than ORBIT but fully sufficient for the 
intended applications. This approach avoids time- 
consuming input-output activities and the related file 
management. 

Standard products shall include: 
• Earth and moon shadow entry and exit times 
• Sun interference with ground station antenna beam 
• Ephemeris list 
• Ephemeris plots 
• Standard station keeping plot 

Customized event lists: 
• Sun interference with infrared earth sensor 
• Moon interference with infrared earth sensor 

Independent modules will be invoked for long-term 
prediction eclipses by earth and moon assuming the 
satellite on its nominal position. 

2.5 Co-location 

Under this core module, maneuver-inclusive 
trajectories will be generated for all chosen satellites, 
stored into memory and made available for evaluation 
of the relative geometry. 
• If a proximity or interference criterion is violated, 

MAPLA may be invoked in a special mode for 
maneuver replanning. 

• Standard relative geometry plots may be produced 
alike to those introduced by ESOC (Ref 1). 

• Conversion routines may be customized to support 
the orbit and maneuver data exchange with external 
control centers. 

3.6  User Interface 

The user will access the different tasks through a 
menu-driven shell and alphanumeric screen masks. 
DECForms will be used for mask generation. 

4.  IMPLEMENTATION 

The programs are written in ADA and FORTRAN. The 
system is being implemented under VMS. It shall be 
loaded and run on VMS workstations, but it may be 
also accessed through simple alpha terminals. 

5.  INTERFACE WITH CUSTOMER'S 
ENVIRONMENT 

The customer will contribute the software modules 
that are specific to: 
• his satellite (maneuver realization, mass update, 

sensor interferences, ...) 
• his tracking stations (tracking data preprocessing) 
• his operational environment (command interface,...) 
An interface will be defined that allows his tasks to be 
invoked through additional customized screens. 

6.   SOFTWARE LICENSES 

GSOC will provide modularized licenses for its 
software. The customer will have to obtain additional 
runtime licenses for DECForms and the graphics 
software (AGOS). 
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Figure 1.  Software overview. 
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Figure 2.   Orbit and maneuver data base record 
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Figure 4.   ORBIT station acquisition plot, showing radial distance vs. longitude. 
The boxes mark control boxes of geostationary satellites. 
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Figure 5.  Standard station keeping plot for one correction cycle. 
The vertical lines in the longitude vs. time plot indicate maneuver times. 
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Figure 6.  Standard station keeping plot for an extended period of time (15 Feb - 23 Apr 91). 
The vertical lines in the longitude vs. time plot indicate maneuver times. 
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Figure 7.  Co-location plot (draft).  The upper part shows relative distance. From absolute 

radius, latitude and longitude (middle section), one inferes longitude separation of 
the two spacecraft. The lower part (draft) indicates maneuvers of both satellites. 
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THE  DLR - GSOC   LAUNCH  WINDOW  SOFTWARE 

R. Kiehling 

DLR German Space Operations Center 
D-8031   Oberpfaffenhofen 

ABSTRACT 

At the German Space Operations Center of the DLR a 
new launch window program (LAUWIN) was developed 
for multi-burn geostationary transfer missions. At the 
present version, the program processes the following 
types of constraints for the launch window: 

• Forbidden Earth or moon shadows. 
• Maximum duration of Earth or moon shadows. 
• Forbidden sun aspect angles within a satellite coor- 

dinate system. 
• Forbidden  Earth/moon  interferences  during  Earth 

acquisition scans. 
• Forbidden sun colinearities (angles sun-Earth-satel- 

lite). 
• Forbidden Earth-satellite-moon angles. 

Keywords: Geostationary satellites, launch window, 
software 

program is shown. 

^■^■^ llLPPj_:   Two files are input to the program: 

•      Trajectory File 

To compute an entire trajectory for the positioning of a 
satellite, the program APMAN was developed some time 
ago at DLR. This program optimizes maneuver parame- 
ters like ignition time, duration and the satellite's atti- 
tude for up to four 400 N engine maneuvers at apogee 
or perigee. The trajectory is computed by numerical 
integration taking into account perturbations by the 
Earth's potential field and thrust acceleration during 
finite burn phases. 

The optimized trajectory is optionally written into a tra- 
jectory file which is one input to the launch window soft- 
ware. This file contains state vector ephemerides In 
inertial coordinates with typical step sizes of 1 min on 
the first transfer orbit, 6 min on the last intermediate 
orbit and 0.5 min during burn phases. State vectors 
during burn phases are marked. 

1.     INTRODUCTION 

Geostationary satellites usually are placed on their sta- 
tion by subsequent apogee or perigee maneuvers which 
change the initial elliptical orbit generated by the 
launcher to a circular orbit. During this positioning 
phase some restrictions are defined for each spacecraft. 
These restrictions typically are geometrical constraints. 
So it may be required for example that the sun shall be 
present in the field of view of a sun sensor for a certain 
operation like maneuver or maneuver preparation. The 
consequence of such constraints is that the satellite may 
be launched only during a certain period of a day, called 
the daily launch window. 

For such multi-burn geostationary transfer missions, a 
new software for launch window computations (LAUWIN) 
was developed at the German Space Operation Center 
(GSOC) of the DLR. 

2.    GENERAL DESIGN 

In this chapter, the basic ideas of the design of the soft- 
ware are given. 

' ' 

LAUWIN 

< ' '                      " r ' r } • 
c, c. c„ CsUM Print 

2.1    Input and Output 

In Figure 1 an overview about input and output of the Figure 1.    Input and output of LAUWIN 
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The trajectory is generated for a selectable launch date 
and starts at first perigee transient time which is a ficti- 
tious time but commonly used as reference time for 
launch window investigations. 

•      User Parameter File 

The user interface to the program is the User Parameter 
File. This file consists of some general parameters and 
parameters defining the launch window constraints. 

General parameters are for example range and step size 
of epochs for which the launch window shall be com- 
puted. 

At present, up to 10 different types of launch window 
constraints may be processed by the program. For each 
constraint, the user has to provide different input 
parameters. Typical parameters will be described in 
chapter 3 where some types of constraints are discussed 
in detail. 

The User Parameter File is easy to set up and must be 
configured for a project only once after all constraints 
are specified. 

2.1.2 Output. For each constraint defined by the user 
an ouTput containing the launch window based on the 
calculation of this particular constraint is produced in 
form of a diagram (C, to C„). These single launch win- 
dows are summed up by the program to the summary 
launch window CSUM- FC analysis of the results, details 
about violations of constraints are given in print files. 

An example for a summary launch window is given in 
Figure 2. This result was received tor the Eutelsat II-F3 
mission which is actually scheduled to be launched by 
an Atlas launch vehicle on August 8"', 1991. 

Each line of the matrix represents a launch date, while 
the columns represent the first perigee transient times. 
For each combination of launch date and first perigee 
transient time it can be extracted from the diagram, 
wether there is a launch capability for the corresponding 
epoch. Dots indicate that the launch window is closed, 
while asterisks represent an open window. 

The window is computed with a step size of 1 day 
between August 7'" and September 24"', 1991. In column 
'DOY' the corresponding day of year is printed. The first 
perigee transient times range from 22:50 UT to 00:14 UT 
with a step size of 2 min. The maximum resolution 
allowed amounts to 1 min. For example, on August 8"' 
the window opens at 23:06 UT and closes at 00:06 UT 
first perigee transient time. 

The origin of the broad gaps in the launch window 
between DOY 230 and 235 and between DOY 258 and 265 
will be discussed later in section 3.3. 

2.2    Method of Computation 

2.2.1 Transformation of Trajectory. The launch window 
in Figure 2 is computed for over 2000 different epochs 
of first perigee transient. However, the very time con- 
suming integration of 2000 different trajectories is not 
necessary, because the trajectory for each epoch can be 
received easily by transformation of the reference tra- 
jectory computed by APMAN and read from the trajec- 
tory file. 

This transformation is shown in Figure 3. Reference and 
transformed orbits are drawn in inertial coordinates with 
X - axis pointing to the vernal equinox. For simplification 

UT AT FIRST PERIGEE 

H 2222222Z22222Z22222222222222222222220000000 
H 2222233333333333333333333333333333340000000 

H 5555500000111112222233333A44A45555500000111 
DOY M 0246802468024680246802468024680246802468024 

1991 08 07 219 
1991 08 08 220 
1991 08 09 221 
1991 08 10 222 
1991 08 11 223 
1991 08 12 224 
1991 08 13 225 
1991 08 14 226 
1991 08 15 227 
1991 08 16 228 
1991 08 17 229 
1991 08 18 230 
1991 08 19 231 
1991 08 20 232 
1991 08 21 233 
1991 08 22 234 
1991 08 23 235 
1991 08 24 236 
1991 08 25 237 
1991 08 26 238 
1991 08 27 239 
1991 08 28 240 
1991 08 29 241 
1991 08 30 242 
1991 08 31 243 
1991 09 01 244 
1991 09 02 245 
1991 09 03 246 
1991 09 04 247 
1991 09 05 248 
1991 09 06 249 
1991 09 07 250 
1991 09 08 251 
1991 09 09 252 
1991 09 10 253 
1991 09 11 254 
1991 09 12 255 
1991 09 13 256 
1991 09 14 257 
1991 09 15 258 
1991 09 16 259 
1991 09 17 260 
1991 09 18 261 
1991 09 19 262 
1991 09 20 263 
1991 09 21 264 
1991 09 22 265 
1991 09 23 266 
1991 09 24 267 

..******************************, 
, . ************ it******** Alt* A***** . 

..******************************, 
,,******************************, 
. .****************************** _ 
.*******************************, 
.*************  
.**************************  
.******  
.******************** 
 ************  
 *******************************, 
 *********************************, , 
 *********************************. , 
 *********************************, . 
 *********************************_ _ 
 *********************************. , 
 **********************************., 
 **********************************,, 
 **********************************,_ 
 **********************************_ _ 
 **********************************,, 
....***********************************.. 
....************************************, 
....************************************_ 
.,..************************************, 
....************************************. 
...,************************************_ 
..,*************************************, 
. . .*************************************_ 
...*************************************_ 
.,.*************************************_ 
.   .   , *************************i(;*A5t******** . 

 *******, 
 ***************************, 
 *****, 
 *******************  
 ********,. 
 ************  
 ***********,, 
.********************  
.****************************************_ 
.**************************************** 

Figure 2.     Eutelsat II-F3 launch window 

a two dimensional representation of the situation is giv- 
en. The vector of the ascending node of the reference 
orbit Tjj^ has an angle of OR with the X - axis corre- 
sponding to the length of the ascending node. If the sat- 
ellite is launched at another epoch, the corresponding 
orbit will have another length of ascending node O. This 
orbit can be received by a node rotation AD. ^-- il — I^R 
of the reference orbit which is identical with the differ- 
ence of the sideral times of the corresponding launch 
epochs A0 = 0 - 0R. 

Thus, the trajectory of any launch date is computed by 
rotation of the X - and Y - components of each vector of 
the reference trajectory by an angle equal to the differ- 
ence between the sideral times of desired launch epoch 
and launch epoch of the reference trajectory. The Z - 
components remain unchanged. 

2.2.2 Segments of the Trajectory. Launch window con- 
straints to be checked are defined via the User Parame- 
ter File. A certain constraint has to be checked usually 
during a short phase of the mission like maneuver pre- 
paration etc. Thus, for each constraint it must be speci- 
fied for which part of the trajectory it is to be checked 
by the program. 
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Figure 4.    Events on trajectory 

Figure 3.    Transformation of trajectory 

Thiese segments of tfie trajectory are defined relatively 
to certain events on the trajectory. In Figure 4 these 
events are shown. 'B' and 'E' are begin and end of an 
apogee motor firing, which rises the perigee ('P') of the 
lower orbit to a higher one. The burn phase is indicated 
by a solid line in the plot. 'A' indicates the apogee. 
Begin and end of segments on the trajectory may be 
defined by the user by entering times relatively to 'P', 
'A', 'B', 'E' or to the start of the trajectory. The perigees, 
apogees and burn phases are numbered and may be 
addressed individually. 

For example, a certain constraint shall be checked dur- 
ing maneuver preparation lil<e Earth Acquisition. Mission 
operation specialists have defined that this procedure 
will be started 2 hours before begin of maneuver and will 
take 20 min. On the trajectory in Figure 4, this phase 
may be between points '1' and '2'. In the User Parameter 
File It will be specified that this constraint shall be 
checked from 2" to V'AO" before begin of first, second 
etc. maneuver. 

3.     DESCRIPTION OF THE CONSTRAINTS 

In this chapter, the types of constraints implemented in 
the software are described and some characteristic 
examples are given which demonstrate the capability of 
the software. 

3.1    Shadow Related Constraints 

On the trajectory the satellite could enter into shadow 
caused by eclipses of sun by Earth or by moon. A typical 
situation is shown in Figure 5. The apogees ('A') of the 
trajectory are near to the sun's direction. Thus, Earth 
shadow only can occur near the perigee and not during 

apogee maneuver preparation. Moon shadow may occur 
on the whole orbit. These shadow phases usually are 
restricted because of requirements regarding thermal -, 
power - or attitude control - subsystems. 

Sun 

1 1 1 
Moon 

Figure 5.    Shadows of Earth and moon on trajectory 
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The program processes the following types of shadow 
related constraints: 

• Limitation of duration of Earth or moon shadow. 
• Absolutely forbidden shadow of Earth or moon. 

For example, the Eutelsat II launch window is restricted 
by the following conditions: 

• The duration of shadow is limited on the trajectory 
from separation until first maneuver to a duration 
of 30 min. 

• During some operations like preparation phases of 
apogee or perigee motor firing, shadows are abso- 
lutely forbidden. 

It turned out that Earth shadow did not affect the launch 
window. But for the Eutelsat II-F2 mission, an up to some 
hours lasting moon shadow during maneuver prepara- 
tion phase similar to the situation in Figure 5 was 
detected by the program. This lead to the closing of the 
launch window on two days in February 1991, but fortu- 
nately the satellite could be launched in time in the 
middle of January. 

Sun 

Earth 

Figure 6.     Definition of orbital coordinate system 

3.2   Sun Aspect Angles 

3.2.1 Method. For some spacecraft operations it may 
be required that the sun must have a defined direction 
in the satellite's coordinate system. The direction of sun 
may be defined with respect to the satellite's coordinate 
system itself or with respect to any satellite fixed coor- 
dinate system like sensor coordinates etc. 

Examples for this situation are: 

• The sun shall be in the field of view of a sun sensor. 
• For thermal or power reasons, the direction of sun 

shall be within a certain range of angles with 
respect to a particular spacecraft axis. 

These and similar constraints are called 'Sun Aspect 
Angle' constraints. They are handled by the program 
under the assumption that the satellite is In a three axes 
stabilized mode in a defined attitude which must be 
entered to the program via the User Parameter File. This 
attitude is specified in a special coordinate system. In 
three axes stabilized mode usually one specific vector 
like the optical axis of the Infrared Earth Sensor (IRES) 
is pointing to the Earth, i.e. it is colinear with the 
spacecraft's radius vector. Thus it is appropriate to 
define the following orbital coordinate system in which 
the attitude of the satellite may be defined (Figure 6): 

X : Unit vector in direction of the satellite's radius vec- 
tor. 

Y : Unit vector in the orbital plane perpendicular to X 
pointing in direction of the spacecraft velocity. 

Z : Unit vector perpendicular to the orbital plane point- 
ing to the North. 

Now each spacecraft attitude Is to define easily by up to 
three rotations of this coordinate system. 

For example, to achieve a apogee maneuver tiring atti- 
tude, a rotation around the X - axis by an angle (p has to 
be performed as it is shown in Figure 6. The coordinate 
system received (X'Y'Z') is given in Figure 7. Within this 
coordinate system, up to 12 different sun aspect angles 
may be defined optionally: 

• 3 different angles between the sun's direction and 
each axis of the X'Y'Z' - coordinate system. In Fig- 
ure 7 for Instance, a. is defined as the angle 
between the direction of sun and the Y' - axis. 

• 9 different angles between the projection of the sun 
into the X'Y' -, X'Z' -, or Y'Z' - plane and one axis. 
In Figure 7 for instance, ap is defined as the angle 
between the projection of the sun's direction into 
the X'Y' - plane and the X' - axis. 

Thus, the program requires the following parameters to 
be provided by the user: 

1. Axes and corresponding angles for up to 3 succes- 
sive rotations to define the satellite's attitude within 
the orbital coordinate system XYZ as defined in 
Figure 6. 

2. Definition of sun aspect angles to be checked (pro- 
jection plane of sun direction, if applicable: axis with 
respect to which the angle is to be measured). 

3. Limits to be checked for the aspect angle defined 
above. 

3.2.2 Examples. In the following, two examples are 
given for illustration. 

• Opening of the Ariane 4 standard launch window 

The opening of the Ariane 4 standard launch window is 
defined by the condition that the sun aspect angle with 
respect to the satellite's thrust axis in AMF attitude 
amounts to 65° in the 6'" apogee of the geostationary 

Sun 

Figure 7.    Sun aspect angles in S/C coordinate system 
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transfer orbit (Ref. 1). In the AMF attitude, the spacecraft 
thrust axis has an angle of (p = 14.45° with the orbital 
plane pointing to the South. Assuming that Y is the sat- 
ellite's thrust axis, the AMF attitude may be received by 
a rotation of the XYZ - coordinate system around the X- 
axis by an angle oUp = - 14.45° in Figure 6. 

The sun aspect angle is identical with a in Figure 6. For 
computation of the opening of the Ariane 4 standard 
launch window, the lower and upper limits of this angle 
are set to 64.8° and 65.2° respectively around the 6'" 
apogee. The result is given in Figure 8. The line drawn 
in the Figure is the official begin of Ariane 4 standard 
launch window (Ref. 1). It turns out that LAUWIN gives 
the same results. The closure of the Ariane 4 launch 
window is defined 45 min after opening which is not 
based on a geometrical condition. 

•      Closure of the Eutelsat II-F1 launch window 

The closure of the Eutelsat II-F1 launch window is 
defined by the condition that the projection of the sun 
into the satellite's X'Y' plane (Figure 7) must have a 
minimum angle of 15° with the radius vector for a certain 
operation during preparation of the first maneuver. For 
this operation, the satellite is in the apogge maneuver 
firing attitude. X' is identical with the direction of the 
satellite's radius vector. Thus ap is the angle for which 
the constraint is formulated. 

The result of the corresponding computation is given in 
Figure 9. The line drawn into the plot is the result given 
by Aerospatiale Cannes (Ref. 2) received by the same 
calculation with another software. Both programs give 
the same result. 

DATE 

1990 01 01 
1990 01 11 
1990 01 21 
1990 01 31 
1990 02 10 
1990 02 20 
1990 03 02 
1990 03 12 
1990 03 22 
1990 04 01 
1990 04 11 
1990 04 21 
1990 05 01 
1990 05 11 
1990 05 21 
1990 05 31 
1990 06 10 
1990 06 20 
1990 06 30 
1990 07 10 
1990 07 20 
1990 07 30 
1990 08 09 
1990 08 19 
1990 08 29 
1990 09 08 
1990 09 18 
1990 09 28 
1990 10 08 
1990 10 18 
1990 10 28 
1990 11 07 
1990 11 17 
1990 11 27 
1990 12 07 
1990 12 17 
1990 12 27 
1991 01 06 

UT AT FIRST PERIGEE 

H 22222200000000000000000000000000000000000 
H 33333400000000000000000000000000000000000 

M 55555000000000011111111112222222222333333 
DOY M 56789012345678901234567890123456789012345 

1 
11 
21 
31 
41 
51 
61 
71 
81 
91 

101 
111 
121 
131 
141 
151 
161 
171 
181 
191 
201 
211 
221 
231 
241 
251 
261 
271 
281 
291 
301 
311 
321 
331 
341 
351 
361 

6 

******************************** 
**********************************3(j 

*************************************] 
*************************************3^ 

************************************* 
**********A**A***************A***:^ 

******************************] 
************************** 
********************* 
***************^ 
************[" 
********r 
**** 
** *r. 

** 
** 
** 
**** 
****** 
********* 
********** 
************* 
************* 
************* 
************! 
********* 
******** 
*******] 
******] 
**** 
***** 
********] 
***********! 
************** 
********************] 
*************************[ 
******************************[. .... 
**********************************. 

Figure 9.    Closure of Eutelsat II-F1 launch window 

UT AT FIRST PERIGEE 

H 22222222222222222222222222222222222222222222222222 
H 22222222223333333333333333333333333333333333333333 

H 55555555550000000000111111111122222222223333333333 
DATE DOY M 01234567890123456789012345678901234567890123456789 

1989 12 31 365 
1990 01 10 10 
1990 01 20 20 
1990 01 30 30 
1990 02 09 40 
1990 02 19 50 
1990 03 01 60 
1990 03 11 70 
1990 03 21 80 
1990 03 31 90 
1990 04 10 100 
1990 04 20 110 
1990 04 30 120 
1990 05 10 130 
1990 05 20 140 
1990 05 30 150 
1990 06 09 160 
1990 06 19 170 
1990 06 29 180 
1990 07 09 190 
1990 07 19 200 
1990 07 29 210 
1990 08 08 220 
1990 08 18 230 
1990 08 28 240 
1990 09 07 250 
1990 09 17 260 
1990 09 27 270 
1990 10 07 280 
1990 10 17 290 
1990 10 27 300 
1990 11 06 310 
1990 11 16 320 
1990 11 26 330 
1990 12 06 340 
1990 12 16 350 
1990 12 26 360 
1991 01 05 5 

Figure 8.    Opening of Ariane 4 standard launch window 

3.3   Eajlh/Moonioierferences 

Except for some certain operations, a spacecraft is in 
sun pointing mode during its positioning. In this mode, 
a particular axis of the satellite is pointing to the sun and 
the spacecraft is rotating around this axis. For certain 
operations like maneuver or maneuver preparation, the 
spacecraft switches to a three axes stabilized mode. In 
this mode, the satellite points with one particular axis 
like the optical axis of the Infrared Earth Sensor (IRES) 
to the center of Earth. To achieve this mode, the space- 
craft rotates around a axis in such a way that the Infra- 
red Earth Sensor (IRES) will hit the Earth. For this oper- 
ation, the Earth Acquisition Mode, the direction of the 
axis of rotation is identical with the opposite sun direc- 
tion (for apogee maneuvers) or with the sun direction 
itself (for perigee maneuvers). 

In Figure 10 the situation on the sky is shown as it can 
be seen from the spacecraft. The field of view of the IRES 
describes a circle on the sky with GROT as center. If the 
Earth is found by the IRES, the rotation is stopped and 
the satellite is in a three axis stabilized mode with the 
optical axis of the IRES pointing to Earth. 

For this operation the following restrictions could be 
valid: 

• The moon could disturb the IRES and should not be 
on the scan circle within a range of phase angles )'B 

and VA before and after earth capture. 
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satellite is in a thiree axes stabilized mode withi the 
optical axis of ttie IRES pointing to ttie Earth. 

2. Size of field of view (FOV) of the IRES. 
3. Direction of rotation. 
4. Center of rotation (direction of sun or opposite). 
5. Minimum    moon    illumination    ratio   for   which   a 

response of the IRES Is expected. 
6. Permission that the moon may be hidden by Earth. 

The gaps in the launch window computed for Eutelsat 
II-F3 (Figure 2) are caused by Earth/moon interferences 
during apogee maneuvers. Short openings during DOY 
261 and 263 are due to the fact, that the moon is com- 
pletely hidden by Earth during maneuvers. 

3.4   Other Angle Constraints 

The following minimum angles can be checked by the 
software: 

• Minimum   angle   sun-Earth-spacecraft   (colinearity 
angle). 

• Minimum angle Earth-spacecraft-moon. 

These checks are special cases of sun aspect angles 
(3.2) and Earth/moon interferences (3.3) and are not dis- 
cussed here in detail. 

CONCLUSIONS 

Figure 10.    Scan of Infrared Eartti sensor over sky 

• After scanning it could be forbidden that the moon 
is in the field of view of the IRES during a maneuver. 
Otherwise the satellite's attitude could be adjusted 
wrongly. 

The following  parameters  have to  be provided  by the 
user for the check of possible Earth/moon interferences: 

1. Phase angles >'B and )v to define the range on the 
scan path where the constraint shall be checked. If 
these angles are set to zero, it is assumed that the 

The present program version covers a wide range of 
types of launch window constraints for the positioning 
of geostationary satellites. It was developed for the 
Eutelsat II project and successfully used for the Eutelsat 
II-F1 to F3, DFS-1/2 and TVSAT-2 missions. As the 
design of the program is modular, new types of con- 
straints are easy to implement. 
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' MISE EN PLACE DU SYSTEME DE 
LOCALISATION PAR "TURNAROUND" 

POUR LES SATELLITES TELECOM 1 

JP. POCHON - C. FREMEAUX - M. MOURY 

CNES 
18, avenue Edouard BELIN 

31055 TOULOUSE FRANCE 

RESUME 

Nous decrivons les evolutions et la validation d'un nouveau 
concept de localisation dit par "Turn Around" pour le systeme 
TELECOM 1. 

Ce systeme vient en remplacement de celui qui precedemment 
associait des mesures de distance a des mesures angulaires ; il a 
ete confu et developpe dans I'objectif de minimiser les impacts 
sur I'existant. 

La mise en place du systeme global a necessite : 

- La realisation d'une station reemettrice associee a un systeme 
de telesurveillance. 

- L'evolution: 

. de trois stations de controle existantes, 

. du logiciel de pretraitement des mesures implante sur 
les calculateurs du centre de controle. 

Les resultats de qualification du systeme sont tres satisfaisants. 
Les orbites restituees ont une precision proche de celles obtenues 
avec le reseau de reference. 

Mots Clefs : Localisation - Geostationnaire. 

1. LOCALISATION PAR MESURE DE DISTANCE 

La localisation des satellites Telecom 1 par mesure de distance 
"grande base" est une alternative au systeme d'origine. 

A ce titre la definition de ce nouveau concept a ete guidee par un 
objectif aboutissant a un compromis technique et economique : 
developpement reduit et moyens a mettre en place simplifies. 

La mise en oeuvre de ce concept implique : 

- revolution de trois stations de controle, 

- rimplantation d'une station situee sur I'ile de la Reunion, 

- la mise en place d'un systeme de communication simplifie 
entre le centre de controle et la station de la Reunion, 

- revolution des logiciels de traitements specifiques a implanter 
sur les calculateurs du centre de controle. 

1.3. Localisation par "Turn Around" 

Le systeme global met en oeuvre le concept dit par "Turn 
Around". Dans ce schema 11 n'est fait appel qu'a une seule chaine 
de mesure de distance implantee dans une station principale en 
metropole ; le role de la seconde station a la Reunion se limite a la 
reception du signal puis a sa reemission vers la station principale 
qui en est I'origine via le satellite a localiser. 

Le cheminement du signal est alors le suivant: 

station principale > satellite > station reemettrice > 
satellite > station principale. 

1.1. Introduction 

Le systeme Telecom 1 est compose : 

- d'un segment spatial avec deux satellites en orbite 
(8° W et 5° W), 

- d'un segment sol qui comprend : 

. un reseau de stations de Telecommunication, 

. un reseau de trois stations de maintien a poste. 

Initialement la localisation des satellites TCI etait assuree par des 
mesures de distance associees a des mesures angulaires a partir 
des stations fonctionnant en 6/4 GHz et situees sur le territoire 
metropolitain. 

Le systeme de mesure angulaire, repris d'un programme 
anterieur, est ancien ; la precision de mesure est juste suffisante 
pour assurer la mission de maintien a poste mais ne Test pas pour 
un suivi des performances des tuyeres. 

Nous avons ete amene a repenser le systeme existant pour nous 
orienter vers un concept visant des performances accrues 
compatibles avec nos objectifs. 

Satellite 

Station principale Station reemettrice 

Figure 1 : Principe 

Le systeme doit permettre d'evaluer Dl et D2. Les signaux utilises 
pour ces mesures sont ceux decrits dans le standard 
ESA TTC-A-04 "S band Ranging" 

1.2. Le concept retenu 

Des mesures de distance realisees a partir de stations 
suffisamment eloignees et formant avec le satellite une figure 
geometrique favorable permettent d'assurer la fonction 
localisation. 

1.4. Sequence de mesure 

La sequence retenue pour evaluer ces deux distances se 
decompose en deux seances de mesure qui s'enchainent 
systematiquement sans intervention operateur. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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station principale 

Mgtropole 

SATELLITE 

Charge utile 

TTC servitude 

Station reemettrice 

La Reunion 

1.5.2. Architecture de la station reemettrice 

Cette station assure pour les deux satellites : 

- le pointage automatique de I'aerien sur I'un quelconque des 
deux satellites, 

- la reception des signaux aux frequences TTC du canal 
servitude, 

- la translation de frequence a 70 MHz, le filtrage puis la 
reemission du signal transpose aux frequences du canal charge 
utile. 

La largeur du filtre a 70 MHz permet de passer indifferemment les 
frequences des deux satellites espacees de 5 MHz sans reprise de 
reglage des transpositions de frequence. 

Les caracteristiques de ce filtre, bande passante, pente de gain, 
linearite de phase et stabilite de temps de transit assurent un 
minimum de distorsion sur le signal de mesure de distance. 

Figure 2 : Liaisons radioelectriques 

- Une premiere mesure permet d'evaluer le temps de 
propagation du signal de la station principale au satellite 
correspondant a la distance D1. On etablit les liaisons 1-2'. 

- Une seconde mesure, effectuee a la suite de la premiere, 
permet d'evaluer le temps de propagation du signal sur le 
meme trajet Dl augmente du temps entre le satellite et la 
seconde station correspondant globalement a la distance Dl + 
D2. On etablit les liaisons 1-2-3-4. 

Le choix de ne pas modifier le logiciel de restitution d'orbite du 
centre de controle (logiciel qui ne connait pas le type Turn- 
Around) nous a contraint a ramener les deux mesures Dl et 
Dl + D2 a une meme reference de temps. 

1.5. Mise en place du systeme 

1.5.1. Evolution des stations existantes 

L'equipement de mesure de distance, dont le role se limite a 
I'estimation du temps separant remission d'un signal de la 
reception de ce meme signal apres avoir subi un retard lie a un 
trajet quelconque, n'a pas ete modifie. L'ambiguTte distance se 
situea 18750 km. 

L'unite de traitement modifiee gere automatiquement le 
deroulement des deux seances de mesure. 

L'evolution des stations se situe au niveau de la chaine de 
reception. Les frequences refues suivant la sequence en cours sont 
tres differentes et necessitent une modification de la configuration 
station. 

SEQUENCE MD SEQUENCE MDTA 
 ^-<-->-i  

Motorisatioi 

At^rien 

T^I^gestion 

sit.(TG) 

Interface 

immunicatio 

Figure 4 : Architecture de la station 

1.5.3. Le systeme de communication 

Le centre de controle TC1 est relie a la station reemettrice par un 
systeme de communication simplifie et activee a la demande. 

Ce systeme permet aux operateurs de s'assurer que la station est 
disponible pour effectuer une seance de localisation. Cinq 
informations de surveillance sont transmises et visualisees au 
centre de controle. L'acheminement des donnees se fait par 
I'intermediaire du reseau commute. 

AUCCS.TCt STAl ION REEMETTRICE 

Viaiinl T^ligestion 

site 

L 

Modem 
EWponsp 

Automatique 

COMMANDE ET CONTROLE CONFIGURATION STATION 

^^---.^ VOIE2 tGHt ^^^^ 
^ra^_J^ 

UD 

V0IE3 

1 
PtLOTE 

V  TG 

MOTA 

■ EVOLUTION 

Figure 3 : Evolution de la configuration station 

Figure 5 : Systeme de communication 

Le systeme est automatique, I'intervention de I'operateur se limite 
a I'etablissement de la communication. 

1.5.4. Les liaisons radioelectriques 

Les contraintes prises en compte sont de deux ordres : 

- ne pas modifier les equipements de reception du signal de 
mesure de distance dans les stations en metropole, 

- assurer une PIRE dimensionnee aux besoins en sortie du canal 
charge utile pour ne pas perturber la fonction 
telecommunication. 

Dans tons les cas la qualite du signal repu sur la porteuse a la 
station principale est: 

C/No>48dB.Hz 

A cette qualite du signal requis nous avons associe une marge de 
5 dB pour prendre en compte les affaiblissements lies aux 
hydrometeores. 
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Table 1 : Qualite des signaux sur la porteuse dans les differentes  liaisons pour une configuration sans afTaiblissement. 

LIAISON 1 2' 2 

TCI-A 

4 

TCI-A 

Total: 1-2-3-4 

TCI-C TCl-C 

C/No(dB.Hz) 79,8 65,5 65,5 

70,6 

74,6 

53,2 

52,9 

52,9 

Les indices de modulation de mesure de distance nous donnent 
des marges de I'ordre de 15 dB pour le traitement du signal. 

L'incertitude sur les mesures de distance liee au bruit dans des 
liaisons est inferieure a 5 m. 

2. DESCRIPTION DU PRETRAITEMENT DES MESURES 
DE DISTANCE ET TURN AROUND 

2.1. Description de I'existant 

2.1.1. Seances de mesure de localisation 

Une seance de mesure de distance est constituee pour Telecom 1 
de 256 mesures dites "elementaires" (8 sequences de 32 mesures) 
disponibles toutes les 250 millisecondes. II faut dont 64 secondes 
pour recevoir une seance complete. 

Une mesure elementaire de distance correspond au temps mis par 
un signal pour parcourir un certain trajet constitue des elements 
suivants (voir figure 1): 

- equipements station principale emission-reception, 

- canal "servitude" du satellite, 

- trajet aller-retour entre station et satellite. 

Les seances de mesure de distance Turn Around sont identiques 
aux seances de mesures de distance simple : 256 mesures 
elementaires. 

Le trajet correspondant a une mesure est le suivant (voir figure 2): 

- equipement station principale emission-reception, 

- equipement station reemettrice emission-reception, 

- canal servitude et canal charge utile satellite, 

- trajet aller-retour station principale-satellite, 

- trajet aller-retour station reemettrice-satellite. 

II suffit done de retrancher les difierents temps de transit a chaque 
mesure pour obtenir la distance station principale-satellite (ou 
station principale - satellite - station reemettrice pour une mesure 
Turn Around). 

Ces temps de transit sont: 

- mesures par des mesures de calibration efiectuees 
regulierement pour les equipements station (station 
principale), 

- mesures au sol : avant lancement (canal servitude satellite), 
apres installation (station reemettrice), 

- calcules ou estimes : elements hors calibration station et canal 
charge utile satellite. 

2.1.2. Ancien pretraitement des mesures de distance 

Le pretraitement avait pour but, d'une part de determiner a partir 
de 256 mesures elementaires une mesure dite "condensee" datee, 
et d'autre part de decider de la validite ou de la non validite de la 
seance. 

La valeur de la mesure condensee est la moyenne des mesures 
elementaires, la date est la date milieu de seance. Le controle de 
la validite s'efTectue sur la base de plusieurs criteres : 

- il doit y avoir suflisamment de mesures (75%) a I'interieur d'un 
gabarit dit "majeur" (environ 300 km centre sur le point de 
stationnement). En pratique, ce cas de non validite ne se 
rencontre jamais, sauf si I'antenne n'est pas pointee sur le bon 
satellite. 

- les mesures elementaires doivent etre suffisamment proches les 
unes des autres (300 m pour une sequence, 1,5 km pour une 
seance). 

Les valeurs de ces gabarits sont fixes independamment de la 
variation de distance station-satellite au cours de la seance de 
mesures. Elles sont done dimensionnees en fonction du cas le plus 
defavorable et correspondent a des controles beaucoup moins 
severes pour certaines seances de mesures, en fonction de I'heure 
delajoumee. 

2.1.3. Contraintes liees au modele de restitution 

II n'a pas ete envisage de modifier la restitution d'orbite telle 
qu'elle existait. Les types de mesures admis sont le site, I'azimut 
et la distance. II s'averait done necessaire de transformer les 
mesures de turn-around afin d'obtenir des mesures de type 
"distance" uniquement. Ceci etait possible en effectuant 
consecutivement une seance de mesures de distance avec la 
station principale, puis un seance de mesures de turn-around. On 
peut obtenir une "pseudo" mesure distance de la station 
secondaire en soustrayant le premier resulfat du second. Cette 
methode impose deux contraintes : 

- operationnelle : necessite d'effectuer la mesure turn-around le 
plus rapidement possible apres la mesure distance. Les 
mesures sont couplees deux par deux, 

- pretraitement : necessite de pouvoir evaluer de fafon la plus 
exacte possible la distance station principale - satellite un 
certain temps apres la fin de la seance de mesures de distance. 
La fa9on la plus simple de proceder est d'effectuer une 
extrapolation lineaire de la mesure en fonction du temps. Cette 
methode est valable si les deux seances sont suffisamment 
rapprochees (quelques minutes), et si le calcul de la "pente" de 
la seance distance est precis. 

2.2. Nouveau pretraitement des mesures distance 

2.2.1. Principe 

Le pretraitement doit foumir une "mesure condensee", une date 
et une pente caracteristiques du nuage des points constitue par 
256 mesures elementaires, en garantissant la qualite du resultat. 

On adopte done les moyens suivants : 

-utilisation de "medianes" plutot que de "moyennes", ce qui 
permet de s'affranchir des points aberrants, 

- utilisation d'un gabarit tres etroit, en respectant la pente des 
mesures (pente estimee a I'aide d'un point median par 
sequence, soit huit points), 

- application de la methode des moindres carres ponderes (poids 
accorde a chaque point d'autant plus faible qu'il est loin de la 
droite preeedente) pour determiner la valeur de la mesure et la 
pente finale utilisee pourl'extrapolation lineaire. 

2.2.2. Criteres de validite - Exemples 

Ce pretraitement est tres "robuste" : en effet, meme avec de 
nombreuses mesures aberrantes ou tres dispersees, il foumit de 
tres bonnes valeurs de mesures condensees et de pente. Pour 
decider de la validite du resultat, des tests sont falts : 

- sur la dispersion globale des mesures autour de la droite, 

-sur le nombre de points trop eloignes de cette droite (leurs 
coefficients de ponderation sont tres faibles, et done le lissage 
quadratique moins fiable), 

-sur la valeur du resultat (gabarit tres large, permettant de 
confirmer le pointage correct de I'antenne). 
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Les figures 6, 7 et 8 montrent des exemples de seances de 
mesures : 

Figure 6 : Seance non valide. Le nouveau pretraitement donne un 
meilleur resultat que I'ancien, rnais la pente ne permettrait pas 
une extrapolation correcte. 

Figure 7 : Seance valide, de pente relativement importante, avec 
quelques points aberrants pour la seance. L'ancien pretraitement 
ne les aurait pas detectes et aurait done fourni une pente erronee. 

Figure 8 : Seance valide, de pente tres faible. On constate sur les 
figures 7 et 8 I'inefficacite des gabarits absolus, ne suivant pas la 
pente de la seance de mesures. On est passe de trois cent a trois 
metres avec le nouveau pretraitement. 

251.914S 

251.9147 

251.9146 

251.9145 

251.9144 

251.9143 

251.9142 

251.9141 

251.914 

251.9139 

251.9138 

0. 

( 
i^ 

ancieh resultat 

Al 
1      1                                                                       nouveau resultat 

1 -,^A/^^.^,^*Ar. A.'^-.-.AJiJ -t^^r^xrKJT^ 

1       i'l        i—-^-"^—^ 
——f 

>'.' ■! ' fr, 
t                       (                       ■                       1                       1 

0789   0.079   0.0791  0.0792 0.0793 0.0794 0.0795 0.0796 0.0797 0.0798 

FRACTION   DE   JOUR 

3. RESULT ATS DE LOCALISATION DES SATELLITES 
TELECOM 1 

3.1. Description de la phase de qualification 

3.1.1. Principe retenu 

La demarche de validation a ete la suivante ; 

* faire des campagnes de localisation avec des mesures turn- 
around (a valider) et des mesures de reference. La reference 
choisie est le reseau CNES 2GHz qui comprend trois stations 
faisant de la mesure distance (une en France, une en Guyane et 
une en Afrique du Sud), 

* pour chaque campagne, observer les residus, en terme de 
moyenne et de dispersion (on appelle residu la difference entre 
la mesure reelle et la valeur theorique de la mesure donnee par 
I'orbite de reference), 

* sur I'ensemble des campagnes, observer la stabilite des biais 
(moyennes), 

* restituer I'orbite avec les mesures a valider corrigees du biais, 
pour arriver a une precision de restitution d'orbite sur les 
differents parametres. 

3.1.2. Movens mis en oeuvre 

Afin d'obtenir des resultats de type statistique, plusieurs 
campagnes ont ete traitees de la fapon decrite au 3.1.1. (en 
moyenne 7 a 10). Chaque campagne se composait de : 

- 1 mesure avec les stations 2GHz toutes les 4 h pendant 48 h, 

- 1 mesure distance et turn-around toutes les 4 h pendant 48 h. 

Le logiciel de restitution d'orbite utilise est un modele analytique 
avec le potentiel terrestre GEM 10. 

Figure 6 : Seance non valide 
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Figure 7 : Seance valide - Derive importante 
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Figure 8 : Seance valide - Derive faible 

3.2. Resultats de qualification 

3.2.1. Biais stations 

Le systeme que Ton recherche a qualifier comporte deux stations ; 
la station principale se trouve en France, et la stations secondalre 
a la Reunion. 

En observant les residus des mesures distance de ces deux stations 
(mesures reelles pour la station principale, mesures calculees 
pour la station secondaire), par rapport a I'orbite de reference, on 
constate au cours des campagnes et pour chaque station que : 

-les residus varient d'une mesure a I'autre, ce qui traduit des 
incertitudes sur les mesures, sur le modeie d'evolution 
d'orbite, et sur le mouvement du satellite, 

- la variation relative de ces residus est relativement faible : les 
ecarts-types sont de I'ordre de quelques metres. On notera que 
la dispersion des residus est d'autant plus faible qu'on 
modelise bien les differentes perturbations qui agissent sur le 
mouvement du satellite, et en particulier la pression de 
radiation solaire, 

- cette variation ne s'effectue pas autour de zero, mais autour 
d'une valeur moyenne, a peu pres constante d'une campagne a 
I'autre. 

Cette valeur constitue le "biais station" representatif d'une erreur 
globale d'appreciation des divers temps de transit dans les 
stations et le satellite, des coordonnees des stations, etc... 

L'ordre de grandeur des biais station que nous avons observe est 
la vingtaine de metres. 

Ce biais, caracteristique de la station et du satellite, doit etre 
retranche a chaque mesure. Les mesures ainsi corrigees et 
utilisees seules (sans les mesures dites "de reference") 
permettront de restituer une orbite la plus proche possible de 
I'orbite de reference. 

II faut noter que la determination des biais est une operation 
delicate, devant se faire avec le plus de soin possible, car elle 
permet d'ameliorer sensiblement la precision de restitution de 
parametres d'orbite. 

3.2.2. Restitution d'orbite - Performances 

On  donne  ici  les  precisions  obtenues  sur la  restitution  des 
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differents parametres d'orbite (orbite geostationnaire), avec le 
systeme de localisation par Turn-around: 

- demi grand axe (a), 

- excentricite (e), 

- inclinaison (i), 

- longitude moyenne (1). 

Les chiffres donnes correspondent aux ecarts maximums observes 
entre les orbites "de reference" et les orbites a valider. 

Les precisions obtenues avec d'autres systemes de localisation 
sont egalement indiquees (reseau CNES 2GHz servant de 
reference, ancienne localisation par mesures "distance" et 
"angulaire"), ainsi que les specifications de precisions requises 
dans I'Analyse Mission initiale des satellites TELECOM 1. 

Table 2: Performances comparees 

a(m) e(10-6) i (mdeg) 1 (mdeg) 

Specifications 120 15 9 6 

Angulaire 68 12 6 6 

Turn-Around 15 1 0.2 0.5 

Reference 2GHz 10 0.7 0.08 0.13 

4. CONCLUSIONS 

La mise en place du systeme de localisation par turn-around sur 
TELECOM 1 a entraine des modifications du segment sol: 

- la fonction localisation est devenue plus complexe en station 
metropole, 

- la station reemettrice est beaucoup plus simple dans sa 
fonctionnalite qu'une station effectuant des mesures 
angulaires: sur TELECOM 2, il est prevu d'utiliser 
directement des stations de trafic comme stations secondaires 
pour le Turn-Around, 

- la station secondaire doit generalement etre eloignee 
geographiquement, ce qui ne facilite pas la logistique, 

- la modification du pretraitement des mesures a rendu celui-ci 
plus fiable et permis de conserver le modele existant de 
restitution d'orbite. 

En ce qui conceme les restitutions d'orbite, la precision est tres 
bonne et les orbites obtenues peuvent maintenant nous permettre 
de calibrer les manoeuvres d'orbite de fafon fiable. II est a noter 
cependant que, outre la qualite du modele de restitution d'orbite, 
cette precision depend de deux points essentiels : 

- la disposition geometrique des antennes et du satellite, 

- la bonne determination des parametres jouant sur la restitution 
d'orbite : biais stations et coefficient de pression de radiation 
solaire. 
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TELEMETRY MONITOR    (TMM)    STATION  ON   SATELLITE   STATI IO^^-KEEP ING  PHASE 

Shi Xusheng. Jiang Jiachi, Wang Yujun 

Xi'an Satellite Control Center,P.O. Box 505,710043 Xi'an, China 

ABSTRACT 

In Chinese ground TT8Csystems for conmunicat ion 

satellite, an unique conception of  telemetry 

monitor (TMM) stat ion was adopted, so that under 

arranged by Xi'an Sat el 1 i te Control Center-CXSOC) 

of China.the system used 2 C-hand fuH-motinn 

antenna (FM\) stations (One is used for back-up 

and alternative) to perform TT&Cduring transfer 

orbit  and synchronous orbit phase, and used 

several TMvI stations to monitor telemetry from 

several Chinese conmunicat ion sat el 1 i tes, instead 

of using limited-motion antenna (LMA) stations. 

keywords; satellite, stat ion-keeping, telemetry 

monitor station 

The TT&C task analysis indicates that during 

satellite station-keeping phase, it is required 

to monitor operation status of satellite by 

telemetry on full-time basis, but other tasks 

could he carryed out for multiple  satellites 

in the way of time division and one by one,such 

as orbi t determinat ion and maneuver task, at t i tued 

determination  and  maneuver  task, eclipse 

management task and so on. Therefore, under the 

arrangement of a Mul t i-Sat el 1 i te Tracking and 

Control Plan (MSItT) for station, any one of FM'\ 

station and several'lM stations at XSCC together 

can perform stat ion-keeping operat ion in normal 

case,and in case of emergency another FM\ station 

should be put into TT&C- operation. 

1.   INTRODUCTION 

During the period of 1984 to 1990, China launched 

its 6 geostationary teleconmunition satellites 

for experiment and/or application. Tney are 

located between R7. 5E and 125E over the equator. 

XSCC and itsMinxi station which is located 

in southeast of China and We inan stat ion (located 

in middle of China, near Xi' an ) have performed 

telemetry, tracking,cotimand and ranging to those 

satellites  during  transfer  orhit phase and 

station-keeping phase. A C-band Linified TT&C 

system with a 10 meters aperture full-motion 

antenna (FM*i ) has been established in  each 

station. On transfer orbit phase, these 2 FMA 

stations track the satellite simultaneously,that 

is, cover the same arc, in order to guarantee 

reliability of TT&C   activitives. On station- 

keeping phase these 2 stations work in an 

alternative mode, that is, one station plays a 

main TT&C station , the other is a bacleup one, 

then exchange their duty each three months 

normally. 

In order to save big money and reduce the number 

of operators, engineers of TT&C sect ion of XSCC 

have develped a so called"TMVI station project", 

instead of " iM\ station porject". It was 

successfully verified in practice by XSCC and 

its stations. 

2. BASIS OF CONCEPTION OF TNM 

STATION — MSTCP 

If the conception of TMM station is tenable 

or not, and can be realized, it depends on a k«y 

factor, that is. if a FMft station ran perform. 

Station-keeping control to up to 6 satellites 

respectively. 

The engineers of XSCC, using principle of 

operat ional research, have developed the effective 

MSTXP. Its remarkable feature is that MSKP can 

provide flexible arrangement of TT&C activities 

(events) for multiple satellites, thereby it 

saves a lot of control time. Because of MSKP, 

it is possible to manage B Chinese conrnunication 

satellites respectively by only one FM\station. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Analysis and practice prove tiiat main satellite 

control on stat ioivkeeping phase are south-nortli 

(S-N) keeping maneuver, east-west (E-VV) keeping 

maneuver and eclipse managemant . Remainder of 

control includes on-board equipment switchover, 

adjustment  of  transponder  gain,  anomaly 

investigation and control,and so on.1t is a much 

busy month for a Hvi'i s tat ion to per form sat el 1 i tes 

station-keeping during thep^rind of the eclipse, 

and also a main factor to determine how many 

satellites can be managed by the station. 

One maneuver process for 3-N or EW will last 

about 3 days. The process consists of 24 hours 

orbit measurement on several arcs before maneuver; 

determination of orbit and/or attitude and 

calculation of control volume for theirs maneuver 

control; 24 hour orbit measurement on several 

arcs after maneuver; determinat ion of nev.' orbit 

and attitude. Therefore,it may take 6 days to 

carry out 2 maneuvers ( SN and E-W )  to one 

satellite in the same month.If it took a serial 

control mode for 6 satellites, one Rvft station 

couldn't deal with all of them in the same month. 

It is a big problem. KCTCP converts the serial 

mode into parallel-serial mode,and saves totai 

control time for multiple satellites to solve 

the problem metioned above . 

For example, the 6 satellites may be seperated 

into 2 groups, each group includes 3 satellites, 

during the period of different sections of 

maneuver process.FMA, station will do the same 

woiK for 3 satellites one by one .It is moie 

like a paral lel-serial mode. In order to make it 

more dear, we will use a section , such as  24 

hours orbit measurement to explain the mode, 

please see Figure 1. 

The sect ion may be divided into several observation 

arcs. During the period of each arcFMV station 

will measure ranging and angular data for each 

satellite one  by one . In this way 24 hours 

measurement can cover the sect ion for 3 sat elli t es, 

not  only  for  one  satellite in serial mode. 

Therefore, under M?rCP onemaneuver process to 3 

satellites still shall spend 3 days only, 2 

maneuvers (S-N and E-W) will take 6 days, and 

another 6 days for another group of 3 satellites 

in the same month. Take into account that the 

FM'\ station also will perform eclips management, 

other TT&C activities, emergency handis  and 

equipment maintenance,we consider that it's a 

bigest load to deal with B sat el 1ites on stat ion- 

keeping phase by using one FWi  station. 

Based on IMSTIIP developed byXSCC, the conception 

of TVM station was realized, instead of romnon 

selection of IMA  station. 

3. CJJMfA R I S I ON AND S E L E C t I ON 0 P 2 

CONFIGURATION SCHEMES 

There were 2 schemes have been compared and 

selected to support s t at iorr-keep ing to up to 6 

satellites and support transfer orbit mi ssion of 

each satellite .Configuration of these schemes 

and their advantage and weakness areas follows; 

Scheme 1 

During transfer orbit phase 2 R^.IA stations 

perform TT&I-^operat ion and during stat ion-keeping 

phase TT&C' will be done by LMA stations, which 

of them has a bigger aperture antenna and step 

tracking or monopulse tracking system. E 

satellites need 6 "iA stations. 

A.dvantages; 

. LW station possesses an TT&C  functions 

. high TT&C availability (HV'1A+ MA stations ) 

. simplicity of TT&C operaiion (each antenna to 

point each satellite) 

. simpl icity of MSTCP 

Weaknesses; 

. equipment of a Uvh stat ion are more campl i cat e 

to estaoifsn a LMA statioii needs a lojigei t liiie 

. operation and maintenance of a LMA station 

need more man power 

. Qost of a IMA station and its fee of operation 

and maintenance are very expensiv. 

. FMA station' s TT&C^ latent capacity can not be 

ful!y played 

Quotation of a lM/\ station is about 80,96 of cost 

of a RvIA station. It is quite expensive. The 

different value between RA\ and LMA is antenna 

and sarvo systems .Tot al cost of this configuration 

(2 HVft stations+6 IJW\ stations) is almost of 

7 FMA s t a t i on s. 

Scheme 2 

2 LMA stations win be used for TTU^:. operation 

during transfer orbit phase, and station-keeping 

phase. While telemetry monitor will be done by 

TWi/l stations on s la t ioivkeen i ng phase, TVM 

station has a smaller aperture , fixed tracking 

antenna . 6 satellites need 6 TWHstations. 



353 

Advantages.. 

. a TMVI station is very simple and reliable 

. TivW stations can be established near XSCC 

of mul t i-satel lit e control systems in the way 

of systems engineering,- based on Chinese 

condi t ions. 

5. ACKNOWLEDGEMENT 

to establish a ThM   station and its fee of 

operation and maintenance are very cheap 

FM\statiun' sTT&Clatent capaci ty can be fully 

played 

The authors wish to thank Mr.Zhang fengxiarig, 

chief engineer of ySCC and several other 

engineers for their remarkanle devotion to 

"TWL   station project" . 

Weaioiesses: 

. TVM station only possesses ielemetry monitor 

fnnct ion 

lower TT&C avilability (only by FNft stations) 

complication of TT&C operation (one Hvi'X 

station to noinl niul t ipl e sa Lei 1 i les one by one ) 

Si S2 S3 SI S2 S3 
■ ■ ■ 

SI S2 S3 

-Arc 1 ■ -Arc 2 - -ArcN 

complication of MyTCP 
-24 Hours- 

In our practice, cost of one TM\1 station is 

less then 1 [fro of that of one UVIA station. It is 

quite cheap. Total cost of tjiai configuration 

(2 »IAT- 6 U'lMs tat ions ) is less then that of 

2. 5   PMT St at ions . 

Figure 1   24 Hours Orbit MeaBiircment for 3 Satellites 

Coiiipared  the  advantag a .,,4 ikne if ihesi 

schemes, XSCC recongnized that both of them 

could meet TT&C  requirement  for multiple 

satellites. Therefore , tlie main criteria of 

selection are cost  saving  and  man power 

reducing. All things considered, XSCC selected 

scheme 2-it is so called "TMy station project". 

That  decision  making has  been  proved 

successfully  by  the  pracice  of  Chinese 

communication satellite missions. 

Engineers of TT&C section of XSCC developed TV-M 

stations by reworking TV receive only stations. 

Ithasabmeter aperture, fixed t racking antenna. 

The engineers added telemetry down noverter 

(D/C). telemetry demodulator and telemetry 

data processor made by themself on purchased 

T'J receive only station to set up TM.l station. 

The diagram of a ^^M    station  is  shown as 

Fio-iirp     >     !&)      F'lawrp   ■>     f b "I      and    Ficnirp   ?     l'c ) 

are pictures of ThM  station. 
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Figure 2 (a) Block Diagram of A UN Station 

CONCLUSION 

One of main goals of XSOC is to perform multi- 

satellite control by using a low cost ground 

configuratioa  Application of TVM station is a 

successful practi<^. It is shown that we can 

reach the goal through optimum overall planning 
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Figure 2 (b) Picture of TM Station Antenna 

Figure 2 (c) Picture of TO Station Equipent 
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GIOTTO REACTIVATION OPERATIONS IN 1990 

A. Morani and H.R. Nye, ESA-ESOC, Darmstadt 

1. ABSTRACT 

This paper describes the main features of the 
reactivation and successful recovery of the ESA 
probe Giotto in February 1990. 

After 4 years of hibernation, contact with the 
Spacecraft was re-established at TOO million km 
(0.68 AU) from the Earth, requiring both recovery 
from on board failures and manoeuvering without 
receiving Telemetry. 

The use of NASA Deep Space Network with 70 meter 
antennas for high power uplink and downlink 
reception of an unmodulated RF Carrier and the 
damage sustained by Giotto during the encounter with 
Halley were instrumental in the successful 
operations. 

2. INTRODUCTION 

Giotto was launched in 1985 on a suicide mission 
the objective of which was to collect scientific 
data in a close fly-by of comet Halley. After the 
successful Halley encounter in March 1986, the 
Spacecraft, though clearly damaged, emerged from the 
cometary dust still functioning. 

After modification to the heliocentric orbit of 
Giotto had been made in March 1986 to allow a close 
swing-by of the Earth in mid 1990, the Spacecraft 
was set in a semi-dormant status, where it would 
remain out of contact with the ground. Early in 
1990, after a 4 years cruise around the Sun, contact 
with Giotto had to be re-established for a check out 
and orbit correction. 

The damage caused by the Halley cometary dust, 
the uncertainties involved in establishing contact 
through the de-spun High Gain Antenna and the large 
distance from the Earth, required the definition of 
a reactivation strategy capable of Manoeuvring the 
Spacecraft in the blind, without support of 
Telemetry, while accounting for possible unknown on 
board failures. 

Using the NASA 70m Deep Space Network Antennas of 
Goldstone, Canberra and Madrid with transmitters 
with power of 400 KW, commands had to be sent to the 
Spacecraft omnidirectional Low Gain Antenna at more 
than 100 Million km from the Earth. 

At that distance even the 360 bit/s Housekeeping 
Telemetry from the Low Gain Antenna could not be 
received using the 70 meter Antenna of the Deep 
Space Network. The Spacecraft had therefore to be 
manoeuvred to an attitude at which the on board High 
Gain Antenna would point toward the Earth. 

3. HIBERNATION IN 1986 

At the time of the Halley encounter, an emergency 
plan was considered in case Giotto would survive. An 
opportunity for a further mission was offered by the 
considerable mass of hydrazine (about 60 Kg out of 
the total 69 Kg) remaining on board owing to the 
accuracy achieved by the Ariane launcher, the 
Transfer Propulsion System and the Halley trajectory 
predictions. 

A large orbit manoeuvre had to be performed to 
bring Giotto to a close swing-by of the Earth in 
1990 when, taking advantage of the Earth's gravity 
pull, the orbit could be again modified for a 
variety of targets. In this way Giotto would come 
back to the Earth after a total of 6 revolutions 
about the Sun, 5 years after its launch. 

Mission operations after the Halley encounter had 
not been planned, so the Spacecraft had to be 
hibernated out of Earth contact. In the intervening 
period up to 1990, consideration was given to 
possible new mission scenarios. 

A trade off between distance from Earth, the 
power available from the solar array, accuracy of 
the comet ephemeris, science objectives and date for 
a new mission led to the choice of comet Grigg- 
Skjellerup as best target for a close encounter, to 
occur on 10 July 1992. The decision to commit to a 
new mission was subject to, among other things, a 
successful payload check out, to be accomplished 
after Spacecraft reactivation in 1990. 

An 'hibernation' attitude had been selected to 
optimize the thermal conditions during the long 
cruise to the Earth. The High Gain Antenna was used 
as reflector and pointed at a fixed phase with the 
Spin Axis-Sun direction plane to improve the thermal 
input during the cold phase of the orbit. 

Commands to configure the Spacecraft in 
hibernation mode had to be executed autonomously by 
the on board Data Handling sub-system as, soon after 
the start of the final manoeuvre, the communication 
link with the Spacecraft would be lost as the High 
Gain Antenna de-pointed. 

Without ground contact the achieved 'hibernation' 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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attitude could not be determined, with the result 
that a large dispersion had iaa be considered in the 
reactivation strategy, considerably increasing the 
complexity of the reactivation operations. 

4. THE REACTIVATION 

Giotto's closest approach to the Earth was 
expected on 2 July 1990. Payload operations had to 
terminate by mid May as the power provided by the 
Solar array thereafter was no longer sufficient. The 
date to start was fixed at 19 February 1990, to give 
some 35 days of attempts to retrieve the Spacecraft 
while still leaving enough time to refine the 
Spacecraft trajectory in view of the Earth swing by 
and orbit re-targeting. 

4.1 Major Constraints 

On February 19th 1990, Giotto was at more than 
100 million Km (0.68 AU) from The Earth. 

The exact achieved attitude during 'hibernation' 
was uncertain and a fairly large region of attitude 
was identified (about 30 degree in declination and 
60 degree in right ascension) within the Spacecraft 
would lie with high probability, taking into account 
the effect of solar pressure and random performance 
of the Reaction Control System during the last large 
blind manoeuvre. 

This large dispersion of the expected attitude 
had to be covered within the reactivation strategy 
by using automatic on board capabilities to control 
and to terminate manoeuvres as much as possible. 

The Application Programs of the Data Handling 
System originally providing an autonomous 
contingency link recovery capability were beyond 
consideration. The damage of the Hal ley encounter 
combined with the calculated failure rates of the 
Data Handling over 4 years made such an approach 
impossible or inadvisable. 

Commands to re-activate the Spacecraft had to be 
sent through the omnidirectional Low Gain Antenna, 
originally foreseen to be used only during the near 
Earth orbit phase after launch. This required the 
use of the NASA Deep Space Network 70 meter antenna 
complexes having transmitter powers ranging between 
100 and 400 kW, with no chance of receiving 
Telemetry, at least until the High Gain Antenna was 
correctly pointed to the Earth. 

The only feedback expected from the Spacecraft 
via the Low gain Antenna was a pure RF carrier, to 
be configured coherent with the uplink. In fact only 
by reducing the ground receiver bandwidth to just 3 
Hz a downlink signal would be detected. Considering 
that the known uncertainty in the downlink frequency 
caused by the Doppler was about 25 Hz and that the 3 
dB beamwidth of a 70 m antenna in S/Band is only 0.1 
deg, the detection of a downlink signal was regarded 
as a potential bonus but the reactivation strategy 
had also to work in case of no response. 

The situation with regard to the orbit knowledge 
was more favourable. For at least one month, the 
Giotto position uncertainty was limited to a few 
thousandth of degree, requiring no extensive search 
for the Spacecraft. 

Due to the evolving geometry of the Spacecraft- 

Earth-Sun references during hibernation, the High 
Gain Antenna could not be set to point toward the 
Earth at reactivation without modifying the 
attitude. The reactivation operations had to move 
the attitude into a range which would allow the High 
Gain Antenna, properly rotated, to point toward the 
Earth. Such an achievement would be oDnfirmed by 
receiving a relatively strong signal and Telemetry 
via the High Gain Antenna. 

However 
approach: 

other  constraints  complicated  this 

Part of the Data Handling left running 
during Hibernation could have detected some 
failure and autonoiiiously reconfigured. 
Parallel commanding of on board units was 
therefore required, in a time consuming 

procedure. 

For some potential failure only a ground 
commanded reconfiguration was possible. 

In order to correctly point the High Gain 
Antenna towards the Earth, quite a good 
knowledge of the achieved attitude was 

required. 

4.2 Manoeuvring in the Blind 

Special care had to be taken to perform 
manoeuvres without telemetry. The automatic attitude 
deadband monitoring features provided on board had 
to be enabled to prevent undesired operations, at 
the expense of increased operational complexity. The 
data and commands to load had to be accurately 
validated beforehand using the Software emulator 
available on ground. 

A reliability analysis pointed out the most 
likely failures which had to be considered in the 
plan: all the single point failures were considered 
and a set of reconfigurations was worked out. The 
plan covering the initial 35 days of support offered 
by NASA, included 13 major hardware reconfigurations 
and all necessary manoeuvre commands. 

The manoeuvres had to be organized in cycles such 
that whether the manoeuvres were executed or not the 
attitude at end of the cycle resulted as close as 
possible to the initial one. A new reconfiguration 
could be then commanded and a new cycle of similar 
manoeuvres could start again. 

4.3 The manoeuvre cycle 

In theory such a cycle had to be uninterruptable. 
In practice, because of ground station availability 
and visibility limitations, a cycle had to be split 
up over distinct tracking passes, so that if only 
once the on board receiver had not been in lock, 
part of the manoeuvres would not be executed, with 
high risk of putting the Spacecraft in a completely 
unknown attitude. 

If, during a cycle, the manoeuvres had really 
taken place but, due to any reason, no evidence of 
it could be detected on ground, the attitude would 
degrade in such a way that approximately after 6 of 
the foreseen cycles, the bias added by the 
uncertainty in thruster performance would have made 
the strategy no longer effective. 

Although a cycle included a sequence of balanced 
manoeuvres designed to cancel out the systematic 
error, the accumulated random error required that 
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after 6 (unsuccessful) cycles, an assumption of 
failure in the Reaction Control System or in the 
Attitude and Orbit Measurement electronics had to be 
made. 

The reconfigurations were then organized to 
maximize the probability that after 6 unsuccessful 
cycles it could be assumed that no manoeuvre had 
been taking place. A further 6 cycles could then be 
performed assuming similar initial conditions. 

Each basic cycle included: 

1. Hardware reconfiguration. 

2. Automatic control of spin rate to about 15 
RPM, with the pessimistic assumption to 
start from a spin rate as high as 30 RPM or 
as low as 5 RPM (hibernation spin rate: 15 
RPM). Accuracy in the Spin rate was needed 
to calibrate the manoeuvre length. 

3. Automatic control of the Solar Aspect Angle 
into a narrow band 1 degree wide around a 
predefined target. 

4. Having set the Solar Aspect Angle with the 
previous manoeuvre, the High Gain Antenna is 
rotated to a phase that would be required to 
point the Earth under the assumption to 
cross a very narrow range of attitudes with 
constant Solar Aspect Angle. As the dish 
boresight direction is offset by 44.3 
degrees from the Spin Axis, an Earth Aspect 
Angle of 44.3 (+/- 5 degree in S/Band) was 
required to allow the ground to detect a 
downlink signal. 

5. A pair of opposite Constant Solar Aspect 
Angle precessions aiming to move the 
Spacecraft across the previous target 
attitudes, allowing the High Gain Antenna 
boresight to sweep past the Earth, and then 
back, close to the initial position. 

Positive tests using an emulator of the on board 
Attitude and Orbit Control System proved that a 
hitherto untested combined manoeuvre, capable of 
performing on board automatic control of the Solar 
Aspect Angle while precessing the Spin Axis in a 
fixed direction, could serve this purpose. 

Manoeuvres of this type, not originally foreseen, 
had to move the Earth Aspect Angle across 44.3 
degree, starting from initial values ranging from 30 
to 100 degrees, maintaining the Solar Aspect Angle 
within a band of 1 degree around a specified value 
all the way through. 

4.4 Doppler data 

A substantial aid to the implementation of this 
strategy came from the Doppler data. 

As a very narrow reception bandwidth of 3-10 Hz 
was necessary to detect the signal from the 
Spacecraft, a fairly good knowledge of the frequency 
range to be scanned was also required. 

Fortunately Giotto can be configured in coherent 
mode, in which the downlink frequency is forced to 
be in fixed ratio with the uplink. This is sometime 
also called to two way mode with obvious reference 
to the Doppler compensation, to be applied on both 
the up and down link. 

Yet, due to the small uncertainty in the orbit, 
the error in the Doppler compensation (Doppler 

residual) at reactivation still left a margin of 
about 25 Hz of uncertainty, requiring therefore 
multiple frequency scanning. 

On February 19th 1990, at 15:07, shortly after 
the Spacecraft Transmitter was commanded on, the 
Deep Space Network 70m ground Station in Madrid 
de1;ected the weak signal (-166.7 dBm) from the Low 
Gain Antenna, just 15 Hz away from the nominal 
value. The Spacecraft was still alive in the 
expected orbital position. 

With some fine tuning the Receiver acquired also 
lock on the RF carrier, allowing Doppler rate 
measurements to be performed for orbit 
determination. It took a day to process the Doppler 
data and appreciate the extra valuable information 
carried in it. 

4.5 The Damage caused by Ha11ey 

During the Halley encounter communications had 
been interrupted for a few minutes at the time of 
closest approach. 

Different off line dynamics simulations and 
correlations with the received radio signal 
indicated that a relatively large impact with 
cometary material had modified the Spacecraft 
attitude and degraded the telecommunication link, 
recovered only later once the induced nutation was 
damped out. 

Besides the damage immediately observed on 
various components of the Spacecraft, a mass loss of 
few hundred grams was postulated to explain the mass 
unbalance and the apparent change of the principal 
Axis of inertia observed after the encounter. 

4.6 Spin Rate signature 

The Low Gain Antenna, located on the top of the 
Spacecraft along the original Spin Axis, was now 
offset from the new spin eixis. With the Earth almost 
perpendicular to the Spin Axis, a modulation of the 
downlink signal was clearly observable on ground in 
the Doppler residuals as never before, as the Low 
Gain Antenna had not been used since the near Earth 
Phase following the launch in 1985. 

By varying the Doppler sampling rate from 0.1 Hz 
to 1 Hz, accurate information on the Spin rate could 
be obtained from the Frequency Spectrum of the 
Signal. 

Having deduced a Spin rate of 15.31 +/- 0.01 RPM, 
it was quite soon clear that no control of the spin 
rate was necessary and part of the very time 
consuming manoeuvres were cancelled from subsequent 
cycles. 

Quite surprisingly, in the very uncertain 
scenario of reactivation, an estimated misalignment 
of just 1.7 cm betweeij the Low Gain Antenna and the 
Spin Axis was providing a clear signature of the 
Spin Rate at more than 100 million km of distance. 

4.7 Monitoring the Delta V during a Manoeuvre 

The Spin rate information deduced from the 
Doppler played a key role in the reactivation 
operations, but that was not all. 

It was quickly realized that whenever an attitude 
manoeuvre had a component in the Earth-Spacecraft 
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direction, the movement was also detectable through 
the Doppler data. So even delta V of few cm per 
second could be observed if it had a reasonable 
geocentric component. 

It was also found that when a manoeuvre actually 
took place, some estimation of the Attitude was 
possible from Doppler residuals . This was certainly 
complicated by the fact that the Spacecraft was able 
to perform manoeuvres to control the Spin rate and 
the Solar Aspect Angle in combination with other 
precessions manoeuvres. Nevertheless some predicted 
pattern of Doppler residuals could be correlated 
with the actual data to provide estimates of the 
attitude at the start and at the end of a manoeuvre. 

The early good news were however quite in 
contrast with practical progress. In fact only 
negative information was obtained. Four long days of 
attempts showed that the Spacecraft did not perform 
any manoeuvre and that no Spin rate change was 
observable when switching the Despin mechanism on 
or off. The Despin mechanism, driving the High Gain 

Antenna of 1.2 meter, had evidently ceased working 
during hibernation and had not started with the 

hardware selected in the first three days of 
operations. 

In practice an accurate Doppler analysis could be 
performed typically only the next day after the 
operations. In real time the only possible 
monitoring of Doppler data was through the voice 
loop with Deep Space Network and using a standard 
FAX for plots produced at NASA JPL. This obviously 
required great care and time. 

4.8 Recovery of the Telemetry link 

On the 23rd February 1990, following the 
reconfiguration of the third manoeuvre cycle, 
including the selection of Service Converter 1, the 
Doppler data revealed an increase of 0.1 RPM of the 
Spin Rate. The De-spin mechanism had at last been 
activated. The event was confirmed in real time by 
visual inspection of the change in the Doppler beat 
frequency on the Fax coming from NASA JPL reproduced 
in fig 1, where the samples have been joined to 
point out the beat frequency. 

As the newly selected Service Converter supplied 
both the Attitude and Orbit Control and Measurement 
Electronics, there was hope that a manoeuvre could 
eventually start. 

The subsequent manoeuvre to control the Spin Rate 
and the Solar Aspect Angle showed a change of 
Doppler residuals in the expected direction (Fig.l. 
Note that as the spin rate is adjusted to 15.00 RPM 
the modulation on the Doppler residual disappears 
from the plot. The Spin period had become in fact a 
submultiple of the Sampling interval). The day 
terminated with the encouraging evidence that the 
Spacecraft had performed the first manoeuvre. 

On the next day, February the 24th, the Downlink 
was configured through the High Gain Antenna and 
later, during the execution of the long attitude 
manoeuvre to point the High Gain Antenna to the 
Earth, a strong downlink was detected by the Deep 
Space Network 70m ground station. 
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Fig.l - Beat frequency in the Doppler Residuals 
before and after activating the Despin and during 

the first manoeuvre. 

By the time the manoeuvre was interrupted from 
ground the downlink was lost again, as expected. The 
Spacecraft attitude had reached the predefined 
target but only after the round trip light time of 
11 minutes the effect of the command could be 
observed, which happened when the narrow target 
attitude region was already crossed. Few small steps 
backwards were required to adjust the attitude. 
Figure 2 shows the AGC level on the FAX from NASA 
JPL during this precession manoeuvre. The initial 
straight line is due to the saturation of the 
receiver at the ground station caused by the large 
increase in RF power available through the High Gain 
Antenna. 

Eventually the High Gain Antenna was correctly 
pointing the Earth and, though a bit hesitant, good 
Telemetry was received, showing very hot conditions 
on board. Not more than half an hour later Telemetry 
unexpectedly ceased, provoking great disappointment. 

Reports from the ground Station indicated that 
the RF carrier was very strong, proving that the 
High Gain Antenna was correctly pointed to the 
Earth, but on the Spectrum analyser used at the 
Ground Station a missing subcarrier pointed to a 
problem with the on board modulator. 

Meanwhile, based on the telemetry obtained 
before, concerns about the high temperatures and a 
high level of power generated from the Solar Array 
Generator suggested that a change of the attitude 
was required. The Power Dumpers located in the 
vicinity of the comet shield had sustained evident 
damage during the encounter and the excess power was 
turning into extra heat dissipation. 
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The impact of this was alleviated by successfully 
testing a new telemetry mode allowing high speed 
payload telemetry in S/Band, thereby saving some 40 
Watts with respect to X/Band transmission: the 
reduced RF power output could be fortunately 
compensated by the Earth distance, decreasing every 
day (fig 3), while the on ground setting could be 
quickly modified. 

In the second half of April, gradually all the 
experiments were switched on and checked. 
Unfortunately, repeated unsuccessful attempts to 
obtain meaningful images from the Halley Multicolor 
Camera proved that the on board camera is no longer 
operational. Nevertheless, the scientific return 
obtainable by the payload still operational has been 
recognized as worthy of a mission to comet Grigg- 

Skjellerup in 1992. 

As far as the Spacecraft platform is concerned, 
tests undertaken late in June, when reception of 
telemetry through the Low Gain Antenna had been 
possible, confirmed that Service Converter 2 had 
failed during hibernation, after having been 
reconfigured by the Data Handling, evidently due to 
a transient. As each Service Converter individually 
supplies the Despin electronics, no redundancy exist 
any longer for the Despin mechanism. 

Fig. 2 - AGC level from High Gain Antenna during 
the large precession manoeuvre (dBm). 

Using the by now well-tried technique, a large 
Spacecraft attitude manoeuvre was implemented and 
monitored using the Doppler residuals. In fact, a 
star detected in the Star Mapper had allowed the 
first attitude determination after 4 years, making 
such a manoeuvre almost a routine operation, when 
compared to the operational conditions of the 
previous days. 

The Solar Aspect Angle had been modified from 75 
to 125 degree to protect the top platform of the 
Spacecraft and to reduce the power generated from 
the Solar Array. 

It took another day to test the telemetry 
modulator of both the S/Band transmitters and find 
that the basic Phase Shift Key modulation taking 
place in the Central Terminal Unit had failed, 
probably due to the high temperature on board. 

To recover from the Central Terminal Unit 
failure, the whole Data Handling subsystem had to be 
reconfigured in the blind. The Despin mechanism had 
to be switched off and on again. At last, a solid 
lock on Telemetry reported by the Deep Space Network 
confirmed that the right configuration was selected. 

The thermal characteristics of the Spacecraft had 
been modified by the Halley encounter and Giotto was 
showing temperatures much higher than expected. The 
new attitude, though reducing the temperatures on 
the top of the Spacecraft, did not dispel the 
concern for the perihelion pass, to occur some days 
later. 

5. SPACECRAFT CHECK OUT 

ie.F«b.90    08-M«r-90    28-Ha/.90     17.Apf-90    074tay-90    27.M«y-90    1ftJun-90     06>Ju4-90 

Date 

Fig. 3 - Giotto-Earth distance and Available 
power on board 

The failure of Central Terminal Unit 2 was also 
confirmed but, being limited to the Phase Shift Key 
modulator, leaves the commanding functions 

unaltered. 

Due to the high temperatures experienced around 
the perihelion, the planned Payload check out 
operations had to be postponed by one month, to a 
time  when  the  available  power on  board  was 
reducing. 
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Giono EXTENDED MISSION 

PAYLOAO CONPLENENT 

Operational Payload 

Expcrlnent Duage Assesswnt 

Energetic Particles 
(EPA) 

No damage 

Optical Probe Experiment 
(OPE) 

No damage 

Hagnetomcter (MAG) No damage 

Dust Impact Detection 
System (DID) 

MSM: no damage 

iJ^:   slightly degraded 

Johnstone Plasma Analyser 
(JPA) 

JPA-1 IS: no damage 
(except JPA-FIS : damaged) 

R^me Plasma Analyser 
(RPA) 

RPA-EESA: reduced performance 
(electron density) 

(except RPA-PICCA damaged) 

Giotto Radioscience N.A. 

Operational but degraded performance (unfavourable encounter, geometry 
and speed at P/Griqq-Sk.ie11erup) 

Dust Mass Spectrometer 
(PIA) 

No damage 

Ion Mass Spectrometer 
(IMS) 

HIS: no damage 
HERS: damaged 

Non-operational 

Halley Multicolour Camera 
(HHC) 

Aperture blocked, outer baffle lost, 
mirror degraded 

Neutral Mass Spectrometer 
(NMS) 

CCDs of both detectors damaged 

Fig. 4 - Payload Status 

6. REACTIVATION IN 1992 

On 2nd July 1990, with a swing-by of the Earth 
at a distance of 23000 km, Giotto became the first 
Spacecraft ever to take advantage of the Earth's 
gravitational pull to increase its energy. 

Fine orbit adjustments had calibrated the 
trajectory to bring Giotto into an outer 
heliocentric orbit leading to encounter comet Grigg- 
Skjellerup on 10 July 1992. 

For the 2 year cruise to the new comet, Giotto 
has been hibernated again. The Spacecraft will have 
to be re-activated in May 1992, using again 
the NASA Deep Space Network 70 meter Antenna and the 
on board Low Gain Antenna to command and to receive 
the weak RF signal. 

Special precautions have been taken to minimize 
the uncertainty in the Orbit and the Attitude. 
Fortunately this time the hibernation attitude 
manoeuvre, necessary to optimize the thermal and 
power status in hibernation, could be fully 
monitored. Both the attitude and the orbit have been 
determined to the maximum accuracy possible. 

has been switched off. The capability to restart it 
after a long time was proved in the reactivation 
operations. The working Central Terminal Unit (the 
heart of the Data Handling Sub-system) has also been 
deconfigured to preserve it for the operations in 

1992. 

Many conditions for a reactivation in 1992 appear 

favourable: 

The Attitude uncertainty is mainly due to 
the solar pressure and only limited to a few 
(2-3) degrees. 

The position uncertainty in the sky plane is 
limited to few thousandths of degree. 

the maximum Doppler shift of the downlink 
frequency is +/-15 Hz. 

The number of combinations of operable units 
is reduced due to the known failures, 
thereby reducing the number of 
reconfigurations to be attempted. 

However in May 1992 Giotto will be at about 220 
million Km form the Earth (1.47 AU) and this will 
cost some extra 7 dB in the received power on 
ground. While the very sensitive NASA 70 meter Deep 
Space Network equipment is still expected to detect 
the weak downlink from the Low Gain Antenna (-173 
dBm), there is some doubt about getting the ground 
receiver in lock to perform the Doppler 
measurements. 
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ABSIKACT 

EURECa stands for EUROPEAN RETRIEVABLE CARRIER and 
represents a free-flying, inaLtipurpose, rei;isable 
space platform. 
Ccjiplementary to the ccsrplex onboard system new 
and challenging requirements were also put on the 
Ground Segments, on their concepts and architec- 
tures. 
Grourri and Fli^t Control are essentially driven 
by the large number of experiments to be monitored 
and controlled, the long mission duration and the 
extremely limited periods of ground contacts. 
The ESOC Fli^t Operation Control Centre has taken 
prime responsibility to guide the EURECA system 
throu^ all jiiases of the mission, including the 
deployment and retrieval interactions with NASA 
Space Shuttle. 

Keywords: Onboard capabilities. Ground Tracking 
Stations, Operation Control Centre, Mission Con- 
trol & Ifonitoring, Microgravity Si^port Centre. 

1. GEI^ERAL 

Ihe first EURECA mission will have 15 facilities 
on board with a total of 45 different experiments. 
(This represents the largest payload ever si^jport- 
ed by an ESA Spacecraft) 

The Payload will coiprise a major percentage of 
micaTogravity experiments, but there are also in- 
cluded technology demonstration and classiced 
space science facilities. 

Prime responsibility for all EURECA remote control 
and mission operation is with ESOC, the central 
base at Darmstadt. 

It will be si^iported by the Microgravity User Si5>- 
port Centre (MUSC) at Cologne cind various scienti- 
fic centres at Universities. Scientific data from 
EURECA ej^jeriments do not need to be finally pro- 
cessed at ESOC, they can be filtered from the data 
stream and chanelled strai^t to the Users for 
procjessing. This is one feature and advantage of 
the packet telemetry consequently iitplemented on 
NJRECA. 

With EURECA the OCC (Operations Control Centre) at 
ESOC beccsnes the focal ground interface and con- 
trol authority for the viiole mission scenario. 

*  *K V5  t^ ^ 

mm 

Fig.  1    EURECA Flight Scenario 

2.     THE EURECA SYSTEM 

2.1 General Mission Scenario 

launched by the NASA Shuttle and deployed at stan- 
dard Shuttle altitude (300 km Orbit) the EURECA 
onboard prc^xilsion system is used to perform the 
transfer manoeuvre to the operational orbit at 525 
kn/28.5 . 

Now, EURECA will ccjnmence timelined ej^erinent 
operations. This phase is planned to last typical- 
ly 6 months. 

It is followed by an i^j to 3 months dormant pheise. 
curing dormant phase EURECA will await the 
Shuttle, will then synchronize with the actual 
Shuttle orbit, and initiate the descent transfer 
manoeuvre to a preplanned target (control box) at 
standard Shuttle retrieval orbit. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Rendezvous ard proxiiriity operations have to be 
performed and EURECA will be retrieved and return- 
ed to earth. 
(See EURECA Fli^t Operation Scenario and Mission 
Profile Illiostration) 

In case of Shuttle delays the retrieval scenario 
has to be postponed and EURECA has to be returned 
to a higher parking orbit. Now, the contingency 
scenario is valid and the total EURECA mission 
could (under most unfavourable conditions) extend 
to 18 months. 

This applies for all subsystene and instniments 
and, in particular, for data handling and attitude 
control. 

2.3.1 Ihe Data Handling Svstan 

Within the onboard Data Handling System (EHS) the 
Flight implication Software Packages (FIAP) repre- 
sent the actual intelligence. They contain all the 
prograinmes and sequences to conmand, control and 
monitor spacecraft and payload. 
In particular, the "Master Scheduler", a cctnmand 
file in the ms, can store a list of ip to 1.000 
time tagged teleccsnmands to be executad autono- 
mously at precise, praJefined tiines. This is to 

6 9 
_RETRIEVAL  1 

PERIOD "*" 

18 

MONTHS 

Fig. 2 The Mission Profile 

2.2 Ground Tracking stations 

Three ground stations are involved in EURECA con- 
trol operations: 
Maspaloroas on Gran Canaria, Perth in Western 
Australia, and Montagne des Peres near Kourou. 

The^ primary ground station for the ncminal ope- 
rational phase  is Maspalcjnas, it has been diosen 
because of its roost favourable contact patterns 
and periods. 
(See EURECA's ground track and station coverage) 

A typical station pass will allow approx. 10 mi- 
nutes of contact. 
Within 24 hours EURECA will pass Maspalomas for 4- 
6 consecutive orbits, \*iile for periods of 16 to 
18 hours the platform will have no ground contact, 
so that in total EURECA will be "visible" for only 
3 % of its v*iole mission. 

2.3 EURECA (onboard) capablliti^ 

Because of the very short and minimum ground 
ccxitact times the entire EURECA design was driven 
by requirements for a hi^ degree of onboard auto- 
ncany. 

operate the platform in absence of direct and 
realtime ground contacts. 

IXiring non-ground contacts all telemetry data ar« 
stored ort)oait3 in the Mass Manory Unit (Magnetic 
Bubble Memory). The capacity of this unit is 128 
Mbits. It stores the data accumulated during the 
V53 to 18 hours non-coverage period and is switched 
to duirp mode during ground contact. 

2.3.2 AOCS 

The AOCS is an intelligent, autonomous ocntrol 
system with attitude and orbit control algorithns 
designed to perform 3-axis stabilization and orbit 
control throuc^ all mission phases, as there are: 

Proximity Operation, Orbit Transfer, Nominal and 
Dormant Mode, Safe Emergency Mode, and Earth & Sim 
Acquisition. 

The AOCS also contains an Orbital-Model Software 
Oiich allows the platform to be maintained within 
the^ required attitude accuracy in its low eeirth 
orbit. Low earth orbits are in fact subject to 
high aerodynamic and other pertv±iing forces. The 
Software Madel (on-board) needs to be supported ty 
a daily parameter update Oiich has to be mana^d 
ty the ground station. 
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2.3.3 Failure Detection. Isolation and Recovery 

Both the EHS and AOCS Subsystem detect and isolate 
failures and can initiate recovery actions in ein 
autonanous way to the utmost extent. 

Ihfise functions cire inplemented by hardware redun- 
dancies, measurenvent provisions to isolate the 
faults down to replaceable unit/section level, and 
by software means to perform fault recovery. 

One basic EURECA requirement is that the platform 
has to be able even \mder inost unfavourable condi- 
tions to survive for at least 48 hours until 
ground can react and initiate specific recovery 
actions. 

2.3.4 IOC 

In addition to S-Band telemetry the Inter Orbit 
Ocmnunication Link (IOC) ej^jeriment will provide a 
satellite link via Olyitpus (Geostationary Cconrauni- 
cation Satellite). 

This link operates in the Ku-Band and inproves the 
daily contact periods to about 200 minutes, hcw^ 
ever, the long non-contact periods remain by about 
18 hours. 

3.2 The Operation Control Centre (OCC) 

Substantial ground station activities are re- 
quired and dedicated si;5Jports to the onboard 
systems in the fields of: 

fli^t dynamics (attitude and orbit deter- 
mination) 
data processing/ preprocessing/ achieving 
mission and resource planning 
spacecraft control 
emergency recovery 
software maintenance 
network control. 

Ihere are the normal routing activities (daily ba- 
sis) , typically conprising mission control and 
monitoring, orbit model update, time correlation. 
Master Schedule generation, and data disposition. 

Secondly, special mission phase dedicated activi- 
ties are to be performed during EURECA deployment 
and retrieval (most critical). 

Thirdly, there are (on an unplanned basis) the 
emergency recovery activities and software main- 
tenance tasks, the OCC will be responsible for. 

3.  THE GROUND SEC51ENTS 

3.1 Overview. Datalinte and Interfaces 

The figures 4 and 5 illiistrate the involvement of 
Ground Segments and datalinks during the Orbital 
Deployment/Retrieval-, and Routine Mission Opera- 

tiOTi-Hiases. 

3.2.1 Mission Control and Monitoring 

During the ncmincil operation phase a Payload de- 
dicated (limited) amount of electrical pcwer and 
average data rate will be available. Other onboard 
constraints are, for exanple, cooling, application 
software limitations, and data storage capacity. 
Therefore, an apprtpriate schedule has to be 
established prior and maintained during fli^t in 
order to manage available resources. 
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According to the overall payload mission time-line 
the OCE will prepare the Master Schedule and a 
manual cconmand stack. At ground contact both will 
be v^liriked. The manual conmands will immediately 
be transferred to the payload, the master schedule 
cammands will be issued later according to their 
time tag. 

The uplinked ccsiimands will control predefined on- 
board application programs/loops. 

A schematic overview of the control loop concept 
is presented by fig. 6. 

Ihe OCX will be responsible for the planning and 
execution of payload cperations. The approved mis- 
sion plan, established prior to launch, will be 
the basis. During the mission the mission planners 
at the EURECA OCC will amend the plan if events 
on-board or experimenter's requests warrant or ne- 
cessitate deviations from the nondnal mission 
plan. 

During the mission a laser, v4io is not at the OCE, 
will be able to request the OCC to schedule and 
iitplement desired payload TC's or operations. 

TC requests may be sent using corputer mail, da- 
tafax, personal delivery or post. 

Payload s/ Instruments 

Low-Level CMP LOOP 

- Single CMD 
- Command Verirication 
- Command 
,  Repelllion In 

Failure Case 
- Report/ExcepL 

High-Level CMD Loop 

- More than 1 Low- 
Level CMD Loop 

- Logical Decision 
- Nol mote than 12 

Conttol Parameters 
- Re port/Except. 

Messages 

Sequenceo 
Irtdividual 
Command 
without 

■    Activation/ 
Doactivalion 

Rate 

TLM Packets 

Exception/Report 

Immediate 
Distribution 

to OCC 

On-8oard 

Tracking Data 

User St OCC 

- DDS Catalogue 
- Source Rackets 
- Back Frames/Packets 
- Planned Operations 
- Telecommand History 
- TimeCal 
- S/W Uplink Veritication 
- Orbit/Attitude Data 
- Microgravity Data 
- Ground Path Data 
- Eclipse Data 
- South - Atlantic 

Anomaly Data 

In general, the master schedule 
will be prepared for a time period 
of 2 days with an overlap of 1 day 
for the subsequent schedule. 
By this method the already 15)1 inked 
schedule may be corrected frcjn 
ground. 

Fig..6 EURECA Control and Monitoring Concept 

3.2.2 Orbit Model Update 

In addition to Earth Sensor-, Sun 
Sensor- and C^roinformation the on- 
board Altitude and Orbital Control 
System requires an Software onboard 
orbital model for epheraeric data 
generation. This model needs v^idat- 
ing from ground every 3 hours (ac- 
curacy requirements of 0,2 deg). 

The uplinked ephemeric data are 
contained in a specific table, and 
are based on tracking data. They 
are valid for a particular pre- 
dicted time only. This time is 
given by another table, called TOV 
(time of validity). The TOV is 
bcised on the onbaord predicted time 
and specifies the time viien the re- 
ceived orbital model data will be 
used or executed. 

To mate this mechanism workable, it 
has to be ensured that the orbital 
data table is sent to the AOCS 3 ± 
2 minutes prior to its validity la- 
test. However, the AOCS will aoc^jt 
the orbital model table at any pre- 
vious time. 

To ease the table v;^x3ate from ground, an ^:plica- 
tion Software is available v*iich works together 
with the Master Scheduler. 
Basis for ^iiemeric data pr^saration on ground are 
at least 3 contact periods, i.e. 3 times approx. 4 
minutes of tracking data are needed. Then, the 
processing takes about 60 minutes. 

Rscil-Time Control loops are limited to the Ground 
contact time period with a response time in the 
orxler of a few minutes only. 

For Near-Real Time Control lioops the response 
times range frtan one to five orbital periods. And 
there are off-line control locps vAiich can run for 
24 hours or longer. 

Figure 7 illustrates the sceme of Orbit Model 
Table exchange and timing. 

3.2.3 Time Correlation 

The on-board Data handling System generates the 
mission time. A quartz is used as clock refenenoe 
and the time is coirputed by Software. 

The ccmnand planning will be done in the frame of 
the near-real-time and off-line control loops. 

Correlation of on-board time reference with ground 
GMT is achieved by a synchronized readout of both, 
the on-board master clock and the ground clock. 
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Fig. 7 Orbit Mcdel Table Exchange Timing 

In order to maintain the same time relationship 
for telemetry and time tagged telecoramands any new 
cxjrrelation comes into effect only 48 hours after 
related measurements have been taken. 

The time correlation is made available to the 
Users as time calibration data stored in ancillary 
files of the OCC. 

3.2.4 Special OCC Tasks. EUREX3V Retrieval 

Frcm an operations point of view the retrieval 
phase will be the most critical element of ths 
whole mission. 

During this phase three ground stations will be 
involved to support the ESOC OCC in order to in- 
crease contact times, and thus increase accuracy 
of orbital parameters. 
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NEAR-FIELD RENDEZVOUS PROFILE 

Fig. 9 

The retrieval scenario is as follows: 
5 hours after Space Shuttle launch (Rendezvous 
launcher) and at "go for descent" the final re- 
quirements for the rendezvous coordinates, called 
"Cjontrol Box" will be announced by NASA. 

This Control Box is defined by the orbitcil 
elements 
semi-inajor   axis,   phase,    eccentricity,    and   plcine 
cingle.  For exaiiple,   the plane must be adjusted to 
±0,1 deg. 

In order to fullfil Control Box Requirements 
BJSECA   has to perform three ground controlled 
Orbit Transfer Manoeuvres (down-boost, out of 
plcine, and trimm). 
These manoeuvres have to be achieved within 68 
hours including the time required to stay at phase 
r^jeating orbit, v*iich is to conpensate for laimch 
delays. 
After Control Box Start Time EURECA has to cease 
all translation manoeuvring. The Shuttle than will 
approach EURECA and in a fly-aro\md profile it 
will grajple the EURECA carrier. 
The figure 8 illi:istrates retrieval phasing profile 
and proximity approach. 

3.2.5 The Data Distxasition System (DPS) 

The EOS runs on a dedicated conputer system vAiere 
the front end forms a host node connected with Ho- 
me Institutes via public network lines. 
The ground conputer will perform the filing of re- 
ceived telemetry and ancillary data generated by 
the OOC. 
User dedicated data is also filed according to the 
private packets generation times. In addition, 
mission support data for mission planning or ope- 
ration verification are stored, this ccnprises: 
Teleccmmand History, Time Correlation Data, Orbit, 
Altitude, Eclipse, South Atlantic Anomaly, Micro- 
gravity Data, and planned operations. 
Searching for a dedicated file is enhanced by a 
EOS catalogue. 

3.3 The Microgravitv Support Centre (MUSC) 

The MUSC represents a new concept of integrated 
user sipport, tailored to the needs of long dura- 
tion microgravity experiments. 
Main effort is concentrated on Microgravity, how- 
ever, MUSC services are available to all users of 
the EURECA mission. 
The MUSC will provide support during preparation, 
operation and evaluation jiiases of all instru- 
ments. 
For exanple: Esqjerimentation in multi-user facili- 
ties means that a single experimenter shares re- 
sources with others, and that access to flight fa- 
cilities for preparation or operation purposes 
needs to be well organized and trained. 
Therefore, ground modules of experiment facili- 
ties, display and communication systems, and a 
scientific/technical infrastructure are provided 
at MUSC. 

4. RESUMEE 

EURECA's flight operations will involve a variety 
of challenging new elements and tasks. 

This will caiprise first time: 
o  hi^ degree of on-board autoncmy 
o   lew earth orbit operations 
o   6 to 18 months missions 
o  very limited direct contact times 
o   large number of experiments 
o  Space Shuttle Interfaces and Proximity Opera- 

tions 
o  Consequent locket Telemetry Handling 
o   full ESOC OCC responsibility 

New cperationcil esqserience will be gained from the 
first EURECA mission, vdiich will be essential for 
subsequent EURECA fli(^ts/privatisatioiVccsnmercia- 
lisatiorV and will be prerequisite for COIUMBUS/ 
HEFMES/Space Station scenarios. 
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GROUND SUPPORT TO IN-ORBIT SERVICING OPERATIONS 

M. Guerin 

European Space Agency (NL) 

ABSTRACT 

The paper will present the Agency plans 
concerning the ground support to In-Orbit 
Servicing of the Columbus Free-Flyer by the Space 
Vehicle Hermes. The operations which are 
concerned are: 

- the Rendez-vous and Docking ; 
- the external servicing, by means of 
Telemanipulation and/or of EVA; 

- the internal servicing operations. 

The paper will concentrate on the facilities 
foreseen to provide Engineering support during 
equipment development and validation, mission 
preparation and training, mission execution and 
post-flight analysis. The concept is based on a 
gradual transition of simulation facilities and 
expertise from the development phase to the 
operations phase. 

1.  INTRODUCTION 

Following the ministerial conferences of 1985 and 
1987, the European Space Agency has initiated the 
definition and the study of manned flights 
programmes, based on the Columbus Laboratories, 
on the Hermes Space Vehicle and on the Ariane 5 
launcher. Implementing these programmes requires 
the development of a large ground infrastructure: 
control centres, training centres and engineering 
support centres. Concerning more particularly 
the latter category, each element of the In-Orbit 
Infrastructure is developing its own engineering 
support centre; this presentation will address 
another, specific aspect, which concerns the 
combined operations of two flight elements, and 
for which no other engineering centre is foreseen 
to provide the required support: it is the 
In-Orbit Servicing of the Columbus Free-Flyer 
Laboratory by the Hermes Space Vehicle. This 
paper will start by providing a definition for 
In-Orbit Servicing; the operations which are 
concerned will be identified with reference to a 
model of the Hermes mission phases. The 
Engineering support functions will then be 
derived from that analysis, together with the 
ground facilities which will be required to 
implement those functions. Finally, the Agency 
plans to develop that capability while avoiding 
duplications will be described. 

DEFINITION OF TERMS 

For the purpose of clarity, a number of terms 
which are used in this paper are first defined. 

Servicing is defined as the set of following 
functions: 

- Payload servicing i.e.: 

. Payload resupply (consumables, samples,...) 

. Payload maintenance and calibration 

. Payload exchange 

. Payload retrieval 

- System servicing, i.e. 

. Preventive maintenance (replenishment of 
consumables, preventive replacement of items) 

. Corrective maintenance (repair or replacement 
of equipment) 

. System upgrade 

In order to perform servicing, a number of 
activities will be necessary both on ground and 
in flight. 

The ground activities will be concerned with 
definition of the Hermes servicing missions, with 
preparation of the Hermes cargo (beyond the 
spaceplane itself and the associated ground 
segment which are outside the scope of this 
paper), and with training of the ground and 
flight crew. The Hermes cargo is defined 
as the set of: 

- Columbus Scientific Payload (including samples, 
consumables, racks,...) 

- Columbus System elements (fluids, consumables, 
filters, seals, batteries, pumps, ORU's, 
etc...) 

- Mission Dependent Equipment  (EVA suit,  HERA 
elements,  crew equipment...) 

- Auxiliary equipment  (secondary structure, 
supply lines,  freezer/chiller,  tools, 
documentation,...) 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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The in-flight activities will be referred to as 
In-Orbit Servicing; they are defined as the set 
of activities which are necessary in orbit to 
perform servicing. They include: 

- Rendez-Vous and Docking 
External servicing (ORU's exchange) by means 
of the Hermes Robot arm (HERA), and/or of 
(Extra Vehicular Activity (EVA) 

- Internal servicing, including; 
. Cargo transfer (both ways) between Columbus 

and Hermes 
. Consumables resupply 
. Items exchange 
. Repair, maintenance, check-out, calibration. 

- Un-docking, and safe disposal of the Hermes 
resource module 

- Cargo retrieval after landing. 

The successful completion of the servicing 
missions, as defined above, will imply to perform 
a number of functions commonly referred to as 
"operations"; they include: 

- Management 
- Integrated planning (strategic, tactical, 

increment and execution levels) 
- Ground systems processing and logistics 
- Astronauts related functions 
- Users related functions 
- etc... 

Engineering Support consists in the execution of 
technical tasks, delegated by the organisational 
framework in charge of performing the above 
functions and related to both the ground an 
in-flight activities defined above. 

3.  IN-ORBIT SERVICING TASKS 

When describing the In-Orbit Servicing tasks, it 
is convenient to distinguish those which are 
related to a given flight (i.e. which are 
mission-dependent) and those more general which 
are not related to a given mission but rather are 
permanent. 

3.1  Mission Dependent Tasks 

For the purpose of this paper, a "Servicing 
Mission" will be said to include 5 phases (see 
fig. 1). 

1 The Mission Definition Phase 

Based on requirements issued by Columbus users 
(both payload and system) and on Hermes system 
resources (spaceplane, ground segment and crew), 
the servicing tasks to be performed during a 
specific mission will be defined; these tasks 
will be expressed in terms of operations to be 
performed and of specific items to be serviced. 
It will include the definition of items to be 
launched, retrieved, or disposed of. The output 
of this phase will include a new entry into the 
Hermes flight manifest; it can therefore be 
considered as a part of the "strategic" level of 
planning. 

2 - The Mission Preparation Phase 

Once the mission is defined, it must be prepared 
in detail. Three main activities are considered 
necessary from the present point of view: 

a) Preparation of the Cargo 

The previous phase has defined the mission needs; 
during this phase, all elements of the cargo 
required to fulfil those needs will be defined. 
Starting from the objectives identified during 
the mission definition phase, the specific 
integrated cargo must be designed and 
manufactured. The design phase will comprise an 
"analytical integration" i.e. the definition of 
the auxiliaries and of mission-dependent 
equipment, the identification of the required 
Ground Support Equipment (GSE) and other 
facilities, the detailed accommodation layout of 
the cargo within Hermes (Spaceplane cargo bay 
and Resource Module), the analysis of mass 
properties, volumetric data, power needs, launch 
loads etc... to generate an analytical file which 
will form part of the Flight Readiness Review 
process. Further, industrial manufacturing and 
test activities will be performed, culminating 
with acceptance by the Agency. 

b) Spaceplane ground processing : these 
activities concern physical integration of the 
cargo within the spaceplane elements (ground 
processing of the spaceplane itself, i.e. : 
refurbishment, transport, assembly, integration 
and test is outside the scope of this paper). 
These activities will culminate prior to the 
launch campaign. 

c) Operations planning : Following definition of 
the mission (strategic level), detailed planning 
will be made at the tactical, increment and 
execution levels. These activities are out of 
the scope of this paper, except for what concerns 
the planning of the servicing activities (e.g. 
crew activity plan); they culminate with 
validation of the total system (spaceplane, 
cargo, crew, ground segment) by means of 
integrated mission simulations. 

3 - Training 

The crew training is divided in 3 steps ; Basic 
training. Specialised training and Mission 
training. The last two steps will include 
specific training for In-Orbit Servicing: 
equipment transfers between the two vehicles, 
consumables resupply, payload and system 
maintenance, etc... 

Mission training is of course mission dependent, 
while specialised training does not depend on a 
particular mission, and therefore belongs to 
permanent tasks (see 4.2). Mission training 
will follow the assignment of crew to the 
mission, the detailed definition of the cargo 
and the operations planning; specific training 
for In-Orbit Servicing will include HERA and EVA 
training (external servicing), rack transfers, 
in-flight integration, maintenance and check-out 
operations (Internal servicing). In the last 
months before flight, it will be intimately 
linked with mission preparation and validation 
activities (the so-called "integrated mission 
simulation"), and probably will make use of the 
same facilities. 
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4 - The Mission Execution Phase: 

This phase will include the launch campaign; the 
orbital flight, and the return to earth. It is 
during the orbital flight that the In-Orbit 
Servicing operations proper will take place : 
Rendez-Vous and Docking, cargo transfer from 
Hermes to Columbus and back, integration and 
check-out, maintenance and repair. On-line 
engineering support (near real-time) to the crew 
and to the flight Control Centres will be 
required during execution of the servicing 
operations. 

5 - The Mission Post-Flight Processing: 

After return to earth, a number of activities 
will take place. Three main items are considered 
herein (besides the operations on the spaceplane 
itself, which are not the subject of this note): 

- Payload products retrieval 
- Cargo disassembly and dispatch 
- Evaluation of In-Orbit Servicing Operations 

The sequencing of these missions phases (see fig. 
1) does not exclude strong interfaces between 
activities performed in parallel (e.g.: cargo 
preparation, operations management "and crew 
training). Additionally, the current plan to 
perform one servicing mission every 5 months will 
impose that many activities, related to several 
missions, will take place at the same time and 
will involve many different teams. There is 
therefore a requirement to' implement the means 
for well planned coordination of all activities, 
with clearly defined roles and responsibilities. 

3.2. Permanent Tasks 

Not linked to any specific mission, In-Orbit 
Servicing activities will include the following 
tasks: 

- Set up a preventative and corrective 
maintenance organisation for the payloads and 
systems which are already in orbit; 

- Support to "Basic and Specialised" training on 
matters which are related to servicing; 

3asic" and "Specialised' 
crew training 

In-Orbit Servicing 
training (HERA, EVA, 

cargo...) 

3 - "Mission" 
crew training 

. In-Orbit Servicing 
training (HERA, EVA, 

cargo) 

1 - Mission Definition Phase 

. Inputs : - Users Requirements 
- System constraints 

. Outputs: - Operations to be 
Performed 

- Items to be serviced 
- Items to be launched 
- Items to be retrieved 

2 - Mission Preparation Phase 

Cargo preparation 
- Derivation of up and down 
cargo 

- Cargo analytical integration 
- Manufacture and test 

. Spaceplane ground processing 
processing 
- Cargo physical integration 

. Operations management 
- Planning 
- System validation 

Mission Execution Phase 

. Launch Campaign 

. Orbital flight 
(In-Orbit Servicing) 

. Return to earth 

5 - Post Flight Processing 

Fig. 1 : Phases of a Servicing Mission 
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Ensure Product Assurance and safety of 
In-Orbit Servicing activities; 

Disseminate information to users; 

Support the development/enhancements of next 
generation of Mission Dependent Equipments, 
(EVA, HERA...); 

Maintain and update data base (cargo, 
procedures...). 

4.  ENGINEERING SUPPORT : FUNCTIONS AND TOOLS 

The objective of this paragraph is to identify 
the functions to be fulfilled in providing 
Engineering Support to the In-Orbit Servicing 
activities which were described in the previous 
paragraph, and to list the tools required to 
perform these functions. 

4.1   Mission - Dependent Functions 

For what concerns the mission-dependent support 
functions, they were arrived at by considering, 
for each mission phase (i.e. : definition, 
preparation, execution and analysis) activities 
falling in three main categories : 

- Ground cargo processing 
- Crew aspects 
- On-board operations 

In each case, the software tools and the 
facilities which are required to perform these 
functions have been identified. The result of 
this analysis is shown on the following tables 
(figs. 2 to 5); note that when a software tool 
was identified (e.g. a planning tool) it has been 
indicated by the letter SW followed by the type 
of tool [e.g. SW (planning)]. 

4.2 Permanent Functions 

The mission-independent requirements will call 
for a large variety of support functions. The 
main ones which have been identified are: 

1 - Provide HERA training and support EVA 
training during "specialised training" 

2 - Based on design parameters (Mean Time Between 
Failures) and on past performance, maintain a 
plan for maintenance of Mission Dependent 
Equipment and auxiliaries. Define and 
maintain an adequate stock of spares in a 
ready-to-fly state (i.e. fully tested) 

3 - Initial development, upgrade and maintenance 
of facilities and software tools (including 
Data Bases) 

4 - Simulation and evaluation of proposed 
servicing scenarios 

5 - Prepare plans, schedules and cost estimates 
for Engineering Support. 

Activities Support Functions Tools/ Facilities 

Cargo 
Processing 

- Analysis of users 
requirements 

- Definition of cargo for 
each flight (up, down, 
disposed of). 

- SW (Data 

- "id" 

Crew 
Aspects 

- Crew Time Line 
- Input to mission training 
programme 
(payload, external and 
internal servicing) 

- SW (Planning) 
- N.A. 

In-Orbit 
Servicing 

- Definition of servicing 
operations to be performed 
on-board 

- SW (Data Base) 
SW (Simulators 
Mock-ups 

Fig. 2 Functions and Tools 

Mission Definition Phase 
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Activities Support Functions Tools/Facilities 

- Acceptance individual - EGSE & MGSE 
Cargo payloads 
Processing - Mission Dependent Equipment 

and auxiliaries definition 
- SW (CAD) 

- Cargo Analytical Integration - SW (CAD) 
SW (Data Base) 

- Manufacturing of required 
items - N.A. 

- Cargo AIT in spaceplane - Payload Integra- 
(MRH, ASH). Flight tion Centre (PIC) 
acceptance - EGSE & MGSE 

- Mission training for - External training 
Crew internal and external facilities 
Aspects servicing 

- HERA mission training - Robotics training 
facs. (ESTEC). 

- Development of crew - SW (Planning) 
activity plan SW (Simulators) 

In-Orbit - Development and validation - SW (Simulators) 
Servicing of servicing procedures 

- Integrated simulations for - Communications 
mission verification 

Fig. 3  : Functions and Tools 

Mission Preparation Phase 

Activities Support Functions Tools/Facilities 

Cargo 
Processing 

- Trouble shooting at launch 
site 

- Payload operations during 
Hermes Flight (if 
applicable) 

- Near-real time cargo 
status assessment 
(payload, MDE) 

- EGSE 
- N.A. 

- Communications 

Crew 
Aspects 

- On-line support to crew 
MDE and auxiliaries 
utilisation 

- Communications 
SW (Simulators) 

In-Orbit 
Servicing 

- On-line support to crew 
on servicing operations 

- Communications 
SW (planning) 
SW (Simulators) 

Fig. 4 : Functions and Tools 

Mission Execution Phase 
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Activities Support Functions Tools/Facilities 

Cargo 

Processing 

- Inspection of retrieved 
items 

- Requirements for spares 
re-supply 

- MDE performance analysis 

- N.A. 

- SW (Data Base) 
- SW (simulators 

Flight data 

Crew 
Aspects 

- Analysis of crew reports/ 
debriefing 

In-Orbit 
Servicing 

- Analysis of servicing 
procedures 

- Updating of Data Bases 

- Flight data 
SW (simulators 

- SW (Data Base) 

Fig. 5 Function and Tools 

Mission Post-Flight Analysis 

6 - Provide Experimenters with familiarisation 
(servicing concept and organisation). Issue 
the relevant documentation. 

7 - Provide familiarisation and training for 
ground personnel. 

8 - Support the requirements for future 
generations of EVA, HERA, tools,... 

9 - Development and maintenance of : 

- competence (personnel) 
- facilities 
related to In-Orbit Servicing 

10 - Support Public Relations activities (site 
visits, video material, publications, 
presentations, etc..) 

''•3 Identification of Required Facilities 

The above analysis of tasks allows to identify 
the ground facilities which will be required in 
order to provide that support, independently of 
their physical location. 

The facilities required can be grouped in five 
categories. 

4.3.1 Software Tools 

It is probably premature to pretend making a 
definitive list of all software tools required. 
One can however identify: 

a) tools to perform the Hermes Cargo 
"analytical integration" referred to in 
para. 4.1.2.a. These tools will include 
Simulators and Computer Aided Design 
programs, necessary for accommodation 
studies and analysis of on-board 
operations. 

b) Planning tools: the complexity of operations 
to be carried out both on-board and on the 
ground will require advanced Planning tools. 
Typical examples are the crew time-line for 
In-Orbit Servicing, and the planning of 
ground cargo processing before each flight. 

c) Data Bases : Beyond the Engineering Data 
Bases established by each of the two 
programmes (Columbus and Hermes), there is a 
requirement to maintain "Servicing Data 
Bases", where all data related to servicing 
requirements, available resources and flight 
plans will be stored and maintained. 

These software packages will be essential 
technical tools to be used by the Agency in 
support of the decisions which are of its 
responsibility (e.g. flight manifest). 



377 

''.S.Z Facilities for Cargo Ground Processing 

The Agency has initiated some studies which 
should specify in more detail these type of 
facilities. Anticipating on the final results of 
these studies, one can predict that they will 
include: 
a) Low-to-medium fidelity mock-ups which will 

be used to confirm analytical accommodation 
studies performed earlier, and to verify the 
procedures for equipment transfer between 
the two flight elements (in a laboratory 
environment). 

b) Cargo refurbishment facilities, for those 
items returning to ground after flight 
(e.g.: HERA elements, EVA suit, crew 
equipment,...). This will include the 
setting-up of a pool of spare parts for 
cargo elements and servicing tools (assuming 
that each flight element will maintain its 
own set of spare parts). 

c) Facilities for test and acceptance of the 
individual Hermes Payloads. This may 
include environment test facilities (e.g.: 
Vibration or acoustic tests). Electrical and 
Mechanical ground support equipment, special 
test facilities (e.g. for Rendez-Vous and 
Docking), etc... 

d) A high fidelity mock-up of the Hermes cargo 
areas for pre-integration of all cargo 
elements before shipment to the Hermes 
Integration site. 

The last two elements should be grouped in a 
"Payload Integration Centre" (PIC) 

4.3.3 Test facilities 

The on-board equipment specific of the servicing 
aspects of the mission will require testing on 
the ground by means of dedicated test facilities. 
The examples which have been identified at this 
date are: 

a) for Rendez-Vous and Docking, two facilities 
are already existing (or under development); 
these are the European Proximity Operations 
Simulation (EPOS) and the Dynamics Docking 
Test Facility (DDTF). Both are located in 
Member States 

b) for Hera : it is planned that a flat-floor 
facility will be built at Fokker 

c) for EVA: the utilisation of a man-rated 
vacuum chamber is currently considered 

4.3.4 Training Facilities 

In accordance with the current policy, training 
facilities are de-centralised on 5 sites. Some 
of them will be required to provide specific 
training for In-Orbit Servicing; they are: 

facilities for external servicing training 
(HERA and EVA training facilities), 

facilities for internal servicing training 
(Hermes/Columbus composite mock-up, Columbus 
System/Subsystem models, Columbus payload 
simulators,...) 

The detailed definition of the required 
facilities is the subject of on-going studies. 

4.3.5 Communications 

The geographical spread of ground facilities 
(mission and flight control centres, training 
centres, cargo processing facilities,...) impose 
efficient and flexible communications facilities. 
In particular, on-line support tasks during the 
mission rehearsals and during the actual missions 
will require data communications between support 
facilities and the flight control centre. 

!>•    IMPLEMENTATION ASPECTS 

The tasks to be performed, and the facilities 
required, have been identified above. This 
paragraph explains how the Agency intends to 
implement this support function. 

The main concern must be to minimise the costs of 
implementation and of operations. This can be 
achieved by following three simple guidelines: 

- avoid duplication with functions and 
facilities which are planned elsewhere 
(e.g.: Columbus Element Centres) 

- re-use to the maximum extent possible the 
expertise and the facilities which will be 
built up during the flight elements 
development phase (e.g.: RVD test 
facilities) 

- make use of the In-Orbit Infrastructure 
transition period to perform a progressive 
implementation (the transition period will 
include Columbus precursor flights, and 
the Hermes qualification flights). 

Applying these principles, and without going into 
too many details in this paper, one observes that 
most of the facilities required either already 
exist, or are planned to be developed by the 
Programmes. Three main elements however are not 
yet planned, which will have to be developed: 

a) Payload Integration Centre (PIC) 

The Columbus de-centralised operations 
concept assumes that Payload is integrated 
at a rack-level and qualified in a simulated 
Columbus environment, in the "User Support 
Operation Centres" (USOC's). From then on, 
the PIC will be in charge of payload 
packaging, testing and acceptance at the 
Hermes level; access to existing 
environmental test facilities will be 
required. 

b) Communication facilities : Near-real time, 
on line communications will be required, for 
interfacing, with training centres and with 
Operations Control Centres. This must be 
achieved by accessing the "Space Data 
Network" (SDN) being developed by the 
In-Orbit Infrastructure Ground Segment. 

c) A number of software tools are already under 
development (e.g. planning tools. Data 
Bases,...). However, tools concerned with 
analytical integration of the Hermes cargo 
are required. 
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The current Agency concept consists of installing 
the missing facilities at ESTEC, together with 
the already existing ones (Columbus test beds, 
Hermes simulators, and in particular HERA 
hardware and software simulators, environmental 
test facilities,...), and to set up a small 
dedicated team in charge of management, 
coordination and planning of all In-Orbit 
Servicing support activities. This team will 
call on services from both on-site facilities and 
decentralised facilities (e.g.: European 
Proximity Operations Simulator, EPOS) when 
required, and will interface with the USOC's for 
taking over Payloads after Columbus-level 
qualification. A more detailed definition and 
development plan of this capacity will be 
elaborated during the transition period. 

5.       CONCLUSION 

This paper has presented the current Agency 
concept concerning Engineering Support to 
In-Orbit Servicing activities. At this time, a 
word of caution is needed to conclude this 
presentation. It is well known that a new 
Ministerial Conference is being prepared for the 
Autumn of 1991, which is expected to take 
decisions affecting the Long Term Plan as defined 
in 1987. No attempt has been made here to 
anticipate on these decisions, firstly because 
they are not yet publicly known, and secondly 
because it is not believed that they will affect 
the basic principle of In-Orbit Servicing. The 
concept which was presented in this paper should 
therefore remain valid, even though it might be 
required to be adapted to the revised Long Term 
Plan in the course of 1992. 
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CONTROLE SOL POUR LE RENDEZ-VOUS 
HERMES-MTFF 

Application   des   methodes   d'analyse   de   mission 
developpies    a   Aerospatiale 

G. MORTAL 
Dcpaitement controle du vol - DSSS Aerospatiale 

F. MARTEL 
Depaiiement analyse de missions - DSSS Aerospatiale 

H.LUTTMANN 
Conseiller technique MTFF - MBB ERNO 

RESUME 

L'accroissement de la complexity des missions spatiales 
nicessite un support accru des centres de contiole du vol; 
ceux-ci doivent coordormer I'activite des vdhicules et des 
moyens d'observation, en g^rant d'eventuels confliis 
d'autorite, ou d'eventuelles defaillances. Les syslemes 
embarquds evaluant le bon deroulement de la mission, il 
revient a I'un des centres de controle au sol de la planifier, 
et, le cas echeant, de la replanifier sous diverses contraintes 
operationnelles. Un simple sequenceur ne repond plus a de 
telles exigences; c'est pourquoi on propose ici, en 
I'illustrant par I'exemple du rendez-vous orbital entre 
Hermes et MTFF, un ouiil evolue d'execution du plan de 
mission. 

1. UTILITE D'UNE AMELIORATION DES 
MOYENS DE CONTROLE AU SOL 

Les stations sol sont amenees a orchestrer un nombre 
croissant d'activites, d'ou un besoin d'am^lioration des 
moyens de description, d'execution et de dialogue avec les 
operateurs humains. 

1.1   Evolution     de     la     gestion     des     missions 
spatiales    hahltles 

Les missions orbiiales font I'objet d'une demande croissante 
en performances operationnelles; elles doivent avoir la 
precision spatiale et temporelle voulue pour certaines 
phases cles, et s'effectuer dans un milieu tres coniraint: 

- coordination des manoeuvres de plusieurs vehicules 
orbiiaux (fenecres de rendez-vous ...), 

- coordination de plusieurs centres de controle avec leurs 
vehicules respectifs, 

- specificite  des  systemes recuperables  (fenetres  de 
retour), 

- specificity des vols habilds (security, cycle d'activite 
equipage). 

A ces fins, la mission est ddcoupde en phases de vol, et on 
se fixe un certain nombre de marges operationnelles a 
respecter, et de criteres a optimiser, pour renforcer la 
sdcuritd et tirer le meilleur parti des ressources disponiblcs. 
Ces operations doivent s'effectuer dans un delai relativcmcnt 
court, surtout lorsqu'un dvdnement (occurrence de panne) 

oblige a les replanifier. Or, les calculateurs embarques sont 
limitds en memoire et en puissance de calcul, car ils doivent 
satisfaire des exigences de coijt et de masse; c'est pourquoi 
il semble judicieux de deporter vers le sol les iraitemenis 
lourds de prediction et de planification, quand cela est rendu 
possible par les moyens de communication et les concepts 
de controle du vehicule. 

1.2 Nature    des    evolutions   souhait^es 

Les dernieres anndes dcouldes ont vu des progres 
significatifs des moyens de lancement et des methodes de 
controle du vol, notarrmient a travers une industrialisation 
des procedures et une phase d'exploitation plus dconomique; 
ces efforts doivent etre poursuivis, afin de concevoir et 
d'executer des plans de mission dont les dtapes sont 
paramdtrees, et dont I'enchainement des operations n'est pas 
deterministe. II importe egalement de pouvoir expliquer la 
mission au fur et a mesure de son deroulement, afin d'aider 
le personnel au sol et I'equipage dans leurs prises de 
decision. 

Outre le besoin d'une automatisation encore plus poussee, il 
apparait done qu'un simple sequencement d'actions ne suffit 
plus pour s'adapter a tous les scenarii et toutes les 
configurations a envisager. Certains concepts hcrites de la 
recherche operaiionnelle et de I'intelligence ariificielle 
offrent des possibiliies plus dtendues: 

- la notion d'objet convient a une description 
multisystemes a plusieurs niveaux; elle permet de 
decrire des elements paramdtrables et assemblables 
entre eux, en faisant clairement apparaitre leurs 
interactions mutuelles, et les heritages de proprietes 
d'un objet a I'un de ses sous-ensembles; 

- une execution des actions au moyen de regies permet 
leur selection en fonction du contexte, et non selon 
un schema preddfini; elle peut s'adapter a un procdde 
par essai et erreur, et a toute modification due a un 
evdnement exteme; 

- une strategie de deroulement basee sur un pretraitement 
des contraintes (on s'assure systdmaliquement et au 
plus tot de leur respect), peut dviter une explosion 
combinatoire des solutions; 

- une capacite interactive elevde permet de dialoguer et 
d'echanger des informations avec les operateurs 
humains; 

- enfin, heritage des premieres applications 
opdrationnelles des systemes experts, on opere une 
sdparation et on assure une coordination entre les 
aspects sequentiel, ddclaralif, descriptif et interactif, 
reprdsentes par des modules spdcialisds de calcul, de 
test, d'analyse, de dialogue, ainsi que par les 
structures de donndes objet; plusieurs langagcs 
informatiques peuvent ainsi coexister, un 
environnement standard dtant la garantie d'une 
communication aisde entre eux. 

2. EXEMPLE DE MISSION COMPLEXE: 
LE RENDEZ-VOUS HERMES-MTFF 

En vue d'effectuer diverses expdriences pouvant requdrir des 
manipulations particulierement ddlicates, done la 
participation   d'opdrateurs   humains   (microgravitd),   un 
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equipage de 3 membres est vehicule depuis Hermes jusqu'a la 
station Colombus MTFF (Man Tended Free Flyer). 

2.1 Mission Hermes 

Hermes joue le role le plus actif; il doit tout d'abord 
rejoindre MTFF en acquerant la meme orbite, avant de se 
fixer sur lui par I'arTiere (docking). L'altitude cible se situe 
entre 330 et 483 km, son orbite est circulaire. 

Mcmc plan d'orbiic Meme phase        Meme forme d'orbile 

OBJEC'IIF 

jour 1/2. Tout d'abord, on stabilise Hermes, en 
elevant son perigde orbital a une valeur forfaitaire de 
130 km. On place ensuite (environ 1/2 revolution 
apres) Hermes sur une orbite de d&ive, oil on le laisse 
rattraper son dephasage par rapport a MTFF; cette 
orbite est fonction de l'altitude MTFF et de 
I'importance du dephasage a couvrir. Enfm, lorsque ce 
dernier est reduit a 1 degri, on ileve a nouveau 
I'orbite jusqu'a 10 km en dessous de l'altitude MTFF, 
sur une orbite circulaire, a I'aide d'un transfert de type 
Hohmann (2 impulsions espacies d'1/2 revolution). 
On attend ensuite qu'Hermes se trouve a moins de 48 
km en arriere de MTFF. 

Homing: on amene Hermes dans tme configuration 
stable sur I'orbite cible, a 1 km derriere MTFF. A 
cette fin, on effectue une serie d'impulsions identiques 
au cours d'l revolution 1/2; cette procedure est en 
effet plus sure (detection au plus tot d'un 6cart) et plus 
precise qu'un transfert typie Hohmaim. 

 --. ,, ■'.- '.-       „            ".- 

i- M 

^(.'^rt^,. „..,., 

^^ 

.4* 

f«M 

!                             ..<                            ->> -•.I .  ~^<s 

Avant toute manoeuvre ulterieure, on attend un bon 
folairage solaire pour obtenir les premiers echanges 
entre les 2 vehicules, de sorte que la navigation 
Hermes s'effectue desormais en relatif par rapport a la 
cible, a I'aide des moyens GPS (reseau de satellites 
d'observation). 

Closing: on se rapproche de 1000 m a 100 m par 
une serie d'impulsions radiales, en restant sur la 
meme orbite, au cours d'une revolution. 

Ces operations s'effectuent selon un decoupage pricis: 

- Analyse   de   mission:  on s'assure de la faisabilite 
du vol nominal, en se dormant une capacite de repli 
en cas de defaillance, et en etudiant plusieurs scenarii. 

- Preparation   du   lancement. 

- Lancement   et   Injection   dans   le   plan   orbital 
du MTFF: I'obtention de ce plan impose des 
fenetres de lancement; Hermes est injecti a environ 
100 km d'altitude sur ime orbite tres aplatie (environ 
70 km X 300 km), done tres instable (Cx 
relativement important au perigee). 

- Phasage: son but est de rattrapwr I'essentiel de I'ecart 
de phase entre Hermes et MTFF; ceci s'effectue en 
plusieurs 6tapes, dont la duree globale est estimee a 1 
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A partir de ce moment, I'^vitement de la cible doit 
etre pris en compte pour une 6ventuelle manoeuvre de 
retrait. La visibility de la cible par le senseur de 
rendez-vous doit pr6ceder toute manoeuvre ulterieure. 

- Approche   finale: c'est la phase la plus critique, en 
termes de s6curite et de precision. Hermes se retoume 
et s'approche encore de MTFF, avec un nouveau point 
d'arret optionnel k 20 m de distance. On admet, en 
nominal, que la trajectoire libre d'Hermes lui 
permettra de rejoindre sa cible. Au cours de cette 
phase, la visibility est assur6e en alignant une camera 
CCD avec un reflet laser sur des mires MTFF. 

- Phase dock^e (10 jours). 

- Separation  (boost de retrait). 

- Phasage retour, pour controler le lieu d'atterrissage; 
cette etap>e dure environ une joumee. 

- Check-out   avant   la   rentree   et   desorbitation 

- Blackout,   post-blackout   et   atterrisage. 

- Exploitation   du   vol. 

2.2 Mission   MTFF 

Elle est passive du point de vue des manoeuvres, mais 
comporte des phases de changement de pointage et de 
communication. Au cours des periodes d'attente, MTFF est 
points soleil. La conununication UHF avec Hermes consiste 
en I'dchange de doimfies de tjrpe s6curit6 (6tat des systemes 
propulsifs, inhibiteurs), 6tat des divers sous-systemes, les 
conditions atmosph^riques et configuration des vdhicules 
(attitude et orbite). 

Au moment de I'approche finale, MTFF change son attitude 
et devient points terre, sur un ordre Hermes; un message de 
succes est renvoye a Hermes pour autoriser la poursuite de 
I'approche. 

Juste avant le docking, le systeme de controle d'attitude 
MTFF est d6sactiv6, et, peu apres le docking et 
I'etablissement d'une interface de liaison entre les 2 
vehicules, repointe sur le soleil. 

2.3 Strategic   de   mise   en   oeuvre 

Chacune des phases evoqufies dans la mission Hermes 
represente un sous-probleme du type objectif-ressources- 
contraintes, pour lequel une manoeuvre judicieuse doit etre 
trouv6e, en tenant compte: 

- des actionneurs dispwnibles: par exemple, en de9a de 
40 m de distance a la cible, seule la propulsion des 
tuyeres a gaz froid d'Hennes est autoris6e; 

- des ressources a gerer (ergols, 6quipage ...); 

- de I'etat des vehicules et des moyens de surveillance; 

- des marges op^ratioimelles et contraintes diverses; 

- des besoins en communication; 

- des exigences de visibility. 

On cherche alors une trajectoire convenable entre le point 
courant estim6 et le point cible suivant; elle sera, le plus 
souvent, calcul^e analytiquement en sdlectionnant les 
algorithmes, la configuration logicielle, et les valeurs 
imposdes du jeu de donn^es. Cette trajectoire est 
physiquement obtenue en definissant une loi de pouss6e 
compatible avec les diverses contraintes du moment. En 
fonctionnement normal, on a ddfini la plupart des 
algorithmes a activer. En revanche, en cas de comportement 
anormal ou de manoeuvre non effectu^e, il devient 
n6cessaire de les determiner; on cherche alors, dans un 
premier temps, une strategic qui permette de se recaler au 
plus tot sur les objectifs nominaux, en tenant compte de la 
nouvelle situation. Si on ne pent satisfaire ainsi I'ensemble 
des contraintes, il faudra relacher certaines d'entre elles et 
degrader la solution. Par exemple, en cas de 
surconsommation d'ergols, on v^rifiera I'eventualite d'une 
fuite, et, dans ce cas, son importance, afin de se fixer un 
nouveau critere de consommation. La regie envisag^e pour 
la plupart des cas (sauf grave defaillance) est la suivante: 
une premiere defaillance n'emp>eche pas la poursuite de la 
mission, une seconde conduit a I'aimuler et a planifier le 
retour sur terre dans de bonnes conditions de security. 

Le choix des contraintes a relacher n'est gen^ralement pas 
simple; on peut simplement dire que plus on s'approche de 
la phase de docking, plus les exigences de timing et de 
s6curit6 rdduisent le nombre de solutions admissibles. On 
peut etre amene a replanifier toute la mission, et sous tous 
ses aspects (trajectoire, thermique, communications, ...), la 
premiere manoeuvre corrective devant positionner Hermes 
dans une configuration stable; en tous les cas, meme une 
modification mineure doit conduire a simuler tout le 
scenario, de maniere a le valider. On pressent ici I'utilite 
d'lme structuration assez fine du plan de mission, et la 
n6cessit6 d'impliquer le sol et le bord dans la recherche 
d'une solution sinon optimale, du moins satisfaisante. 

3. CONSTITUTION ET EXECUTION D'UN PLAN 
DE MISSION 

Un certain nombre de regies peuvent etre enoncees 
concemant la forme et I'ex^cution du plan de mission; elles 
induisent des exigences au niveau des moyens de realisation 
operationnels. 

3.1 Repartition    des    responsabilit^s 

D'une maniere gen^rale, la gestion complete de la mission 
suppose la realisation des activites suivantes: 

- fonctions   de   navigation,   guidage   et   pilotage, 
commandes automatiques de bord; 

gestion de la mission: donnees mission, 
replanification apres analyse des contraintes et de 
r^tat, gestion du Composite Management d'Hermes; 

- execution du plan de mission; 

- interface homme-machine; 

- gestion des communications et du suivi de trajectoire. 

Ces activites font appel a des roles de planificateur, 
d'operateur et d'analyste varies, repartis approximativement 
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comme suit entre le sol,  I'equipage et les  automatismes 
embarques: 

- Les stations sol sont placics sous I'autoritd du Centre 
de Controle en Vol (Hermes Flight Control Center), 
qui peut ddl^guer certaines responsabilit6s au Kuru 
Flight Control Center. 

Le sol a I'autoritfi supreme. II est respwnsable de la 
securit6 et de la bonne realisation des objectifs de la 
mission; il peut deleguer son autoriti a I'equipage, 
mais n'effectue jamais lui-meme une commande directe 
de I'avion. II confoit un plan de vol Hermes qui est 
charge, avant la mission, a bord de I'avion; ce plan 
definit I'organisation des activit6s du vol et permet, 
sous la supervision de I'equipage et des automatismes 
de bord, I'execution du vol par les systemes de gestion 
et de controle automatique du vehicule. Afin de valider 
ce plan, le sol effectue une simulation 
comportementale complete (trajectoires, points de 
communication, fenetres de visibility ...). Le sol a 
egalement autoriti sur I'utilisation des moyens de 
commimication et de suivi de trajectoire. 

- L'equipage, qui comporte 3 membres, surveille la 
bonne execution de la mission, et intervient a I'aide 
de 3 types de controles: 

. pause: toutes les actions sont suspendues, si 
pxassible; cette option est rialiste lors des phass 
non critiques; 

. armulation du plan: une nouvelle mission doit alors 
etre eiaborie depuis le sol; 

. modification locale du plan: elle est possible lors 
d'une phase reversible du vol, et comporte une 
procedure de reinsertion, prevue a I'avance dans la 
mission courante. 

Pour assurer ce role, I'equipage dispose a chaque 
instant de la connaissance de son etat, de fafon 
autonome des moyens sol, a I'aide des relais de 
communication GPS, ainsi que des informations 
foumies par le Composite Management d'Hermes. 

- Les automatismes de bord sont geres par le Composite 
Management d'Hermes. Leurs missions principales 
consistent a executer les manoeuvres GNC de I'avion, 
a transmettre des informations a I'equipage sur I'etat 
des ressources internes, et a visualiser le deroulement 
de la mission suivant le plan de vol. Ils doivent 
predire I'etat des ressources a court terme, et il serait 
souhaitable qu'ils puissent visualiser les phases 
d'execution passecs ou a venir du plan de mission a 
I'intention de I'equipage. 

3.2 Structure   d'un   plan   de   mission 

Les elements suivants peuvent figurer dans un plan global 
de mission: 

- Un plan de vol: il decrit la hierarchic des sequences 
du vol. Ses niveaux de decomposition principaux 
sont: phases majeures, phases (retour impossible a la 
phase precedente), sous-phases (dclimitces par des 
flags logiques de contact avec le sol), activites (qui 
peuvent   se   derouler   en   parallele),    sequences 

d'operations     (pilotees    depuis    le    Composite 
Management). 

PHASE MAJEURE        Lancement    Orbite     Rentree 

PHASE Transfer! RDV   Docke  Retrait ... 

SOUS-PHASE      Manoeuvre            Homing   Closing   ... 

ACnVrrE     Preparation Manoeuvre        

TACHE ELEMENTAIRE     ... Activation relais 

II n'est pas necessaire, en principe, de decrire les 
elements de tres bas niveau, des regroupements 
d'enchainements standards pouvant etre integres dans 
le logiciel de bord. Le plan de vol devra par contre 
definir les donnees et attributs des modes 
fonctionnels et les parametres de sequencement 
(evenements initiateurs, timing, contraintes ...) 
critiques vis-a-vis de la mission. II devra egalement 
envisager les solutions alternatives d'attente ou de 
repli envisageables, en prevoyant les possibilites de 
reinsertion dans le plan nominal. 

Des plans d'activites equipage decrivent les activites 
individuelles des membres de I'equipage. 

Un plan d'activites MTFF decrit les operations de 
pointage et de communication evoquees 
precedemment. 

Le plan d'operations sol comporte notammcnt les 
timings de suivi de trajectoire par les differentes 
stations. 

PLAN dc 

MISSION 

EMBARQUE 

IIH^MES 

PLAN 

d'OPERATIONS 

SOL 

IIFCC 

Plan  foiiction colnnlunic.^lion 

t^ 

o 

INTERFACt 

PLAN dc 
CONTROLl 

STATION 
SPATIALE 

Plan fonclion communication scgmcnl sol 

3.3  Exigences   a   satisfaire   dans   la   gestion   de   la 
mission 

En premier lieu, la mission doit remplir ses objectifs, c'est 
a dire satisfaire la precision et le timing des points cles 
(injection, docking ...). Pour cela, elle doit notamment: 

- veiller a la disponibilite des ressources;  en ce qui 
conceme les ergols, on agira sur leur consommation 
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par le choix d'une strategic de manoeuvre; d'une 
maniere g6n6rale, on pourra associer un critere 
d'optimisation aux ressources, de maniere a limiter 
leur consommation et a ramener les solutions k un 
nombre fini; 

- s'assurer de la visibility des s6quences critiques du vol 
par le sol; 

- respecter  les contraintes  fonctiormelles:  dispersion 
d'orbite, dclairement cible, ... 

- detecter des paimes eventuelles, et y r^agir rapidement. 

Un outil de planification/replanification est indispensable; 
il devra syst6matiquement concevoir un plan au sol et un 
plan a bord, et valider ces plans par une simulation 
comportementale au sol. Pour soulager la charge de travail 
du personnel, il sera muni d'une interface explicative 
evoluee, pouvant visualiser tout le d&oulement du plan de 
mission en cours, et analyser la situation, en recommendant 
des solutions en cas de replanification. Des logiciels varies 
et des outils de consultation conviviaux devront ainsi 
cooperer sous la direction d'un programme d'enchainement 
des phases du vol. 

4. PROPOSITION POUR UN OUTIL 
D'ENCHAINEMENT DES PHASES DE LA MISSION 

La Division des Systemes Stratfigiques et Spatiaux 
d'Aerospatiale a acquis une solide experience dans les 
analyses de mission, et s'est depuis peu dotee d'outils 
dvolues de gestion des programmes. 

4.1 L'Ateller   de   Gestion   Automatlaue   de   Tflches 

iAQAIl 

Cat environnement, dont une premiere version est 
disponible depuis novembre 1990, est une structure de 
construction de plans prddefmis, dedide aux analyses de 
mission off-line des engins balistiques. II gere 
I'enchainement des actions et la saisie des donnees propres 
a chaque tache, aidant le responsable de I'analyse k 
construire un jeu d'essais ou a preparer une mission reelle. 
En reliant ainsi les logiciels et les doimfies en un tout 
coherent, il libere I'operateur des taches informatiques 
repetitives et routinieres (telle la constitution manuelle de 
gros fichiers ou I'exploitation d'une grande quantit6 de 
resultats), et, par la, elargit son champ d'investigations et 
sa competence; son savoir-faire est preserve grace a une 
historisation des missions realisees et a sa contribution 
personnelle a I'interface d'explications. Le processus de 
I'analyse est fiabilisd du fait de I'integration des logiciels au 
sein d'une structure automatique contrainte, et egalement par 
la possibility de reprendre une tache interrompue 
(volontairement ou non) a I'endroit (action dlementaire) ou 
elle s'est arretee. 

Le decoupage d'une mission geree par AGAT s'effectue selon 
4 niveaux hierarchiques: 

- Le niveau activity concerne I'application entiere; 
chaque processus d'analyse ou session est lanc6 et 
referenc6e par un module de gestion de haut niveau, 
sp6cifique du type de mission aborde. Une session est 
ref6renc6e et caract6ris6e au moyen de variables 
globales (num6ro session, position cibles, etc.). 

- Le niveau enchainement gere I'exdcution d'une tache 
particuliere de la mission; celle-ci peut etre un type 
d'dtude particulier, une phase de la mission, ou meme 
une preparation de mission complete. Deux taches 
peuvent etre amendes a 6changer des informations 
sous forme de fichiers ou par I'intermddiaire de bases 
de donnfies. 

- Le niveau blocs represente un ensemble de logiciels 
rdalisant une etape de la tache en cours; par exemple, 
un bloc de simulation peut comporter une saisie de 
donndes paramdtriques, le module de simulation 
proprement dit et un module d'interpretation des 
resultats. 

- Le niveau actions est reprdsentd par les logiciels 
ex6cutables eux-memes. Ceux-ci peuvent etre un 
algorithme de calcul, un logiciel de test, im module de 
saisie intelligente de donn6es (par ce dernier mot, 
nous entendons une gestion de la coherence interne 
d'un groupe de variables, une propagation automatique 
de valeurs, ou, plus simplement, une detection de 
seuils). Aucune contrainte n'est impos6e sur le langage 
dans lequel ces logiciels sont ddveloppds, il suffit que 
leur version executable puisse communiquer avec 
Unix. 

La creation d'une application avec AGAT s'effectue a I'aide 
d'un langage decrivant les taches, blocs et actions, leurs 
entr6es/sorties, les regies de precedence entre eux, etc. Un 
compilateur d'enchainement genere alors un executable 
d'enchainement pour chaque tache, qui pourra etre invoque 
par le module de gestion du niveau activite. 

COMPILATEUR 

FICHIERS DESCRIPTIFS 

APPLICATION 

taches 

blocs 

test      calcul     diagnostic 

4.2   Application     dps     concepts d'AGAT—3—U 
gestion   du   rendez-vous   orbital 

L'outil AGAT presente d'ores et deja des qualites adaptees a 
I'execution du plan de mission, avec tous ses plans 
constituants au sol et k bord: 

- La definition du plan s'ecrit dans un langage formalise 
et structure, il apparait done possible de le produire 
automatiquement en aval d'un module de conception du 
plan evolue, voire de le faire ecrire par les operateurs 
humains, une interface de definition du plan pouvant 
etre aisement eiaboree. II en resulte une possibilite 
d'impiementation et de test rapides. 
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- La structure du plan de vol orbital de rendez-vous est 
Cres voisine de celle d'une analyse de mission confue 
par AGAT. L'ajout eventuel de quelques niveaux 
intermddiaires de blocs ne pose aucune difficult6. 

- Une interruption du processus d'une session autorise sa 
reprise ulterieure, et ce en n'importe quelle action 
passee, ce qui est conforme aux besoins en 
replanification. 

- AGAT est icrit en C et impl6ment6 dans un 
environnement standard: Unix, Xwindows et I'interface 
graphique MOTIF. 

- Les scenarii de mission sont historis^s, et pcuvent etre 
rejoues a partir de n'importe quelle action; ceci repond 
au souci de visualiser les etapes de la mission pour le 
personnel sol et bord. 

- Sans etre d6pr6cies, les algorithmes classiques de 
calcul de trajectoire peuvent etre harmonieusement 
completes par des logiciels enumeratifs et a base de 
regies. 

Ainsi, les concepts d'AGAT permettent deja d'envisager une 
analyse de mission du rendez-vous complete, comportant un 
test de tous les parametres importants, et assurant la 
coherence des divers plans sol et bord. 

Le futur moyen de gestion global on-line devra s'appuyer 
sur de telles proprietes pour effectuer une analyse de 
mission interactive. En cas de replanification, il 
effectuera une simulation comportementale pour valider le 
nouveau plan de mission. Celui-ci devra ensuite etre 
pr£sent6 a I'equipage, et abondamment illustre. 
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RESUME 

L'avion spatial HERMES est un planeur hypersonique dote d'une 
certaine capacite d'evolution lui permettant, a Tissue de sa mission 
en orbite, de rejoindre des sites d'atterrissage predetermines. La 
determination de ces sites tient compte de criteres : economiques, 
d'infrastructure existante, de mecanique spatiale fixant les 
conditions et les opportunites de rentree, de retorpbee du module 
de ressources MRH, de disponibilite des sites terrestres potentiels, 
de sauvegarde au cours de la phase lancement. 

Les fonctions et les installations des sites de retour sont plus ou 
moins completes selon qu'il s'agit: 

- des sites nominaux, 
- des sites de secours en orbite, 
- des sites de secours au lancement. 

Mots Clefs Opportunite de rentree - Retombee etage ■ 
Disponibilite site. 

1. INTRODUCTION 

Le present document reflete I'etat actuel des investigations et des 
reflexions concernant les elements de definition des sites de retour 
de l'avion spatial HERMES. Les decisions concernant ces sites 
(determination, instrumentation, validation) interviennent relati- 
vement tard dans le programme de developpement de la navette, 
laissant ainsi quelques annees pour la consolidation des elements 
exposes ci-apres, en liaison avec la progression de definition de la 
navette elle-meme. 

2. PRESENTATION HERMES EN CONFIGURATION 
DE RENTREE 

A Tissue de sa mission orbitale, le Vehicule Spatial HERMES 
(VSH) est constitue: 

-de   TAvion   Spatial   HERMES   (ASH)   qui   est   un   planeur 
hypersonique dont les caracteristiques essentielles sont: 

longueur 14,6 m 
envergure 9,4 m 
masse 14T 
surface projetee 84,6 m^ 

■ du Module de Ressources HERMES (MRH) qui est un etage tron- 
conique de revolution, comportant des elements de propulsion et 
divers elements de servitude consideres comme consommables a 
chaque mission, dont les caracteristiques essentielles sont: 

. longueur : 6 m 

. diametre maximum : 5,4 m 

. masse apres 
deorbitation : 6 T 

L'orbite de reference sur laquelle evolue le VSH est Torbite de 
rendez-vous avec la station spatiale europeenne COLUMBUS, a 
savoir: 

- altitude 
- inclinaison 

460 km 
28,5° 

3. SCENARIO DE RENTREE 

Une fois prise la decision de rentrer (en fin de mission orbitale ou 
prematurement pour cause d'incident grave), le processus est 
toujours le meme dans la mesure oil la descente s'effectue dans un 
corridor etroit afin de satisfaire a des conditions acceptables de flux 
thermique et de facteur de charge. En particulier, lorsque Ton 
commence a freiner pour deorbiter, il n'est plus possible de changer 
de terrain de destination. 

La rentree se deroule schematiquement comme suit (cf fig. 1): 

- Freinage par allumage des moteurs du MRH (4 moteurs de 400 N) 
pendant environ 24 minutes pendant lesquelles la Vitesse decroit 
de 140 m/s. 

- Arc orbital libre de duree environ 17 minutes pendant lequel: 

. le VSH se retourne de 180°, 

. le MRH se separe de TASH. 

IMPULSION DE DESORBITATION 

Figure 1: Scenario de rentree 

■ Phase atmospherique qui, par convention, debute a Z = 120 km et 
V = Mach 24 et se termine a la "porte Mach 2". Cette phase de 
duree environ 35 minutes comporte une sous-phase d'interruption 
des    liaisons    de    telecommunication    (black-out)    d'environ 

Proceedings IVe Congres Aerospatial European / IVtIi European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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20 minutes (altitudes comprises entre 90 et 50 km). La 
"porteM2" est encore a 30 km d'altitude, c'est-a-dire tres au- 
dessus de toute formation nuageuse et a une distance d'environ 
60 km de la piste d'atterrissage. 
Pendant ce temps, le MRH retombe naturellement en subissant 
tres vraisemblablement une fragmentation a I'altitude de flux 
maximum soit vers Z = 80 km. 

■Phase terminale debutant a la "porte M2" et se terminant au 
toucher des roues. Cette phase se decompose elle-meme en 
(cf. fig. 2): 

. phase supersonique ; 

. phase de virage entame a environ Ml et se terminant a MO,5, 
Z = 2,5 km. Ce virage est destine a dissiper I'exces d'energie de 
I'ASH de fafon a se presenter dans I'axe de la piste avec les 
conditions ci-dessus d'altitude et de vitesse requises pour la 
longue finale. L'ASH, etant un planeur pur, regie cette marge 
d'energie en ajustant le rayon du virage ; 

Figure 2 : Approche et atterrlssage 

. longue finale entamee a la sortie du virage et se deroulant dans 
I'axe de la piste. Cette longue finale comprend (cf fig. 3): 

- un premier tronfon de pente forte (18°) et vitesse 
verticale importante de 50 m/s avec sortie des 
aerofreins, 

- un premier arrondi debutant a une altitude d'environ 
300 metres, 

- un deuxieme tron9on isopente a pente faible de 1,5° 
pendant lequel I'ASH sort son train 
d'atterrissage, 

- un deuxieme arrondi autorisant le toucher des roues ; 

4. PARAMETRES DE DETERMINATION DES SITES 
D'ATTERRISSAGE 

Divers parametres sont a prendre en compte : 

- Pour des raisons economiques et operationnelles, on doit choisir 
les sites potentiels parmi des aerodromes existants. 

- Egalement pour des raisons economiques, ces sites seront en 
nombre le plus faible possible, compatible avec les 
preoccupations de bonne execution de la mission. 

- li est souhaitable de disposer d'un site europeen afin de reduire 
autant que possible la duree de cycle operationnel (I'ASH doit 
revenir ensuite a TOULOUSE dans son atelier de maintenance et 
de preparation pour la mission suivante). 

- Le site de CAYENNE est envisage. Situe pres du site de 
lancement de KOUROU, 11 beneficie de la proximite des moyens 
et du personnel de ce site : il permet a lui seul un retour a chaque 
orbite lorsque I'orbite est quasi-equatoriale comme il est envisage 
pour des missions autonomes notamment pour certains vols de 
qualification. 

- En fin de mission, le scenario nominal consiste a atterrir sur un site 
preferentiel, dit nominal. On peut considerer que I'impossibilite 
d'atterrissage sur le site nominal a Tissue du deroulement normal 
d'une mission est un cas de perte de mission. II est done 
raisonnable d'affecter a I'indisponibilite du site nominal une 
contribution de 10 % de la probabilite globale de perte de mission 
du VSH qui est elle-meme de 10'^, soit une probabilite 
d'indisponibilite du site nominal < lO"^. 

- En cas d'echec de la tentative de mise en orbite, dCi a un mauvais 
fonctionnement du composite ARIANE / HERMES : 

. une partie de la sequence de lancement conduit ineluctablement 
a une retombee dans I'Ocean Atlantique avec perte de I'ASH et 
recuperation de I'equipage sauvegarde grace a des sieges 
ejectables ; 

. une partie suivante de la sequence de lancement permet, en 
utilisant la capacite d'evolution de I'ASH, de rejoindre des sites 
de secours au lancement, judicieusement places vis-a-vis de la 
trajectoire nominale. 

- En phase orbitale, il doit etre possible d'interrompre la mission en 
cas d'incident grave et d'efTectuer un retour premature. Le delai 
maximum entre la decision de rentrer et I'arret sur la piste retenue 
a ete fixe a 6 h, se decomposant comme suit: 

Figure 3 : Atterrlssage HERMES longue finale 

. phase de roulement d'environ 20 secondes debutant a la vitesse 
V= 180 KTS et se terminant a I'arret sur piste, la distance 
parcourue etant de I'ordre de 1 000 a 2 000 metres suivant les 
conditions de roulage. 

. preparation du VSH en orbite pour le mettre en configuration de 
rentree ; cette preparation necessite 60 a 135 minutes selon que 
le VSH est autonome ou qu'une mission EVA est en cours ; 

. rentree proprement dite d'environ 75 minutes depuis I'instant de 
deorbitation au toucher des roues ; 

. une a deux orbites de 90 minutes d'attente pour choisir le 
meilleur site de retour, etant entendu que le reseau des sites de 
retour est dimensionne pour offrir une opportunite de rentree a 
chaque orbite, quelle que soit cette orbite au sein de la mission. 
En fait, le delai maximum d'attente en orbite possible est de : 

- 3 h 45 dans le premier cas, 
- 2 h 30 dans le second cas. 

Par ailleurs, la probabilite de devoir effectuer un retour 
premature sur panne grave, par conception de I'ASH, est fixee 
objectivement a 8.10'', soit 5.10-2 pgy^ \^ duree du programme 
(60 vols). 

- Tons les sites exposes ci-dessus (site nominal, site de secours au 
lancement, reseau de sites de secours orbital) seront compatibles 
avec les performances de I'ASH et en particulier avec la capacite 
operationnelle de deport lateral de 1 500 km. 
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5. CONDITIONS METEOROLOGIQUES 

On peut raisonnablement assimiler la disponibilite d'un site 
d'atterrissage a sa disponibilite meteo, les autres parametres 
constitutifs de la disponibilite etant techniquement maitrisables. II 
est done essentiel de s'assurer, lors de la recherche de sites 
potentiels, que les criteres meteo imposes par HERMES peuvent 
etre satisfaits. 

Les parametres de susceptibilite d'HERMES sont les suivants : 

- vent au sol longitudinal de face < 15 m/s, 

- vent au sol lateral < 7 m/s, 

- absence de nuages de type orageux et,  en general,  d'activite 
electrique importante (a cause des risques de foudroiement), 

- absence  de  pluie  (a  cause  de la degradation  possible de la 
protection thermique externe), 

- visibilite plafond nuageux a 4/8 > 500 m, 

- visibilite horizontale > 5 000 m. 

Cette derniere condition concerne un atterrissage manuel a vue ; il 
s'agit d'une exigence minimale imperative intervenant quelques 
secondes avant le premier arrondi permettant d'effectuer "a vue" 
les manoeuvres delicates de I'arrondi jusqu'a I'arret complet de 
I'ASH et de declencher, si necessaire, rejection de I'equipage dans 
les meilleures conditions. 

Une enquete conduite aupres de 21 aerodromes existants, 
constituant des candidats potentiels, a permis de deboucher sur une 
liste preferentielle assortie des statistiques meteo suivantes 
(pourcentage du temps de satisfaction de chaque critere meteo): 

La figure montre le resultat d'une etude geometrique concemant le 
nombre d'orbite ou plutot le pourcentage d'orbites verlfiant une 
distance site d'atterrissage / trace de I'orbite sur le globe inferieure 
a 1 500 km en fonction de la latitude du site en question (pour des 
orbites d'inclinaison 28,5°). 
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LATFTUDE DU SITE (DEG) 

Site Condition Condition Condition Disponibilite 
Vent Orage Visibilite Totale 

ALMERIA 98 99 98,6 95,5 
CAYENNE 99,5 85 96 81 
CAP VERT 98 99 
BRASILIA 100 61 
EDWARDS 99 99 
HAO 96 
HONOLULU 98 

Une tentative de construction du scenario nominal a I'aide des 
2 sites nominaux de ALMERIA (ESPAGNE) et CAYENNE 
(GUYANE FRANCAISE) conduit aux constats suivants : 

-Une tentative d'atterrissage "a vue" sur chacun des 2 sites le 
dernier jour de mission subit une indisponibilite de : 

4,5. 10-2x19. 10-2 = 8,5. 10-3 

ce qui n'est pas satisfaisant. 

-Si Ton ajoute un jour de marge dans la duree de la mission pour 
attendre de meilleures conditions meteo, on peut esperer une 
chance supplementaire a ALMERIA (pas a CAYENNE car les 
conditions meteo n'y sont pas suffisamment decorrelees d'un jour 
a I'autre). L'indisponibilite globale sur 2 jours devient alors : 

4,5. 10-2x4,5. 10-2X 19   10-2 = 3,8. lO-* 

ce qui satisfait la disponibilite objective requise. Neanmois il faut 
souligner que les sites de CAYENNE et BRASILIA ne 
correspondent pas a une solution optimale sur le plan meteo. 

6. CONDITIONS DE MECANIQUE SPATIALE 

Comme il a deja ete mentionne au chapitre 4, il est demande au 
reseau de sites de retour de presenter une opportunite de rentree a 
chaque orbite, c'est-a-dire de pouvoir compter sur un site 
d'atterrissage dont la distance minimum a la trace sur le sol de 
I'orbite consideree soit inferieure aux 1 500 km de deport lateral 
maximum possible de I'ASH. 

Figure 4 

Un seul site situe a une latitude optimale de 15° (Sud ou Nord) 
autorise un maximum d'opportunite de 50 %. Pour atteindre 95 % 
d'opportunite, il serait alors necessaire d'ajouter un second site de 
latitude moyenne entre 14 et 20° Sud ou Nord. II faut ajouter que 
certaines conditions de longitude sont egalement a observer, 
I'optimum etant de disposer de 2 sites situes sur le meme meridien. 

Cet outil theorique a ete maintes fois utilise pour eliminer des sites 
d'atterrissage existants s'averant fort peu utiles pour un retour 
d'HERMES d'orbite 28,5°. 

7. PRISE EN COMPTE DE LA RETOMBEE DU MRH 

Le MRH a ete utilise durant la phase de freinage pour effectuer la 
poussee necessaire a la deorbitation. Apres separation, les 2 corps 
ASH et MRH sont en chute libre (frottement negligeable), suivant 
les memes trajectoires et ont les memes conditions d'entree dans 
I'atmosphere a Z = 120 km. 

II a deja ete signale au chapitre 3 que le MRH subira tres 
vraisemblablement une fragmentation due aux flux de chaleur 
maximum atteint a I'altitude Z = 80 km. 

La prise en compte des retombees eventuelles (corps total ou 
fragments) peut conduire a eliminer certaines opportunites de 
rentree dans la mesure ou elles conduisent a des trajectoires de 
MRH debouchant a un impact sur des zones habitees. 

Les figures 5 et 6 presentent des opportunites de rentree interdites 
parce que le MRH ne retombe pas en mer. Apres elimination des 
opportunites impraticables a cause du MRH, la figure 7 presente 
des histogrammes de pourcentage de temps d'attente afin d'etre en 
situation de deorbitation : 

- dans le cas du Reseau 1 comprenant les sites de ALMERIA, 
CAYENNE, CAP VERT, BRASILIA, EDWARDS, on se 
retrouve avec un delai d'attente superieur a 2 h 30 (delai maximum 
souhaitable) dans 4,7 % des cas ; 

- dans le cas du Reseau 2 comprenant les sites de ALMERIA, 
CAYENNE, CAP VERT, HAO, HONOLULU, I'attente reste 
toujours inferieure a 2h. 
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RESEAU ALMERU + CAYENNE + CAP VERT + BRASILIA + EDWARDS 

.  Pourcentage 
) ^ Temps 

Mission 

34,6 

24,6 

0,7 
—i 1 ( 1 1- 

0,5 1 IJ       2        24 3 3,5      4 n^iai 

y d'Attente 
Attente maximale Heures 

souhaitable 

Figure 5 : Relour sur Almeria 
RESEAU ALMERIA + CAYENNE + CAP VERT + HAO + HONOLULU 
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Figure 7 

Figure 6 : Retour sur Cayenne 

8. SITES DE SECOURS AU LANCEMENT 

En cas de panne du composite ARIANE / HERMES lors de la 
phase de lancement, le VSH ne peut atteindre I'orbite visee. 

A partir d'un instant de panne donne, il est possible de calculer les 
frontieres du domaine au sol que I'ASH peut atteindre en evoluant 
tout en respectant ses contraintes de conception en matiere de 
pression dynamique (contrainte sur les gouvemes) de facteur de 
charge (efforts generaux) et de flux thermique (echauffement du au 
freinage dynamique). 

Ce domaine accessible au sol peut etre defini par : 

-la portee longitudinale maximale (incidence faible, deceleration 
faible), 

- la portee longitudinale minimale (incidence elevee, deceleration 
forte), 

- le deport lateral maximal. 

Pour tenir compte de la capacite limitee en deport lateral de I'ASH, 
il est important de choisir des sites situes le plus possible sur la trace 
de la trajectoire nominale. 

En calculant a chaque instant de la trajectoire nominale le domaine 
accessible en portee "longue" et portee "courte", il est possible de 
verifier si un site envisage entre ou non dans le domaine accessible. 

Apres quelques tatonnements, on aboutit a la situation presentee 
sur la figure 8. 

Notons qu'a 593", I'ASH peut atteindre une orbite degradee 
correspondant a un apogee superieur a 175 km, autorisant un 
maintien en orbite pendant une duree d'une vingtaine d'heures 
(environ 12 orbites) suffisante pour operer les manoeuvres 
necessaires pour rentrer sur un site de secours. 

LAS PALMAS 

5S0 575 

570  ^90       O      0 

MERSAMATRUH        [i3      ^ 

I       I 
490 500 510 520 530 550 550 570 5@0 590 593    600 

INSTANT 
Di VUL 

ARIANE HERMES 

Figure i 

Compte tenu des elements de conception du composite ARIANE / 
HERMES, la probabilite objective de devoir atterrir sur un site de 
secours pendant le lancement est estime a 3,5 . 10"^. 

La disponibilite de ces sites n'intervient pas comme au chapitre 4 
mais plutot dans le risque de report du lancement. 
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9. CRITERES D'INFRASTRUCTUPE 

Ces criteres concement: 

- I'existence d'une piste de longueur 3 000 m minimum, si possible 
extensible a 4 500 m et de largeur 45 m minimum, 

- une zone d'approche degagee d'obstacle dans I'axe de piste 
jusqu'a 3 km d'entree de piste, compatible avec la trajectoire 
finale presentee sur la figure du chapitre 3, 

- un acces a la mer possible en vue d'un transport maritime pour 
rapatriement de I'ASH vers son atelier de maintenance. 

- Foumiture de moyens de manutention divers de I'ASH. 

- Etablissement de relations publiques avec les autres centres 
operationnels de mission (essentiellement Centre de Controle en 
Vol) : salle de conferences, liaisons de communication avec 
I'exterieur concernant la voix, I'ecrit, I'image. 

- Gardiennage de I'ASH durant son sejour sur le site de retour. 

- Hebergement des equipes techniques et operationnelles mises en 
place sur le site pour I'occasion. 

- Coordination locale de tous moyens mis en oeuvre en concertation 
avec le Centre de Controle en Vol. 

10. FONCTIONS DES SITES DE RETOUR 

De fa9on generale les fonctions devant etre assurees sont: 

- Accueil et service d'une station de communication Bord-Sol. Cette 
station doit assurer un contact radio en bande S avec I'ASH depuis 
la sortie de la phase de black-out (a environ 800 km de la piste) 
jusqu'a I'arret sur piste. 

- Surveillance meteo (vent au sol, vent en altitude, couverture 
nuageuse, activite electrique atmospherique) afln d'etre en mesure 
de faire des previsions a tout moment de la phase orbitale avec 
preavis determine (- 6 h pour decision d'interruption de mission, 
puis - 2 h 30 pour decision de deorbitation). 

- Surveillance du couloir d'evolution finale de I'ASH en vue 
d'eloigner tout autre mobile. Compte tenu de la trajectoire 
possible de I'ASH avec ses dispersions possibles, ce couloir est 
relativement proche de la piste de destination. 

- Fourniture d'une localisation de type GPS differentiel en vue du 
recalage de la navigation autonome de bord de I'ASH. 

- Fourniture d'une localisation de type TRIDENT en vue du 
recalage en mode secours de la navigation autonome de bord de 
I'ASH. 

- Fourniture de reperes optiques (feux d'approche divers) en vue de 
I'aide visuelle pour I'approche en mode manuel. 

- Accueil et controle d'une patrouille d'accompagnement (avions de 
chasse amenages) charges d'accompagner I'ASH durant la phase 
finale de son vol et de fournir des informations visuelles 
immediates (aspect externe de I'ASH, evenement majeur tel que 
sortie du train) et differees (enregistrement phctographique ou 
video du comportement et de I'aspect de I'ASH). 

- Accueil de I'ASH en bout de piste avec mise en oeuvre de 
procedures de securite (desactivation generale, ventilation, 
refroidissement, desarmement). 

■Accueil de I'equipage depuis la sortie de I'ASH jusqu'au retour 
vers le Centre d'Entrainement general avec fourniture eventuelle 
de soins medicaux d'urgence. 

- Foumiture de moyens de sauvetage dans I'hypothese ou I'equipage 
procederait a son ejection durant la phase finale de vol ou durant 
le roulage. 

- Fourniture des moyens de recherche et d'intervention dans le cas 
ou I'ASH aurait rate son atterrissage. 

- Foumiture des moyens de lutte centre I'incendie dans le cas de feu 
a bord de I'ASH. 

11. INSTALLATIONS 

■ Les sites nominaux sont prevus pour servir dans la grande majorite 
des cas (plus de 95 % des atterrissages). Ils seront done equipes 
a priori le plus completement possible. 

Ils doivent permettre aussi bien un atterrissage manuel qu'un 
atterrissage automatique. La longueur de piste requise est de 
3000 m avec extension a 4500 m pour tenir compte des 
parametres de performances non maitrises. 

Ils seront equipes du systeme TRIDENT a longue portee 
(> 140 km) afin de fournir une aide radio a I'approche de secours. 
Ils seront equipes de moyens de controle complet afin de prendre 
en charge I'ASH lors de sa descente et a Tissue de son arret. 

Ils seront dotes d'une patrouille d'accompagnement comme 
defini au paragraphe 10. 

- Les sites de secours sont prevus pour etre utilises dans des 
circonstances degradees ne mettant pas en cause le systeme bord 
de navigation-pilotage (ce qui a pour consequence qu'une 
situation avec panne du systeme de navigation pilotage exige 
d'attendre une opportunite de rentree sur un site nominal). 

L'atterrissage automatique utilise alors se satisfait normalement 
d'une piste de longueur 3 000 m. 

- Tous les sites seront equipes de : 

. station    de    communication    Bord-Sol    a    longue    portee 
(D>800km), 

. balise(s) d'aide a I'approche GPS differentiel a portee moyenne 
(D>50km), 

. moyens de support mecanique et electrique de bout de piste, 

. barriere de securite adaptee au gabarit de I'ASH, 

. centre de coordination locale de tous moyens. 

12. INTERFACES 

Les sites de retour sont en interface essentiellement avec : 

- L'ASH lui-meme pour ce qui conceme : 

. les liaisons radio telles que : 

- bande S pour la liaison de communication, 
- bande L pour la liaison GPS differentiel, 
- bande L pour la liaison TRIDENT, 

. les liaisons electriques de connexion au banc de controole 
(alimentation electrique externe et teleaction / telesurveillance 
des sous-systemes de I'ASH), 

. les liaisons fluidiques diverses avec les Moyens Sol de servitude 
electrique, ergolique de I'ASH, 

. les liaisons mecaniques telles que : 
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- passerelle d'acces a la cabine de pilotage, 
- manutention de I'ASH pour les divers transferts locaux, 
- manutention eventuelle des charges utiles au sein de I'ASH, 
- manutention de I'ASH en vue de son transport vers le site de 
maintenance. 

- Le Centre de Controle en Vol pour ce qui conceme : 

. la preparation des divers moyens locaux dans le planning et selon 
les procedures transmis par le CCV afin que celui-ci soit en 
mesure d'autoriser le vol du VSH (lancement du composite 
ARIANE/HERMES), 

. le maintien de la capacite d'accueil et en particulier la 
disponibilite meteo durant toute la phase orbitale (a I'exception 
des sites utilises pour la seule phase de lancement), 

. le suivi de la phase d'approche et d'atterrissage depuis la sortie 
du black-out jusqu'a I'arret sur piste, 

. I'etat d'avancement des divers travaux se deroulant durant la 
periode de presence de I'ASH sur le site d'atterrissage. 

13. CONCLUSION 

Deux reseaux de sites d'atterrissage ont ete envisages : 

-Reseau 1  : ALMERIA, CAYENNE, CAP VERT, BRASILIA, 
EDWARDS, LAS PALMAS, MERSA METRUH ; 

-Reseau   2   :   ALMERIA,   CAYENNE,   CAP   VERT, 
HONOLULU, LAS PALMAS, MERSA METRUH ; 

HAO, 

Ils satisfont tous les deux a I'ensemble des criteres avec toutefois 
une reserve pour BRASILIA et EDWARDS qui exigeraient un 
transport aerien exceptionnel. 

Des etudes en cours permettront de definir le reseau optimum. 

REFERENCE 

Geographical determination of an optimal network of landing site 
for HERMES. J.F. GOESTER lAF 90/184 October 1990. 
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HERMES 

SAUVEGARDE DES SPATIONAUTES PENDANT LES PHASES DE 
LANCEMENT ET DE RENTREE 

Jean CHARLES 

Direction du Programme HERMES 
18, avenue Edouard BELIN 

31055 TOULOUSE FRANCE 

ABSTRACT 

L'Avion Spatial HERMES doit servir de navette entre la Terre et 
la station spatiale COLUMBUS pour un equipage de 3 
spationautes. 

Compte tenu des risques encourus durant les phases critiques de 
lancement et de rentree, le concept de I'Avion Spatial iritegre un 
systeme de sauvegarde de I'equipage qui peut etre decrit comme 
suit: 

• presentation de la logique de sauvegarde en fonction des 
evenements redoutes. Elle s'appuie essentiellement sur la rapidite 
de divergence des evenements en question et conduit aux 
situations suivantes : 

- divergence incontrolee sans parade, 
- sauvegarde de I'equipage avec perte de I'avion, 
- sauvegarde de I'equipage et de I'avion avec perte de la mission. 

• presentation des moyens de sauvegarde allant de la passerelle 
d'evacuation utilisable avant le decollage a I'utilisation de sieges 
ejectables individuels utilisables en vol dans un certain domaine 
de dynamique du vol et declenchables avant ou seulement apres 
separation de VSH (Vehicule Spatial HERMES) de son lanceur 
AR5. 

• presentation des moyens de recuperation repartis au sol pour 
couvrir les diverses situations possibles et destinee essentiellement 
a : 

- reperer en vol puis au sol les spationautes pris individuellement 
a cause de leur dispersion eventuelle, 

- porter assistance in situ le plus rapidement possible, 
- recueillir les 3 spationautes et les acheminer soit vers leur 

Centre d'Accueil Europeen (EAC) soit vers un hopital proche 
en cas de blessure. 

Mots Clefs : 

Sauvegarde, recuperation en mer/en foret, diagnostics, alarme, 
sieges ejectables. 

d'arret de la propulsion. De plus les evenements graves sont a 
divergences rapides en general inferieures a 3 secondes. Ceci 
conduit a prevoir pour cette phase, un moyen de sauvegarde 
permettant un eloignement le plus rapide possible de I'equipage 
par rapport au lanceur. 

• Les propulseurs a poudre sont separes en fin de propulsion 
pendant les queues de poussee a 120 secondes et seul le mo tear 
cryogenique assure alors la propulsion du composite Ariane 5- 
Vehicule Spatial HERMES. Ce moteur est relativement complexe 
et la plupart des modes de panne conduisent a une arret du 
moteur. Dans ce cas, on dispose de plusieurs dizaines de secondes 
pour mettre en oeuvre un scenario de sauvegarde, car, en general, 
la divergence des evenements graves est relativement lente. 

1.2. Phase orbitale 

• La phase orbitale est une phase moins contraignante au point 
de vue securite, il n'y a pas comme pour la phase de lancement 
des evolutions rapides de I'energie du systeme. Les evenements 
qui peuvent se produire ont en general des temps de divergences 
qui se chiffrent en minutes sinon en heures. Par contre la rentree 
de I'avion en urgence represente le seul moyen realiste d'assurer la 
sauvegarde de I'equipage et 11 est bien sur necessaire que I'avion 
puisse assurer cette fonction. De plus des actions de pre- 
sauvegarde sont a entreprendre pour preparer cette rentree 
d'urgence. 

1.3. Phase de rentree 

• La phase de rentree ramene la vitesse de I'avion a zero a partir 
de la Vitesse orbitale, il y a done une variation d'energie 
considerable a dissiper pendant cette phase. Ceci conduit 
pendant la majeure partie de cette phase (80% du temps) a des 
evenements redoutes a divergences rapides notamment pendant 
la periode de vitesse hypersonique. L'avion doit lui-meme assurer 
la securite de I'equipage et aucun moyen de sauvegarde realiste 
n'est envisageable (vitesse et altitude trop importantes). 

• La phase finale de rentree permet par contre la mise en oeuvre 
de moyen de sauvegarde, car les evenements redoutes sont a 
temps de divergences superieurs a la seconde. 

Le table ci-joint resume cette logique de sauvegarde pour les 3 
phases. 

1. LOGIQUE DE SAUVEGARDE EQUIPAGE 

1.1. Phase de lancement 

• Le lancement du Vehicule Spatial HERMES est prevu a I'aide 
du lanceur Ariane 5 qui est constitue de 2 etages. Un premier 
etage constitue de deux propulseurs a propergol solide contenant 
chacun 230 Tonnes de poudre et foumissant une poussee de 600 
Tonnes environ pendant 120 secondes. Un deuxieme etage 
cryogenique contenant 155 Tonnes d'Hydrogene et d'Oxygene 
Uquides et foumissant 100 Tonnes de poussee pendant 
600 secondes. La separation des propulseurs a poudre se fait a 
55 km d'altitude a une vitesse de Mach 6. 

• Les propulseurs a poudre, par comparaison avec d'autres types 
de propulseurs ont une technologie relativement simple et sont 
reputes tres fiables dans la mesure ou un plan d'assurance de 
quahte preside a leur construction. Par contre en cas d'incident 
on ne peut revenir a un etat de securite, il n'y a pas de possibilite 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / Nth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 

2. SCENARIOS DE SAUVEGARDE 

2.1. Phase de lancement: scenarios de sauvegarde 

2.1.1. Lanceur au sol 

• Le lanceur etant au sol, il est preferable en cas d'incident 
d'utiliser un moyen de sauvegarde sol. Ceci permet de ne pas 
entamer le potentiel des moyens de vol et de revenir tres vite 
(minimum 24H) en configuration de vol. 

• Le moyen de sauvegarde retenu est une passerelle entre la tour 
de lancement et I'avion permettant I'evacuation equipage. A la 
sortie passerelle des "chaussettes" permettront a I'equipage de 
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descendre rapidement au sol et de rejoindre un local de securite. 
Ce scenario est utilisable entre le debut de I'installation de 
I'equipage dans I'avion et juste avant allumage des propulseurs a 
poudre et couvre I'ensemble des evenements redoutes de cette 
phase. Toutefois pour couvrir le risque d'explosion a I'allumage 
du moteur cryogenique rejection de I'equipage par siege ejectable 
est possible. Cette possibilite couvre !es eventuels evenements a 
divergences rapides de cette phase. 

2.1.2. Lanceur en vol: phase propulseurs a poudre 

• La sauvegarde de I'equipage est assuree par I'ejection de 
I'equipage a I'aide de sieges ejectables. Cette operation pouvant 
avoir lieu immediatement apres detection de I'evenement 
initiateur, soit apres une eventuelle temporisation en fonction de 
revenement et de son instant d'occurrence. Suite a la retombee de 
I'equipage sous parachute, les operations de recuperation 
equipage en foret ou en mer par des moyens terrestres maritimes 
ou aeriens sont mis en oeuvre. 

• Ce scenario couvre I'ensemble des evenements redoutes 
detectable, des propulseurs a poudre, de la propulsion 
cryogenique et du pilotage. Toutefois a partir d'une Vitesse 
de Mach 3 les sieges ejectables ne sont plus utilisables et pour les 
evenements lies a la propulsion cryogenique (les plus probables) il 
y a attente de la fin de la propulsion a poudre pour entamer le 
scenario de sauvegarde de la phase suivante. Pour les autres 
evenements il n'y a pas de moyen de sauvegarde entre 84 et 124". 

2.1.3. Lanceur en vol: phase propulsion ciyogenique seule 

• Cette phase debute en fin de queues de poussee des 
propulseurs a poudre et se termine a la mise en orbite du vehicule 
spatial. Le scenario de sauvegarde commence par une separation 
du vehicule spatial Hermes (Avion + module de ressource) et du 
lanceur Ariane 5, se poursuit par une separation de I'avion et de 
son module de ressource, suivit d'une rentree en sauvegarde de 
I'avion qui conduit celui-ci dans un domaine de vol oii les sieges 
ejectables sont utilisables. Apres la mise en oeuvre de ceux-ci, 
I'equipage retombe en mer, il est recupere a I'aide de moyens 
aeriens et maritimes. 

• Si ce scenario debute, alors que moteur cryogenique est en 
panne mais avant la separation des propulseurs a poudre, la 
dispersion des queues de poussee de ces propulseurs impose 
avant "embarquement" de I'ensemble, une separation "musclee" 
de I'avion et du lanceur a I'aide d'un miniextracteur a poudre. Ce 
dispositif indispensable vis a vis de cet evenement, est egalement 
utiUse quel que soit I'instant de separation, pour eviter de 
dupliquer les moyens de separation (de plus en separation 
nominale ce miniextracteur fourni un AV non negligeable de 
15m/s). 

• La rentree en sauvegarde de I'avion spatial impose des 
contraintes mecaniques (moment de charniere sur les elevens) et 
des contraintes thermiques qui sont dimmensionnantes pour 
I'avion et ont impose un apogee maximum pour la trajectoire de 
lancement. 

• A partir de HQ + 490" dans le deroulement de la chronologie de 
lancement, le scenario de sauvegarde est different, en effet, il y a 
alors possibilite pour I'avion de rejoindre un terrain de secours au 
lancement. Avec I'avantage de recuperer I'avion et I'equipage 
sans que celui-ci n'utilise les sieges ejectables si I'atterrissage se 
passe bien. 

2.2. Phase orbitale : Scenarios de sauvegarde 

• La rentree de I'avion represente le seul moyen realiste de 
sauvegarde equipage. Des etudes diverses de detachement de 
cabine ont ete menees, mais elles n'apportent pas de solution 
satisfaisante, car elles sont complexes a mettre en oeuvre, mais 
surtout ces cabines font partie de I'avion, et peuvent done 
egalement subir les memes evenements redoutes. 

• La rapidite de mise en oeuvre de cette rentree en urgence 
depend de I'evenement redoute qui se presente, du temps de 
remise en configuration de I'avion pour eff'ectuer cette rentree, de 
I'instant de deorbitation permettant d'atteindre un terrain de 
secours. (Un maximum de 6H est requis). 

• Les operations de pre-sauvegarde seront effectuees avant la 
rentree en urgence de I'avion, il s'agit par exemple pour 
I'equipage de revetir la combinaison IVA en cas de 
depressurisation accidentelle de I'avion. Cette depressurisation 
pouvant etre volontaire et constituer un moyen de pre-sauvegarde 
en cas d'incendie a bord de I'avion. 

2.3. Phase de rentree : Scenarios de sauvegarde 

• Avant Mach 3 : la mise en oeuvre d'un moyen de sauvegarde 
par separation rapide de I'equipage et de I'avion n'est pas faisable 
aux vitesses hypersoniques. Ainsi I'avion doit assurer la securite de 
I'equipage. En cas d'evenements catastrophiques, la sauvegarde 
de I'equipage n'est pas assuree. 

• Apres Mach 3 : la sauvegarde de I'equipage est assuree par des 
sieges ejectables qui permettent de s'affranchir des evenements 
redoutes de Mach 3 a I'arret sur piste. 

• L'avion n'ayant pas de motorisation, I'eventualite pour I'avion 
de na pas atteindre la piste n'est pas negligeable. Associe a cette 
sauvegarde equipage, il y a pour ce scenario, la sauvegarde des 
populations a assurer et des zones de crash avion sont prevues au 
voisinage des terrains d'atterrissage. 

3. PRINCIPALES SPECIFICATIONS LIEES AUX MOYENS 
DE SAUVEGARDE 

3.1. Passerelle 

• Debut d'efTacement passerelle en chronologie a Hg - 35" et fin 
aHo- 15". 

• Duree de retour passerelle : 20". 

• Temps entre la decision d'evacuation et mise en securite de 
I'equipage : 90" (dont evacuation avion : 30"). 

3.2. Sieges ejectables + combinaison IVA 

• Domaine d'utilisation de 0 a Mach 3 en phase de lancement et 
de rentree. 

• Duree d'integrite lanceur apres ejection ; 3". 

• Eloignement minimum 500 metres (Vent 10 m/s), 

• Vitesse d'eloignement 200 metres en 3", 

• Combinaison IVA compatible avec I'environnement explosion 
lanceur au sol a une distance de 500 metres et 3" apres 
I'explosion. 

• Combinaison IVA compatible avec la survie en mer ou en foret. 
Temps maxi pour premiere intervention : 3H, 
Temps maxi recuperation equipage : 24H. 

• Combinaison IVA assure la fonction de "Safe Haven" durant 
30 minutes en autonome. 

3.3. Separation avion et rentree en sauvegarde 

• Eloignement avion minimum de 700 metres en 100", 

• Duree integration lanceur : 100" apres separation, 

• Possibilites d'amener I'avion apres rentree en sauvegarde dans 
le domaine d'utilisation des sieges ejectables ou apres 
490" atterrissage avion. 

3.4. Objectif de fiabilite 

• Fiabilite des 3 sieges -i- recuperation : 0,95, 

• Separation Vehicule Spatial H- pilotage Vehicule Spatial 
+ Separation Module de Ressource + Rentree en Sauvegarde de 
I'avion spatial: I—4.10"^ 

4. INITIALISATION D'UN SCENARIO DE SAUVEGARDE 

4.1. Decision 

• On trouve 4 possibilites de decision pour engager un scenario 
de sauvegarde equipage. 

(1) Decision Humaine pendant la phase de lancement par les 
autoritcs lanceur quand le lanceur est au sol. 

(2) Decision Humaine par I'equipage ou par les autorites Centre 
de Controle en vol via I'equipage : 

- pendant la phase de lancement en vol, 
- pendant la phase orbitale, 
- pendant la fin de la phase de rentree. 
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(3) Decision par un automatisme bord de sauvegarde equipage 
pendant la phase de lancement. 

(^ Decision humaine par les autorites sauvegarde des 
populations de neutraliser un lanceur devenu dangereux pour les 
populations. Cette neutralisation etant precedee d'un scenario de 
sauvegarde equipage. 

- Le choix entre ces 4 possibilites de decision est fonction de la 
phase concemee : 

. Pour la phase de lancement les quatre possibilites existent et en 
particulier la possibilite (3) vis-a-vis des evenements redoutes a 
temps de divergence court ou seul un automatisme pent decider 
rapidement. 

. Pour les phases orbitale et de rentree : seule la possibilite (2) 
existe car en general, on dispose de temps pour decider. 

4.2. Diagnostics - Alarmes 

• La decision d'initialisation d'un scenario de sauvegarde 
s'appuie sur le diagnostic de I'imminence de I'occurrence d'un 
evenement redoute catastrophique pour I'equipage. 

Ce diagnostic a ete construit par une approche systeme en suivant 
un certain nombre de regies de base dont les principales sont les 
suivantes : 

1 - Approche par etat, en vue de reconnaitre les differents etats 
intermediaires ou globaux du systeme en s'affranchissant de la 
connaissance exhaustive des scenarios d'accident. 

2 - Hierarchisation des etats du systeme et les siveaux d'alarmes 
correspondants : 

. continuation de la mission, 

. mise   en   securite   permettant   le   choix   du   scenario   de 
sauvegarde, 

. sauvegarde immediate si divergence rapide. 

3 - Correlation entre parametre d'etat distinct (par exemple une 
pression, une temperature...) a partir de capteurs 
geographiquement separes. 

4 - Compatibilite entre I'elaboration des diagnostics et les temps 
de divergence des phenomenes observes. 

5 - Etablissement d'une logique diagnostic en fonction des 
objectifs quantitatifs de detection intempestive (fausse alarme) et 
la non detection determinee a partir des objectifs optimaux de 
fiabilite et de securite. 

6 - Critere de la panne unique, la perte d'un capteur ne doit 
entrainer la perte de la mission ou rendre impossible un 
diagnostic. 

7 - L'information a traiter pour realiser un diagnostic doit etre 
realiste et hierarchisee en fonction de la gravite des consequences. 

8 - Prevenir de fausses alarmes en s'affranchissant de la 
defaillance d'un capteur. 

9 - Prise en compte de I'environnement accidentel : Les capteurs 
doivent rester fonctionnels dans I'environnement accident qu'ils 
doivent signaler. 

3. RECUPERATION EQUIPAGE 

5.1. Recuperation en mer 

5.1.1. Scenario de recuperation 

• Nous nous interessons principalement a la phase de lancement 
ou 80 % des cas de mise en oeuvre d'un moyen de sauvegarde se 
terminera par une recuperation en mer. 

• Cette recuperation en mer de 3 spationautes devant se faire 
dans I'ocean Atlantique entre Kourou et les lies du Cap Vert 
(orbite 28°5). 

• Un recueil rapide de I'equipage impose I'helitreuillage comme 
moyen de recuperation. L'helicoptere charge de I'operation ne 
peut venir que de la Terre ou d'un bateau porte helicoptere. Par 
ailleurs, la zone a couvrir etant relativement grande, une premiere 

intervention peur se faire a I'aide d'un avion qui parachute des 
moyens humains et materiel permettant I'attente de la 
recuperation proprement dite. 

Enfin, 11 est defmi des zones d'impact de retombee, dependante 
des possibilites d'evolution de I'avion Hermes apres sa rentree en 
sauvegarde. Toutefois, on peut penser que le crash de I'avion peut 
se situcr n'importe ou autour de la trace de la trajectoire du 
lanceur, le dispositif de recuperation doit pouvoir faire face a 
cette eventualite. 

• En pratique, le scenario suivant est retenu : 

- Un avion se dirige vers la zone d'impact et parachute a chaque 
spationaute, une chaine de secours et deux plongeurs. 
Cette 1^''^ intervention peut survenir tres vite compte tenu de la 
Vitesse de I'avion. 

- Si la retombee de I'equipage se trouve dans les limites du rayon 
d'action d'un helicoptere, celui-ci decolle et se dirige vers la 
zone de retombee pour effectuer les operations de 
recuperation. Dans le cas contraire, le bateau porte- 
helicoptere le plus proche de la zone de retombee se rapproche 
de celle-ci. Quand il se trouve dans les limites du rayon 
d'action de l'helicoptere porte par le bateau, celui-ci decolle et 
effectue les operations de recuperation. 

. Le nombre optimal de bateau porte-helicoptere, d'helicoptere et 
d'avion a prevoir depend principalement: 

1 du rayon d'action et de la vitesse des helicopteres utilises pour 
I'helitreuillage, 

2 de la vitesse des bateaux porte-helicoptere, 

3 de la vitesse des avions de premiere intervention, 

4 de la distance entre Kourou et les lies du Cap Vert (orbite 28°5 
- distance 3500 km), 

5 de la dispersion des 3 spationautes, (maxi 30 km), 

6 du temps maximum souhaite entre I'impact de I'equipage et la 
l^r^ intervention, (3H), 

7 du temps maximum souhaite entre I'impact de I'equipage et la 
recuperation, (24H), 

8 du nombre de zones de retombee et de leur dimensions. 

• L'idee de base qui preside a I'elaboration de ce scenario, est 
d'intervenir le plus tot possible aupres de I'equipage et de lui 
donner les moyens d'attendre dans les meilleurs conditions 
possible la recuperation proprement dite. Cette recuperation peut 
arriver beaucoup plus tard car faisant appel a des moyens 
maritimes forcement peu rapides. 

5.1.2. Moyens mis en oeuvre 

- De nombreuses solutions ont ete etudiees en jouant sur le 
nombre de bateaux porte-helicoptere et sur le nombre d'avions 
en vol ou en attente au sol. 

- Deux solutions principales apparaissent: 

Une solution A qui comprend 2 bateaux porte-helicoptere, 
chacun stationne au centre d'une zone de recuperation et 1 avion 
en vol stationne au milieu de I'Atlantique. 

. Le temps maxi de l*"'^ intervention est compris entre 44 et 
68 minutes. 

. Le temps maxi de recuperation est de 3 heures. 

. Cette solution suppose que I'avion se crash dans I'une des 
2 zones de recuperation prealablement defmies. Cette 
hypothese, si elle n'est pas verifiee, conduit a des temps maxi 
de F'''^ intervention de 200' et a des temps de recuperation 
maxi de 48H qui est bien long. 

Une solution C qui comprend 2 points de stationnements avec 
pour chacun d'eux, 1 bateau porte-helicoptere et 1 avion. Ces 
points de stationnement etant situes entre le milieu de 
I'Atlantique, la cote Est et la cote Ouest. 

. Le temps maxi de l"^ intervention est compris entre 83 et 
101 minutes. 
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Le   temps   maxi   de   recuperation   est   compris   entre   20   et 
33 heures 30. 

Una experimentation de cette solution a ete efTectuee en Juin 
1990 en foret equatoriale a une centaine de km de Kourou. 
Deux mannequins ont ete parachutes en pleine foret, puis ont 
ete localises et recuperes. 

. Cette solution ne fait pas d'hypothese sur les zones de crash de 
I'avion et couvre I'ensemble de la trace de la trajectoire du 
lanceur. Elle est satisfaisante sur le plan sauvegarde equipage. 

- Type de moyens mis en oeuvre pouvant etre utilise : 

. helicoptere : type Super-Puma, 
. avion : type Atlantique 2, 
. bateau porte-helicoptere a plate-forme stabilisee. 

5.2. Recuperation en foret equatoriale 

- Une recuperation en foret equatoriale impose une localisation 
precise des spationautes et des moyens de transport 
permettant un acces rapide a la zone de retombee. 

- La solution proposee actuellement s'appuie pour la 
localisation, sur Futilisation de balises Sarsat localisee par 
satellite. En plus une localisation faisant appel a des moyens 
goniometrique permet de s'approcher tres pres des balises 
Sarsat. La recuperation se fait alors par helitreuillage. 

Les conclusions de cette experimentation sent les suivantes : 

-Une localisation precise a 10 metres pres en foret equatoriale 
ne presente pas de difficultes particuliere avec les equipements 
utilises : balises Sarsat (406 MHz - 5 W) et goniometre lESM 
Gonio 400. 
L'attenuation apportee par les arbres et par la pluie ne perturbe 
pas les operations et ne limite pas le domaine d'utilisation. 

- L'attitude de 3000 pieds preconisee est souhaitable pour une 
acquisition rapide des balises, mais I'experimentation a ete 
faite a 1000 pieds avec des excursions a 2500 pieds dans les 
trouees nuageuses. 

- L'extreme facilite avec laquelle un helicoptere Ecureuil a 
recupere en pres d'une heure 2 mannequins a plus de 100 km 
de Kourou montre que ce moyen est parfaitement adapte pour 
effectuer en un temps minimum une recuperation en foret. 

- Le dispositif de recuperation doit privilegier la rapidite 
d'intervention avec des moyens legers. 

LOGIQUE DE SAUVEGARDE EQUIPAGE 

Phase Sous-phase 

Tendance 
Temps 

Divergence 
Evenements redoutes 

Domaine 
Vol 

A = Altitude 
V - Vitesse 

Rapidite 
dela 

sauvegarde 

Actions 
dela 

sauvegarde 

Lancement 

Lanceur au sol plO" <t<pr A-0 
V-0 

Urgente 
piusieurs 10" 

Evacuation 
equipage-lanceur 

Propulsion 
a poudre 

0,5"<t<3" 0< A< 55km 
0 < V < Mach 6 

immediat Separation 
equipage-lanceur 

Propulsion 
cryogenique 

seule 

t < plO" 
55km<A< 125 km 
Mach 6<V<vitesse 

orbitale 

Urgente 
piusieurs 10" 

Separation 
avion-lanceur + 

Separation 
equipage-avion 

Orbitale tSpIO' 
A = orbitale 
V = orbitale 

Sans Urgence 
piusieurs 10' 

Actions de 
presauvegarde + 

rentree avion 

Rentree 

Chaude 
hypersonique 

0,5" <t< pi" 25km<A< 120 km 
V > Mach 3 

Immediat Avion assure 
la sauvegarde 

Sortie de 
blackout 

0,5" < t < pi" 0 < A < 25 km 
0< V<Mach3 

Urgent (pres du 
sol immediat) 

Separation 
equipage-avion 

p = piusieurs 

Phase 

Lancement 

Orbitale 

Rentree 

MOYEN DE SAUVEGARDE EQUIPAGE 

Sous-phase 

Lanceur au sol 

Propulsion 
a 

poudre 

Propulsion 
cryogenique 

seule 

Vitesse > Mach 3 

Vitesse < Mach 3 

Temps en 
chronologie 

Hn- IhaHo + 4" 

Hn iHn + 84" 

Ho+ 84" aHo+ 124" 

Ho+ 124" a Ho+ 490" 

Ho+ 490" a Ho+ 600" 

Moyens de sauvegarde 

Passerelle + chaussette 
+ local de securite 

Sieges ejectables + recuperation 

- panne EAP - pilotage 
pas de moyen de sauvegarde 

Separation avion + 
sieges ejectables + recuperation 

Separation avion + 
Atterrissage avion 

Pre-sauvegarde + 
rentree de I'avion 

Avion assure la sauvegarde 

Siege ejectable + recuperation 

Remarque 

Apartirde HQ 

possibilite ejection 
si explosion 

Panne EPC, attente 
du point 124" 



CAPSULES EUROPEENNES AUTOMATIQUES 
QUELS SITES DE RETOUR ? 
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BP 96 - 78133 LES MUREAUX CEDEX - FRANCE 

RESUME 
Les opportunites de retour sur terre ou en mer, pour les 
capsules autoaiatiques non pilotees,  peuvent etre 
reduites et tres contraignantes selon les orbites 
operationnelles  et les  sites de  recuperation 
envisageables dans un cadre strictement europeen. 

Une strategie multi-sites et des changements d'orbite 
pour accelerer les temps de phasage, s'averent souvent 
necessaires. 
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Mots cles : site d'atterrissage - capsules 
recuperables  automatiques  -  rentree 
ballistique 

1. INTRODUCTION 
A I'origine les experiences de micro-gravite europeennes 
etaient prevues sur la plate-forme EURECA larguee puis 
recuperee par la navette spatiale americaine. Le fort 
besoin d'opportunites de vol pour les experiences de 
micro-gravite, notamment depuis la baisse de la 
frequence des vols Shuttle suite a 1'accident de 
Challenger, a conduit a 1'elaboration en Europe de 
concepts de capsules recuperables automatiques. Depuis 
d'autres utilisations sont envisagees telles la 
recuperation d'equipements de satellites ou I'envoi sur 
terre depuis une station spatiale d'equipements ou 
d'echantillons experimentaux. Cependant, il n'existe pas 
actuellement de moyens propres europeens pour mettre en 
oeuvre la recuperation de ces capsules. En particulier, 
la recuperation est un point critique pour deux raisons. 
D'une part, les vastes zones desertiques en Europe 
occidentale sont inexistantes, d'autre part, la latitude 
elevee des territoires europeens empeche un retour 
balistique sur ces terres depuis des orbites 
d'inclinaison inferieure a 40°. Neanmoins d'autres sites 
de recuperation peuvent convenir, tout en restant dans 
un contexte europeen. 

Le choix de sites de recuperation potentiels est guide 
par la minimisation des couts operationnels. Ces couts 
sont lies a la complexite des operations de retour et de 
recuperation et aux moyens a mettre en oeuvre. 

2. LES CARACTERISTIQUES DES CAPSULES RECUPERABLES 
EUROPEENNES 

Les differents projets de capsules recuperables etudiees 
ces demieres annees en Europe (Cariane, Carina, 
Express, IFO , Microliner, Raumkurier, Topas) ont eu des 
sorts differents : les etudes sur IFO, Microliner, Topas 
ont ete stoppees apres une etude de faisabilite, 
d'autres apres une phase B (Raumkurier). Certains sont 
en cours de phases B/C (Cariane, Carina, Express). Mais 
tous ces concepts presentent des caracteristiques 
diverses qui influent sur le choix de site(s) de 
recuperation. 

Les orbites prevues pour ces capsules dependent du choix 
du lanceur qui les aura mises en orbite car derivees 
de ses missions : 

• orbite basse circulaire pour les lancements dedies 
(- 300 km - qq°) par exemple sur lanceur SCOUT II 
depuis la base de San Marco, 

• orbite heliosynchrone pour les lancements en passager 
secondaire sur Ariane 4 (ou Ariane 5) (800 km, 5 
orbite GTO pour Microliner (300 X 36 000, 7°), 
orbite basse elliptique pour des largages 
injection lors d'une mission en GTO Ariane 5 
2500 km - 10°) 
eventuellement orbite basse 500 km, 28.5°, 

8°), 

avant 
(300 X 

Quand La duree de vie est liee a la puissance embarquee. 
il n'y a pas de generateur solaire, (Carina, Express, 
Raumukier, Topas) ceci implique un retour rapide sur 
Terre en fin de mission. 

Les capsules recuperables ont un systeme de propulsion 
solide (Express, Raumkurier, Topas) ; ou liquide, done 
reallumable. Dans le dernier cas un changement d'orbite 
est possible pour accelerer le phasage (Cariane, Carina, 
IFO, Microliner). 

Pour tous ces concepts, la partie retournant sur terre 
est une capsule de forme type Apollo/Soyouz (Cariane, 
Carina, IFO, Raumkurier) ou cone emousse (Express, 
Microliner, Topas) (fig. 1 et 2). 

Figure 1 : CARIANE Figure 2 : Express 

La rentree est balistique c'est-a-dire que la capsule n'a 
pas de possibilite de deport lateral. Done 1'impact au 
sol aura lieu (hors perturbations de I'atmophere et 
imprecision de desorbitation) dans le plan de la 
trajectoire. 

L'atterrissage peut avoir lieu en mer (Cariane, Carina, 
IFO, Topas)  ou sur  terre  (Raumkurier,  Express, 
Microliner) 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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La masse a recuperer varie beaucoup : de 250 kg pour 
Topas a 2t pour Cariane. 

Certaines experiences peuvent exiger une recuperation 
rapide en quelques heures au travers de portes 
specifiques sur la capsule. 

3. TYPES DE CONTRAISTES INFLUANT SUR LE CBOIX 
DES ZONES DE RECUPERATION 

Les zones de recuperation selectionnees doivent remplir 
des conditions politiques, economiques, geographiques et 
clitoatiques definies et presenter une infrastructure 
suffisante. Elles dependent egalement de la capsule et 
de son lanceur. Le choix definitif se fera sur le 
critere du moindre cout garantissant la reussite de la 
mission (recuperation des experiences et depouillement 
dans les delais impartis). 
3.1 Principes de choix des zones de recuperation 

Ceux qui ont ete retenus sont les suivants : 

• Choisir par ordre de priorite : 
- rEurope et les territoires qui lui sont lies 
juridiquement (DOM-TOM, COMMONWEALTH) 

- I'Afrique (selon la stabilite politique) 
- rUESS, les USA et I'Amerique du Sud 
- les autres pays 

• Garantir aux populations une probabilite de provoquer 
un accident grave ou mortel inferieure a 10-'. 
Pour cela : 
- choisir des zones terrestres quasi-desertiques ou 
des zones maritimes en dehors des eaux de peches 

- eviter les lignes de transport aerien et maritime 
frequentees 

• Presenter une infrastructure locale suffisante pour : 
- assurer la recuperation de la capsule (moyens de 
trajectographie, communications, moyens de transport 
de rayon d'action suffisant, moyens de levage) 

- assurer son transport dans les delais voulus vers 
I'equipe de depouillement, soit directement si 
celle-ci utilise des moyens locaux, soit via un 
aeroport international 

• Presenter des conditions climatiques et geologiques 
generales ne faisant pas obstacle a la recuperation 
(mer calme ou terrain assez plat et degage, non 
marecageux, etc...) 

De ces conditions, on deduit pour chaque zone retenue 
les limites dans lesquelles la capsule doit retomber. II 
faut done tenir compte des dispersions maximales de la 
phase de rentree. Ces dispersions (Annexe) proviennent 
de 1'imprecision de la manoeuvre de desorbitation 
(module et direction de 1'increment de vitesse, type de 
pilotage) et de la meconnaissance de I'atmosphere (qui 
augmente sensiblement avec la latitude). La trace 
moyenne des trajectoires de rentree doit done traverser 
dans une zone de taille inferieure a la zone de 
retombee autorisee : la "zone de phasage" (fig. 3). 

3.2 Influence de I'orbite liee au mode de lancement 

L'orbite d'injection par le lanceur determinera la 
tranche de latitudes dans laquelle seront choisies les 

zones de recuperation. 

figure 3 : ZONE DE PHASAGE / ZONE DE RECUPERATION 

3.3 Influence de la capsule et de sa charge utile 

Les caracteristiques operationnelles de la capsule seront 
deterainantes pour choisir 1'emplacement des zones de 
recuperation : 
- Chaque capsule est confue pour un type d'atterrissage 
donne : sur terre ou en mer. L'ensemble des zones 
retenues devront done etre du meme type pour une 
capsule donnee. 

- Aucune des capsules n'est dotee de moyens de pilotage a 
la rentree. Elles ne sont done pas capables de deport 
lateral. L'extrapolation de la trace au sol de I'orbite 
devra done traverser la zone de phasage pour que la 
desorbitation soit commamiee. 

Par ailleurs, la masse de la capsule et son mode 
d'atterrissage vont conditiormer les moyens generaux a 
mettre en oeuvre sur le site (capacite d'emport, rayon 
d'action). 

La charge utile transportee a une duree de vie qui depend 
largement de son corditionnement. Le type d'alimentation 
electrique de la capsule fixe le temps disponible pour 
recuperer et traiter la charge utile : 
- S'il s'agit d'une energie embarquee, le survol d'un 
site de recuperation doit etre assure dans un certain 
delai a partir de la decision du retour ("duree du 
phasage"). On peut alors etre amene a multiplier les 
sites de recuperation ou, si la capsule en a la 
capacite, adopter une orbite intermediaire permettant 
un phasage plus rapide. 

- Si 1'energie est fournie par des panneaux solaires, le 
conditionnement peut etre considere comme permanent. La 
duree de phasage n'est alors plus determinante. Une 
zone de  recuperation,  la plus adaptee,  sera 
generalement suffisante. 

4. COMMENT MINIMISER LE COUT DE LA RECUPERATION ? 

II faut en gros minimiser le nombre de zones de recupe- 
ration tout en garantissant que le depouillement se fera 
a temps, c'est-a-dire que le delai entre I'arret de 
1'alimentation electrique et le depouillement ne depasse 
pas la duree autorisee. 

En 1'absence de donnees sur la position de la capsule a 
la fin des experiences, c'est la duree maximale du 
phasage que nous considererons. 
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La figure 4 represente en terre fixe les trajectoires 
pour lesquelles le phasage sur la zone hachuree est 
obtenu en une revolution. Entre deux revolutions 
successives, on observe un glissement en longitude des 
traces au sol, ce qui permet de survoler une portion 
supplementaire de la planete. 

Figure 4 : TRACE DES TRAJECTOIRES SURVOLANT UNE ZONE 

La duree de phasage a partir d'une orbite donnee est 
representee par le nombre d'orbites qu'il faut deerire 
pour atteindre une quelconque des zones de recuperations 
choisies. La duree maximale du phasage est obtenue 
quand, quelle que soit la longitude du noeud ascendant 
de I'obite, on est certain d'atteindre une de ces zones 
en un temps inferieur ou egal a cette duree. 

Cette duree depend a la fois de 1'inclinaison de la 
trajectoire, de la localisation geographique et de la 
taille des zones choisies (qui sont survolees par une 
proportion plus ou moins grande de trajectoires). 
En effet, dans le cas d'une seule zone la duree de 
phasage diminue quand la taille de la zone augmente et 
quand sa latitude se rapproche d'une latitude extreme 
atteinte par 1'orbite. 

Le choix de plusieurs zones simultanees est plus 
delicat. On voit par exemple sur la figure 3 que toute 
seconde zone situee a I'interieur des bandes hachurees 
n'ameliorera pas la duree du phasage puisqu'elle sera 
atteinte par les memes orbites. Tout au plus peut-on 
dire qu'avec deux zones correspondant a des trajectoires 
decalees de 180° (ou de 120° pour trois zones), on a des 
chances de diminuer sensiblement la duree maximale du 
phasage. 

Cette duree est tres sensible a la position relative des 
zones car un ecart de I'ordre de la centaine de 
kilometre par rapport a la position relative jugee 
optimale peut rendre negligeable le gain apporte par la 
zone supplementaire. 

Comne nous I'avons vu, la doree maximale du phasage peut 
egalement etre reduite si la capsule a la capacite 
d'emprunter une orbite intemediaire. 

La duree des operations de recuperation quant a elle, 
depend largement des moyens mis en oeuvre. Le point le 
plus important est la capacite de trajectographie durant 
la rentree, ce qui permet de prevoir le point de chute de 
la capsule et de diriger les moyens de recuperation vers 
ce point. 

Nota : I^ minimisation de la duree du phasage obtenue en 
choisissant des zones a latitude maximale tend a 
augmenter la duree des operations de recuperation 
car les dispersions induites par 1'atmosphere 
augmentent sensiblement avec la latitude. De 
plus,la prise en compte de ces dispersions 
diminue d'autant la surface de la zone de phasage 
effectif autorisee, tendant ainsi a augmenter la 
duree maximale de phasage. 

5. APPLICATION ADX CAPSULES EUROPEENNES 

Les zones que nous proposons ne sont pas exhaustives. 
Parmi elles, nous avons selectionne de nombreuses bases 
spatiales qui ont I'avantage de combiner une grande 
partie des caracteres favorables (population peu dense et 
trafic ne traversant pas les zones de tir, moyens de 
trajectographie, moyens specifiques pour analyse sur 
place, desserte reguliere du site, eventuellement moyens 
de recuperation). 

Nous les avons classees en deux groupes : 

• les zones qui ne posent pas de problemes politiques et 
economiques majeurs; 

• les zones dont la disponibilite n'est pas acquise. 

Dans la premiere categorie on retrouve des territoires 
situes en Europe Occidentale ou lies juridiquement a des 
pays de la GEE (DOM-TOM, COMMONWEALTH). 

Dans la seconde categorie, nous avons retenu I'URSS, 
I'Afrique, les USA et I'Amerique du Sud. Des puissances 
comme la Chine, bien qu'ayant des moyens spatiaux 
interessaiits sont ecartees pour des motifs politiques ou 
economiques. Le Japon n'offre pas de zone de recuperation 
interessante a cause de la densite de population elevee 
et de la zone de peche etendue. 

Les caracteristiques operationnelles de ces zones sont 
resumees dans les tableaux 1 et 2. Nous y indiquons leurs 
coordonnees approximatives, le type de recuperation 
associe (terre ou mer), leur interet geographique pour 
chacun des trois types de trajectoires envisages (nous 
avons regroupe les orbites 300 km/qq°, 300-36000 km/7° et 
300 - 2 500kiii/10°). 

Les zones que nous retiendrons dependent de 1'orbite de 
la capsule et du type de recuperation : 

• Pour les trajectoires d'inclinaison 7° et 10°, tres peu 
de zones terrestres sont disponibles. Seul le site de 
Natal peut permettre une recuperation terrestre avec 
1'inconvenient d'une densite de population non 
negligeable. 
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LI«u L»tlt/Longl Typ« 
Ricup 

Orbilat 
7*/10* 

Orbil* 
28,5* 

SSO 
800   km 

Obs«rvotlera 

CE£»t 

t«rrltolres 

assocW: 

1 
Guy. Fran^ais MOCFOJ 5'/-S0- .., „ 

France AllanHque 44* k 50=/ 
-2- A -10- 

■"•' '- •»" uatic    marlfime 
et  a^rJon 

lialie 

SardaJgriQ 39,7°/9.e' .., ™n ™, tralic   a^fien 

SANfMRCO 
(Kenya) 

-2,S-/40,2'' m., .„ « • 

Espagne Atlaniique 34* s 3r/ 
-7-   6 -10- 

mo, ^ ™. trafic    mariiimc 
ol   a6ricn 

Da.VKnarl; Sondcf. Fjord 
(Groin land) 

67V-S0° ,o„o ^ „. .„ ©uverl on 6\6 
un   Iranspon/mols 

Nofv^s-e ANDOYA 69*/16' „., »„ ^ .„ 
mf^i^ hivor 

)laics-lormos   pdiro! 
P6CJ-.0 

Su6do KlRUNA-forcngG 6e"/21* lorre ^ ^ "* m6l^  hivsf 
mar^cagcG <^t^ 

Ponugal A^res 37 = /-28'' „., ^ noo " 

CaTiSda 

cj-iuqcKu. 
(Maniioba) 

58-/-S2° (tier ^ ^ .„ 

CAFE PARRY 
New   Territories 

70'/-125" lerre/ ™n .^ ^ tni5t6o htvor 

(Maniioba) 
55'/-103° torre fXMl non " nofrJjreux lacs 

FiEDUKE 
(Ontario) 

52''/-93° lorre ™„ ^ " nombteu): lacs 

Australio 

CAP£YOR:<- 

Terrp(« Bay 
-12-/1-43' „., ^ - • 

accord ? 

W3DWB^ -31-/137' lOfre ™>o ™n " 

Tableau 1 : ZONES DE RECUPERATION NE POSANT PAS DE 

PROBLH'IES POLITIQUES ET ECONOMIQUES MAJEURS 

Liau Lsllt/Longi Typ. 
Ricup 

Orbil«t 
7°/10* 

Ofbho 
26,5° 

SSO 
800   krr 

Obiotvallons 

EUfiOf^ URSS 
PLESETSK 62,7°M0.0' lerre ™ non .„ ■>  m<5i6o hiver 

r6seau  sijrv spaltate 

-> r6cup. Sayouz BAKOWUR 48°/68° ,.„„ ™„ non " 
AFRIGUE Alg^rle SAHARA 25<' &  33V Icrre „o„ „ " po(itiqi>o   ? 

Al^RJQOS 

DU 

WORD 

USA 

(VALLOPS JSUWC 
(Virginiej 

37.5'/-75,3 = m.r „c„ ,»„ " 

WHTTE SANDS 
Nouveau Mexique 

32°/-102' nc non " zone   mililaife 

POKER FLAT 
(Alaska) 

65V-H0- ,.„. non non „. montagneux 
m^ldo  hiver 

PETERSCN-AFB 
(CSOC Coforado} 

40''/-105- lerre non non - atiorrissage  d« 
secoors du SHUTTLE 

AKERKXJE 

OU 

SUO 

BrisM 
NATAL -5.2°/-3S- mer/ .« " • r^pondr sur capsule 

accord ? 

ALCANTARA -2,5V-44.5° mer .„ " ' 

Nous ne retiendrons done que la recuperation en mer. 

Les zones les plus interessantes sont Kourou et San 

Marco mais cette demiere a une infrastructure actuelle 

assez sommaire. 

Parmi les autres zones, le Bresil (avec les bases de 

Natal et Alcantara) qui a deja collabore avec la France 

dans le domaine spatial (le systeme de suivi de corps 

spatiaux de Natal est Fran^ais), est plus apte a 

traiter la mission. De plus, il presente I'avantage 

d'etre ties proche de Kourou et de permettre un 

rapatriement rapide de la capsule. La capsule devrait 

alors etre equipee d'un repondeur. 

Nous retiendrons done dans I'ordre : Kourou, Natal. 

Alcantara et San Marco qui sont des zones type "mer". 

" Pour la trajectoire 28.5°. aucune zone de la premiere 

categorie n'a une position ideale ; Kourou, San Marco, 

Cape York, Natal et Alcantara qui sont de type mer, ont 

une latitude un peu faible. Le Sahara bien que geogra- 

phiquement adapte, sera ecarte pour des raisons 

politiques. La recuperation sera done type "mer". 

Nous retiendrons dans I'ordre 

Alcantara. San Marco. Cape York. 

Kourou,  Natal. 

Tableau 2 : ZONES DE RECUPERATION DONT LA DISPONIBILITE 

N'EST PAS ACQUISE 

^ Pour la trajectoire heliosynchrone. Kourou est peu 

interessante en raison de sa latitude. 

Nous ecarterons les zones de I'Atlantique au large de 

la France ou de I'Espagne et de la Sardaigne pour le 

fort trafic aerien et maritime qui les traverse, ainsi 

que Sonderstrom Fjord car trop peu developpee et Cape 

Parry pour le faible developpement de ses liaisons. 

Churchill, Andoya, Kiruna, Plesetsk sont a des 

latitudes tres interessantes et ont une infrastructure 

satisfaisante. Baikonour est moins bien placee en 

latitude. 

Les Azores sont de ces points de vue moins favorables 

mais correspondent a un risque plus faible pour les 

populations. L'essai actuel de cooperation spatiale de 

rURSS avec les pays occidentaux rendent Plesesk et 

Baikonour interessantes. 

Nous retiendrons done : 

- Pour une recuperation en mer : Churchill, Andoya. les 

Acores, Kourou et Cape York 

- Pour une recuperation a terre : Kiruna, (mais il faut 

noter la tres faible etendue de la zone de recupe- 

ration qui n'est pas compatible avec les dispersions 

a la rentree a cette latitude) Woomera, Plesetsk, 
Baikonour. 

La duree maxiroale du phasage a ete calculee pour les 

diverses zones de recuperation retenues (zone de phasage 

de 50 a 200 km de cote). Les resultats sont consignes 

dans le tableau 3. Nous n'avons note que ceux qui 

doraiaient une duree de phasage interessante ou qui 

presentaient un interet didaetique. Nous indiquons 

egalement le minimum attaint par cette duree quand la 

capsule peut changer d'orbite ; la eontrainte imposee est 

que rincrement de vitesse total delivre (y eompris eelui 

neeessaire a la remontee du perigee au debut de la 

mission) soit inferieur a 250 m/s. 
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ORBrrt 

ZONES DE BECUPeRATK>N Diiiia mcxlmalfl du pKaMg« 

Typ. LUui dimantlan* 
(km K km] 

A   «UI(uda 
d'otblU 

■VK  dlinlnudon 
optimal* «i« I'apog** 

50 X 50 >2mols >2som          (AV -217m/sj 

M3JR0U 
SO X 200 

200 X SO 

23jf 

121r 

5.12if            (AV .212m«) 

4jf                   (iV .222m/s) 

7*    000/35786 me. 200 X 200 81f 3.1if            (aV-217m/s) 

KOUBOU+NATAL 200 X 200 6.5]f 2,lif            (iV .=236m/s) 

KOUROU.SAWM«KO 200 X 200 4.21f 3if                   {AV .236m/s) 

KOUR t UATAL t S MARCO 200 X 200 3.3|f 2,1if              (AV =236m/s! 

MDUFOJ 200 X 200 2|r 1}r 16h     (AV -8m/s) 

10*     300/2SOO m«r KOUROU * NATAL 200 K 200 1jr 3ti Ijf               (AV -eoUs) 

KOUHOU * SAN t*\nOO 200 X 200 IJf  18h Ijr    (AV .^5,5 k 161m/s} 

mjpcu 200 X 200 >10jr Sjf 11h        (AV -56,5fn/s} 

KOUROU * WTAL 200X 200 4jr 23h 2jf 1Bh        (AV -22,5m/s) 

28,5*     SOO <rer KOUFOJ + SW MAnCO 200 X 200 7K 3h 2|f 16h        (AV .22,5rTVs) 

KOUROU+CAP VOflK 200 X 200 *ir 11ti qr 9h           (iV -22.5m«) 

KOUR ♦C YORK tS MARCO 200  X200 4jr 4h Ijr 16h          (AV -22,5mrt) 

KOJPOJ 200 X 200 >101f >10|f 

MXPES 200 X 200 >10Jf «jr                (AV -ZGnOs) 

AfCOVA 200 X 200 Zil   1«1 Sf                (AV •ilm's) 

m.f CHOHCHrU. 200 X 200 <k 3)r Uh      (AV -5m«) 

SSO 800km 
M3UR0U*AC0RS 

KOUROU* NATAL 200 X 200 

>10jt 

>10|r 

6 |r            (AV B26mft,) 

5K               (AV -37m/s) 

ANDOTAtCHUHCHU. 200 X 200 Zfr 14h qr                (AV .^InW) 

KKUNA SO x70 >10|r 7K 9h             (AV -IS.SnVS) 

lerre KRUNA 200 X 200 Sjr  14h pas da gain 

WRUNA.PLESETSK 200 X 200 2if 22h pas d« gain 

6.3 Trajectoire 500 km - 28,5° 

Cette fois-ci, pour obtenir un phasage maximum de mo ins 
de cinq jours il faut choisir entre une seule zone 
(Kourou) avec une capsule capable de descendre de 200 km, 
(increment de vitesse de I'ordre de 60 m/s) ou, pour une 
capsule rustique, deux zones (Kourou et Natal ou Cape 
York, sachant qu'Alcantara n'apporte aucune 
amelioration). 
Avec ces deux memes zones et une capsule capable de 
descendre de 80 km (increment de vitesse d'environ 20 m/s) 
la duree du phasage devient inferieure a trois jours. 

6.4 Trajectoire heliosynchrone 800 km - 98.6° 

Pour une duree de phasage toleree de cinq jours et si on 
tient a Kourou, il faut une capsule capable de diminuer 
sa vitesse de I'ordre de 10 m/s et considerer deux zones 
de 200 km X 200 km (Kourou et Natal). 
Si la duree du phasage ne doit pas depasser deux jours, 
il faut abandonner kourou. On peut alors choisir deux 
zones (Andoya et Churchill) si la capsule est capable de 
baisser 1'altitude de son orbite de 80 km, soit un 
increment de vitesse de 20 m/s. 

6.5 Influence sur la conception de la capsule 

Tableau 3 : DDREE DE PHASAGE 

6. CONCLaSION 

Pour les types de trajectoires envisages la recuperation 
se fera de preference en mer. 

6.1 Trajectoire 300/35786 km - 7° 

Pour une duree de phasage toleree de une semaine, une 
capsule rustique (c'est-a-dire sans capacite de changer 
d'orbite, car sans moteur reallumable) suffit avec une 
zone de 200 km X 200 km a Kourou. 
Pour moins de quatre jours, il faut utiliser a la fois 
Kourou, Natal, San Marco. Mais on peut preferer 
descendre le perigee de I'orbite afin d'avoir le meme 
resultat sur seulement un site (Kourou). On utilisera 
alors un moteur reallumable pouvant foumir au total 
250 m/s pour une seule zone : Kourou (200 km x 200 km). 
Pour moins de trois jours de phasage, il faut prevoir 
deux zones de 200 km x 200 km (Kourou et Natal) avec ce 
meme moteur. 

6.2 Trajectoire 300/2 500 km - 10° 

Pour une duree de phasage toleree de deux jours, une 
capsule rustique suffit avec une zone unique de 
200 km X 200 km (Kourou). 
Si cette duree doit etre inferieure a la joumee, il 
faut : pour une capsule rustique, considerer trois zones 
de 200 km x 200 km (par exemple Kourou, Natal et San 
Marco), pour une la capsule capable de diminuer sa 
vitesse de I'ordre (de 10 m/s), considerer deux zones de 
200 km X 200 km (par exemple Kourou et Natal). 

La recuperation est un point critique de la mission car 
il faut prevoir des sites de recuperation etendus . Le 
nombre de ces sites depend des capacites operationnelles 
de la capsule. Pour reduire les couts induits au minimum, 
les caracteristiques optimales de la capsule devront 
etre : 

- un systeme d'atterrissage en mer. 
- des panneaux solaires ou, a defaut une propulsion 
liquide ou dediee aux changements d'orbite. 

ANNEXE 

CONDITIONS DE RENTREE & DISPERSIONS A L'IMPACT 

Les conditions de rentree et les dispersions ont ete 
evaluees pour un vehicule correspondant a une capsule 
type Cariane spinee (masse 2t, diametre 3.65 m, coeffi- 
cient de trainee 1.5) en rentree balistique. Des trajec- 
toires de rentree types sont donnees figure 5 pour la 
mission A retour de SSO : (800 km, 98°) et pour la 
mission C retour de LEO (300 km/2500 km, 10°). Les 
figures indiquent devaluation de 1'altitude reelle de la 
vitesse en fonction du temps. 

Pour ce type de rentree, les causes preponderantes des 
dispersions sont liees : 

• aux manoeuvres de desorbitation : la duree de la 
manoeuvre etant de quelques centaines de secondes, on 
peut reduire les dispersions par un pilotage en boucle 
fermee et dans ce cas 1'incertitude sur la navigation 
est preponderante sur 1'incertitude sur la 
desorbitation. 
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• a la meconnaissance de 1'atmosphere : cette dispersion 
depend de la saison, de la latitude (elle est beaucoup 
plus importante aux latitudes hautes qu'aux faibles 
latitudes) at varie selon I'altitude. (Fig.6 Ref.l) 

• a 1'imprecision sur le coefficient balistique de la 
capsule, 

• a la variation des vents en haute altitude 
• a cela il faut ajouter la dispersion liee a la phase 
parachutale. 

Une estimation des effets des differentes causes sur les 
ecarts longitudinal et lateral a 3ff est donnee dans le 
tableau 4 pour les missions A et C (atterrissage a 
latitude faible). 

Pour de hautes latitudes, le facteur preponderant en 
longitudinal est la variation de la densite 
atmospherique : les dispersions sont au moins deux fois 
superieures (= 140 km). Ces larges dispersions imposent 
done de trouver des grandes zones de retombees pour un 
retour a haute latitude (nord Europe, Canada, URSS). 

GO -*0      -20   O   20   40 

Figure 6 : DISPERSION SUR LA DENSITE ATMOSPHERIQUE 
EN FONCTION DE LA LATITUDE 

REFERENCES 

1. US Standard Atmosphere 1962 - Handbook of Geophysic 
and Space Environment (Valley). 
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Figure 5 : TRAJECTOIRES DE RENTREE DE LA CAPSULE 
CARIANE 

CAUSE  DE  DISPERSrOH  (3a) 
EFFET SUR L'ECAFT LOHGl (3o) 

Mission A 
(S35I98') 

MISSION C 
(30012500110') 

Dispersion   sur   la  densite 
profil   a   95   %  extrspoU   h   3o 56  km 36   km 

Dispersion   sur   la   vitesse   en   fin 
de  boost   SAVx =  20   cm/s 16  km 16   km 

Dispersion  sur    d'environ   10  % 
(cf.    §   A) 25   km 20  km 

Dispersions   en  phase parachutee 20  km 20   km 

Dispersion  sur   le  vent  haute 
altitude   (profil   a   99  X) 10  km 15   km 

Dispersion  sur   la  pente   en   fin 
de   boost   "   SAV     =   20   cm/s 3   km 1   km 

Somme  quadratique 67   km 51   km 

CAUSE DE DJSPERSIOH  (3a) 
EFFET  SUE  fECAFT  LATERAL  (2a) 

MISSION A MISSION C 

Dispersions  en  phase   parachutee 20   km 20 ku 

"Cross  wind"   a   99   Z 5   km 5  kn 

Dispersion  sur  la  vitesse   laterale 
en   fin de   boost   SVy •=  20  cm/s ~  0 z 0 

Somjne   quadratique 21   km 21   km 

Tableau 4 : 

TABLEAUX RECAPITULATIFS DES DISPERSIONS ET DE LEUR 
EFFET A L'IMPACT (RECUPERATION A KOUROU) 
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ATTRIBUTES OF WINGED MANNED SPACE VEHICLES 
AND THEIR RELATIONSHIP TO 

GROUND SITE CHARACTERISTICS AND FACILITIES 

Karol J. Bobko 

Booz'AUen & Hamilton, Inc. 
Space Systems Division 

ABSTRACT 

The total task of getting a winged space vehicle 
safely to the ground and returning it to the 
processing facility is a demanding and 
complicated process. Unconventional ground 
facilities are required because of the 
characteristics of this type vehicle. The approach 
trajectory dictated by the high speed gliding 
flight requires special runway outfitting. The 
systems designed to operate in space require 
special support on the ground. The preparation 
of the spacecraft and the ferry flight back to the 
processing facility take special equipment and 
trained personnel. All of these items must be 
planned to ensure the landing and subsequent 
activities are  safe and efficient. 

[Keywords: Aim points, PAPI lights, Ball Bar, 
Xenon lights, MIDDS, microwave landing system 

1.   Perspective 

The characteristics of a winged manned space 
vehicle require that the ground site and its 
facilities have special equipment to ensure a safe 
landing. It is easy to equate the landing and 
"turn  around"   of  such   a  vehicle  with  that  of a 

conventional aircraft without taking into 
consideration the special attributes of this type 
craft. Perhaps the attributes that are most 
demanding are the typically low glide ratios at 
which it lands and the fact that once the landing 
approach is begun, there is no realistic 
alternative except to land on that runway on 
that approach. Other characteristics are: that 
cooling and other utilities are designed to 
operate in space and not on the ground; and the 
spacecraft must often be transported to another 
location for  service  and launch preparation. 

The fact that the spacecraft is normally without 
propulsive power and that it has a low glide 
ratio means the landing trajectory will be very 
dynamic and will be accomplished at relatively 
high   landing   speeds. 

2.   Approach   Characteristics 

The space shuttle and Hermes have a similar 
approach and landing trajectory. The one used 
by the space shuttle will be described here. If 
the two could be made the same, there would be 
a capability to share landing sites. The space 
shuttle final approach glide slope, which is called 

914METERS$PEEDBRAKE 
CLOSURE / 

S49METERS PREFLARE POINT y / 

Xy / 
PREFLARE X \ 

TOUCHDOWN H' ^>^^^ 
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GUDESLOPE 

RUNWAY 

FINAL FLARE 
INNK r.iinfSLOP^ 

1 t 
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THf 
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Figure   1.   Approach  and  landing  geometry 

Proceedings IVe Congres Aerospatial European / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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the inner glide slope, is set at 1.5 degrees rather 
than the conventional 3 degrees since a 3 degree 
glide slope provides uncomfortably high rates of 
descent near the ground (see Figure 1) This glide 
slope angle is well below the angle required to 
maintain a constant gliding airspeed; and 
therefore, while on the glide slope, the space 
shuttle is slowing down. That means the space 
shuttle must get on this glide slope at a higher 
airspeed than the airspeed at which it will land. 
To do this a steeper glide slope is flown at a 
higher airspeed; and then the space shuttle is 
maneuvered to acquire the inner glide slope. 
This maneuver is called the preflare. The steep 
glide slope, or the outer glide slope, is flown at 
290 knots indicated airspeed. The space shuttle 
uses speed brakes set in the tail to allow energy 
modulation during this time. In order to have 
the speed brakes set approximately in the 
middle of their aerodynamic drag capability to 
allow for wind and trajectory correction 
capability, and in order to have the correct 
amount of airspeed so the inner glide slope is of 
sufficient length, an outer glide slope of 19 
degrees is chosen for end of mission, or light- 
weight landings. For heavier landing weights, 
such as those that may be encountered during 
aborts or landings with significant payload, the 
outer glide slope is reduced to  17  degrees. 

The selection of this approach trajectory means 
things happen quickly; and if the pilots are to 
land the vehicle manually, or monitor an 
automatic landing system, they must be given 
significant support to ensure this dynamic 
landing can be done correctly on the first 
attempt. The areas  of significant  interest  are: 

a. Landing  navigation   and  guidance   aids   - 
both  electronic  and  visual 

b. Weather    observation,    prediction    and 
display   capability 

c. Landing  site characteristics 

3.   Navigation   Aids 

The landing navigation and guidance aids are a 
challenge since the trajectory described has 
more than one segment, and precise navigation 
and guidance is required on each segment. A 
conventional Instrument Landing System (ILS) 
with Distance Measuring Equipment (DME) will 
not be adequate because of the two step 
approach. The system chosen for the space 
shuttle is a microwave landing system. This 
enables precise electronic guidance on the outer 
glide slope, the inner glide slope, and the 
transition between the two. This equipment is 
necessary if an automatic landing is to be 
performed, and is a definite aid for manual 
landings. The space shuttle has a radar altimeter, 
but it is not used in the algorithm that provides 
guidance commands. Most, but not all, of the 
landing   runways    at   which    the   space    shuttle 

lands have a microwave landing system. An 
example of a runway that does not have one of 
these systems is Edwards lake bed Runway 23 
where   only  manual   landings  can  be  performed. 

4. Redundancy 

A significant item is the question of redundancy 
for the navigation and guidance aids. Unlike a 
conventional aircraft, there is no capability to go 
to an alternate landing airfield once the deorbit 
is begun. The question must be addressed as to 
the acceptability of having a system which is a 
single failure point for accomplishing a safe 
landing. The analysis must extend to the power 
supplies and other equipment that is necessary 
to keep the primary aids operational. This gets 
more complicated and expensive when one starts 
to address numerous abort sites and emergency 
landing   sites. 

5. Visual   Aids 

Since the first segment of the approach is aimed 
2286 meters short of the runway, the runway 
does not serve as a good visual cue to the pilot 
while flying. The visual aids that are provided to 
the pilots in the space shuttle program consist 
both of lights and markings on the ground along 
the approach path to the runway. The point 
where the outer glide slope intersects the ground 
is called the outer glide slope aimpoint. Lights 
are placed at that point that enable the pilot to 
visually ascertain his position with respect to the 
glide slope. There are four of these lights called 
Precision Approach Path Indicators, or PAPI 
lights, that perform the function. Each light has a 
split beam that shows white above the center 
and red below. The four lights are positioned so 
the centers are aimed at 16, 18, 20, and 22 
degrees. When the pilot is on the 19-degree glide 
slope that intersects the aimpoint, he will see 
two red and two white lights. As was mentioned 
before, there is the possibility of using a 17- 
degree glide slope for heavy-weight landings. In 
that case the pilot will see three red and one 
white light. If he goes above the glide slope, he'll 
see more white lights; if he is below the glide 
slope, he'll see more red lights. These lights were 
chosen since they can be seen at a range greater 
than 9000 meters which is required to 
determine a position at 3000 meters of altitude 
and   then   make   the   appropriate   corrections. 

To give these lights a dark background and to 
provide a visual reference when off to the side 
of the light beams, such as when lining up with 
the approach, large dark markings are placed on 
the ground behind the PAPI lights. A large 
triangle was originally selected that measured 
73 meters long by 33.5 meters wide. These 
dimensions made the triangle look 
approximately equilateral when on the 
appropriate    glide    slope.    The    PAPI    lights. 
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however, required 12 meters of space between 
the lights in order to allow the pilots to 
distinguish between them at the required 
ranges. This resulted in adding a rectangle to the 
base of the triangle to locate the PAPI lights. 
Another rectangle was added to the visual 
marking system 305 meters farther from the 
runway than the first when it was found a 
second aim point was required to accommodate a 
full range of headwinds and tailwinds (See 
Figure  2). 

f 
■ RUNWAY SIDE REFLECTORS 
200 FT SPACING 

. J[]i TOUCHDOWN MARKERS 

300   FT 

IGS BAR 

IGS BALL 

U PORTABLE THRESHOLD  LIGHTS 
10  FT  SPACING 

■ APPROACH  REFJ.ECTORS 

■ XENON AREA LIGHTS 

OGS AIM POINT 

PAPI LIGHTS, 
0 FT 

200 FT 
100 FT 

-j—BB 4 PAPI LIGHTS 
A       2 STROBE LIGHTS 

Figure   2.   Typical   space   shuttle   visual   landing 
aids    arrangement 

The 1.5-degree glide slope, or the inner glide 
slope, also has pilot light aids. In this case the aid 
is a bar of lights set alongside the runway, 
perpendicular to it and pointing towards the 
approach path. There is another light, called the 
ball, set 152.4 meters from the bar of lights. It is 
set so when on the 1.5-degree glide slope, the 
ball appears to be superimposed on the bar of 
lights. As the pilot is transitioning from the outer 
glide slope to the inner glide slope, he can see 
the ball approach the bar in the visual scene and 
can  judge   the   rate   of  approach.   A   number   of 

other systems were experimented with early 
during the development cycle, but only this 
system had the appropriate range and the ability 
to allow the pilot to see trend data. 

At night the lights mentioned above are capable 
of being dimmed, and other lights are added. 
Strobe lights are used at the outer glide slope 
aim points. These are the standard Runway End 
Identification Lights (REIL) Since the dark 
triangles and rectangles cannot be seen, the pilot 
looks for the strobes when he is making the turn 
to line up on the outer glide slope. These strobes 
are aimed a significant angle away from the 
outer glide slope approach path, so they have 
maximum benefit when the pilots are trying to 
line up but do not interfere with seeing the PAPI 
lights once lined up with the runway. In the 
cases where it is not practical to place the large 
aimpoint markings on the ground, a set of very 
bright strobes are also used. These guide the 
pilot to the PAPI lights which mark the aimpoint. 
Close to the runway, portable approach lights are 
added if the facility does not have approach 
lights. 

The most significant addition for the night 
landings is the xenon search lights. Normally six 
lights are used on a prepared runway. Each light 
emits 800 million to 1 billion candlepower. These 
are placed approximately 400 meters from the 
threshold, near the end of the overrun, and 
illuminate the landing area. Area lighting is 
necessary since the gliding approach has an ever 
decreasing airspeed, and therefore, an increasing 
angle of attack that would make pointing a 
landing light on the vehicle very difficult. In 
addition most spacecraft have little excess 
electrical power to provide for the type of high 
powered light necessary for the high speed 
approach. In places where the runway is not 
level, additional lights are necessary to 
illuminate  the   shaded  areas. 

All of the lighting systems discussed contain 
multiple lights, or multiple bulbs in each light. 
The loss of one bulb may decrease the brightness 
of the system but will not render it useless. 
Naturally  there   are  redundant  power  sources. 

All of these capabilities should be operational at 
the training bases as well as at the normal 
landing base. The visual equipment is very 
important at a training base if some of the 
training will be done in aircraft that do not have 
the same sophisticated navigation and guidance 
equipment that is present on the space vehicle. 
NASA has new astronauts perform the shuttle 
type approaches in the T-38. In this aircraft they 
learn to fly the shuttle approach using the visual 
aids. 
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6. Weather   Considerations 

Weather observation, prediction, and display 
capability plays a vital part in the safe landing of 
a winged space vehicle. When the space shuttle 
program first began, the plan was to use only 
existing weather capability. The characteristics 
of the shuttle landing approach convinced NASA 
management that normal aircraft weather was 
not sufficient for shuttle landings. The high 
speeds, dynamic maneuvers, and tremendous 
rates of descent forced a re-thinking of normal 
aircraft weather minima. At two minutes before 
landing, a more conventional aircraft could be at 
300 meters with a stabilized airspeed, pitch 
angle, power setting, and the capability to divert 
if the approach does not work out. At two 
minutes before landing, the shuttle will be above 
3000 meters and must change its pitch angle 25 
degrees and airspeed approximately 100 knots 
before landing; it has no capability to try again. 

7. Weather Data Collection 

The weather observation capability for landing 
requires that cloud bases be measured well 
above the 450 - 600 meter level. The flight rules 
for landing the shuttle specify 2438 to 3050 
meter ceilings. Unfortunately many airports do 
not have historical records for clouds above the 
450 - 600 meter level. For shuttle landings an 
aircraft is sent aloft to make in-situ observations 
of the current weather. In the U.S. that aircraft 
normally is the Shuttle Training Aircraft; at the 
Trans-oceanic Abort Landing (TAL) sites, other 
aircraft are used. In each case the pilot of the 
weather aircraft can speak directly with the 
control center. This of course takes special 
equipment. At the Trans-oceanic Abort Landing 
sites, there is a radio link to the ground facility 
and from there a satellite link back to the control 
center. The same type of link is used to bring 
winds to the control center. In this case an 
automated   radio   theodolite   system   is   used   that 
consists of a phased array radio tracker, a digital 
sonde, tripod, computer, balloons, and associated 
equipment. This information is relayed directly 
to the control center where it is included into the 
stream of weather information that is displayed. 
In order to obtain the surface winds, there is an 
automated weather station set up close to the 
runway that also can relay information back to 
the control center. In the case of a TAL site such 
as Ben Guerir, the device is an integrated multi 
access data acquisition system that can provide 
data retrieval via satellite or telephone. This 
allows data to be gathered for historical 
purposes, wh'le a crew is not at the site, as well 
as for mission support. 

Since the space shuttle must avoid rain - 
particularly thunderstorms - radar is very 
important. If a gliding space vehicle, such as the 
shuttle,   had   an   onboard   weather   radar   it   would 

be very difficult to effectively use since the craft 
has very little maneuvering capability. The only 
realistic approach is to track and plot rain and 
thunderstorm motion on the ground and choose 
an approach path that will avoid the weather. 
The radar display at sites such as the Kennedy 
Space Center are relayed an displayed at the 
control center in Houston. 

8. Weather Data Display 

The weather data that has been discussed is 
brought together in the Meteorological 
Integrated Digital Display System (MIDDS). This 
computer system combines an enormous amount 
of data into a comprehensive, understandable, 
and timely display of the weather information 
required to make space shuttle operational 
decisions. The system at the Johnson Space 
Center has a mainframe IBM 4381 S91 computer 
with 48 MB of main memory and 21 GB of disk 
storage. There are five workstations and four 
offsite workstations. In addition, the Johnson 
Space Center MIDDS system is networked with 
the Marshall Spaceflight Center and the Cape 
Canaveral Forecast Facility. The system ingests a 
wide variety of data that spans the spectrum 
from GOES and Meteosat satellite data (relayed 
through Wallops Island, Virginia) to conventional 
worldwide surface and upper air observations. 
There are numerous displays tailored to enable 
the operational weather situation to be 
understood by the Flight Control Team and the 
Mission Management Team (see Figure 3). The 
system has been very successful and is ever 
changing to meet the needs of the space shuttle 
environment. 

9. Site   Characteristics 

The landing characteristics of a vehicle such as 
the space shuttle generally dictate that the 
landing runway be long and that the approaches 
be flat. The length is required since this type of 
short-winged vehicle typically has a high landing 
speed and should have some margin in 
performing an unpowered landing. The desired 
runway for the space shuttle is 4572 meters in 
length. The space shuttle program has placed 
runway arresting systems at the landing sites 
with runways shorter than 3810 meters. In the 
space shuttle landing approach, the wheels 
would touch the runway at 457.2 meters if the 
1.5-degree glide siope was not broken by a final 
flare. With the addition of a final flare, the touch 
down will occur approximately 762 meters down 
the runway. In a headwind the touch down will 
move closer to the threshold; in a tailwind the 
touch down will be farther down the runway. 
Interestingly, since the space shuttle doesn't put 
the nose on the runway until a specified 
airspeed, and since the drag is about the same 
flying above the runway or rolling on it, the 
touch   down   point   doesn't   significantly   change 
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Figure 3. MIDDS surface wind display of the Kennedy Space Center with: 
A -the Shuttle Landing Facility 
B&C -the Shuttle Launch Pads 
D -one of the numerous wind towers and its tabular data. 

the stopping point. The flat approaches are 
necessary since a 1.5-degree glide slope does not 
give the same clearance as provided by a 3- 
degree glide slope. The hill off the end of the 
Dakar runway was one of the reasons that site 
was considered inadequate, and the space 
shuttle operation was moved to Yundum Airport 
in The Gambia. Naturally good, stable weather is 
a major factor in locating a prime landing site. 

10.   Ground   Handling 

Once a spacecraft is on the ground, the 
requirement for special equipment does not end. 
There is the potential hazard from the various 
gases and fluids that are carried on the 
spacecraft. In the case of the space shuttle, that 
fosters a requirement for men in protective 
garments who can check the area around the 
spacecraft to ensure it is hazard free. They must 
have a truck for transport and special 
equipment. Another problem is the question of 
cooling. While in space the space shuttle can use 
the radiators located inside the doors or it can 
evaporate water for cooling. Neither of these 
options is available after landing. The space 
shuttle does have ammonia boilers that can be 
used for cooling, but they have only a twenty 
minute supply of ammonia, and the ammonia is 
hazardous to the ground crew and others near 
the shuttle. At U.S. landing sites, two special 
cooling trailers are available. One trailer 
provides chilled freon to the spacecraft and the 
other provides cooled air. At overseas landing 
sites,    the    spacecraft    must    immediately    be 

powered down and the resultant possible 
degradation of payloads and other systems 
accepted since the cost of providing cooling at all 
the possible landing sites would be prohibitive. 
There is a convoy of significant size that is 
composed of all the people and equipment 
necessary to monitor, care for, and ensure the 
safety of the space shuttle, its cargo, and its 
crew. This convoy consists of vehicles that 
include: fire trucks, crew transport trucks, 
access stairs, a command vehicle, an astronaut 
van, security vehicles, an ambulance, a wind 
machine for blowing away toxic fumes, the freon 
and air cooling trailers, a tow vehicle, and access 
vehicles to allow the connection of the cooling 
lines at the upper aft end of the space shuttle. 
Even at the Trans-oceanic Abort Sites, where the 
post landing support is kept to a minimum, there 
is a sizeable crew sent in case the space shuttle 
lands. At Ben Guerir approximately 46 people 
are sent for each mission, and the Moroccan 
government supplements that number with 
Moroccan technicians and workers. Most of the 
people at sites outside the United States are 
required to maintain aids necessary for the 
space shuttle landing, but quite a few are 
engaged in the convoy  operations. 

11.   Preparation   for   Transport 

If the spacecraft has landed at a site other than 
the processing location, it must be moved. 
Assuming that the craft will be moved by air, it 
must be prepared for transport. A number of 
items  must  be  accomplished: 
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1. The   spacecraft   must   be   made   safe   for 
the   trip 

2. The    weight    and    center    of    gravity 
limitations of the carrier must be satisfied 

3. Special   equipment   necessary   for   the 
transport   must   be   installed 

4. The  spacecraft  must be  made ready  and 
then  attached to the  carrier aircraft 

Making the spacecraft safe for the trip entails 
ensuring that there are no hazardous leaks and 
that hazardous systems are in a safe 
configuration. In the case of the space shuttle, 
most of this is checked by relaying telemetry to 
the processing facility at the Kennedy Space 
Center. This means a telemetry link must be 
established from the landing site, wherever it is, 
back to the Kennedy Space Center. If there is no 
telemetry link, then some monitoring equipment 
must be available at the landing site. 

If there is a wide latitude in the capability of the 
carrier aircraft's cargo capability, there may be 
little concern for the weight and center of 
gravity location of the spacecraft. Unfortunately 
with the Shuttle Carrier Aircraft, both weight 
and e.g. are important. If the trip requires a long 
flight, that means the space shuttle must be 
lightened at the landing site, and the e.g. must be 
considered. This is the case if the shuttle is to be 
brought back from a non U.S. site. The first 
thought is to remove the payload to meet the 
restrictions. But it is a difficult task to remove 
the payload and then properly care for it at 
remote locations, and usually the preferred 
choice is to remove one or more of the engines 
before   transport. 

Special equipment necessary for transport must 
be installed. In the case of the space shuttle, the 
most obvious item is the tail cone. But there are 
many other items such as special electrical 
connections, window covers, transport locks, and 
instrumentation. 

The spacecraft must finally be made ready and 
placed on the carrier aircraft. If the landing gear 
is down (as one would expect it to be) it must be 
retracted. The spacecraft must be attached to the 
carrier aircraft. In the case of the space shuttle, 
this requires either specially built lifting 
structures or one of a very few extremely large 
commercial   cranes   available. 

All of these activities require special equipment 
and personnel. Any individual item is a 
reasonable task, but the aggregate of all the 
items presents a challenge. Hundreds of people 
are involved in making a space shuttle ready to 
be shipped back to the Kennedy Space Center for 
another   launch. 

12. Ferry   Flight 

The ground support equipment necessary at 
enroute landing sites during the ferry back to 
the processing site can be held to a minimum. In 
the case of a space shuttle ferry flight, the 
spacecraft is made safe and then is essentially 
inert during the trip. A crew is carried along in 
another aircraft to service the spacecraft in case 
of unusual circumstances, but normally the 
spacecraft is not serviced enroute. One exception 
to this is a requirement for warm air to be 
pumped through the shuttle to keep fluids in the 
payload warm in case of freezing temperatures. 
A few of the internal heaters on the shuttle can 
be powered while the spacecraft is on the carrier 
aircraft, but they are not adequate to keep the 
payload warm. This also results in the restriction 
that the space shuttle cannot be ferried at 
altitudes where the temperature would be well 
below the freezing temperature of hydrazine. 
This limits the range of the ferry flights and 
causes more stops to be made. The alternative 
would be to power more of the space shuttle 
systems which would probably dictate active 
monitoring and a much more complicated ferry 
operation. 

13. Conclusion 

Many unconventional items are necessary at a 
landing site to help in the safe landing of a 
winged manned space vehicle and then its safe 
and efficient return to the site where it will be 
readied for another launch. Few of the items are 
absolutely essential for a successful landing and 
then the preparation for, and execution of, the 
ferry flight. However, each of the items adds 
another measure of confidence and safety to an 
operation that has very little room for error. 
Some of the requirements listed could be 
eliminated by changing the design of the 
spacecraft. A risk versus benefit trade should be 
made before any of the functions arc deleted to 
ensure that safety and efficiency will not be 
compromised. 
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Resume 
Cet article pr^sente les differents problemes lies a la rentrfe 

du vehicule spatial recuperable Henries et notamment ceux li6s 
a la manoeuvre de desorbitation, au reseau de sites d'atterrissa- 
ge et a la retomb6e du Module de Ressource d'Hermes. 

Abstract 
This paper deals with Hermes recoverable vehicle reentry 

problems. In a first part the deorbitation manoeuvre is descri- 
bed, then the landing site network is presented and, at last, Her- 
mes Ressource Module fall out is discussed. 

Keywords: flight dynamics, Hermes, deorbitation, reentry, 
manoeuvre, fall out, landing. 

1 - Introduction 

La navette spatiale europfienne Hermes appartient a la gam- 
me des vehicules spatiaux recuperables. Sa mission prend ainsi 
fin par une phase de rentree lui permettant de rejoindre dans de 
bonnes conditions une piste d'atterrissage. Celle-ci appartient a 
im reseau judicieusement choisi afin de satisfaire un certain 
nombre de contraintes dont les plus importantes seront di- 
taillees ci-dessous. 

Outre le calcul de la manoeuvre de d&orbitation 116 aux 
conditions de rentr6e atmospherique et a la piste retenue, le re- 
tour sur terre d'Hermes pose aussi le probleme de la retomb^e 
du MRH (Module de Ressource d'Herm&s). Les moteurs prin- 
cipaux du VSH (Vehicule Spatial Hermfes) ne sont en effet pas 
recuperables et sont larguds avant la rentree dans 1'atmosphere 
(figure J.I.). 

La s6curit6 des populations impose ainsi k la zone de retom- 
b6e du MRH (compte tenu des dispersions et de la fragmenta- 
tion 6ventuelle) de ne pas rencontrer la terre ferme. 

Apres avoir d6crit dans une premifere partie la manoeuvre de 
desorbitation, nous nous attacherons aux differentes contrain- 
tes conduisant au choix de pistes d'atterrissage. Les problemes 
de retombee du MRH, propres a la rentree d'Hermes, consti- 
tueront une partie a part entiere. 

2 - Desorbitation 

21 - presentation : 

Par desorbitation, nous entendons manoeuvre permettant de 
se placer sur une trajectoire satisfaisant les diff&entes contrain- 
tes Hees a la rentree atmosph6rique et de rejoindre en final la 
piste choisie. 

Cette trajectoire se decomposera alors en deux arcs : 
- un arc orbital, 
- un arc atmospherique. 

Conventionnellement, le passage de I'un k I'autre s'efifectue 
a 120 km d'altitude (point E de \a. figure 2.1.), altitude au des- 
sus de laqueUe les forces aerodynamiques sont pratiquement 
n6gligeables. 

arc atmospherique arc orbital 

AV deldesorbi/ation 

orbite initiale 
120 km d'altitude 

-figure 1.1.: Hermes et son module de ressource (MRH) - 

Copyright © 1991 by CNES 

- figure 2.1.: arcs de rentree - 

Le calcul de la manoeuvre de desorbitation est lie d'lme part 
aux conditions de rentree dans I'atmosphere (vitesse) et d'autre 
part a la situation geographique du site de retour retenu (de- 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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ports lateral et longitudinal). 

22 - interface avec la rentree atmospherique : 

II n'est pas du ressort de cet article de traiter de la rentree at- 
mospherique. Toutefois, il est necessaire de connaltre le pour- 
quoi des conditions d'interface entre cette demiere et Tare 
orbital ne serait-ce que pour les modifier s'O y a un probleme 
de faisabilite. 

Cette interface se pose principalement en terme de position/ 
Vitesse, I'attitude de I'avion (incidence, gite ...) pouvant etre re- 
glee independamment de la manoeuvre de desorbitation. 

- position : elle peut etre definie par les trois para- 
metres altitude/latitude/longitude. Comme on se place, a priori, 
a 120 kilometres d'altitude, il ne reste plus que la latitude et la 
longitude eUes meme li6es par la valeur de I'inclinaison de 
I'orbite. 

En fait, pour rejoindre correctement une piste qui n'est pas 
dans le plan de I'orbite, il est necessaire d'effectuer un deport 
lateral. Or celui-ci est tres couteux en ergols si on essaie de le 
f aire en orbite. II sera done exclusivement realist durant la pha- 
se atmospherique en dormant du rouUs a I'avion. 

A deport lateral fix6 (limite a 1500 km par les performances 
aerodynamiques de I'avion), la trajectoire atmospherique ne- 
cessite alors une certaine portee longitudinale, c'est a dire le 
long de la trace. On doit done positionner correctement le cou- 
ple (late,longg) ou sLmplement long^ pour etre a la bonne dis- 
tance de la piste. 

- Vitesse : la aussi, la vitesse peut etre definie par 
trois parametres (norme de la vitesse V, pente y [angle entre la 
vitesse et I'horizontale locale] et azimut % [direction de la vi- 
tesse par rapport au nord]). L'azimut etant directement lie a 
rinelinaison de I'orbite et a la latitude, il reste deux degres de 
liberte. 

En fait, le terme preponderant est la pente, parametre tres 
sensible, d'autant plus que la vitesse Vg, on le verra plus tard, 
est difficilement commandable par une seule manoeuvre de de- 
sorbitation. 

II faut savoir que pendant la rentree atmospherique, Hermes 
s'asservira, a partir d'un certain moment, a un profil de refe- 
rence traduit en deceleration de trainee en fonction de la vitesse 
V. On determinera alors la valetir de y^, afin qu'au debut de cet 
asservissement, on vienne tangenter ce profil. 

Deceleration 

\yj trop forte 

\yj trop faible 

-figure 2.2.: diagramme deceliration I vitesse - 

En conclusion, les parametres de position/vitesse seront: 

hg, 120 km, 
longg,      definie par la manoeuvre de desorbitation. 

latg, dependant de I'inclinaison et de long^,, 
Vg, non commandable directement. 

Ye, dependant de la manoeuvre de desorbitation, 

Xe, dependant de I'incUnaison de I'orbite et de 
late- 

Seules la longitude et la pente de la vitesse a I'entree a 120 
km seront done prises en compte par la manoeuvre de desorbi- 
tation. 

23 - contraintes liees a la motorisation du MRH : 

II ne s'agira pas dans cette partie des problemes lies a la re- 
tombee du MRH qui seront abordes au paragraphe 4, mais des 
consequences sur la desorbitation du relativement faible niveau 
de poussee dont dispose le VSH. En effet, pour une masse 
avant la desorbitation d'une vingtaine de tonnes, Hermes dis- 
pose de six moteurs de 400 Newton dont deux ne seront utilises 
qu'en cas de mauvais fonctiormement d'un des quatre pre- 
miers. 1600 Newton sont done disponibles pour la desorbita- 
tion. On ne pourra pas supposer les manoeuvres 
"impulsiormelles". 

En effet, a partir d'une orbite circulaire, en mode "impul- 
sioimel" et en visant une pente de -1.3 degres a 120 km, les AV 
necessaires sont les suivants : 
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(Desorbitation impulsiormelle   \ 

Cout en m/s j 

-figure 2 3.1. : cout de la desorbitation - 

Traduits en duree de poussee sachant que : 

At   =     F   • 1 — e 
gjsp 

V J 

oil: go : constante de gravitation terrestre, 

Isp : impulsion specifique des moteurs, 

F : poussee des moteurs, 

on obtient les durees de poussee de In figure 2.3.2. 
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duree de poussee en secondes 
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altilud einitiale 2nkm 

/^   Duree de pouss6e en secondes 
Ddsorbitation "impulsionnelle" 

-figure 23.2. : duree de la disorbitation - 

Relativement a la periode de I'orbite de depart voisine de 
5500 secondes on ne peut pas considerer la manoeuvre comme 
etant impulsionnelle. Cela est d'autant plus vrai que la poussee 
etant plus efficace au debut (lorsque Ton est 61oigne du point a 
120 km dont on veut modifier la pente), sa duree augmente 
lorsque la poussee des moteurs diminue comme le montre la^- 
gMre 2.3.3: 

temps entre la fin de poussee 
et 120 km en secondes 

-figure 2.3.3. : irfiuence du niveau de propulsion - 

Soulignons aussi qu'a Tissue de la manoeuvre de desorbita- 
tion il faut separer puis 61oigner le MRH d'Hermes et enfin 
donner a I'avion la bonne incidence de rentr6e. Ces op&ations 
doivent avoir lieu avant le passage a 120 km oil commencent 
Tare atmospherique et I'influence des forces aerodynamiques. 
Dix minutes environ etant n^cessaires k ces operations, on voit 
sur la figure 233. que toutes les motorisations ne sont pas en- 
visageables, le CFFL (Columbus Free Ryer Laboratory) visite 
par Hermes voyant son altitude varier entre 330 et 500 km en 
fonction de I'activite solaire (il est le cadre d'exp6riences a mi- 
crogravit6 constante). Telle est done la gamme d'altitudes a 
partir desqueUes la desorbitation devra etre envisagfie. L'utili- 
sation de 6 moteurs de 400 Newton permet d'en garder deux 
"en reserve" pour pallier a toute paime eventuelle. 

24 - calcul de la manoeuvre de dfeorbitation : 

Relativement simple en mode impulsioimel et en conside- 
rant les orbites keplerieimes, le calcul de la manoeuvre de de- 
sorbitation se complique notablement si Ton tient compte de 
r^talement des poussees ainsi que des forces perturbalrices tel- 
les que trainte aSrodynamique ou terme en J2 du potentiel ter- 
restre. 

L'objectif de la manoeuvre est d'amener le VSH k 120 km 
d'altitude avec une pente y^ et une longitude \^ coherentes avec 
la contrainte thermique d'une part (cf paragraphe 22) et la piste 
a rejoindre d'autre part. Le paragraphe 25 montrera que la Vi- 
tesse Vg n'est pas commandable directement par la manoeuvre 
de d&orbitation. 

En conservant une direction de poussee opposee a celle de 
la Vitesse, on s'assure de la quasi-optimalite de la manoeuvre 
en terme de consommation. La poussfie se caract^rise alors par 
deux parametres: sa dur^e et sa date de commencement. 

II n'existe pas, a notre connaissance, de m6thode analytique 
de calcul de cette manoeuvre. Mais disposant d'un calcul ap- 
proche (impulsioimel k^plerien) et d'un outil de simulation nu- 
merique complet (extrapolation d'orbite), nous pouvons 
proceder de la facon it&ative suivante: 

calcul approch6 

manoeuvre M     ^ 

simulation 
numerique SX -> 5M 

-figure 2.4.: schema fonctionnel - 

Les corrections 5M 6tant calcul6es, k partir des erreurs 5X 
observ6es grace a la simulation numerique, de la fafon suivan- 
te: 

5Y   = -f •5Ar+—^ 
e       dAt 3f. 

^^e-dX-t 
6Af + 

5f, 

5f, 

soit: 

M SAf e = AX 

hi rJ et 
5Ar 

5r„ 
= A' 'e 

81 
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L'obtention de la matrice A est toutefois assez laborieuse et 
calculatoire (ref [1]). EUe n^cessite notammcnt un certain nom- 
bre d'approximations. Ne perdons cependant pas de vue que A 
ne s'appliquant qu'a des corrections a priori faibles, une forme 
approchee est suffisante. II suffit ensuite d'inverser cette matri- 
ce pour trouver, a partir des erreurs observees par simulation a 
120 km, les corrections a appliquer a la manoeuvre. Cette me- 
thode converge en quelques iterations. 

25 - Vitesse a 120 km : 

II peut paraitre etonnant de ne pas voir apparaitre la vitesse a 
120 km V. dans le calcul de la manoeuvre de desorbitation. 
Elle intervient en effet au meme titre que la pente a 120 km y^ 
dans les contraintes thermiques liees a la phase atmosph6rique 
(d6veloppees au paragraphe 22). Pour ajuster V^ par la ma- 
noeuvre, il faut se dormer un parametre supplementaire. La di- 
rection de pouss6e est le seul dont nous pouvons disposer. La 
manoeuvre ne sera ainsi plus optimale. Les figures 25.1. et 
25.2. montrent que le surcout est non seulement grand mais 
que I'effet sur V^ est tres faible a Yg et 1^ fixes. II ne parait done 
pas envisageable d'ajuster Vg par la direction de poussee. 

AV (m/s) 

COo(deg) 

- figure 2 5.1. : influence de la direction de poussee sur le hy - 

Ve(m/s) 

' j—I-f-| - r i~ f "I ~ n ~ r j-t 7-t-f" r i ~f ]' n 

-figure 25.2. : infuence de la direction de poussee sur V^ - 

Cependant, une autre methode serait de jouer sur 1'altitude 

de desorbitation. CeUe-ci influe en effet directement sur la vi- 

tesse a 120 km comme le montre \afigure 2.53.. Notons nean- 

moins que le surcout en masse d'ergols est loin d'etre 

negligeable. 
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-figure 25 J. : influence de I'altitude de desorbitation sur V^ - 

3 - Pistes d'atterrissage 

31 - contraintes liges a la mecanique spatiale : 

On I'a vu au paragraphe 22, le depwrt lateral permis a I'a- 
vion durant sa phase de rentree atmospherique est limite a 1500 
kilometres. Or, pour des raisons de securite, on doit pouvoir at- 
teindre une piste en moins de six heures (par exemple en cas de 
depressurisation), ce qui revient a peu pres a vouloir une op- 
portunite de retour par orbite, c'est a dire un passage de la trace 
au sol a moins de 1500 km d'une piste. Compte-tenu d'une in- 
clinaison de 28.5°, ccci ne peut etre realise avec une seule pis- 
te. Des etudes ont ete menees au CNES Toulouse (ref [4]) afin 
de trouver un reseau minimal de pistes (en raisonnant par nu- 
merotation sur un treillis d'orbites, pouvant representer tous les 
cas possibles de phasage de celles-ci par rapport a la Terre), 
tout en respectant d'autres contraintes exposees ci-dessous. 
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- figure 3.1. : opportunites de retour - 
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32 - contraintes met6oroloeiques : 

Trois criteres permettent d'evaluer la qualite de la disponi- 
bilite meteorologique d'un site de retour: il s'agit du vent, de 
I'activite orageuse et de la visibilite. Soulignons que I'aspect 
statistique joue un role important dans I'etude de ces trois para- 
metres. Le tableau suivant recapitule les pourcentages de dis- 
ponibilite globale de quelques pistes : 

42 - retombee natureUe : 

Visibilite Activite Vents disponibilt6 

orageuse hors 

(avec)visi 

ALMERIA 98.6 99 98 97 (95.5) 

ROCHAMBEAU 96 85 99 84 (81) 

BRASILIA 61 100 61 

CAP VERT 99 98 97 

EDWARDS 99 99 98 

CAP KENNEDY 75 95 71 
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33 - contraintes diverses : 

D'autres contraintes d'origines moins d^terministes jouent 
un role important sur la selection du reseau de pistes d'atterris- 
sage. On pent citer notamment la volontd de retenir un site en 
Europe (ce qui est penalisant d'un point de vue deport lateral, 
I'Europe se situant a des latitudes elevees par rapport a I'orbite 
Hermes qui ne depassera pas 28.5 degres de latitude en orbite) 
et en Guyane, non loin du pas de tir. 

34 - reseau de pistes : 

Ces differentes contraintes ont abouti a la selection d'un re- 
seau de pistes les satisfaisant. II s'agit des suivantes : Almeria 
(Espagne), Cayenne (Guyane frangaise), Edwards (Etats Unis) 
et Brasilia (Bresil). 

4 - Retombee du MRH 

41 - presentation : 

Par mesure de security vis a vis des populations, la retombee 
sur la terre ferme du MRH ou de fragments de celui-ci est a 
proscrire. Cette contrainte rejette notamment certaines oppor- 
tunites de rentree alors que le deport lateral (distance de la tra- 
ce au sol de I'orbite a la piste) etait satisfaisant. 

Donner par une manoeuvre particuliere un AV supplemen- 
taire au MRH permet de "recuperer" quelques unes de ces op- 
portunites, les autres etant definitivement eliminees, et de 
diminuer ainsi le nombre de pistes d'atterrissage necessaires. 

Les deux paragraphes qui suivent donnent, pour les quatre 
pistes du reseau actuellement etudie, quelques exemples de re- 
tombees naturelles et forcees. A chaque cas de rentree trait6 
(differents deports lateraux) correspondent cinq points d'im- 
pact: celui de I'etage integre ainsi que ceux des limites latera- 
les et longitudinales de la zone de retombee du MRH compte 
tenu des dispersions et de la fragmentation. 

/ RETOUR SUR ALMERIA 

Rupture 4 <I> = 350 kW/m* 
Port^e longitudlnale d'Hermis : 7000/10000 km 

Motorisation : 4x400 N 
Rentree naturelle 

-figure 4.2.1.: retombie naturelle du MRH sur A.lmeria - 
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RETOUR SUR CAYENNE 
Rupture 4 * = 350 kW/m^ 

Portie longitudinale d'Hcrmis : 7000/10000 km 
Motorisation : 4x400 N 

Rentree naturelle 

N- 

- figure 4.2.2.: retombee naturelle du MRH sur Cayenne - 
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43 - retombee forcee : 
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RETOUR SUR BRASILIA 
Rupture jl 0) = 350 kW/m^ 

Port^e longitudinale d'Hermis : 7000/10000 km 
Motorisation : 4x400 N 

Rentr^e naturelle 
^ 

-figure 4.23. : retombee naturelle du MRH sur Brasilia ■ 
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RETOUR SUR ALMERIA 
Rupture a <I> = 350 kW/m'' 

Port^e longitudinale d'Hermfes : 7000/10000 
Motorisation : 4x400 N 

\     Rentr^e for96e avec un AV^JRH de +15 m, 

- figure 4.3.1. : retombee forcee du MRH sur Almeria - 
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/ RETOUR SUR EDWARDS 
Rupture ik O = 350 kW/m^ 

Port^e longitudinale d'HermJs : 7000/10000 km 
Motorisation : 4x400 N 

Rentr^e naturelle 
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RETOUR SUR CAYENNE 

-figure 4.2.4. : retombee naturelle du MRH sur Edwards - 

Rupture A O = 350 kW/m^ 
Port^e longitudinale d'Hermfes : 7000/10000 

Motorisation : 4x400 N 
\      Rentr^e for?4e avec un AV^JRH de -20 ml: 

>• 

-figure 4.3.2. : retombee forcee du MRH sur Cayenne - 
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RETOUR SUR BRASILIA 

Rupture 4 <I> = 350 kW/m^ 
Port^e longitudinale d'Hermis : 7000/10000 km 

Motorisation : 4x400 N 
Rentr6e forjfie avec un AV^j^j, de -25 m/s 

-figure 43.3. : retombeeforcee du MRH surBrasilia - 

5 - Conclusion 

Aux problemes classiques de lentree de v6hicules spatiaux 
s'ajoutent dans le cas d'Hermes ceux lies au MRH et notam- 
ment: 
- sa retombee et ses consequences sur le choix des pistes d'at- 

terrissage, 

- son faible niveau de poussee. 
C'est la prise en compte de toutes ces contraintes qui a per- 

mis de retenir le r^seau de pistes actuel, a savoir Cayenne, Al- 
meria, Edwards et Brasilia. 

Acronymes 
VSH      - Vehicule Spatial Hermes 
CFFL    - Columbus Free Flyer Laboratory 
MRH     - Module de Ressources d'Hermes 
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CONTROLE DE LA DESTRUCTION 

DTFN VEHICULE LOGISTIQUE A LA RENTREE 

R. THEVENOT 

AEROSPATIALE / Division Systemes Strategiques et Spatiaux 

Les Mureaux - FRANCE 

1. RESUME 

Avec raccroissement des performances des lanceurs 
spatiaux et du nombre de vehicules en orbite, il est de 
plus en plus frequent que de gros objets retombent sur 
Terra. 

L'etude du controle de la destruction de ces objets nous a 
conduits a nous interesser, pour commencer et par soucis 
de simplification, au cas d'un etage superieur de lanceur. 

Ce papier presente les travaux qui ont ete realises afin de 
mieux comprendre et maltriser la retombee d'un etage 
atteignant des vitesses quasi-orbitales. 11 rentre done dans 
I'atmosphere a nombre de Mach eleve, apres un vol 
"balistique" de duree variable selon les missions. 

Pour pouvoir modeliser le comportement de cet objet au 
cours de cette phase de vol et predire ses zones de 
retombees, des travaux speciliques ont 6te necessaires. 

En aerodynamique d'abord, de fagon a caracteriser I'etage 
dans tout son domaine de vol et a mettre en evidence 
d'eventuelles positions d'equilibre. En calcul de trajectoire 
de rentree ensuite afin de definir un scenario permettant 
de s'affranchir des probl6mes de portance tout en etant 
tres tolerant vis-a-vis de nombreuses incertitudes : aero- 
dynamiques massiques ou aerologiques. L'approche sera 
completee par des elements permettant de prendre en 
compte la rupture de I'etage et les debris susceptibles d'en 
resulter. 

2. AERODYNAMIQUE 

2.1 Approche preliminaire 

Une etude preliminaire realisee a I'aide d'une methode 
empirique ( type Newton ) sur une geometrie simplifiee 
(fig. 1 ) peut fournir des renseignements de qualite sur 
I'aerodynamique d'un objet en phase de rentree hyper- 
sonique. 

Une telle approche appliquee a cet etage a permis de 
montrer que celui-ci pouvait presenter des positions d'equi- 
libre stable, portantes en regime hypersonique continu aux 
alentours de 150° d'incidence pour un centrage de58.4% de 
Lref ( fig. 2 ). Dans cette attitude, les caracteristiques 
a^rodynamiques predites sont les suivantes : 

- finesse = 0.7 
- M/S*Cx = 365 kg/m2 

85- 

75- 

7W 
[Lref  =  23.8b7 ml 

h5 
/ 

b0- JXg / Lref  =   58.4  X[ 

S*i 
r— r^- ;---"'" 

•id 

Fig. 2 

be    88   188   128   148   IbB   188 
Incidence en degr^s 

Position des centres de poussee evaluee par la 
methode de Newton 

Ces valeurs introduites dans un programme de trajectoire 
a 3 degres de liberte conduisent au niveau des impacts au 
sol de I'etage integre a des sur-portees de plusieurs 
milliers de kilometres par rapport a une rentree a inci- 
dence nulle. De tels ecarts ne sont pas compatibles des 
imperatifs de securite lies aux missions d'un lanceur 
performant. Une campagne d'essais en soufilerie a done 
ete definie afin de valider ces donnees aerodynamiques. 

2.2 Essais en soufflerie 

Ces essais realises sur une maquette a I'echelle 1/150 
dans la soufflerie R3Ch de I'ONERA a Mach 9.95 ont 
valide les resultats du probleme de portance ( Ref. 1 ). 11s 
ont de plus demontre un bon niveau de recoupement entre 
les methodes empiriques et Iss mesures en soufflerie 
( fig. 3, 4, 5, 6 ). 

Fig. ' - Geometrie simplifiee de I'etage 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Fig. 6 - Comparaison Theorie/Experience sur les finesses 

Les caracteristiques aerodynamiques de I'etage pris comme 
exemple a I'equilibre tirees de ces essais sont : 
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Fig. 5 - Comparaison Theorie/Experience sur les centres 
de poussee 

- incidence d'equilibre =  154° 
- finesse = 0.38 
- M/Scx = 300 kg/m2 

Toutefois,  des   phenomenes   non   pris   en   compte   par   les 
methodes simplifiees ont ete mis en evidence : 

- pour des incidences comprises entre 25° et 70°, un 
battement d'onde de choc est apparu dans la cavile 
creee par la structure avant ( fig. 6 ), ce qui a rendu 
les mesures tres instables. Ce phenomene est 
egalement apparu a environ 150° dans la cavite tuyere. 

Fig. 7 - Onde de choc sur la structure avant a u 30° 

aux alentours de 180° les methodes empiriques ont ete 
mises en defaut. En effet, le CA predit etait de -1.14 
alors que les essais n'ont conduit qu'a -0.44. De plus, 
dans cette zone, le centre de poussee evolue de lagon 
rapide et avec de grandes excursions ( fig. 3,5 ). Ceci 
s'explique par an effet de pare-vent cree par la tuyere 
( fig. 8,9 ). 
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Fig. 8 - Onde de choc sur la zone arriere a a = 182° 

Fig. 9 - Onde de choc sur la zone arriere a a = 160° 

Cette campagne d'essais, si elle a valide I'approche prelimi- 
naire, a egalemenl montre que les positions d'equilibre de 
I'etage dependent fortement de parametres mal maitrises : 

- la position angulaire de la tuyere, 
- le centrage exact (avec les ergols imbrules), 
- la position reelle du choc ( R3Ch est une soufflerie 

froide qui, de ce fait, ne rend pas conipte de tous les 
phenomenes physico-chiniiques apparaissant en vol). 

- trajectoires peu influencees par la portance de I'etage, 
- grande tolerance vis-a-vis des incertitudes  aerodyna- 

miques, massiques ou aerologiques, 
- etage passif pendant toute la rentree. 

3.2 Scenario retenu 

Apres avoir passe en revue un grand nombre de scenarios 
susceptibles de respecter les contraintes exprimees ci- 
dessus : 

- dispositif de freinage ( ballute ), 
- jupe ou volets deployables, 
- decoupe de I'etage, 
- rentree deportante, 
- rentree avec mise en roulis, 
- rentree avec mise en vitesse transverse, 

il s'est avere que seuls les deux derniers presentaient un 
reel interet. 

3.2.1 Rentree avec mise en roulis 

Ce scenario consiste en une mise en roulis de I'etage juste 
avant sa rentree. Si Ton suppose I'etage vide, ou les ergols 
sous forme gazeuse, I'energie en roulis se conserve durant 
tout le debut de la rentree. Lorsque les couples de rappel 
aerodynamiques apparaissent, I'etage, par eff'et gyrosco- 
pique, se met a decrire un cone autour du vecteur vitesse, 
ce qui moyenne la portance. 

Cette solution n'a toutefois pas ete retenue car elle s'est 
revelee insuffisamment robuste vis-a-vis des incertitudes 
definies ci-avant. 

3.2.2 Rentree avec vitesse transverse 

Ce scenario consiste en une mise en vitesse transverse de 
I'etage ( coj = Vq^ + r^ ) des la separation, l.ors de la 
rentree, la stabilisation de I'etage est retardee mais des 
rebonds peuvent apparaltre a des altitudes comprises entre 
40 et 50 km. Toutefois, il est fort probable que I'etage se 
rompra bien avant d'atteindre ces altitudes. 

Avec une vitesse transverse suffisamment elevee, il est 
possible de s'assurer que quelles que soient les dispersions 
aerodynamiques, massiques ou aerologiques rencontrees, la 
stabilisation n'interviendra jamais avant 60 km d'altitude. 

Une etude de sensibilite realisee sur : 

- I'attitude initiale ( a, 0a ), 
- I'aerodynamique de I'etage (CA, CN, Xcp/L, Cmq), 
- les vitesses de roulis, 
- les excentrements de centre de gravite, 

a demontre que ce scenario presente toutes les qualites 
recherchees et autorise un bon controle de la phase de 
rentree d'un etage superieur de lanceur proche du modele 
etudie. 

3. SCENARIO DE RENTREE 

3.1 Objectifs 

Les essais en soufflerie ont confirme que I'etage pouvait 
avoir des positions d'equilibre portantes en phase de 
rentree toutefois fortement dependantes de parametres mal 
connus. 11 a done ete necessaire de definir un scenario pour 
la phase de rentree atmospherique qui respecte les 
contraintes suivantes : 

4. EFFET DE LA HAUTE ALTITUDE 

Le scenario dit vitesse transverse permet de controler la 
phase de debut de rentree de I'etage. Toutefois, le point de 
rentree dans Tatmosphere ( H = 120 km ) peut etre 
fortement influence par le freinage aerodynamique dans les 
hautes couches atmospheriques. Ce freinage, lie a la 
trainee du vehicule ( Fx = 1 / 2pSCxV2 ) fait intervenir 
deux termes difficiles a evaluer pour H > 100 km : 

- le coefficient de trainee Cx, 
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- la masse volumique de I'air p. 

4.1 Aerodynamique haute altitude 

Lorsqu'un objet passe de la basse a la haute altitude, son 
aerodynamique evolue continument du regime dit 
"continu" ( regit par les equations de la mecanique des 
fluides ) au regime dit "moleculaire libre" ( regit par les 
equations de la cinetique des gaz). 

    Regime 
cont inn 

  Regime 
molecula irg ibr. 

,.■■■■■■■■ 

■■■ 

.„.-■■" 

bB    88   IBB   12B 
Incidence en degr^s 

Fig. 10 - Comparaison de la trainee entre les regimes 
continu et moleculaire libre 

La trainee varie fortement entre ces deux regimes ( fig. 10 ). 
Le Cx moyen sur un tour passe ainsi de 4.15 a 9.30. Or, 
en appliquant des criteres classiques ( Ref. 2 ) : 

- regime moleculaire libre pour Kn > 10, 
- regime continu pour Kn < 0.001, 

il apparatt que I'etage vole en regime continu pour 
H < 90 km et en regime moleculaire libre pour 
H > 210 km. Dans la zone la plus importante pour le 
freinage, s'etendant de la separation ( h = 100 km ) a 
environ 150 km d'altitude, I'aerodynamique est dite de 
transition. L'evolution de la trainee d'un corps conique en 
fonction de I'altitude (fig. 11 ) montre a quel point celle-ci 
varie rapidement dans la zone qui nous interesse. Un 
phenomene du meme type sera rencontre sur un etage de 
lanceur. 

4.2 Masse volumique de I'air dans la haute altitude 

Les programmes de calcul de trajectoire utilisent souvent 
des modeles d'atmosphere ( Ref. 3,4 ) qui fournissent une 
evolution de la masse volumique moyenne de I'air en 
fonction de I'altitude. En fait, dans les etudes de freinage 
haute altitude, il faut egalement prendre en compte des 
variations de masse volumique a iso-altitude dont les 
origines peuvent etre diverses : 

- saison, 
- activite solaire, 
- orage magnelique, etc. 

Pour les altitudes superieures a 100 km, la masse volu- 
mique de I'air pent ainsi varier de fagon tres importante 
(Ref. 5) (fig. 12). 
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F'ig. 12 - Variations de p dans differents modeles 
d'atmosphere 

4.3   Influence  du   freinage   haute   altitude   sur   les   points 
rentree 

Une illustration de cette influence est presentee fig. 13 
Deux calculs de trajectoire y sont compares, I'un utilisant 
des caracteristiques aerodynamiques "regime continu 
associees a une atmosphere peu dense, I'autre utilisant des 
coefficients aerodynamiques "regime moleculaire libre' 
associes a une atmosphere exceptionnellement dense 
L'ecart important obtenu sur le point de rentree dans 
I'atmosphere demonlre qu'il est fondamental de prendre en 
compte revolution du Cx de I'etage en fonction de 
I'altitude et les dispersions d'ordre atmospherique si Ton 
souhaite predire avec un bon niveau de precision la partie 
balistique du vol d'un objet tel qu'un etage de lanceur. 
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Fig. 11 - Evolution de la trainee d'un corps conique avec 
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trajectoires 
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5. RUPTURE DE LETAGE 

5.1 Chronologie d'une rentree 
PL {a,(i) = sin2a.PT.(cos2lilf — sin2l|) 

Tous les raisonnements presentes ci-avant supposaient un 
etage integre effectuant un vol balistique puis une rentree 
atmospherique. Dans la realite, I'etage subira au cours de 
sa rentree des charges mecaniques et thermiques tres 
importantes qui conduiront a sa rupture. Les figures 14 et 
15 montrent pour une mission GTO revolution du flux de 
reference sur une sphere de 1 m de rayon, 

i FT = 1.84 Pdyn 

Pa. ^ + 1 ,  y V 
   =( ^ M32)  1-6  ( 5. 
PT 2 2  M,2-()(-l) 

±1 , 1-X 

0T = 5.74 10 5 V,^ 
' P 

po VRN 

(formule de Kemp et Ridell) et de la pression dynamique 
en fonction de I'altitude ). 

t'n- 

100 V 
na- 
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Fig. 14 - Evolution d'un flux de reference avec I'altitude 
sur une mission GTO 

5.2 Rupture de I'etage 

Au cours de sa rentree I'etage va se rompre sous I'effet 
combine des charges mecaniques et thermiques. Si Ton 
souhaite prevoir les zones d'impacts des debris il est 
important d'estimer une zone d'altitude de rupture. Ceci 
peut etre fait en premiere approche en exploitant les 
donnees disponibles sur des vols d'engins similaires ( Ref. 6, 
7,8,9 ). La zone de rupture la plus courante est : 60 km < 
Hr < 80 km. 

5.3 Debris 

Lors de sa rupture, I'etage va se decomposer en un grand 
nombre de debris. Certains d'entre eux, de par leur taille 
ou leur composition, ont de fortes chances d'arriver 
jusqu'au sol. C'est par exemple le cas du bati-moteur, du 
moteur, des spheres de pressurisation, de la structure 
avant, ou de certains morceaux de viroles. 

De fa?on a couvrir I'ensemble des caracteristiques aero- 
dynamiques de ces debris, la zone d'impact a partir d'un 
point de rupture est supposee delimitee par : 

- un debris avant de finesse = 0.1 et de 
M/SCx = 300kg/m2, 

- un debris arriere de finesse = - 0.3 et de 
M/SCx = 25kg/m2. 

\ v^ 
-— 

\ 
■^ 

5.88 IB, 8aa      15. eaa      28, aaa      25, BBB      JB, OBB 

Pression   dynamique   en  Pa 

Fig. 15 - Evolution de la pression dynamique avec 
I'altitude sur une mission GTO 

5.4 Cas de I'explosion de I'etage 

Lorsque des reservoirs charges d'ergols rentrent dans 
I'atmosphere, il peut se produire une explosion qui fournit 
un increment de Vitesse aux debris. De nombreux travaux 
et observations ont ete realises sur ce sujet { Ref 7,8,10, 
11 ). Des vitesses pouvant atteindre 250 m / s ont ete 
rapportees. 

Toutefois il semble que, pour de gros debris, des vitesses 
de I'ordre de 100 m/s constituent un maximum. De tels 
niveaux, composes perpendiculairement a la trajectoire 
conduisent tout de meme avec Vr = 7 500 m / s a des 
variations de pente de I'ordre de ± 0.75°. Si Ton souhaite 
limiter I'etendue des zones d'impacts, il semble done 
interessant de passiver les etages avant leur rentree dans 
I'atmosphere. 

II est a noter qu'a grand nombre de mach, la pression 
dynamique peut 3tre reliee a la pression d'arret par la 
relation : 

Pt =  1.84 Pdyn 

A partir de la pression d'arret, il est possible d'evaluer 
tout le champ de pression sur la partie cylindrique de 
I'etage en fonction de I'incidence par des relations simples 
obtenues par exemple en appliquant la methode de Newton. 
On obtient alors : 

6. CONCLUSION 

Les travaux realises sur la phase balistique du vol de cet 
etage puis sa rentree dans I'atmosphere ont conduit a 
prendre en compte de tres nombreux phenomenes. 11 est 
desormais possible d'envisager de predire correctement la 
phase balistique, de controler la phase de rentree, et 
d'estimer de fagon realiste les zones d'impacts au sol des 
debris. Nous poursuivons actuellement nos travaux sur des 
structures de type Station Orbitale ou satellites lourds 
basse altitude. 
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LISTE DES SYMBOLES 

: Coefficient de force axiale 

: Coefficient d'amortissement en tangage 

: Coefficient de force normale 

; Coefficient de trainee 

: Coefficient de portance 

: Cz/Cx 

: Altitude 

: Altitude de rupture de I'etage 

: A/L : nombre de Knudsen 

; Longueur de reference ; 23.867 m 

: Longueur caracteristique du corps considere 

: Masse 

: Nombre de Mach 

: Vitesse de roulis 

: Pression dynamique : 1 /2 p V- 

: Pression statique locale 

: Pression a I'infini amont 

: Pression d'arret 

: Vitesse de tangage 

: Vitesse de lacet 

: Rayon de la sphere sur laquelle se calcule 0.f 

: Surface de reference : 23.345 in^ 

: Vitesse relative du vehicule 

: Incidence 

: Libre parcours moyen des molecules 

: Masse volumique de I'air a I'altitude II 

: Masse volumique de I'air a H = 0 

: Gile 

: Flux thermique total au point d'arret 

: Position   angulaire   sur   la   circonference   de   la 
partie cylindrique EPC 
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ABSTRACT 

Space debris is a growing threat to manned and un- 
manned space activities. It is a global issue, which 
affects all users of space in one or the other way. As 
the risk posed by space debris to present and future 
missions reached a level which requires serious con- 
siderations and measures, especially for manned 
missions, ESA, together with its Member States, has 
initiated first steps to better understand and mitigate 
the problem. The purpose of this paper is to describe 
european efforts in the space debris area. These ac- 
tivities address three main areas, namely improved 
knowledge of the terrestrial particulate environment 
including the future evolution of the space debris pop- 
ulation, assessment of the risk for manned and un- 
manned space missions, and finally, protective and 
preventive measures. The dimension of the problem 
is such, that measures to reduce the growth of the 
number of space debris should be initiated now. 

Keywords: space debris, meteoroids, terrestrial 
particulate environment. 

1. INTRODUCTION 

Since 1957, more than 3300 launches have led to about 
7000 trackable objects in space (Fig.1). 

0 USSR OBJECTS 

53 USH OBJECTS 

K3 ESH 0BXCT5 

E] OTHER OBJECTS 
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Figure 1. Cataloged objects in space since 1957. 

Surveillance, that is tracking with radar, optical and 
infra-red sensors the space objects, is carried out by 
the United States Space Command. The trackable 
objects have typically a minimum size of about 10 cm 
at low altitude and about 1 m at the geostationary or- 
bit. Of the large number of cataloged objects only 
about 400 are operational satellites. The remainder 
are abandoned satellites, upper stages, fragments of 
satellites and upper stages and mission-related ob- 
jects, such as lens covers, separation bolts or clamp- 
bands. A much larger number of smaller objects - thus 

unobservable from the ground - maybe 30000 to 70000 
larger than 1 cm and thus capable of damaging a 
spacecraft, is expected in orbit. With an uncontrolled 
growth orbital debris could become a major hazard for 
all human activities In space. Already now orbital de- 
bris is a potential risk in two important regions, namely 
at low Earth altitude, and in the geostationary ring, 
where the spatial density is reaching maxima (Fig.2). 
The lower maxima are located at an altitude of about 
800-900 km, and again at about 1200 km. Through the 
effect of air-drag, these objects loose gradually alti- 
tude and 'rain-down' to lower-altitude regions. 

Figure 2. Spatial density of cataloged objects (altitude 
- latitude) 

The cleansing effect of the Earth atmosphere is de- 
creasing sharply at altitudes above 1000 km. At the 
geostationary altitude there is no natural removal 
mechanism    effective. Objects    brought    in    the 
geostationary ring will remain indefinitely in its vicin- 
ity. 

One of the most fundamental properties of space ob- 
jects is speed, or equivalent, kinetic energy. Already 
at a relative velocity near 3 km/s, the kinetic energy 
of a particle is equivalent to the chemical energy of 
an explosive with the same mass. As all objects 
orbiting around the Earth move with high velocity, re- 
gardless of their orbit, collisions with particles in the 
millimeter to centimeter range can have rather dam- 
aging effects. In addition, collisions are the source for 
new debris. Once a critical object density is reached, 
an uncontrolled growth of space debris could result 
from collisions (chain reaction). 

Space debris is an international problem. It is regu- 
larly discussed at symposia organized by the Interna- 
tional Astronautical Federation (lAF), the International 
Academy of Astronautics (lAA) and the Committee on 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Space Research of the International Council of Scien- 
tific Unions (COSPAR). Regulatory and legal aspects 
are addressed by the International Institute of Space 
Law (IISL). The United Nations Committee on the 
Peaceful Uses of Outer Space (UNCOPUOS) with its 
two sub-committees is examining scientific, technical 
and legal aspects. 

The problem of space debris requires urgently dis- 
cussion by all partners active in space. It is of utmost 
importance to restrict the growth of the terrestrial 
particulate environment and keep thus the risk for 
space projects within acceptable levels. 

2. PAST ESA ACTIVITIES 

to minimize the creation of space debris 

to  reduce the  risk for  manned  and   unmanned 
space flight 

to reduce the risk on ground due to re-entry of 
space objects 

to   acquire   data   on   the   debris   population   as 
needed for the execution of its programmes. 

to study the legal aspects of space debris. 

ESOC is entrusted with the coordination of all ESA ac- 
tivities on space debris. Debris-related work is carried 
out at the various ESA establishments, such as at ESA 
HO, at ESTEC in the Netherlands, in Toulouse and at 
ESOC. 

Since several years, the European Space Agency is 
following actively the space debris issue. Certain as- 
pects of space debris already earlier addressed within 
ESA are described below. 

Examples are collision problems in the geostationary 
ring (Ref.3), analysis of re-orbiting optionb, and, after 
the uncontrolled re-entry of KOSMOS 954 in 1978, and 
later KOSMOS 1402, the re-entry of risk objects. 

In 1984 ESA decided to free a slot in the geostationary 
orbit and insert GEOS-2 into a disposal orbit at higher 
altitude. 

At the European Space Operations Center, ESOC, a 
workshop was held in 1985, where experts from ESA 
Member States gathered, to discuss with ESA staff the 
problem of uncontrolled re-entry of risk objects (Ref.4). 

In preparation for manned spaceflight, the COLUMBUS 
project initiated investigations on the shielding as- 
pects of manned platforms. 

ESA in observer status is participating in the sessions 
of the United Nations Committee on the Peaceful Uses 
of Outer Space (COPUOS) which sometimes deliber- 
ates on space debris and space environment issues 
such as nuclear power sources. 

In 1986, recognizing the growing menace of space de- 
bris, ESA decided to establish a Working Group on 
Space Debris, composed of ESA staff and experts from 
the Member States. The Group, chaired by Prof. Rex, 
University of Braunschweig, issued "SPACE DEBRIS', 
the Report of the ESA Working Group in 1988. This 
report provides a comprehensive assessment of the 
space debris problem (Ref.1). The report points out, 
that most of the measurement and tracking effort re- 
lated to space debris is carried out by the US. 

The findings and recommendations of the Group were 
submitted to the Council of ESA, which approved a 
Resolution on Space Debris in 1989. 

A report similar to the ESA Space Debris Report was 
issued later in the US (Ref.2) with similar conclusions. 

3. CURRENT ESA ACTIVITIES 

3.1 The Agency's objectives 

The Council  Resolution  of 1989 defines the Agency 
objectives in the area of space debris, which are 

A main element of the current activities is the Space 
Debris Research Programme. It is managed jointly by 
ESOC and ESTEC. 

A Space Debris Advisory Group, composed of experts 
from ESA Member States has been created, to advise 
the Agency in all matters of space debris. 

Regular coordination meetings are held with NASA 
since 1987. Preliminary discussions took place with 
organisations from the Soviet Union. 

3.2 Short-term goals and current activities 

The   short-term 
(1989-92): 

goals   of   the    ESA    activities    are 

• Modelling of the environment. This includes set- 
ting up a database on space debris at ESOC. In 
a first step, the DISCOS database has been es- 
tablished through a contract with the Unit for 
Space Science of the University of Kent at 
Canterbury. DISCOS contains as major elements 
the NASA Two-Line Elements which are regularly 
updated, the NASA Satellite Situation Report, the 
RAE Table of Earth Satellites and information on 
satellite fragmentation based on the reports 
'History of On-Orbit Satellite Fragmentation', 
compiled and distributed by Teledyne-Brown Eng. 
under NASA contract. 

The DISCOS database is installed at ESOC arid 
serves as a common ESA information system for 
the space debris environment (Ref.6). 

The observations of the IRAS satellite are ana- 
lyzed with regard to space debris sightings. 

NASA's Long Duration Exposure Facility (LDEF), 
retrieved in January 1990 after 68 months in orbit, 
carried european experiments. Among other 
items, about 12 sqm of exposed FEP Teflon are 
available for impact analysis by european insti- 
tutes. 

A reference debris and meteoroid model is es- 
tablished using as a basis the cataloged popu- 
lation, mathematical modeling of fragmentations 
(Ref 7) and the results of LDEF impact analyses. 

A survey on the use of optical and infrared sen- 
sors for the detection and tracking of space debris 
is carried out. 
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• Geostationary orbit. Current issues are re- 
orbiting, colocation and risl< analysis (Ref.8). 

OTS-2, after being in orbit for more than 12 years, 
was inserted into a disposal orbit 320 km above 
the geostationary orbit at the begin of 1991. 

Colocation means assigning to several satellites 
the same longitude slot, for example at 19 deg W 
Olympus-1, TDF-1, TDF-2 and TVSAT-2. Inde- 
pendent orbit control will lead to a high probabil- 
ity for collision or close encounter. Special 
station-keeping strategies can be identified to 
maintain physical separation, at the expense of 
an increased fuel consumption. 

• Passivation of Ariane upper stage. After the 
launch of SPOT-2 the upper stage of Ariane 4 was 
made inert by venting the residual fuel. 

• Preparation for manned missions (design and op- 
erations). Investigations for debris and 
meteoroid protection are in progress. A summary 
of the spacecraft shielding activities undertaken 
under the technology programme of ESA is pro- 
vided in Ref.9. They include various areas, such 
as hypervelocity impact tests with light gas guns, 
mathematical modeling of impacts (hydrocodes), 
mathematical modeling of damage assessment, 
material research and optimized shield structure. 
As light gas guns are limited in their capabilities 
for reaching high velocities (maximum is near 8 
km/s), hydrocodes are used for higher velocities. 
A simulation of a particle impacting a Whipple 
shield (backwall protected by bumper) is shown 
in Fig. 3. 

Figure 3. Numerical modeling of hypervelocity 
impact on Whipple shield protecting backwall 
(ESI, Paris). 

3.3 Long-term goals 

The long-term goals are: 

minimization  of debris consistent with  mission 
requirements and space technology 

design standards (Programme System Standard / 
PSS) 

operations standards (Programme System Stand- 
ard / PSS) 

regulatory and legal aspects 

definition of an ESA space debris policy. 

The Programme System Standards are mandatory 
standards for the ESA programmes. They reflect in a 
formal way ESA policy. 

3.4 ESA Space Debris Research Programme 

The main purpose of the Space Debris Research 
Programme is to study critical areas and carry out 
preparations for future programmes. It covers three 
main areas: a) knowledge of the terrestrial environ- 
ment, b) the risk posed by space debris and c) protec- 
tive and preventive measures. 

• Environment. The uncertainty in the debris popu- 
lation, particularly in the 1 - 10 cm size region 
where shielding is not practical, requires further 
research effort. 

■ Mathematical  modelling  of meteoroid  and 
debris 

"       Analysis    of    astronomical    satellite    data 
(IRAS) 

■ Analysis  and  preparation of space  exper- 
iments (LDEF, EURECA) 

• Risk analysis 

■ Low Earth Orbit 

■ Geostationary Ring 

• Protective and preventive measures. For some 
projects, mainly in the area of manned space 
flight, the increasing threat from space debris 
calls for the implementation of protective meas- 
ures such as shielding or collision avoidance. 
Furthermore, the aspect of debris avoidance 
through appropriate design and operation proce- 
dures is of utmost importance. The main aspects 
addressed are: 

■ Design of space vehicles 

■ Operation of space vehicles 

■ Minimization of debris generation. 

Re-entry of risk objects. Recent examples of re- 
entry of risk objects are Kosmos 1900 (Sept. 1988) 
and the Salyut-7 complex (Feb. 1991). Math- 
ematical methods and software tools have been 
improved to cope with this problem and provide 
re-entry warnings to the Member States. In April 
1991 an International Workshop was held at ESOC 
on the re-entry of the Salyut-7 complex. 

4. ACTIVITIES IN MEMBER STATES 

A brief description of the debris-related activities in 
the Member States follows. Some are funded by ESA 
and some by the Member States themselves. 
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4.1 Sensors and Facilities for Space Debris Observa- 
tion and Tracking 

• Radar of FGAN (Researcli Establishment for Ap- 
plied Science) in Wachtberg-Werthhoven, Fed. 
Rep. of Germany. With this powerful radar, which 
operates in L-band and Ku-band and providing 
narrow-band as well as high resolution radar 
data, space objects can be tracked over large 
areas of Europe (Refs.4 & 10). Research on the 
physical characteristics (radar-cross section, 
shape, mass, attitude) of space objects is carried 
out. 

• Radar and optical stations in France. At the oc- 
casion of re-entry of risk objects they provide 
data for re-entry predictions. 

• Optical observations of space objects are occa- 
sionally carried out. With the Project COGEOS, 
abandoned geostationary satellites are tracked to 
determine geophysical parameters. Coordinator 
is Dr. Nobili from the University of Pisa (Italy). 

4.2 Space experiments for collection of cosmic dust 
and small-size debris. 

In Europe there is a long tradition in cosmic dust re- 
search. Dust experiments were carried by ESRO sat- 
ellites in Earth orbit, and recently, by GIOTTO to comet 
Halley, and in 1992 to comet Grigg-Skjellerup. The 
return to Earth of LDEF (Long Duration Exposure Fa- 
cility) has provided several sqm of thermal insulation 
for impact analysis. 

European institutes involved in dust and debris exper- 
iments and analysis are: 

• University of Kent, Canterbury (Prof. Mc Donnell) 

• MPI Heidelberg (Dr. Griin, Dr. Jessberger) 

• ONERA, Toulouse (Dr. Mandeville) 

• Technical University Munich (Dr. Igenbergs) 

4.3 Modelling of the Debris Environment. 

• Analysis of IRAS Data. University of Groningen 
(Netherlands). The Infrared Astronomical Satel- 
lite IRAS was launched in 1983 to perform a sky 
survey at wavelengths ranging from 8 to 120 //m. 
IRAS was operational during 10 months in a sun- 
synchronous orbit near 900 km altitude. Tlie sat- 
ellite was pointing radially away from the Earth 
and scanning the celestial sphere at a velocity of 
3.85 arc minutes per second. The full unproc- 
essed IRAS data are analyzed in order to char- 
acterize the infrared emission of debris objects 
and to extract a comprehensive set of debris 
sightings. The method to identify space debris 
signatures is based on the recognition of their 
track over the IRAS focal plane. Space debris 
will contribute its own parallactic motion, and 
tracks will in general cross the focal plane at a 
skew angle to the in-scan direction with a velocity 
distinctly different from 3.85 arc minutes per sec- 
ond (Ref.11). 

• Technical University of Braunschweig (Fed. Rep. 
of Germany). Under the guidance of Prof. Rex 
and sponsored by DARA, studies are carried out 
addressing the modelling of the space debris 
population, and several other aspects of the de- 
bris problem. 

In particular, the question of the long-term evo- 
lution of the debris population is investigated 
(Ref.12). Under certain assumptions, debris gen- 
erated by collisions in space can initiate a self- 
sustained chain reaction, which could then lead 
to a strong increase of the number of man-made 
objects in space. Analyses indicate that in some 
densely populated regions the critical density is 
only about 2 to 3 times the current population. 

• RAE Farnborough. Issue the "RAE Table of Satel- 
lites', a chronological list of all satellites launched 
since 1957, giving the name and international 
designation of each satellite and its launcher, with 
the date of launch, lifetime, orbital parameters 
and physical parameters of the satellite and up- 
per stage (Ref.13). 

4.4 Risk Analysis. 

• Technical University of Braunschweig. Investi- 
gations concerning the collision risk including ge- 
ometrical aspects at low Earth orbit are carried 
out. 

• DLR, Oberpfaffenhofen. Colocation in the 
geostationary orbit (risk assessment, derivation 
of fuel-optimum station-keeping strategies) is ad- 
dressed. Simulation of the motion of 4 colocated 
satellites with uncoordinated station-keeping 
shows, that the expected time between close en- 
counters of 50 m or less is 0.6 years (Ref. 14). 
As this is clearly unacceptable, optimized orbit 
control schemes must be devised. An interesting 
approach is based on using slightly different or- 
bital parameters for the colocated satellites. Ref. 
14 proposes separation by different eccentricity 
and inclination vectors (Fig.4). 

Figure 4. Colocation of 4 satellites In GEO 

The motion of a geostationary satellite relative to 
the nominal position is an ellipse, which is passed 
through within one revolution. The 4 satellites 
are all placed on the same relative ellipse, but 
separated by a phase angle. The uncertainty in 
the knowledge of the spacecraft position is indi- 
cated by the ellipsoids, whose major axes are 
aligned with the inertial velocity vector. With this 
approach tlie collision probability is drastically 
reduced. The penalty is a slightly higher fuel 
consumption. 
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4.5 Nuclear Power Sources. 

TU Braunschweig and Gesellschaft fur 
Reaktorsicherheit, Cologne, carried out research on 
the safety aspects of nuclear power sources in space. 
A workshop was held on Nov. 13-14 1989 at Cologne 
addressing technical and regulatory aspects. 

4.6 Shielding and impact analysis 

Several entities are involved in the various aspects 
of debris and meteoroid protection and spacecraft 
shielding, as shown by the list below. Concerning test 
facilities, light gas guns for hypervelocity impact test- 
ing are available and work on shaped charges is in 
progress. Other important areas are hydrocodes (nu- 
merical simulation of hypervelocity impact) and dam- 
age assessment and localisation. 

MBB-ERNO, Bremen. 

Aeritalia, Torino. 

Ernst-Mach Institut, Freiburg. 

Battelle Institut, Frankfurt. 

Engineering Systems International (ESI), Paris. 

Det Norske Veritas, Oslo. 

4.7 Legal Aspects. 

Institutes concerned with Space Law are 

• Institute of Public International  Law,  University 
of Utrecht 

• Institute  of Air  and  Space  Law,   University  of 
Cologne 

The workshop 'Environmental Aspects of Activities in 
Outer Space' was held in Cologne, May 17-19, 1988. 
It was attended by lawyers, scientists and engineers. 
This interdisciplinary meeting included presentations 
and discussions on technical, scientific and legal is- 
sues (Ref.15). 

In 1989 the European Centre for Space Law (ECSL) was 
founded. The main purposes are: to exploit and com- 
plement efforts in the field of space law; to promote 
knowledge of and interest in space law; to identify 
areas of space-related activity 'n which regulation is 
appropriate.   ECLS is supported by ESA. 

5. CONCLUSION 

ESA and its Member States are aware of the space 
debris situation and have initiated research activities 
and implemented first measures. 

Space debris constitutes an increasing hazard to 
manned and unmanned activities in space. Maintain- 
ing the current design and operational practices will 
not only leave an ominous legacy to later generations, 
but could render some regions in space useless for 
spaceflight. 

Discussions among the spacefaring nations and 
organisations are required to identify suitable and 
cost-efficient methods for curbing the growth of debris. 

Measures are required in the technical and legal do- 
main to safeguard the space environment and keep 
the risk within tolerable levels. 

Immediate steps are recommended to keep the growth 
of space debris at the lowest possible level consistent 
with current space technology and mission require- 
ments.  Such measures include 

• upper stage design to prevent break-up 

• satellite design to prevent break-up 

• re-orbiting of geostationary spacecraft at end of 
life. 

As concerns the uncontrolled re-entry of risk objects, 
operators and/or owners should disclose sufficient 
status information. This includes complete orbit infor- 
mation and auxiliary data for short-range forecast of 
the re-entry trajectory and risk assessment. 

Considering the global nature of the space debris 
problem, discussion and cooperation of all space sys- 
tem designers and operators are required. 
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CLOSING THE DATA GAP OF SPACE DEBRIS: GROUND BASED OR SPACE BASED SENSORS ? 

P. Eichler, J. Bendisch, J. Zhang 

Institute for Spaceflight and Nuclear Reactor Technology 
Technical University of Braunschweig, FRG 

ABSTRACT 

The increasing risk of collisions with man made orbital debris is 
posing a serious threat to all spaceflight activities. Due to the very 
high velocities in the order of 10 km/s occuring in such collisions, 
even mm sized particles can penetrate the outer walls of spacecraft. 
Currently, only the orbits of objects larger than 10 cm are known 
by ground based measurements. Only sporadic measurements in 
the cm size range have been performed. Hence, there is a big data 
gap just in the critical size range of the cm and the mm population. 
Deterministic data on the cm sized population and better statistical 
data on the mm sized population are urgently needed, in order to 
enable more detailed analysis of the collision risk and of possible 
countermeasures, e.g. shielding and collision warning and avoidance 
for the Space Station. The potential contributions of the different 
kinds of sensors (ground based or space based; radar, optical or 
infrared) in order to fill the existing data gap will be discussed. 

Keywords: orbital debris, orbital debris measurements, space debris 
models, sensors 

INTRODUCnON 

The launch of the satellite Sputnik 1 on October 4., 1957 marked 
the beginnig of a new era in the development of mankind: the 
conquest of space. Unfortunately also this latest conquest has been 
performed as inconsiderate as virtually all others in the history of 
mankind. Andrew Haley recommended already in 1958: "No objects 
should be placed into orbit space which cannot be guided back to 
earth or destroyed by some other means, such as being guided into 
the sun" (Ref. 1), but his warning was not payed attention to. 
While natural meteoroids are only transient through the near earth 
environment, orbital debris generated e.g. in 1000 km altitude will 
stay in earth orbits for about 1000 years until it will be eliminated 
by burning up in the denser layers of the atmosphere. Meanwhile 
it will orbit around the earth more than 5,000,000 times 
representing a collision risk to the other objects in earth orbits. 

The way spaceflight activities are being performed up to now - 
leaving Utter behind in space - is resulting in a steady increase of 
the earth orbiting population at a rate of about 5 % per year, at 
least in the higher altitudes above 800 km, where the selfcleaning 
effect of the earth atmosphere is missing. Meanwhile, resulting 
from about 3200 satellite launches, about 7,000 objects above 10 cm 
diameter are orbiting the earth routinely tracked by the radar 
facilities of the USSPACECOM. A total of about 100,000 objects 
above 1 cm and probably some million above 1 mm must be 
expected which have been generated mainly by explosions in space - 
as well deliberate as accidental. 

As a result of the very high velocities of about 10 km/s occuring in 
collisions in earth orbits, even such millimeter sized objects can 
penetrate the outer walls of spacecraft. The danger of a collision 
with orbital debris therefore no longer represents an abstract 
problem but has become a serious threat. The collision probability 
even with objects > 1 cm can reach some per cent for large 
structures and longer mission times. Manned missions such as the 
planned International Space Station "FREEDOM" are thus already 
no longer practicable without costly protective countermeasures. 

The number of man made objects orbiting the earth will soon 
reach a critical level, if spaceflight activities are continued as in the 
past. Interactive collisions in earth orbits then will become the 
main source for the generation of orbital debris endangering all 
spaceflight activities. In addition, a steady increase of the 
population will always lead to a chain reaction of collisions. 
Spaceflight could become impossible in certain altitude regions for 
many centuries in that case. This threat, pointed out for the first 
time by Kessler and Cour-Palais in 1978 (Ref. 2) has recently been 
analysed more detailed by several authors (Refs. 3-6). 

During the last five years, however, the problem of orbital debris 
has come to the attention not only of scientists and engineers but 
also of decision makers in Europe (ESA) (Ref. 7), the USA (Refs. 
8-11) and probably other countries. Steps to avoid further debris 
are widely discussed and, in some cases, included in official actions 
(Refs. 12,13). 

1958 60  62  64. 66 82 84  86 88 90 

year 

Fig. 1:      Evolution of the current number of trackable objects in 
earth orbits 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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1. THE MAN MADE SPACE DEBRIS ENVIRONMENT 

The development of the current number of objects in earth orbits 
(cf. Fig.l) is the result of a dynamic process of generation of new 
objects (launches, explosions, collisions), as shown in Fig. 2, and 
the removal of objects from orbit (re-entries). Since the beginning 
of space flight in 1957 about 21,000 catalogued objects have been 
put into space, of which about 7,000 are still in orbit at present. 
The remaining 14,000 objects have re-entered into the earth's 
atmosphere in the course of time under the influence of orbital 
perturbations - especially the atmospheric drag - and have burnt up 
in denser layers of the atmosphere. 

As can be seen in Fig. 1, the number of objects in orbit has been 
increasing since 1965 by an average of 200 to 500 per year. This 
tendency was, however, interrupted by 3 plateaus in the years 1966, 
1978 to 1981 and 1988 to 1990. In these periods, the number of 
objects in earth orbit stagnated or even decreased. The reason for 
this was the especially strong solar activity at this time, which led to 
the earth's atmosphere heating up and expanding. Thus, the density 
of the atmosphere increases, and the stronger atmospheric drag 
causes a higher descent velocity and thus a greater number of re- 
entries. At present, we just got through the 1988 to 1990 peak of 
the solar activity, which has a variation period of 11 years. We can 
therefore expect a steady increase of the population for the next 7 
to 9 years until we will reach the next peak around the year 2000. 

The ground-supported radar equipment of the USSPACECOM is 
capable of detecting objects of a diameter above 4-10 cm in the 
near earth environment. Of the about 7,000 tracked objects above 
10cm, only 5% arc active payloads; the rest is space rubbish - as 
Fig. 3 shows. The debris from explosions - both unintentional (e.g. 
self-destruction by residual fuel in the burnt-out upper stages of 
rockets) and intentional (e.g. ASAT tests) make up the greater 
share, 50%. In addition, a total of about 100,000 objects above 
1 cm and probably some million above 1 mm must be expected, 
which have been generated mainly by explosions in space - as well 
deliberate as accidental. As a result of the very high velocities of 
about 10 km/s occuring in collisions in earth orbits, even such 
millimeter sized objects can penetrate the outer walls of spacecraft. 

The density of the kinetic energy of an object moving with 10 km/s 
is about 50,000 Joule/g. The energy density of dynamite (TNT) is 
about 4,000 J/g. Hence, the density of the kinetic energy of a debris 
object impacting at the average collision velocity of 10 km/s is over 
12 times that of dynamite. The collision with a debris object of only 
1 cm diameter, i.e. about 1.5 g, therefore corresponds to the 
explosion effect of a hand grenade or the collision with a mid-size 
car (800 kg) at a velocity of 50 km/h, respectively. To describe the 
potential threat posed by orbital debris very drastically, one can say 
we have to perform spaceflight activities within an environment of 
a hundred thousand orbiting hand grenades with impact 
detonators. 

SOURCES OF NEW OBJECTS ELIMINATION OF OBJECTS 

launches of payloads 

and other mission objects 

Explosions 
unintentional 

• rocket upper stages 

• payloads 

intentional 
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• sun/moon gravitation 
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2. EXISTING DATA ON SPACE DEBRIS 

Fig. 4 (Ref. 14) illustrates the aggregation of all data sources. The 
curves to the right are the catalogued flux for the 10 centimeter 
and greater objects in the USSPACECOM catalogue. The dashed 
lines above the solid lines indicate the NASA optical data in the 
same size range. They indicate that the criteria for the catalogue 
are more stringent than the detectable number of objects. 

The dotted curve is the natural meteoroid flux. Using the radars at 
Arecibo and Goldstone, flux data in the millimeter range are 
obtained. Several thermal blankets and louvers were brought back 
from the SOLAR MAX spacecraft and the observations have been 
used to substantiate the flux of natural and man-made materials in 
the micron size range. 

The Long Duration Exposure Facility (LDEF) had a significant 
number of experiments devoted to the assessment of the meteoroid 
and orbital debris issues. Because of the extended duration of the 
spacecraft mission, the statistical significance of the impact data is 
substantially enhanced, and the entire spacecraft can be examined 
as a test surface. The preliminary examination indicates that the 
impact flux had essentially the magnitude and directionality 
expected based on the models. A big data gap in the cm size range 
becomes obvious from Fig. 4, but there are significant uncertainties 
in the mm and dm size range. Also the data in the size range of 
about 0.1 mm are currently incomplete, more information may be 
provided when the LDEF analysis will be completely finished. In 
general specific uncertainties of the existing data must be taken 
into account; in some object size regimes the data might differ 
from reality by the factor of 100. 

Diameter (cm) 

Fig. 4: Measurements of debris (Ref. 14) 

3. CONSEQUENCES OF THE EXISTING DATA GAPS 

3.1 Shielding 
At present there is a collision risk in an order of magnitude of 
some percent for large manned space structures like the Int. Space 
Station operating in space for more than a decade. This collision 
risk is not tolerable in view of the existing safety standards. Hence, 
protecting measures like shielding have to be developed for the 
manned modules. In order to achieve a maximum of protection by 
a minimum of additional mass double wall or multi wall concepts 
are applicable for the shielding design in practice. A typical double 
wall with a bum.per thickness of 2 mm, a backwall thickness of 4 

mm and a distance between these walls of 150 mm results in a 
damage limit curve as shown in Fig. 5. In this diagram the critical 
diameter of particles, which just penetrate the double wall, is 
plotted versus the impact velocities. In the area under the curve the 
impacting particles can be made ineffective, the area above the 
curve represents the penetrations. It can be seen from Fig. 5, that 
the penetration capability of a particle of given size strongly 
depends on its impact velocity. A particle with a diameter of 6 mm 
and an impact velocity of 3.5 km/s for example is able to penetrate 
the double wall, whereas a particle with a diameter of 23 mm and 
an impact velocity of 7.5 km/s can be made ineffective. In order to 
design an optimized shielding system for a spacecraft it is 
important to know the impact velocity and size distribution of 
particles as they may occur during the mission. 

Fig. 6 shows the calculated penetration flux based upon the a.m. 
double wall system compared to the total impact flux. The x-axis is 
the diameter of the particles, the y-axix is the flux of all particles 
greater than or equal to a given diameter. This figure is valid for 
the front side of a spacecraft orbiting the earth with an altitude of 
500km and an inclination of 28.5 deg. For particle diameters larger 
than 2.3 cm both curves are identical, i.e. all impacting particles 
penetrate the double wall system. But it can be seen that a specific 
fraction of the impacting particles smaller than 2.3 cm can be made 
ineffective (shielded). Below 1 cm all particles can be shielded. The 
overall penetration flux for this example yields 2.3*10"^ 
impacts/(m2*year) and is exclusively due to impacting particles 
larger than 1 cm. Uncertainties concerning the actual population 
larger than 1 cm result in uncertainties concerning the actual 
penetration flux. This is why the prediction of the overall 
probability of survival of a shielded module can only be carried out 
with a sufficient degree of confidence, if the existing data gap in 
the centimeter sized population can be closed on the midterm. 
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Fig. 5:       Critical diameter as a function of the impact velocity 

lO" 

10"' 

I0-' 

10-- 

10"" 

10-' 

10-° 

\/ 
^ Impacjl   Flux 

1 

^ PsnetratIon  Flux 

 ^_. ̂  

^ 

\ 
\ 

10" 10'      10^ 
DiaroGter,  cm 

Fig. 6: Impact flux and penetration flux on the front side of a 
spacecraft (example : 28.5° inclination, 500 km altitude) 



436 

3.2 Spacecraft design and operations 
The above mentioned data gaps also have an influence on 
spacecraft design and operations. Due the uncertainties of the 
current space debris models, the number of smaller particles 
(millimeter and sub-millimeter size regime) impacting e.g. a solar 
array of a space vehicle during its operational lifetime cannot be 
determined exactly in advance. Such impacts do not cause a 
complete destruction of a solar array but may have the capability to 
reduce the power output significantly. In order to provide a 
sufficient power supply until the required EOL of the spacecraft, 
the upper error bounds (worst case) of the estimated object flux 
have to be taken into account. Hence, an area and mass optimized 
design of the solar arrays becomes more difficult. 

Currently, the feasibility and efficiency of collision warning and 
avoidance is examined in view of Space Station applications (Refs. 
15, 16). Such manoeuvres might become neccessary to avoid 
collisions with objects that can not be made ineffective by shielding, 
i.e. objects larger than about 1 cm in diameter. In practice the 
feasibility of collision avoidance is derictly linked to the manoeuvre 
frequency; NASA (Ref. 15) evaluated 10 manoeurves per year as 
upper limit in view of Space Station operations. But since the 
actual number of objects larger than 1 cm is not known exactly, 
the number of avoidance manoeuvres that might be neccessary can 
not be estimated. It becomes obvious at this stage that more 
orbital debris measurements in the above mentioned size regime 
are required to allow for a more realistic analysis of collision 
avoidance scenarii. 

3.3 Space debris policy and monitoring 
Within the last years a number of measures have been initiated in 
order to prevent further debris creation. Espacially the problem of 
explosions of spent rocket upper stages has been brought under 
control e.g. by NASA. But in the near future all other space 
agencies will have to focus their attention to the space debris 
generation mechanisms within their space programs. This also 
might become a issue e.g. for the COUPUS of the United Nations. 
But as long as there are significant data gaps of space debris and 
major error bounds of the relevant space debris models 
international agreements and regulations among all space faring 
nations might be delayed due to a different scientific interpretation 
of the orbital debris issue. 

An example describing this situation very well is the understanding 
and interpretation of possible collision chain reactions as discussed 
in paragraph 1. All the scientific work that have been performed up 
to now in this field of research is based upon the theoretical 
models of certain size regimes of orbital debris including all the 
uncertainties due to missing measuremento. But as long as these 
uncertainties will exist some very important items (e.g. the critical 
density of space debris objects initiating collision cascading and the 
point in time this crifical density will be reached) will not only 
remain uncertain but also undetected (Refs. 3-6). Hence, more 
measurements of orbital debris will allow for an improved analyis 
of collision chain reactions in advance and are neccassary in order 
to monitor the beginning of this procccss. 

4. POSSIBLE MEASUREMENTS TO FILL THE DATA GAPS 

4.1 Measurement objectives 
In Fig. 7 the object density (i.e. the statistical number of objects 
per volume) is given as a function of the orbital altitude in the 
range from 200km to 2600km. Curve 1 is valid for the 7,000 
catalouged objects larger than 10 cm, curve 2 gives the modelled 
densities of 35,000 objects larger than 1 cm. The error bounds of 
the modelled densities (up to a factor of 5) are not marked. In 
order to calculate the object density, the near earth environmet is 
devided into spherical shells of equal thickness. The number of 
objects in each shell is then established. Objects on elliptical orbits. 

which cross a shell, are attributed to that shell with a factor to take 
account of their residence time. 

From this object density, the object flux per m^ and year has been 
established. This is equivalent to the collision risk to which a 
spherical body with a cross-sectional area of 1 m^ is subjected. The 
object flux can be read directly on a second scale which is the right- 
hand scale of Fig. 7. The detecfion rate of a sensor can be 
established on the basis of this object flux. The examples given 
here are valid for an inclination of the target orbit of 28.5 deg. For 
higher inclined orbits, e.g. polar or sun-synchronous orbits, the 
object flux can rise by a factor of 2 to 5. 

It can be seen from this figure that there is a major increase in 
spatial density from 200 km to about 800 km due to the self 
cleaning effect (Refs. 2, 7, 9, 13, 14). Especially these altitude 
regions would be (among others e.g. GSO) of major interest for 
additional measurements. Between 300 km and 500 km manned 
missions are carried out which are subject to specific safety 
requirements (cf. paragraph 2). The altitude region of about 800 

km to 900 km represents the following: 

• operational altitude with major traffic (e.g. remote 
sensing missions) and orbital lifetimes of several 

hundreds of years 

• sources for the future object density at lower altitudes 
where manned missions take place (see above) 

• possible altitude region for the beginning of collision 
chain reactions (Refs. 3-6) 
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Additional measurements of the space debris environment in the 
above mentioned altitude region, which can be used to be 
implemented into the theoretical space debris model, should 
provide the following information 

• to total number of detections 
• the individual sizes (and ranges) of the detected objects 
• the relative angular velocity of an object passing the 

field of view of the sensor 
• the relative direction of the passage of the debris object 

through the field of view of the sensor 

This information can either be obtained directly from the measured 
data or or can be derived from the measured data by the use of 

data evaluation procedures. 
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4.2 Ground based measurement 
As discussed in parapgraph 2, the existing data of space debris in 
the size regime larger than some cm are mainly gained from 
ground based measurements. Most of the debris surveillance is 
performed by the use of the USSPACECOM radar facilities. Since 
the capability of these radar facilities is limited (to about 7-10 cm 
for objects in low earth orbits, meter sized objects in GSO), some 
improvements and partly new developments of radar facilities have 
been performed. Espacially the Goldstone experiment and 
Haystack auxiliary radar (Ref. 17) observed debris particles in low 
earth orbits down to a few mm size. The current status of Haystack 
measurements and the scheduled operations giving rise to an 
improved statistical knowledge of the space debris environment in 
the 500 km altitude region within the near future. A significant 
advantage of radar measurements is the fact that the altitude and 
the size of an object (radar cross-section) passing the radar boom 
can be obtained directly. 

Besides the above mentioned facilities dedicated to debris 
measurements a number of ground based optical measurements 
(with existing or planned telescopes) are in preparation. But all 
ground based space debris measurements are subject to the 
following constraints: 

• limiting diameter as function of the orbital altitude of 
space debris objects 

• the geographical latitude of the facility site does not 
allow for measurements in all declinations 

• influences of the atmosphere and weather conditions 

DEBRIS 
(altjedo,temperature. 
emissivity ) 

DISTANCES 

SENSOR 

Fig. 8 ; The phase angle for optical detections determined by 
the relative positions of sun, debris and sensor 

Combinig the above mentioned orbit considerations for a mission 
dedicated to space debris measurements, e.g. a sun-synchronous 
orbit would be preferable for optical sensors. Such an orbit would 
allow for the best phase angle conditions (cf. Fig. 9). Since the 
orbital plane can be adjusted at the day-night terminator, there is 
no shadowing by the earth and detections are possible 24 hours a 
day. This of cource would require that the on-board capabilities in 
terms of data storage, handling and transmission are sufficient. 
Also a ground infrastructur for data sampling and evaluation must 
be available. 

On the other hand, ground based systems are already available or 
under construction. Taking into account the urgent need for space 
debris measurements, they may contribute to close the existing data 
gaps on the short term in frame of their capabilities. 

4.3 Space based measurements 
Since now, space borne sensors defined for other purposes have 
been used to detect space debris. Space debris occurs as additional 
unwanted backround signature. In the infrared band, data about 
space debris have been collected by IRAS (Infrared Astronomical 
Satellite) (Ref. 18). The analysis of the recorded data is currently 
under way. A space based sensor experiment (Ref. 15) for collision 
warning applications is under development at NASA. 

In general, space based debris measurements can be performed by 
the use of radar, lidar and optical sensors in the visible and 
infrared spectral band mounted on a spacecraft. Radar and lidar 
applications (active sensors) would require a large amount of 
electrical power, but could be used without any constraints due the 
illumination conditions determined by the relative positions of sun, 
sensor and space debris object (i.e. the phase angle, cf. Fig. 8). The 
use of passive optical systems requires that the line of sight 
alignment (into dark space for best performance) and the phase 
angle are within certain boundary conditions which allow for a 
sufficient signal-to-noise ratio. 

Sensor 

Sun 
—► 

FOV = field of view 

Fig. 9:      Visibility conditions for an optical sensor dedicated to 
space debris measurements on an sun-synchronous orbit 

A major advantage of space based sensors is the fact that the 
operational orbit (altitude and shape) for the spacecraft carrying 
the sensor can be choosen with respect to the above mentioned 
measurement objectives. If, for example, measurements at an 
altitude of 800 km are required, the spacecraft can be launched 
into this altitude band, i.e. there is no range offset. Other than 
ground based systems there are no declination limitations 
concerning the detectable space debris objects, if the spacecraft 
carrying the sensor is launched into a highly inclined orbit. In 
addition, the eccentricity of the orbit can be adjusted in order to 
cover a brouder altitude band. Furthermore, in case of space based 
sensors there are no constraints due to atmospheric effects. 

But sensors for space debris measurements can also be mounted 
on spacecraft or platforms which serve also other purposes. From 
the cost point of view this would be preferable. 

Simulations have been carried out at IFRR in order to assess the 
stastical numbers of space debris objects expected to pass the FOV 
of an on-board optical sensor during one day. The sensor 
characteristics were simulated as follows : 

• 45 deg field of view (scanning mode) 

• 100 km detection range 
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Various operational altitudes of the detection system (in this 
example within the altitude band for manned missions, 28.5 deg 
inclination) and various limiting diameters of the detectable space 
debris objects have been analyzed. The limiting sizes will depend 
upon the sensor sensivity in practice. The results of this analysis 
are given in Tab. 1. Due to the uncertainties of the current space 
debris models the results have major error bars which have to be 
reduced at least by the measurement itself. 

Tabel 1 : Statistical numbers of space debris objects expected to 
pass the FOV (45 deg) of an on-board sensor (detection 
range = 100 km) 

operational 
altitude 

[km] 

detections 
per day ( 
> 1mm ) 

detections 
per day 

( > 10 mm) 

500 siiBiiiiii i2...48 

450 i|||||ii|;|;| 8..J2 

400 lllllllllll; 4,.a6 

350 |||||i|i||| 2...8 

It can be seen from Tab.l that even the measurements of a sensor 
with a limited detection range operating in low orbital altitudes 
allow for statistical evaluation. In higher altitudes, e.g. in 800 km, 
the number of detectable objects would raise by a factor of 8 due 
to the peak of object density at this altititude region (cf. Fig. 7). 
Also an increased detection range, which seems possible from the 
current state of sensor technology, could raise the number of 
detections significantly. 

5. CONCLUSIONS AND RECOMMENDATIONS 

Espacially in the critical size range from a few mm to some 
decimeter, which contains the majority of both shieldable and 
unshieldable dangerous objects, there is big data gap. This data gap 
not only has consequences in terms of safety issues of manned 
missions, but also influences spacecraft design and operations as 
well as aspects like countermeasures and the understanding of 
future debris scenarios. 

The question raised in the title of this paper has to be answered as 
follows: Ground based and space based measurements of space 
debris are urgently needed. Both applications have the capability to 
contribute substantially to a better understanding of the existing 
and possible future space debris environment. The ground based 
measurements initiated meanwhile seem to be a step into the right 
direction, espacially in view of Space Station scenarios. But on the 
midterm also space based measurements are required in order to 
cover those altitude regions and declinations which are beyond the 
capability of ground based systems, e.g. the 800km to 1000km 
region and GSO. Orbital missions with on-board detection devices 
can be performed with dedicated satellites or on-board of 
platforms which serve also other purposes. From the cost point of 
view the latter would be prefereable. 

REFERENCES 

1. Haley A 1958, Space Age Presents Immediate Legal 
Problems, irst Colloquium on the Law of Outer Space, 6 ff 

2. Kessler D J & Cour-Palais B G 1987, Collision Frequency of 
Artificial Satellites: The Creation of a Debris Belt, Journal of 
Geophysical Research. 83, A6, 2637 - 2646 

3. Eichler P & Rex D 1989, Chain Reaction of Debris 
Generation by Collisions in Space - A Final Threat to Spaceflight?, 
40th Congress of the LAF, Malaga, Spain paper IAA-89-628 

4. Eichler P & Rex D 1990, Debris Chain Reactions, 
AIAA/NASA/DOD Orbital Debris Conference, Baltimore MD, 
USA, paper AlAA 90-1366 

5. Talent D 1990, Analytical model for Orbital Debris 
Environment Management, AIAA/NASA/DOD Orbital Debris 
Conference, Baltimore MD, USA, paper AIAA 90-1363 

6. Kessler D J 1990, CoUisional Cascading: The Limits of 
Population Growth in Low Earth Orbit, 28th COSPAR 
Conference, The Hague, The Netheriands, paper No. MB 2.2.2 

7. ESA (Ed.) 1989, The Report of the ESA Space Debris 
Working Group, ESA SP 1109 

8. Orbital Space Debris. Hearing before the Subcommittee 
onApc Science and Applicazions, House of Representtives, 100th 
Congress, Washington DC 1988 

9. Report on Orbital Debris by Interagancy Group (Space) for 
National Security Council, Washington DC 1989 

10. Space Debris: Potential Threat to Space Station and Shuttle, 
Report of the U.S. General Accounting Office, 
GAO/IMTEC-90-18,1990 

11. Orbiting Debris: A Space Environmental Problem-Backround 
Paper. U.S. Congress. Office of Technology Assessment, 
OTA-BP-ISC-72, 1990 

12. Bauer S J 1988, Space Debris- A Status Report, UN General 
Assembly Doc. No. A/AC.105/403 

13. Eichler P & Rex D 1989, Present and Future Risk of 
Collisions of Satellites and Mannded Plattforms with other Space 
Objects and Space Debris in Near-Earth, UN General Assembly 
Doc. No.A/AC.105/ClAVG5/L.21/Add 6 

14. Loftus J P & Potter A E 1990, U.S. Studies in Orbital 
Debris, lAF 90-564 

15. Vilas f & al 1990, Collision Warning and Avoidance 
Considerations for the Space Shuttle and the Space Station 
Freedom, AIAA/NASA/DOD Orbital Debris Conference, 
Baltimore MD. USA. paper AIAA 90-1337 

16. Bendisch J & Rex D 1990, Collision Avoidance Analysis, 
AIAA/NASA/DOD Orbital Debris Conference. Bahimore MD, 
USA, paper ALAA 90-1338 

17. Beusch J & Kupiec 11990, NASA Debris Environment Cha- 
racterization with the Haystack Radar, AIAA/NASA/DOD Orbital 
Debris Conference. Baltimore MD, USA, paper AIAA 90-1346 

18. de Jonge A & Wesselius P 1990, Detecting Space Debris 
above 900 km using IRAS, AIAA/NASA/DOD Orbital Debris 
Conference. Baltimore MD. USA, paper AIAA 90-1341 



439 

TECHNIQUES FOR DEBRIS MITIGATION 

Joseph P. Loftus Jr. 
L. B. Johnson Space Center 

Houston TX 77058 

ABSTRACT 

Man's activity in space has generated significant amounts of 
debris that remain in orbit for jjeriods of sufficient duration to 
become a hazard to future space activities. In the past, the debris 
has been generated by inadvertent explosions of upper stages and 
spacecraft and by antisatelUte weqx)ns tests. In the future, debris 
can be generated by collisions among spacecraft as the number 
no longer in service continues to grow. 

There are design and operations practices which can minimize 
the inadvertent generation of debris. There are other design and 
operations options for removing objects from space at the end of 
their useful service so that they are not available as a source for 
the generation of future debris. 

The issues are different in the low Earth orbits and in the geo- 
synchronous orbits. In low Earth orbit, the hazards generated by 
potential collisions among spacecraft are severe because the 
events would takeplace at suchhigh velocities. In geosynchronous 
orbit, the collision consequence is not so severe because the 
relativevelocitiesarelow. But becauseof the valueof the limited 
arc and ihe extremely long lifetime of the satellites in the orbit, 
it is necessary to remove them to a higher orbit at the end of life 
if they are not to be a hazard to future spacecraft. 

5% Active Payloads 

X100961M 

Figure 1.- Cataloged debris population. 

The most economic removal of objects is achieved when they 
have the capability to execute the necessary maneuvers with their 
own capability. The mostly costly option is to have some other 
system remove the spacecraft after it has become a derelict A 
number of options are being studied to develop systems and 
techniques that can remove spacecraft from useful orbits at the 
end of their useful life and do so for the least mass penalty and 
economic cost. 

INTRODUCTION 

At the end of 1990, there were approximately 3,000,000 kg of 
manmade materials in orbit and about two-thirds of this is in low 
Earth orbit below 2000 km altitude or an orbital period of 128 
minutes. Figure 1 illustrates the characteristics of the total 
population, and Figure 2 illustrates the characteristics of the low 
Earth orbit (LEO) population. To date, we believe that the 
breakup events have all been due to propulsion or electrical 
battery explosions or antisatellite tests; but, as indicated in Figure 
2, there are many cases in which the cause cannot be ascertained. 

Figure 3 illustrates the progressive accumulation of cataloged 
objects on orbit. These numbers represent the family of satellite 
objects that have a radar cross section of 10 cm or greater so that 
they can be readily tracked by US Space Command, As indicated 
by the component curves, the majority of the objects originate 
from the USSR and the. US, though there are recently more 
contributions by Japan ESA and the PRC. 

There is a large population of objects too small to be tracked that 
originates from the breakup events. As Figure 4 indicates, the 
occurrence of breakup events has followed the same trends as the 
total population. Table 1 indicates the most re<fent of the breakup 
events. The interval from August of 1989 until October of 1990 
is oneof the longestintervals without a breakup. Themostrecent 
event was the explosion of a Delta second stage that had been 
used to launch the Nimbus F spacecraft on July 12, 1975. The 
suspected cause of the explosion is corrosion and thermal cycling 
induced failure of the common bulkhead leading to mixing of the 
residual hypergolic propellants. This phenomena was first 
observed in 1978, and since that time the residual propellants 
have been burned to depletion. The last previous Delta second- 
stage explosion was in 1981. 

Ti\e consequences of these events can be seen in the comparison 
plot of the flux in LEO for January 1987 and March 1991, Figure 
5. Despite the fact that the current solar cycle is quite high, there 
is an increased amount of debris below 500 km though the region 
between 500 and 700 km has had a substantial amount of debris 
removed by aerodynamic drag over the 4 years. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Figure 2.- Characteristics of the low Earth orbit population. 
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Figure 3.- Number of cataloged space objects in orbit, 
by source. 
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Figure 4.- History of fragmentation events. 

Date 

Table 1.- Recent fragmentations. Revised May 3, 1991. 

Parent 

Breakup     Apogee 
Height       Height 

(Kmeter)    (Kmeter) 

Perigee 
Height    Inclination   Fragments   Fragments 

(Kmeter)       (deg)        Cataloged     Tracked 

5-1-91 Delta and stage 1088 1102 1093 99.9 0 200 

3-5-91 SL-8 2nd stage 1560 1750 1470 74 6 >37 

24-91 SL-12 propellant tank 18500 18800 330 52 1 >2 

12-1-90 DMSP 2-5 850 850 610 99 24 >50 

11-30-90 Cosmos 2101 210 290 200 65 3 <50 

104-90 Long March 4A 3rd stage 900 900 890 99 72 81 

8-31-89 Cosmos 2031 270 370 250 51 9 43 

7-28-89 Cosmos 2030 150 220 150 67 1 20 
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Figure 5.- A comparison of the January 1987 and March 1991 
flux attributable to cataloged objects. 

Figure 6 illustrates the orbital lifetime of a characteristic space- 
craft as a function of the altitude of its placement and the relation 
of the launch date to the solar cycle. As the figure indicates, there 
is essentially no aerodynamic effect above 800 km. The extremely 
long orbital lifetimes above 800 km are characteristic of the 
debris fragments just as they are of the spacecraft. 

Consider that a 3-mm fragment with a mass of 0.04 gm could 
cause an explosion if it hits a pressurized container, such as a 
propellant tank. A 5-cm fragment or larger fragment with a mass 
of 0.5 kgm could cause fragmentation of a spacecraft in a hyper- 
velocity impacL It is this aspect of low Earth orbit that makes 
mitigation procedtires urgent. In low Earth orbit, the characteristic 
colUsion event has an intersection velocity of 10 km/second. At 
these velocities, millions of fragments result from a single event 
and some himdreds of these fragments are large enough to 
generate another such event. 

Table 2 indicates the estimates of the size and mass characteristics 
of the debris fragments in LEO. There is significant uncertainty 
in these values because they are derived from a model based on 
a limited number of tests. There are efforts currently in progress 
to improve our estimates both by making special radar 
observations and by doing more extensive testing and modeling. 
Tlie number of objects is, however, quite large even if one uses 
the lower values for each of the size ranges. 
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Figure 6.- Extremes of average satelUte Ufetimes due to solar 
activity. Circular orbit. 
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Figure 7.- Inclination distribution of cataloged population 
source: April 1, 1990 master element sets. 

Figure 7 illustrates the distribution of catalcfged objects as a 
function of orbital inclination. Considered in context with the 
flux as a function of altitude in Figure 5, one can infer that there 
is a higher flux in the polar regions because of the preferential use 
of high-inclination orbits. Some of this preferential use is 
attributable to the high latitude of some of the USSR launch sites, 
but much of the preference is because of useful operational 
characteristics. Figure 8 illustrates the range of altitudes and 
inclinations that provide sunsynchronous conditions; also 
indicated are the performance of the Delta and Ariane launch 
vehicles for delivery to these orbits. In addition to theobservation 
satelUtes which use these orbits, there are families of commu- 
nication and navigation satelhtes that occupy high-inclination 
orbits. 

Figure 9 illustrates the distribution of fragments from a high- 
energy explosion at 1000 km and the time over which the event 
dissipates. It takes 1000 years for the spatial density to decline 
to one-tenth of its peak under nominal solar cycle activity levels. 
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Circular Orbit Altitude (km) 

Figure 8.- Sunsynchronous orbit capability (direct injection). 

Kessler has analyzed the consequences of the accumulation of 
satellites in preferential regions and has defined the concept of 
critical density. Critical density is achieved when a population 
is of sufficient size in an orbit of sufficiently long life that the 
population will produce fragments from random collisions at a 
rate that is increasing and is greater than the removal rate due to 
natural processes. Figure 10 indicates his estimate of the critical 
density value in relation to the spatial density of cataloged ob- 
jects as of December 1989. By this estimate, the regions at 900 
to 1000 km and 1450 tol650 km are at critical density. If they 
are not so already, they will be in a few more years at present 
launch rates. 

Thus far, the objective of the discussion has been to present the 
data that indicate the need to begin active measures to prevent 
explosions or breakups in space and to remove from space the 
large debris objects which, if not removed, will be subject to 
hypervelocity collision and the source of large quantities of 
future fragments. 

DEBRIS ABATEMENT PRACTICES 

There are many actions that can be taken at minimal cost to space 
operations. Items traditionally discarded can be retained by 
being attached to the satellite so that they do not become inde- 
pendent hazards; e.g., lens covers, etc. Pin pullers can be used 
instead of cable cutters; bolt catchers and lanyards can retain 
objects. Retention of the apogee kick motor wiU have some 
opportunity cost in the attitude control system since it will 
increase the inertial mass of the spacecraft. 

Circuit protection can be provided so that batteries are protected 
against both internal and external short circuits which could 
cause the battery to rupture. 

Upper stages can be vented as is now done with Centaur and with 
the Ariane stages placed in sunsynchronous orbits. The Delta 
second stage is burned to depletion after placement of the pay- 
load and execution of the collision avoidance maneuver. The 
Japanese H-I and H-II upper stages provide for an idle mode fir- 
ing of the engine to deplete propellants after payload separation. 

In geosynchronous transfer orbits, the stage can be placed in 
subsynchronous or supersynchronous orbit to minimize risk to 
satellites in the geosynchronous arc. 

Testing of weapons can be done with sufficiently low perigee so 
that the orbital lifetime wiU be brief. Similarly, spacecraft that 
are to be destroyed for national security reasons can be maneu- 
vered to an orbit with a low perigee prior to detonation. 
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Figure 9.- Distribution of fragments from a high-energy explo- 
sion at 1000 km and the time over which the event dissipates. 

1 xlO-' 

■^ 5x10-« 

g_2x 10-^ 

•f 1 xlO"'- 
c 
Q 5x10 

■■52x10 

"^1 X10-' 

Critical Density 

Dec '89 
Catalogue 

500 1000 1500 
Altitude, km 

2000 

X10O966M 

Figure 10.- Critical density value in relation to the spatial 
density of cataloged objects as of December 1989. 

It is also feasible to control the disposition of the upper stages for 
geosynchronous transfer by control of the time of launch. As 
Figure 11 indicates, there is arelationship between the initial Sun 
angle and the lifetime of the orbit. The influence of the lunar- 
solar gravity on the orbit is such that it lowers or raises the perigee 
and, thus, influences the Ufetime of the orbit. 
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While the aluminum oxide particles from solid rocket motors are 
not so destructive as the larger fragments from explosions or 
hypervelocity collisions, they do abrade surfaces and obscure 
observations. Particle-free propwllants are feasible, and some 
development work is in progress. 

DEBRIS REMOVAL TECHMQUES 

Figure 12 illustrates the methods that may be exploited to remove 
objects from orbit. 

In LEO, aerodynamic drag is the most economic method but as 
noted above, is not effective in reasonable time intervals above 
600 to 700 km for characteristic spacecraft. Drag enhancement 
devices can be used to make drag effective up to approximately 
900 km. Possibly solar sails could be used in the region of 900 
to 200 km, but they are complex devices and not generally 
compatible with the nominal mission characteristics of the 
spacecraft. 

Propulsive deorbit is simple but potentially costly for both the 
mass of the propeUant and the augmentation of other systems. 

SELF-DISPOSAL OPTIONS 

Several methods of self-disposal were considered including self- 
contained and auxiliary propulsion systems, aerodynamic drag- 
augmentation devices, and solar sails. These devices would be 
used to deorbit an object or to push it out of orbit on an escape 
trajectory. The two concepts studied in some detail are propul- 
sion maneuvers and a drag-augmentation device. 

Propulsion Maneuvers. Deorbit with a conventional propulsion 
system is an approach which would be effective for all orbital 
altitudes. In the case of rocket stages, one option might be to 
design the lifetime-determining (e.g., electrical power, thermal 
control, sequencer, etc.) systems and the control systems to 
provide for subsequent propulsive maneuvers to dispose of the 
system. For many spacecraft without maneuver capability, a 
control system in addition to a propulsion system is needed to 
maintain spacecraft attitude at least long enough to complete a 
deorbit maneuver. Several control options that were considered 

are spin stabilization initiated by a pressurized gas jet system, a 
simple Sun sensor control system, or use of a tractor rocket 

Most satellites normally have operating lifetimes measured in 
years, so the deorbit system would have to safely remain inert for 
many years and then function on command after other spacecraft 
systems have failed. Also, in order to be practical, a deorbit 
package could only weigh a small fraction of the total weight of 
the spacecraft. 

The spacecraft mass penalty for providing deorbit capability is 
shown in Figures 13 and 14. The mass penalty is shown as a 
percentage of total mass using propulsion systems with specific 
impulse (I^) values of 250,350, and 450 sec. Figure 13 is for the 
case of propulsive deorbiting from circular orbits below altitudes 
of 1800 km. The mass penalty ranges from 2% to 12%. The mass 
penalty continues to grow at a diminishing rate with increasing 
altitude, and the slope becomes relatively flat beyond 10 000 km. 
For circular orbits above 25 000 km, an escape from Earth orbit 
is less costly than a deorbit maneuver. Figure 14 shows the mass 
penalty for deorbit for the sp>ecial case of a rocket stage in a 
elliptical GTO, for maneuvers executed at apogee. The mass 
penalty in this case is in general less than 2%. 

Drag-Augmentation Device. A drag-augmentation device is a 
system to deorbit satellites and upper stages which is simple, is 
lightweight, and does not require a control system to keep the 
vehicle stable. The particular drag device used in this analysis is 
a large balloon that would be installed on a satellite or an upper 
stage and inflated at the end of the useful life of the spacecraft. 
A range of balloon sizes was considered, and the masses of these 
balloons were calculated to estimate the initial weight penalty for 
installing such a system. It is assumed that the balloon and the 
satellite are tethered and that maximum frontal area is achieved. 

Decay time is a function of the mass of the object, the attitude of 
the equivalent circular orbit, and the equivalent flat-plate area of 
the object. In the example illustrated (Fig. 15) a stage of unit 
frontal area is assumed. The addition of a drag balloon of 1.5 unit 
radius has two effects: it reorients the stage itself to double its 
equivalent flat-plate area and adds an equivalent flat place equal 
to 4 times the initial area. This 5 times greater areareduces orbital 
lifetime by roughly an order of magnitude. 
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Figure 11.- Shuttle launched LEO to GEO transfer stage 
lifetimes. 

Figure 12.- Techniques for removing objects from space. 
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Figure 13.- Mass penalty for deorbit from circular orbits. 
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Figure 15.- Drag characteristics verses decay time. 

6000 r 

5000 

E 

05 
D) 
O 
D. « 

X 

4000 

3000 

2000 

1000 

0 

Objects retrieved to 500 km 
No place changes 

Object mass 

.< 500 kg 

< 2000 kg 

< 7000 kg 

-< 30,000 kg 

J L I I 

1000      2000      3000      4000      5000 
Height of perigee, km 

X100994M 

Figure 16.- Altitude and range for OMV retrieval capability. 

Such analyses indicate that balloons would be impractically 
large for initial altitudes above 1000 km. In all cases, the 
effectiveness of such drag-augmentation devices varies over the 
course of the 1 l-yr solar cycle and is greatest during the period 
of maximum solar activity and least during solar activity mini- 
mum. 

Comparison of Propulsion Package and Drag Device. The drag 
device and the propulsion package each has advantages. Both 
systems would reduce the time in orbit for inoperative satelUtes 
and spent stages and thus would decrease the chance of an 
internal explosion or a random collision. One drawback of the 
drag device is that the decrease in coUision probability resulting 
from shorter orbital lifetime is offset to some degree by the 
increase in cross-sectional area. The satelUte alone and the 
satelUte with the drag device attached would each sweep out 
about the same volume of space over the course of its time in 
orbit; however, debris irhpact on the balloon would not generate 
hazardous high-density debris particles. 

The advantage of the drag device is that it is simple, is passive, and 
requires no attitude control system. For altitudes below about 700 
km, drag devices appear to be a lower mass alternative to propul- 
siqp packages The disadvantage of the drag device is that it is a 
mass penalty to the mission objective performance of the space- 

craft for spacecraft which have orbit maneuver capability. The 
marginal increase in propeUant mass to lower the perigee and limit 
orbital lifetime may be substantially less than the mass of a 
balloon. For spacecraft in high-altitude orbits, propulsive lower- 
ing of the perigee and a small drag device may offer practical 
advantages. 

These analyses are based upon the assumption that the drag 
device is a spherical balloon. At the cost risk of a more 
complicated geometry, they could be conic sections similar to 
aircraft landing deceleration parachutes. The increase in aero- 
dynamic efficiency might warrant such cost. 

ACTIVE RETRffiVAL AND DISPOSITION 

One approach for the removal of large debris objects is to collect 
them with a maneuverable space vehicle. In the evaluation of this 
approach, it was assumed thatrendezvous would be accomplished 
with an autonomous or remotely controlled vehicle such as the 
Orbital Maneuvering Vehicle (OMV), currently under develop- 
ment by NASA. Assuming the OMV can grapple the target 
spacecraft, there are several options for disposition. The OMV 
can perform a deorbit maneuver, separate from the object, and 
reinsert itself in orbit while the discarded object enters the 
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atmosphere. Another option is to station the objects at some loca- 
tion where they can be maintained together in a safe orbit and 
possibly salvaged for spare parts or raw materials. 

Figure 16 shows the altitude range for OMV retrieval as a fimc- 
tionof qx)gee and perigee height and the mass of the object being 
retrieved. This analysis is based on the assumption that the OMV 
starts in a circular orbit at an altitude of 500 km and returns to that 
orbit with the retrieved debris. It is also assumed that the OMV 
makes no propulsive plane changes. The range of the OMV 
becomes progressively smaller as the mass of the target object 
increases. 

The relative performance cost for deorbit versus collection 
depends on the mass of the object and its orbital altitude. For 
objects in LEO having masses less than 2000 kg, collection in 
orbit is less costly than deorbit in terms of OMV performance. A 
third alternative is to rendezvous with an object using the OMV 
and then attach a separate deorbit device to the object rather than 
using the OMV for propulsion. The attached device might be a 
deorbit propulsion package or a drag-augmentation device. At- 
taching devices rather than maneuvering the objects with the 
OMV would expand the envelope of accessible objects. 

Several concerns about using the OMV for debris recovery 
should be noted. It may be difficult to grapple uncooperative 
satellites. The satellites may be tumbling, they may haveno con- 
venient points to grapple, and some may contain hazardous 
material. The mission time required for orbit phasing and ren- 
dezvous could overtax the power supply of the OMV. Objects at 
the same inclination as the OMV may not be in the same orbital 
plane: therefore, theOMVmay have to waitwhile natural orbital 
procession brings the respective orbital planes into alignment. 
Propulsive plane changes of more than a few degrees would be 
impractical since the energy required follows cosine law rela- 
tionships. 

Reducing the population of large debris would require the use of 
several OMV's dedicated to retrieval missions as well as a large 
number of laimches from Earth to deliver and service the OMV's 
in specific orbit planes. The magnitude of this op>eration illus- 
trates the desirability of providing new spacecraft with devices 
for self-disposal. 
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Figure 17.- Impact rates on average small satellite. 

craft in the future. Figure 17 indicates the effect of the expected 
environment in 2010 on a typical high-inclination spacecraft. As 
indicated by the dotted lines, the environment is expected to be 
an order of magnitude more hazardous. 

Several authors have proposed schemes for the captiu-e of small 
debris, either to destroy it or to capture and contain it Utreca and 
Butner have proposed systems that might operate in front of an 
asset of high value with the objective of intercepting debris 
fragments and thus protecting the object of value. There are 
difficulties in such systems in the detection of the approaching 
particle in a timely manner and in the capture concept. It is 
obviously essential in such systems that they not generate sig- 
nificant secondary debris 

Korobeirukov has proposed the use of a solar reflector to melt 
debris particles. As in the interceptor cases, the issues of detec- 
tion and interception are considerable. 

Eichler has developed an altemative concept which uses tether 
principles to minimize the cost of retrieving and deorbiting dere- 
lict bodies. Operating in plane as would the OMV, he recovers 
a portion of the energy of rendezvous with the target body by 
using a tether to lower its perigee to assure entry and, at tether 
separation, acquires a portion of the energy for the next target 
rendezvous. In such a system, there is a cost for the mass of the 
tether and the capture system it uses to lower the target object. 

An altemative employment of the concept might be to use a tether 
system for the initial deployment of a spacecraft such that the 
deploying upper stage was displaced to a low perigee to ensure 
its entry. Such a practice would eliminate almost half of the 
debris mass that now enters orbit. 

REMOVAL OF SMALL DEBRIS 

Costly as the removal from orbit of large objects may be, it is 
infinitely less costly than the cost of removing the fragmentation 
debris from a hypervelocity collision event or an explosion. The 
proliferation of such debris will require the shielding of space- 

It is technically feasible to destroy small debris particles with 
high-energy laser devices on orbit. Such systems are costly and 
are difficult to plan for since they could also be used as weapons 
and would be prohibited under some treaty interpretations. 

In general, there is no practical way to "sweep" or remove the 
small debris fragments. The best control is exercised at the point 
of origin by eliminating breakup events and by removing the 
large objects from which future small objects can be generated by 
hypervelocity collision. 

SUMMARY 

Environmental management is as important in space operations 
as it is in any other human endeavor. In space, as on Earth preven- 
tion of pollution is much more cost effective than remediation. 
The level of space activity is now such that active intervention 
techniques are necessary. It is important that the participants in 
space design and operations take actions in design and operations 
to manage the environment so that future operations can continue 
to be cost effective. 
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RADAR MEASUREMENTS OF THE ORBITAL DEBRIS ENVIRONMENT 
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ABSTRACT 

This paper describes the collection and preliminary processing of the first 
significant accumulation of orbital debris data collected by the Haystack 
radar. The data are collected in the "beam park" mode of operation in 
which the radar stares in a fixed direction and debris randomly passes 
through the fieid-of-view. Haystack's new processing system, the 
Processing and Control System, performed automatic leal-time processing 
and threshold detection and saved only data associated with a possible 
detection. Approximately 123 hours of data were collected with the radar 
beam parked at an elevation angle of 10 degrees and an azimuth of 180 
degrees; 3.8 hours were collected at an elevation angle of 30 degrees and an 
azimuth of 180 degrees; and 33.9 hours were collected at an elevation angle 
of 90 degrees. The paper also describes a computer model of the response 
of the Haystack radar while in beam park operation. The model calculates 
the probability of detection and collection area for all sizes and orbital 
inclinations of debris visible to the radar. At this time, the approximate 
sizes of the detected objects have not been determined. However, the 
observed detection rates and cumulative signal-to-noise ratio distributions 
agree well with results of the radar response model using NASA's current 
orbital debris environment. 

Keywords:   orbital debris, measurements, radar. Haystack, beam park 

1. INTRODUCTION 

The Space Science Branch of the NASA/Johnson Space Center has been 
investigating orbital debris for a number of years. One critical near-term 
need is to characterize the debris population between 400 and 600 km 
altitude down to the 1-cm size before the design of the Space Station 
Freedom is finalized. NASA has developed a model to predict the debris 
population in low earth orbit (Ref 1), but the model has large uncertainties 
due, in part, to inadequate measurements. NASA is pursuing an aggressive 
measurement campaign including optical and radar measurements of orbital 
debris. NASA has signed a Memorandum of Agreement (MOA) with the 
United States Space Command (USSPACECOM) that provides for collection 
of orbital debris data using the M.I.T. Lincoln Laboratory Haystack radar, 
the Haystack Auxiliary (HAX) radar, and a radar located near the equator, 
to be designated at a later date. In return, NASA is funding the construction 
of the HAX radar, which will be completed in 1992. 

This paper describes the collection and preliminary processing of the first 
significant accumulation of debris data collected by the Haystack radar 
between August and November, 1990. Further processing must be done for 
each of the individual detections in order to extract size and orbital 
parameters. At this time, however, rough comparisons can be made with the 
results from a model of the Haystack radar response using the NASA debris 
environment as a reference. 

2. DESCRIPTION OF THE HAYSTACK RADAR 

This section gives a general description of the Haystack radar and an 
overview of the operational modes used to collect data on orbiting debris. 
The Haystack Observatory is in Tyngsboro, Massachusetts, northwest of 

Boston, and is used for radio astronomy and for the observation and imaging 
of earth-orbiting satellites. The central element of the observatory is the 
36.6-meter diameter solid-reflecting anteima in a Cassegrainian configuration 
with a 3 meter subreflector (Ref. 2). A unique feature of the Haystack 
antenna is interchangeable RF (radio frequency) enclosures that mount 
directly behind the main reflector. Separate RF enclosures are used for the 
radio astronomy and the radar functions. 

The Haystack radar is a high-power monopulse tracking radar operating at 
X-band with a center frequency of 10 GHz. The operating efficiency of the 
radar antenna at 10 GHz is approximately 36 percent,' corresponding to a 
gain of 67.2 dB and a half-power beamwidth of 0.05 degrees. The antenna 
has an elevation-over-azimuth mount that is hydraulically driven and capable 
of hemispheric coverage. Pointing accuracies of approximately 7 arc 
seconds in both azimuth and elevation have been achieved. The anterma 
servo is capable of tracking targets at angular rates and accelerations of 
27second and 1.87second^, respectively. The antenna and mount are 
enclosed in a 46-meter diameter radome which protects the antenna from 
snow, ice, wind loading, and direct radiation from the sun. The radome is 
constructed of 932 triangular membranes made of 0.6-mm thick Tedlar- 
coated dacron cloth. 

The radar transmitter generates 400 KW (nominal) peak power pulses with 
widths varying from 0.256 msec to 20 msec at duty cycles up to 35 percent 
and at signal bandwidths up to 1024 MHz. In the debris mode, the 
transmitter uses a single-frequency or continuous wave (CW) pulsed 
waveform. The radar transmits right-circularly polarized radiation and 
receives both right-circularly and left-circularly polarized signals. The 
system noise temperature at the antenna terminals is 246° Kelvin with total 
system losses of about 4.9 dB. 

For debris observations, the radar is operated in a staring, or "beam park" 
mode in which the antenna is pointed at a specified elevation and azimuth 
and remains there while debris objects randomly pass through the radar's 
field-of-view. Most of the data contained in this report were collected with 
the radar pointed at an azunuth of 180° (due south) and an elevation of 10°. 
This pointing angle allows the Haystack radar to sample orbital inclmations 
down to 28° at altitudes of 500 km. At this pointing angle, the radar return 
from satellites or debris in near-polar orbit have a large doppler shift and 
hence must be processed with a bandwidth on the order of 1 MHz. At this 
bandwidth, it is impractical to continuously record all of the raw data. 
Instead, the radar data are processed in real-time by the Processing and 
Control System (PACS). The PACS digitizes the data; performs pulse 
compression, non-coherent integration, and threshold detection; and records 
the data to computer disk only during a valid detection. A potential problem 
of missing valid detections exists when only part of the data is recorded. To 
minimize the risk of missing valid detections, the real-time threshold was 
lowered 0.4 to 0.5 dB below the value calculated to give a false-alarm rate 
of about 1 per hour. This produces many false alarms that are recorded and 
are dealt with in post processing. 

Table 1 lists the operating parameters for the Haystack radar operating in the 
debris mode. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen I IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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Table 1.  Haystack Debris Mode Operating Parainctcrs 

Peak Power (KW) 400 

Pulse Width (msec) 1.023 

Pulse Repetition Frequency (Hz) 40 

Antenna Gain (dB) 67.2 

System Temperature (°K) 246 

Total System Losses (dB) 4.9 

SNR on -41 dBjM Target at 500 Km 
Range 

27.8 

Number of Non-Coherent Integrated 
Pulses Used for Detection 

12 

3. DATA COLLECTION AND PROCESSING 

3.1 Real-Time Data Collection 

In the debris mode, the incoming signal was filtered and the in-phase and 
quadrature (I&Q) components were detected at baseband, digitized, and were 
passed to the PACS where the matched filtering and threshold detection 
steps were performed in real-time. The matched-filter processing was 
performed using a series of 12 overlapping Fast Fourier Transforms. Each 
FFT was computed using 1023 data points padded with one zero. Therefore, 
the maximum loss due to doppler mismatch is 3.9 dB and the average loss 
was 1.2 dB. The FFTs were overlapped by 384 data points, so the 
maximum loss due to range mismatch is 1.6 dB and the average loss was 
0.7 dB. 

The average noise across the rangc/doppler window was computed for each 
pulse and a smoothed noise history was estimated by passing the pulsc-to- 
pulse average noise values through a fading-memory filter. A sliding 12- 
point mtegration of the data was computed for each doppler cell. If the 
signal-to-noise ratio for any doppler cell exceeded the threshold value, the 
data in the buffer of the point that triggered the detection and four buffers 
on each side were recorded to disk. If the detection persisted for more than 
one buffer, additional buffers were recorded as necessary. Typically, data 
for 52 pulses, or 1.3 seconds, was recorded for each triggered detection, but 
many more pulses were recorded for the high signal-to-noise ratio targets. 

The real-time detection threshold was adjusted at the beginning of each 
recording session so that, on the average, an event was recorded every one- 
to-two minutes. This typically resulted in a real-time detection threshold of 
about 5.35 + 0.05 dB. Most of the recorded events were noise related false 
alarms. This low real-time detection threshold virtually assures that all valid 
events will be recorded and that a running monitor of the health of the 
system can be maintained by observing the averaged noise level. 

Analysis of noise data taken at Haystack prior to October indicated that the 
intermediate frequency (l¥) filter was not flat over the bandwidth. It was 
necessary to compute the noise for each doppler bin to avoid false detections 
while preserving real detections. The noise shape-factor derived from the 
October PACS data has shown that the noise across the doppler band is 
reproducible from one recording session to the next and is nearly uniform 
over the entire window, deviating only by a factor of + 0.1. The Noise 
Shape Analysis shown in Figure 1, was accomplished by computing the 
average noise value in each doppler bin, using approximately 10,000 pulses 
recorded when no targets with SNR greater than 5.5 dB were in the window. 
Although there may have been very low SNR targets in the beam during this 
period, any error in the noise shape due to these targets should be small. A 
table of the ratio of the noise in each doppler bin to the average noise across 
all range and doppler cells was computed, and this table was used as the 
shape factor for computing the noise in each doppler bin, based on the 
average noise for each pulse. 

The Detection Analysis process is also shown in Figure 1. The average 
noise value and the filter shape factor were used, together with the average 
return, to compute the signal-to-noise ratio (SNR) for each doppler cell. The 
peak SNR across the range/doppler window is located and compared to the 
desired threshold. If the peak SNR exceeds the threshold, the detection flag 
is turned ON, and the pulse if flagged as being one of a number of pulses 
associated with detection number M. All subsequent pulses are also flagged 
as being associated with detection M until the peak values for ten 
consecutive pulses do not exceed the detection threshold. When this 
happens, the detection number is incremented and the detection flag is reset 
to OFF> The peak values associated with detection M are then compared 
to find the maximum SNR and the time, range cell, and doppler bin 
associated with this maximum peak. These data are stored for use in the 
computation of the detection rate statistics presented in Section 7. 

3.3 Post-Mi.ssion Processing Detection Threshold 

A false alarm is caused by a noise pulse crossing the detection threshold. 
The number of false alamis increases as the detection threshold is lowered. 
Alternately, to mistake a valid signal return for a noise pulse is called a 
miss-detection. The number of miss-detections increases as the detection 
threshold is raised. False alarms and miss-detections are therefore subject 
to tradeoff by setting the detection threshold. 

The post-processing detection threshold was determined by the use of a 
convergent series solution (Rcf 3). The desired false alarm rate for data 
collected at 90 degrees elevation was chosen to be 1 per hour. For data 
collected at elevation angles of 30 and 10 degrees, the desired false alarm 
rates were chosen to be 0.5 and 0.1 per hour respectively giving detection 
thresholds of 5.89 and 6.08 dB. 

It should also be noted that the false alarm rate is very sensitive to the 
tlireshold level at low SNR. Lowering the threshold by 0.08 dB results in 
twice the false alarm rate. 

The real-time matched filter processing is performed on all four channels 
(PP, OP, elevation monopulse, and traverse monopulse), although only the 
PP channel is used in the real-time detection processing. After each 
recording session, the recorded in-phase and quadrature samples for each 
range cell and doppler bin from all four channels, together with the 
associated auxiliary data for each range cell (calibration constant, range, 
azimuth, elevation, etc.) are transcribed to digital tape for post-mission 
processing. Each hour of radar time resulted in three or four 9-track, 6250 
BPI tapes. 

3.2 Post-Mission Processing 

This section describes the post-mission, preliminary processing and analysis 
of these data performed by XonTech Inc. for NASA. In the future, the post- 
mission processing will be performed by NASA/Johnson Space Center. 

The flow of the preliminary processing is shown in Figure 1. 

As mdicated m Section 3.1, the matched-filter processing of all four 
channels (PP, OP, elevation monopulse, and traverse monopulse) was 
performed m real-time by the PACS. In addition, a detection procedure was 
performed and only events which exceeded a set threshold were recorded 
and shipped by MIT Lincoln Laboratory to XonTech for further processing 
and analysis. As stated previously, this threshold has been set at a relatively 
low value to ensure that no valid detections were missed. 

1-MHz 
SAMPLING 

FILTER 

FFT 
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FILTER 

DETECTION 
AND 

RECORDING 

PERFORMED AT MIT LINCOLN LABORATORY HAysT/jcK OBSERVATORY 

PERFORMED AT XONTECHTNC. ~ 

PP/OP AND 
MONOPULSE 
FOR RECORDED 
EVENTS 

Figure 1. Schematic of the real-time and post-mission preliminary processing 
of the Haystack data. 
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Figure 2.  Schematic of the post-mission processing of the Haystack data to determine size and orbital parameters. 

4. SIZE AND ORBIT ANALYSIS 

To date, the data from Haystack have been processed through the steps 
described in Sections 3.1 and 3.2. However, since the PACS system records 
orthogonal polarized (OP) data, elevation and traverse monopulse data, as 
well as principal polarized (PP) data, it is possible to derive considerably 
more information about a detected object than can be gleaned from the 
single channel data. For example, using the monopulse data, together with 
measured radar beam shapes, it should be possible to estimate the path of 
the object as it traverses the beam. Knowing this path, it is possible to 
correct the measured PP and OP return for beam shape losses and derive 
true estimates of both PP and OP RCS. Furthermore, knowing the pointing 
direction of the antenna, the path of the target as it passes through the beam, 
and an estimate of range and doppler it is possible to compute an estimate 
of the object's orbital parameters. Figure 2 shows the flow of the 
processing steps that will be applied to the debris data. 

The Beam Pattern Analysis shown in Figure 2 makes use of data collected 
on a target with a known, stable RCS, such as a calibration sphere. The 
beam pattern data are collected by first tracking the target for a period of 
time to establish a reliable track file. The antenna is then scanned about the 
predicted orbit, using either a spiral scan or a raster scan, and data are 
collected in all four receiver channels. The target is then tracked again for 
a period of time to update the track file. This procedure is repeated several 
times to collect overlapping and redundant beam-pattern data. In post- 
mission processing, the track data are fit, using standard trajectory- 
reconstruction software, and the true position of the target as a function of 
time is estimated. The real-time angle encoder measurements are 
differenced with the target angles computed from the trajectory estimate 
during the time of the scans to determine the angle offsets as a function of 
time. The redundant measurements in each of the four recorded channels 
are averaged and smoothed, and tables of PP and OP beam shape and of 
elevation monopulse voltage ratio and traverse monopulse voltage ratio as 
functions of elevation offset angle and traverse offset angle are prepared for 
use in the monopulse analysis step. 

The spans of data that have exceeded the detection threshold are analyzed 
by a Peak Location module, which performs a more detailed analysis and 
provides improved estimates of apparent PP RCS, OP RCS, range, and 
doppler. If the signal-to-noise ratio of the target is high (>13 dB), the 
module attempts to mitigate the range and doppler straddling losses by 
computing a two-dimensional quadratic polynomial fi-om the peak value and 
two adjacent data points in both range and doppler. The maxima computed 
from this two-dimensional polynomial is an improved estimate of the radar 
return; the values of range and doppler at the peak are the interpolated 
values of range and doppler. This procedure is used only for high SNR 
targets since there is a potential for introducing considerable error by fitting 
a polynomial to noisy data points. For low SNR targets, the measured peak 
return is selected and the range cell and doppler cell containing the peak are 
assumed to be correct. 

The estimates of the radar return are passed to the monopulse processing 
step for further analysis. The range and doppler estimates over the entire 
detection span are used to compute best estimates of range and doppler with 
associated uncertainties. These estimates are passed to the Element Set 
module and are used in the computation of the object's orbital parameters. 

The next step uses the measured elevation and traverse monopulse voltage 
ratios collected during a valid detection interval and the monopulse voltage 
ratio tables derived in the beam pattern analysis to estimate possible 
locations of the object within the beam for each pulse. In some cases, 
particularly if the target is in the antenna sidelobes, the measured voltage 
ratios may correspond to more than one location in the table, resulting in 
ambiguous possible solutions. Furthermore, since the data are noisy, there 
is an uncertainty associated with each ambiguous solution. 

Once the location of the object track through the beam has been determined, 
it is possible to apply the measured beam-shape attenuation conections to 
the calibrated radar return to get the true PP and OP RCS histories of the 
object. 
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Table 2.   Summary of PACS Orbital Debris Data AnaUvxd 

Elevation Angle, 
Degrees 

Time Analyzed 
Hours 

Number of Events 
Recorded by PACS 

Number of events 
Passing Post-Mission 

Threshold 

10 123.2 5074 151 

30 3.8 151 31 

90 33.9 1718 372 

The corrected time histories of the PP and OP RCS are then analyzed using 
a sizing module. The algorithm for the sizing module will result from an 
extensive modeling and measurement effort currently being conducted to 
better relate the RCS of debris objects to physical size. The algorithm will 
estimate the target size using both the PP and OP RCS histories. 

The time history of the target track through the beam will provide estimates 
of the offset angles from the beam center and of the target's angle rates. 
This information combined with the measured antenna pedestal angles and 
estimates of target range and dopplcr from the peak analysis module makes 
possible the computation of a target element set and the corresponding 
uncertainties. These element set estimates will be correlated with the catalog 
of known space objects for possible identification of detected targets. 
The object-sizing algorithm; measured beam-attenuation patterns; expected 
signal processing losses, such as the matched-filter straddling losses and 
detection algorithm collapsing loss; and the measured sensitivity of the radar 
are currently being incorporated into a radar response model. This model 
will be used, in conjunction with measured debris flux rates, to verify and 
update current NASA debris models. 

5. SUMMARY OF DATA COLLECTED 

This section summarizes the types and quantity of orbital debris data 
collected with the PACS system during October and November 1990. In 
October and November, a total of 207 hours of Haystack time was used for 
orbital debris data collection. Of these, approximately 33 hours were used 
for calibration and optimization of the recording scheme. At the time of this 
writing, 160.9 hours of the data have been processed. 

The detection procedure, described in Section 3.1 and 3.2, was applied to 
tlrese data using 12-point averages and a detection threshold of 5.81 dB for 
90 degree data, 5.89 dB for 30 degree data, and 6.08 dB for 10 degree data. 
Table 2 summarizes by elevation angle, the time duration of data analyzed, 
the number of events recorded, and the number of events that exceeded the 
detection thresholds. 

6. RADAR RESPONSE MODEL 

The radar response model calculates the average probability of detection (P^) 
and radar beam-width as a function of debris object size, orbital inclination, 
and altitude.   The radar beam-width is not simply the half-power anteima 
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Figure 3.  Comparison of the Haystack data results collected at an elevation angle of 10° with the results of the rada 
response model using the NASA debris environment model. 
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Figure 4. Comparison of the Haystack data results collected at an elevation angle of 90° with the results of the radar 
response model using the NASA debris environment model. 

beam-width normally quoted for a radar. Very large satellites with high 
SNRs can be detected far away from beam center (even in the antenna 
sidelobes) whereas a small debris object with low SNR may be detectable 
only near the very center of the antenna beam. Similarly, the beam-width 
is also a function of orbital inclination when the beam is not directed 
vertically. When the antenna is at elevation angle of less than 90°, a cross 
section of the beam taken at a constant altitude produces an ellipse. 
Therefore, for satellites in circular orbits, bo'h the collection area and the 
average SNR will be different for objects crossing the beam in different 
directions. 

The radar response model theoretically Dies a debris object through the 
antenna beam. The model calculates the individual locations of each radar 
pulse return along a trajectory based on the radar PRF and the debris object 
orbital velocity assuming the debris object is in a circular orbit. The SNR 
for each radar pulse return is calculated individually and these SNRs are 
averaged over twelve pulses (the same number of pulses used by the radar 
for the real time detection). The average SNR is then passed to a computer 
routine written at the Naval Research Laboratory (Ref. 4) based on a 
program written at Johns Hopkins University's Applied Physics Laboratory 
which calculates the probability of detection for noncoherently integrated 
pulses for the 5 Swerling scintillation cases. The process described above 
is repeated for trajectories evenly spaced across the radar beam. The edge 
of the beam is defined as that trajectory which has 1% P^. Then, the 
calculated P,, for all of the trajectories are averaged together. 

7. COMPARISON OF HAYSTACK MEASUREMENTS WITH RADAR 
RESPONSE MODEL RESULTS 

Since the size and orbit analysis is not yet complete on these data, it is not 
possible at this time to use the measurement results with the radar 
performance model to predict the true orbital debris flux. However, it is 
possible to work backwards from a model of the orbital debris flux (such as 
NASA's model by Kessler) through the radar performance model to predict 
what the radar would see in terms of SNR. 

In order to make this comparison, the relationship between the physical size 
of an object and its radar cross section (RCS) and scintillation characteristics 
must be known. NASA is currently doing research in these areas. A 
number of debris pieces were selected from a simulated satellite that had 
been impacted by a hypervelocity projectile in ground tests. These pieces 
were placed in a controlled RCS radar range and the RCS measured at all 
viewing angles and over a frequency range of 2-18 GHz. Other tests were 
conducted which simultaneously measured known on-orbit debris at up to 
six different wavelengths from 70-cm. (UHF) to 1-cm. (Ka-band) using the 
radars at Kwajalein Atoll. Unfortunately, the analysis of these data is not 
yet complete, either. Currently, the following assumptions are made: debris 
objects are classified as being in one of the three classic scattering regunes, 
Rayleigh, Mie, or optical. The RCS of an object is assumed to have a one- 
to-one relationship to physical size in the Mie and optical regimes and to 
follow the Rayleigh curve in the Rayleigh region. Also, it is assumed that 
the objects in the Rayleigh region exhibit Swerling 0 scintillation statistics; 
objects in the Mie region have Swerling 1 statistics; and objects in the 
optical region have Swerling 2 statistics. 

Figures 3 and 4 show the results of the comparison of the radar performance 
model using the NASA debris environment' and the aforementioned 
RCS/physical size relationships with the Haystack measurements for the 10° 
and 90° elevation data. There is very close agreement for the 10° data. 
However, analysis has shown that this curve is dominated by objects larger 
than 10-cm. diameter because of the reduced sensitivity of the radar due to 
the long slant ranges involved. It is not surprising that the curves agree 
since the population is well known for sizes larger than 10-cm. from 
measurements from U.S. Department of Defense (DoD) radars and optical 
telescopes which can see down to these sizes. At 90° elevation, the radar 
can detect smaller objects (down to about 5-mm. diameter) due to the 
smaller range to the altitudes of interest In Figure 4 the results of the 
model fall below the Haystack measurements curve by a factor of about 2. 
A preliminary conclusion that can be drawn, therefore, from these two 
figures is that the Kessler model agrees with Haystack measurements tor 
sizes above 10-cm., but may under-predict the environment for sizes down 
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to 5-mm by as much as a factor of 2. It is stressed that this is a preliminary 
result and that the size and orbit analysis must be completed before any 
conclusion may be considered reliable. In particular, the Haystack and 
model results have not yet been broken down mto specific altitude bands. 
Therefore, it is not possible to draw specific conclusions about the 
environment at Space Station altitudes. 

8. SUMMARY AND CONCLUSIONS 

A radar response model has been developed which can use the NASA debris 
environment model to predict the distribution of objects and signal-to-noisc 
ratios for the objects that would be detectable by the Haystack radar. 
Preliminary comparisons of the model predictions with the Haystack 
observations indicate excellent agreement for debris sizes above 10-cm. 
diameter and agreement within a factor of 2 for debris sizes between 1 and 
10-cm diameter. 

In summary, this report describes the collection and preliminary processing 
of the first significant accumulation of orbital debris data collected by the 
Haystack radar. These data were collected in the "beam park" operational 
mode. Using the new Processing and Control System (PACS), which 
performs automatic real-time detection and saves only data associated with 
a possible detection, 123.2 hours of data were collected at an elevation angle 
of 10 degrees, 3.8 hours were collected at an elevation angle of 30 degrees; 
and 33.9 hours were collected at an elevation angle of 90 degrees. 
Approximate detection rates for the various elevation angles are 1 per hour 
at 10 degrees, 7 per hour at 30 degrees, and 9 per hour at 90 degrees. 
Further processing of the data is needed before size and orbital parameters 
can be determined. 
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QUALITE ET SURETE DE FONCTIONNEMENT 
LE RETOUR D'EXPERIENCE 

J.G.ROUSSEL, DASSAULT AVIATION, Paris, France 

Monsieur le President, Mesdames, Messieurs, mes chers collegues. 

En commengant cette conference, je dois d'abord dire que je suis tres heureux de I'opportunite qui m'a 
ete offerte, par ies organisateurs d'EAC 91, de m'exprimer sur la Qualite et la Surete de Fonctionnement. 
Mais je m'empresse d'ajouter que je suis en meme temps tres conscient de la responsabilite qui m'echoit; 
car j'ai encore bien en tete Ies resultats d'un recent sondage effectue par I'American Society for Quality 
Control a I'echelle des Etats-Unis: la majorite des sondes estiment que, dans leurs compagnies, Ies 
programmes Qualite ont un effet plutot negatif sur la communication interne. II semblerait done que ies 
professionneis de la Qualite aient besoin de mieux communiquer. Je vais m'evertuer a rendre men propos 
le plus simple et le plus clair possible. 

Les professionneis des infrastructures au sol que vous etes me semblent avoir une responsabilite toute 
particuliere dans I'amelioration de la Qualite, et principalement parce qu'ils peuvent s'appuyer sur une 
utilisation recurrente. Une non-qualite resulte, soit d'un imprevu, soit du non respect d'une tolerance ou 
d'une procedure. Meme si on peut corriger a temps, on aura depense de I'argent pour rien. On aurait pu 
faire mieux. 

II y a, malgre cette perte d'energie ou d'efficacite, un aspect positif dans ce processus: on apprend des 
choses. Et pour la sagesse populaire, comme pour un bailleur de fends, il faut que ga serve: 'errare humanum 
est, perseverare diabolicum'. Une traduction tres approximative de cet adage peut etre 'un bon averti en 
vaut deux', ce que notre mere nous a repete souvent dans notre enfance. 

D'ou I'importance tree grande apportee maintenant par tous les responsables, a la notion de RETOUR 
d'EXPERIENCE. Du fait des sommes considerables mises en jeu, ceci est devenu un axe de travail majeur. 
Par exemple , a I' Institut de Surete de Fonctionnement, nous en avons fait un de nos tres grands projets; 
il est activement soutenu par les plus grands etablissements publics et les plus grandes societes industrielles 
de France. Autre exemple: la Direction Centrale de la Qualite du ONES en a fait un Projet, et elle a reussi 
a y interesser les principales societes industrielles qui exercent une maitrise-d'oeuvre dans le secteur spatial. 
Bien entendu, la Societe a laquelle j'appartiens - DASSAULT AVIATION - y accorde beaucoup d'efforts. 

En termes simples, qu'est-ce que le RETOUR D'EXPERIENCE? 
C'est essentiellement deux choses: 
— le rassemblement de donnees, leur traitemer.t et leur mise a disposition 
— I'utilisation effective de ces resull:ats par ceux qui sent en mesure d'assurer un progres. 

Avons-nous commence une action d'envergure sur le rassemblement, le traitement et la mise a disposition 
de donnees? La reponse est clairement oui. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12 - 16 May 1991, ESA SP-34P (October 1991) 
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Dans votredomainedes infrastructures au sol, de gros efforts sontfaits en ce sens. Je ne peuxevidemment 
les citer tous. Mais j'ai ete le t^moin direct de deux actions que je peux citer a titre d'exemple: le recensement 
de toutes les difficult6s de mise au point et d'exploitation de I'ELA 2 au profit de I'ELA 3; ou la compilation 
des fautes logicielles rencontrees dans le Centre de Controle de Telecom 1 qui a permis des travaux tres 
utiles sur la validation de modeles de prediction de fiabilite, de type Musa ou Littlewood. Encore une fois, 
beaucoup d'autres exemples pourraient etre cites. 

En dehors du domaine spatial, j'avoue etre tres interesse par I'ampleur du travail consenti par Electricite 
de France, dans le retour d'experience de ses centrales nucleaires. Des considerations de securite renforcent, 
bien entendu, I'opportunte de cette approche. Elle demande, en tout cas, a etre connue. 

On peut done dire qu'il existe, et en particulier dans le domaine spatial qui nous concerne plus directement 
ici, une demarche de collection de I'information brute et de sa transformation en information utile. 

Ce constat etantfait, qu'en est-il du deuxieme aspect: celui de I'utilisation effective de I'information utile? 
Sur ce point, force est de constater qu'il reste enormement afaire. Ma conviction resulte de mon experience 
personnelle, mais aussi des ^changes que j'ai eus avec des nombreux responsables. Certains de ces 
responsables sont d'ailleurs dans cette salle. 

Nous sommes done nombreux a considerer qu'il y a la un probleme majeur, un ecueil redoutable sur lequel 
risquent d'achopper la plupart de nos efforts en matiere de Retour d'Experience, et au-dela nos efforts pour 
plus de Quaiite et de Surete de Fonctionnement. Ce probleme n'est pas typiquement f rangais ou europeen. 
II apparait 'occidental'. 

On se heurte ici a des questions de comportement dont le fondement est la resistance naturelle au 
changement et a la remise en cause des pratiques dont on a I'habitude. II est d'ailleurs facile de se donner 
bonne conscience en utilisant le pretexte de revolution technologique qui rendrait caducs les enseignements 
du passe. 

Encore une fois, le probleme doit etre considere comme serieux. Cette question du changement d'habitudes 
fait I'objet de beaucoup de recherches et il m'est apparu interessant de vous soumettre quelques idees 
que j'ai trouvees dans une recente etude de Quality Progress. 
Cinq principes de base sont a retenir. 

1- II faut percevoir le besoin de changer 
La demarche doit etre didactique et motivante. La quaiite de 
la communication est essentielle. 

2- Le changement doit etre volontaire 
Les techniques de coercition ont montre leurs limites. Les 
personnes concernees, s'etant convaincues de la necessite du 
changement, doivent en arriver a adopter la demarche 
correspondante. C'est la condition pour que les effets soient 
durables. 

3- Le processus de changement doit etre base sur des 
principes 
La demarche doit etre etayee par un certain nombre de 
principes simples incontestables. C'est sur ce constat qu'a ete 
batie notre education d'homme ou de femme adulte et de 
citoyen. C'est d'ailleurs la base de la demarche utilisee par le 
ONES dans sa formation a la Quaiite. 
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4- Le processus de changement doit etre conforte par 
d'autres personnes ayant la meme demarche 
II apparait evident que le fait de constater que d'autres ont les 
memes problemes et sont h la recherche de solutions renforce 
le volontarisme de la demarche. C'est, par exemple ce que 
nous essayons de faire ^ I'lnstitut de SCirete de 
Fonctionnement, i travers un grand brassage d'experiences 
tres diverses, dans des corps de metiers tres differents. 

5- Le changement doit etre mene par Stapes 
Comme il est impossible de tout bouleverser d'un seul coup et 
d'obtenir en meme temps des resultats probants, il est 
preferable de changer un peu et de constater un petit progres 
induit. C'est ainsi que se conforte la confiance dans la 
demarche entreprise. 

En conclusion, et apres avoir ainsi mis I'accent sur le Retour d'Experience, je voudrais elargir mon propos 
et m'interroger sur I'etat que nous avons atteint en matiere de Qualite. Beaucoup d'entre nous, j' en suis 
sur, restent marques par revaluation faite par Juran il y a maintenant une bonne quinzaine d'annees. J'y 
ajoute souvent un apergu sur les grands equilibres du commerce mondial qui justifie, a lui seul, tous les 
efforts que nous entreprenons pour ameliorer notre Qualite. 

Jusqu'a un passe recent, Juran est reste tres pessimiste sur les capacites de I'Occident a combler son 
retard. Mais dans une etude recente il se declare, pour la premiere fois, pret a reviser son jugement. II va 
juqu'a dire, que du fait des efforts consentis, la prochaine decennie verra un net inflechissement vers le 
haut de la courbe Qualite des Etats-Unis. II ne parle pas de I'Europe; mais un tres recent article du Monde 
particulierement bien documente, met en evidence que le Japon commence un peu a s'essoufler et qu'il 
s'offre ^ nouveau a nous une chance de le rattraper. 

Cette chance, nous avons le devoir historique de ne pas la gaspiller. Mais c'est a nous d'agir en faisant 
evoluer nos comportements. J'espere, en ces quelques dizaines de minutes, vous avoir apporte de bons 
elements de reflexion sur le Retour d'Experience. 

Je vous remercie de votre attention. 
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LANCEMENTS ET OPERATIONS EN ORBITE: 
vers une gestion optimisee des evenements mediatiques 

L. Laidet, CNES, Paris, France 

I - INTRODUCTION 

Les activites spatiales ont un pouvoir d'attraction et de fascination : le spectacle d'un lancement ou 
la sortie d'un cosmonaute hers de sa capsule sont repris abondamment par les medias. Dans le 
premier cas, on est sensible a la vue toujours majestueuse d'une fusee qui s'elance vers le ciel dans 
un grondement impressionnant, et on partage I'anxiete des techniciens attentifs a I'enchainement 
des operations delicates qui conduisent vers la mise en orbite des satellites. Dans le second cas, ce 
sont des millions de telespectateurs qui s'identifient aux cosmonautes travaillant dans un 
environnement hostile, nouveau et inaccessible pour eux. 

Mais les activites spatiales ne se resument pas a quelques cliches a la une des joumaux. Au 
contraire, il s'agit d'un long processus qui passe de la conception d'un programme, par son 
developpement, et aboutit a la mise en place d'un systeme operationnel au service de I'homme tant 
pour sa vie quotidienne avec les applications diverses que I'on salt, que pour satisfaire son besoin de 
connaissance de la planete, de son environnement ou de I'univers. 

Nous voyons bien le danger qui nous guette en mettant davantage I'accent sur des "pics 
mediatiques" de notre activite et en masquant le reste, c'est a dire en occultant I'activite de nos 
centres, les reelles participations de nos systemes, les veritables applications et enfm le role 
fondamental joue par nos differentes equipes tout au long de la vie d'un programme spatial quel 
qu'il soit. 

La tendance consistant a aller au plus facile, c'est a dire a satisfaire le penchant naturel des 
journalistes qui se contentent de grands coups mediatiques porteurs, est certes comprehensible. 
Mais n'est-ce pas a nous de gerer notre communication en essayant de I'optimiser, tant dans 
I'elaboration des messages que dans les actions que nous menons vers nos cibles preferentielles. 

II - LA COMMUNICATION DANS LE DOMAINE SPATIAL 

L'activite spatiale a un pouvoir magique et attractif que n'ont pas forcement les autres activites 
humaines. Mais cette chance la, savons-nous reellement I'utiliser et I'exploiter. 

Mon sentiment serait plutot de dire que nous sommes encore bien en-de^a de ce que Ton peut faire 
ou plutot de ce que Ton devrait faire pour le public, c'est-a-dire pour le contribuable qui nous aide 
pour le developpement de nos programmes. 

De quelle nature doit etre cette communication ? 

On peut distinguer cinq categories : 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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1 - La communication informative 

Celle-ci a pour but de presenter les programmes spatiaux, en particulier les choix qui sont faits en 
fonction des criteres techniques, economiques, politiques at strategiques. 

Une telle communication, on le voit bien, doit etre continue, permanente et s'adresse en priorite a 
la presse par le biais de communiques, de conferences de presse regulieres, d'interviews, de 
reportages, visites de presse, etc... 

Mais il ne faut pas attendre que la presse nous sollicite, il faut aller au devant de fa^on a garder la 
maitrise de la communication. 

II s'agit la d'un travail de fond, quelquefois ingrat parce que fastidieux. Mais c'est a ce prix que nous 
maintiendrons I'interet du public. 

2 - La communication evenementielle 

Celle-ci porte sur les evenements spatiaux, generalement visibles et tres mediatiques, tels que les 
lancements et dans ce cas, la communication est relativement facile a organiser. 

Mais j'ai constate que sous I'influence tres comprehensible de notre partenaire Arianespace, notre 
communication est tres elitiste. La cible visee est generalement 

1) le client 
2) le leader politico-economique. 

II y a un effort tres serieux a faire vers le grand public et vers la jeunesse. 

3 - La communication de crise 

Comme son nom I'indique la communication de crise a pour but de 3erer une situation devenue 
anormale dans le deroulement des activites spatiales : echec a un lancement, panne survenue a bord 
d'un satelHte, accident sur un site, etc... 

Une telle situation peut intervenir a n'importe quel moment et, bien entendu, sans preavis. 

Au plan technique, les responsables du projet s'organisent immediatement pour faire face au 
probleme. Mais, il faut que la communication soit partie integrale de cette cellule de crise. Dans 
tous les cas, nous devons mettre en oeuvre un plan de communication qui permette de repondre 
aussi bien aux besoins des medias qu'a nos propres besoins ( communication interne, partenaires, 
autorites, Industrie et eventuellement, les families concemees). 

4 - La communication educative et pedagogique 

Les programmes spatiaux ont ceci de particulier : nous travaillons plus pour la generation montante 
que pour la notre. Pour s'en convaincre, il suffit de voir le temps qui s'ecoule entre la phase A d'un 
projet et son exploitation. 
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C'est pourquoi il est indispensable que notre communication vise a sensibiliser et a eduquer les 
jeunes aux techniques spatiales ainsi que leurs formateurs. En un mot, nous devons repondre a leur 
question : "L'espace : comment 9a marche et a quoi 9a sert". 

La egalement, il s'agit d'un travail continu et de longue haleine. II faut penetrer dans les club de 
jeunes mais aussi aller jusque dans les lycees, les colleges et les universites. 

5 - La communication ludique et imaginative 

Celle-ci nous echappe un peu dans la mesure ou elle correspond a un creneau d'activite qui ne nous 
est pas familier. Mais faut-il pour autant s'en desinteresser ? La reponse est definitivement: NON. 

Tout d'abord, la communaute spatiale doit exercer un controle dans ce secteur dans le but d'eviter 
une derive. C'est dans cet esprit d'ailleurs que, a I'initiative tout a fait interessante d'Arianespace, 
les trois entites (ESA, CNES et ARIANESPACE) ont bati une charte d'utilisation de I'image 
ARIANE de fagon a proteger celle-ci. 

Ensuite, nous devons consacrer une partie de notre temps et de notre budget a la realisation 
d'operations ou de manifestations a caractere attractif pour le grand public. A ce propos, on peut se 
feliciter des initiatives deja importantes telles que : 

- les SPACEXPO de I'ESTEC ou de KOUROU 
- le SPACE CAMP de CANNES et celui que la Belgique va monter Redu. 

Mais la encore, nous sommes tres timides et nous devons faire de gros efforts pour aider au 
developpement de telles realisations. 

Ill - LANCEMENTS ET OPERATIONS EN ORBITE 

II faut bien reconnaitre que la communication menee en France et en Europe porte actuellement 
davantage sur les activites de lancement que sur les operations en orbite. 

III.l - Au moment des lancements, la communication se resume essentiellement aux operations 
suivantes : 

- par voie de presse :     . conferences de presse 
. communiques de presse 
. dossiers de presse 
. interview 
. voyages de presse 

- par    quelques    operations    de    sensibilisations    tres    ciblees    vers    la    clientele 
d'ARIANESPACE ou vers les milieux politiques et industriels. II s'agit: 
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soit de faire participer au lancement un groupe de personnalites choisies en 
organisant des voyages au Centre Spatial Guyanais, 

soit de renvoyer vers I'Europe, ou vers les pays disposant d'une clientele potentielle, 
le deroulement des operations de lancement par le biais d'une videotransmission. 
Celle-ci etant d'ailleurs merveilleusement bien organisee par la societe Arianespace a 
laquelle les deux autres entites (ESA et CNES) sont associees. 

III.2 - En ce qui conceme les operations en orbite, on peut dire que nous entrons tres rapidement 
dans un processus de routine qui consiste, a partir du moment ou la mise a poste des satellites est 
faite -satellites scientifiques ou d'applications- a maintenir dans les meilleures conditions possibles 
de bon fonctionnement la plateforme et les charges utiles. 

Dans ce cas, a I'exception de la mise a poste elle-meme, qui reste une operation toujours delicate, il 
faut bien reconnaitre que les informations sur ce travail de routine sont donnees avec mesure et 
economie pour ne pas dire plus, sauf bien entendu le jour ou survient un probleme a bord du 
spationef et la, on est bien oblige de dire la verite. Le grand public n'ayant jamais re^u beaucoup 
d'explications sur le fonctionnement des satellites, va alors decouvrir tout d'un coup qu'il y a un 
probleme : cette maniere de gerer I'information est, il faut bien I'admettre, la plus mauvaise. 

A quoi tient done cette reserve ? Plusieurs explications : 

- la premiere procede d'une reserve tout a fait naturelle lorsqu'on fait un "metier a 
risque", jeveux dire par la un metier ou Ton aun pourcentage non nul d'echec. 

- la seconde est due au fait que Ton ne travaille pas pour nous, mais pour les autres, ou en 
association avec d'autres partenaires (le client essentiellement). 

- d'autres raisons peuvent s'ajouter a cela (souci de ne pas perturber le bon deroulement 
des operations en orbite, problemes de securite, ...) 

Mais je crois surtout qu'il existe un reel probleme de fond : la communication n'a pas ete consideree 
des le depart comme un element du projet spatial. 

IV - LE DISPOSITIF GLOBAL ARIANE 5 - HERMES 

De 1988 a 1990, le CNES a etudie un programme visant a amener le Centre Spatial Guyanais a etre 
au niveau technique et operationnel pour recevoir Ariane 5 et Hermes. Le CNES a conduit cette 
reflexion en association avec I'Agence Spatiale Europeenne et Arianespace. 

Le programme global a demarre en 1990 et s'etalera sur une dizaine d'annees. Son financement est 
assure par I'Agence Spatiale Europeenne et le CNES. 

Un des volets de ce programme a ete le Service des Relations Publiques du CSG et un Cahier des 
Charges Fonctionnel (CDCF) a ete prepare par une equipe composee de representants des trois 
entites concemees. 
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Le programme vise a doter le CSG des moyens necessaires qui le rendront apte a accueillir dans les 
meilleures conditions les personnalites, la presse et le grand public, non seulement au moment des 
lancements mais egalement de fafon permanente. 

En effet, a la fin de cette decennie, la mise en service de I'avion spatial Hermes et de ses moyens 
associes constituera, nous I'esperons bien, I'evenement majeur pour I'Europe spatiale en ouvrant a 
I'ESA et a ses Etats membres I'acces aux vols habites. 

Les premiers vols, prevus a partir de I'an 2000, auront un retentissement politique et mediatique 
d'une ampleur jamais egalee. Ce phenomene a ete traduit en termes de besoins RP au plan 
qualitatif et quantitatif. 

Ce document est en cours de signature mais 11 n'est pas interdit d'en devoiler des a present quelques 
aspects. 

Bien entendu, ce CDCF s'est attache a definir les installations necessaires pour repondre aux 
besoins exprimes : 

sites d'accueil et d'observation : pour le grand public, les invites, les personnalites, 
le centre de presse avec tous les moyens necessaires, 
les telecommunications pour la diffusion des informations, des images et du son, 
les transports, 
I'hotellerie, 
etc... 

et il serait bien trop long de vous decrire en quelques lignes ce qui est propose dans ce document. 

En resume, voici quelques chiffres (extrait du CDCF - CSG 2000) qui dimensionnent le dispositif 
envisage au CSG pour les relations publiques au moment des lancements. La premiere colonne 
indique la situation actuelle pour les lancements Ariane 4, la seconde donne une prevision pour les 
lancements Ariane 5 en 1995. 

Categoric 
(par lancement) 

Rappel AR4 Besoins AR5 
(95) 

VIP 

PRESSE 

INVITES 

GRAND PUBLIC 

200 

30 

250 

2 000/4 000 

400 (dont 250 non residents) 

100(+20techniciens) 

400 

4 000/5 000 
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Par ailleurs, il est prevu que le nombre des visiteurs annuels devrait doubler entre 1990 (20 000) et la 
fin de la decennie. 

Cependant, je voudrais mettre I'accent sur deux concepts qui ont ete developpes dans ce rapport: 

- I'etalement des operations mediatiques sur toute la duree de vie du programme (phases 
de developpement, de qualification, d'utilisation), 

- I'extension vers I'Europe des operations mediatiques liees aux evenements Ariane 5 et 
Hermes. 

1 - L'etalemcnt des operations mediatiques sur toute la duree de vie du programme. 

Pour Ariane 5, les occasions de communiquer ont commence depuis longtemps. Nous avons ete 
convies I'an passe a I'inauguration du banc d'essai moteur Vulcain a la SEP a Vernon en Septembre 
1990. Puis, nous avons inaugure I'usine d'integration des moteurs d'Ariane a la SEP Bordeaux en 
Octobre 1990. Cette semaine, 1'Aerospatiale nous a invite a I'inauguration en presence de notre 
Premier Ministre, Michel ROCARD, du grand hall d'integration de I'Etage Principal 
Cryotechnique (EPC). 

Bien entendu, a chaque fois, des joumalistes sont invites, ils visitent les installations et des 
ingenieurs leur fournissent les explications necessaires pour rediger un papier dans leur journal. 

Ensuite, les portes se referment, quelques articles sortent dans la presse specialisee et la routine a 
reprend le dessus. 

Or, un programme comme Ariane est quelque chose de vivant et ne se resume pas a quelque 
discours de President ou de Ministre, aussi eloquents soient-ils. II faut entretenir la flamme et la 
tenir haute pendant toute la duree du programme. 

Non seulement il faut saisir toutes les occasions possibles pour communiquer (essais des 
propulseurs a poudre, essais du Vulcain, etc.), mais faire encore plus en n'ayant pas peur 
d'organiser des actions de communication (reportages televises, interviews, articles, etc.). 

Pour Hermes egalement, les occasions ne manqueront pas de faire des operations mediatiques : les 
premieres maquettes d'amenagement, les premiers essais du HTA (Avion d'Entrainement 
Hermes), les premieres missions automatiques, les lancements habites, les retours sur terre, etc... 
Pendant les dix annees a venir, Hermes pent nous mettre en haleine tous les mois. 

2 - L'extension vers PEurope des operations mediatiques liees aux evenements Ariane 5 et Hermes 

La Guyane presente pour les lancements des avantages considerables grace, vous le savez tous, a sa 
latitude, ses grands espaces, son degagement vers I'ocean, etc... II y a cependant I'aspect negatif 
qui est, pour la communication, son eloignement geographique de la Metropole et done du reste de 
I'Europe, et sa relative faiblesse hoteliere. Si le second point va en s'ameliorant d'annee en annee, 
pour le premier par contre, on ne peut rien si ce n'est d'affreter regulierement un avion. 
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La proposition faite dans le CDCF vise done a repartir I'interet mediatique des activites Ariane et 
Hermes en constituant un ensemble de centres relies entre eux par un reseau d'echange d'images et 
d'informations permettant de suivre en direct un evenement quel que soit le lieu ou il se deroule. 

Le schema ci-dessous resume le concept propose. 

DISPOSITIF GLOBAL AR5 / HERMES 
SCHEMA DE PRINCIPE 

CRP-P : Centre RP principal        (~^ 

CRP-S : Centre RP jecondaire     I      I 

Interconnexion (video, sou , donnecs) 
- bilat^rale :   -^ ^- 
- diffusion :   ^- 

Les centres RP dits principaux (CRP-P) seraient amenages pour recevoir VIP et joumalistes. Ils 
seraient equipes de moyens de reception, de production et de diffusion (ou rediffusion) 
d'informations (images, son, donnees). 

Les centres RP dits secondaires (CRP-S) fonctionneraient en satellite d'un CRP-P auquel ils 
seraient rattaches et d'ou ils refevraient le signal commun (videotransmissions). 

Bien entendu, pour que ceci puisse fonctionner correctement, un reseau de transmission devrait 
etre mis en place, en utilisant autant que faire se peut les systemes existants, terrestres ou spatiaux 
(location periodique de liaisons). 

On peut aussi envisager les dernieres technologies en matiere de saisie de donnees, et j'espere qu'un 
jour nous pourrons disposer, par exemple, de la television a haute definition pour retransmettre vers 
I'Europe les evenements de la Guyane. 

II faudra aussi arriver a une standardisation des moyens. 
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V - CONCLUSION 

Dans le premier quart de ce siecle, Robert Esnault-Pelterie s'etonnait deja de la meconnaissance du 
grand public pour les performances atteintes a cette epoque par les appareils volants construits par 
I'homme. En introduction a son ouvrage celebre "L'ASTRONAUTIQUE", ce precurseur ecrivait 
"... il est stupefiant de voir combien la masse est encore ignorante de la disproportion qui existe 
entre les plus grandes altitudes atteintes (12.000 metres a I'epoque) et les distances cosmiques qui 
nous separent des autres mondes." 

II est en effet surprenant de constater I'ecart existant entre le niveau technologique atteint par 
I'homme et la connaissance qu'a de ceci I'homme de la rue. Ce dernier en est encore a s'extasier de 
la mise a feu d'une fusee alors que, a bord de spationefs, habites ou pas, s'exercent des prodiges de 
science et de technologie. 

Le moment n'est-il pas venu d'arreter "d'epater" le grand public et plutot de I'amener 
progressivement a comprendre ce qui se passe et ce qui se fait la haut, et leur exphquer que I'espace 
est rentre dans la vie quotidienne. 

Le moment est done venu d'instaurer une communication spatiale permanente, continue et a la 
hauteur de I'enjeu. Celle-ci ne doit pas "eblouir" le pubUc en s'attardant sur I'aspect sensationnel 
mais plutot "eclairer" ce meme public sur les risques et la fragihte des programmes spatiaux. Elle 
ne doit pas chercher a I'etonner en lui decrivant les cotes spectaculaires des activites spatiales mais 
plutot expliquer les differentes demarches qui conduisent a la pratique de ces memes activites. 

Le moment est venu enfm de montrer a tous que au dela des prouesses technologiques et 
scientifiques, I'espace est un enjeu majeur pour la construction de I'Europe. Arriver a faire travailler 
ensemble des hommes et des femmes sur des programmes aussi ambitieux ne merite-t-il pas d'etre 
dit haut et fort. Et pour reprendre la conclusion de la presentation faite lundi dernier aux Mureaux 
par I'Aerospatiale pour I'inauguration de I'EPC : 

"Parce que I'espace nous a appris a travailler ensemble", 

je rajouterai 

"il doit aussi nous apprendre a communiquer ensemble". 
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AN OUTLOOK FOR THE TWENTY FIRST CENTURY 
AS TO LAUNCH OPERATIONS, FACILITIES AND SYSTEMS 

BY 
JOSEPH P. LOFTUS JR. 

ASSISTANT DIRECTOR-PLANS 
L. B. JOHNSON SPACE CENTER 

HOUSTON TX 7 7058 

Predicting the future, has many of the same hazards as 
translating from one language to another or trying to interpret 
the ambiguities within a given language.  It is in the language 
of Damon Runyon  "A mugs game, in which no self respecting 
shyster should be caught".  I have not managed my affairs well 
or I would not be here.  Let me plead the lamest of excuses, I 
am a substitute for a speaker who could not attend because of 
schedule conflicts. 

Let me illustrate some of the problems in prediction.  A 
teacher asked a student "How many seconds are there in a year?" 
The interrogator expected an answer in the millions and was 
puzzled when the student responded "12".  He asked how the 
answer was derived and the student responded promptly: the 
second of January, the second of February; etc.  The answer was 
"correct"; in one family of expectations, and out of order in 
another. 

I live in the south of Texas, where the general rule is that it 
is sufficient to send only one ranger, if there is only one 
riot.  Apart from "braggadocio" as to the prowess of rangers; 
this was a way of dealing with the vagaries of translated and 
delayed messages.  A good illustration is the case of the 
ranger who was in "hot pursuit" of a young m 
an who robbed a bank in Pharr, a few miles north of the border. 

In due course the Ranger apprehended the young man, a few miles 
across the border and found himself, in the situation that he 
could only speak and understand English and his captive, only 
Spanish.  He did the reasonable thing and recruited one the 
local men as an interpreter. 

Since the "pursuit, had been hot" the young man admitted that, 
he had in fact, been the robber who held up the bank. 
The Ranger asked his name and he responded; "Jose". 

The Ranger asked "Where did you hide the gold ?" and Jose did 
not answer.  The Ranger pulled out his Colt 45 and pointed it 
at Jose's  head and said to the interpreter "Repeat the 
question?".  The interpreter repeated the question and Jose 
very softly said "I hid it in the village water well"; which 
the interpreter repeated to the Ranger as "Jose says he is not 
afraid to die!". 

Proceedings IVe Congres Aerospatial European / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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I tell these  stories to emphasize how strongly our 
expectations of what will happen are influenced by our beliefs 
about what should happen.  The stories are not "right or 
wrong".   They reflect our prejudice about what "ought to 
prevail" rather than a realistic assessment as to what could, 
in fact, prevail. 

I'll risk a few more philosophical thoughts before I give you 
what you came to hear.  The space business is like the more 
important things in life: children, love and beauty; they have 
clearly identified costs but not so crisply identified 
benefits.  That is important to consider because only 
communication satellites are economic space ventures.  In the 
next century perhaps materials processing will be economic; it 
has both its believers and its sceptics.  If there is a space 
enterprise of the scale required for the Space Exploration 
Initiative advocated by President Bush, then Solar Power 
Satellites could be economically competitive. 

All the other space enterprises are undertaken by governments 
for some form of social good.  Many are for national defense. 
In a sense, all space programs could be said to be motivated by 
the need for national security, and the belief that to be 
secure one must be a participant in the exploration of this new 
frontier. 

In this context then let me outline what I see as the Outlook 
for the Twenty First Century. 

The beginning of the next centuries activities will use the 
systems that have been described in the last three days of this 
meeting.  The currently operational systems have been described 
here as have those that are in development and will be 
available by the turn of the century.  Further, the perspective 
in the near term, is that no major new program initiative 
provides an order of magnitude change in requirement and no new 
technology development provides a real "breakthrough" 
opportunity. 

One or two decades into the next century, the scenario could be 
dramatically different.  The commitment to the Lunar Base and 
the Exploration of Mars will come, and when it does it will 
significantly alter the context of all space enterprises. 
There is also under way a major revolution in materials 
technology as evidenced by the work in high temperature 
superconductivity, metal matrix composites and exotic alloys. 
Many of these changes will be small but the accumulation and 
aggregation of these changes will have profound effects, when 
one assesses them after twenty or forty years.  That will be 
even more true of the analytic tools such as computational 
fluid dynamics, probabilstic risk assessment, and finite 
element analysis as computational power continues to grow and 
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is augmented by graphic expression and artificial intelligence 
"assistants" to human designers. 

The launch systems with which we will enter the new century are 
well known to all of you. 

In Europe the principal launch vehicle will be the Ariane 
family, the Ariane 4 and its variants in use now and the Ariane 
V which is in development.  Hermes may be available at the turn 
of the century but probably a bit later.  Kourou is the only 
launch site planned, and the infrastructure there becomes more 
elaborate and sophisticated as the launch rate and traffic 
warrant. 

There does not appear to be a European entry in the small 
launch vehicle class unless one considers the joint venture 
between the Italians and LTV of the United States in upgrades 
for the Scout launch vehicle.  It could be operated from San 
Marco as well as from the US sites at Wallops Island and 
Vandenberg. 

In Japan, the NASDA H-1 is the current applications launch 
system but it will be augmented by the H-II vehicle toward the 
end of this century.  These are both capable systems and the 
only issues they face are the environmental restrictions which 
limit their launch season from the Tanegashima complex because 
of conflicts with the fishing fleets.  HOPE is an unmanned 
reusable system that could be a precursor to a manned system. 

The ISAS uses a solid rocket motor system for its scientific 
probes, the M-3S-II, launched from Kagoshima.  While only 
launched once a year, it has proven capable and reliable. 

In the United States a number of programs are in progress. 
The Titan IV flight rate has been reduced from 10 per year to 
six but the operation extended to the west coast as well as the 
current operations from the east coast.  The consequence has 
been a significant increase in cost per flight. 

A number of Titan II retired ballistic missiles are being 
refurbished as space launch vehicles and will be used from 
Vandenberg Air Force Base to launch weather and other high 
inclination paylaods. 

Delta II has made its upgrades in both the core stages and in 
the boosters, substantially enhancing its throw weight.  It is 
not clear that it has reached the limits of its growth; a new 
cryogenic second stage could make it competitive with many 
other vehicles. 
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Atlas has made the upgrades for the commercial Atlas II and is 
in the process of launching the last five of the Atlas E, 
refurbished ICBM vehicles.  Plans are in progress to configure 
a launch pad at Vandenberg to accomaodate the Atlas II so that 
it will have both east and west coast capability. 

There has been a lively struggle for the development of small 
launch vehicles in the US because of the belief that there was 
a market for such systems and because the Defense Advanced 
Research and  Projects Agency (DARPA) aggressively sponsored 
trials.  Pegasus, Taurus and Conestga, all privately funded, 
have been pursuing these opportunities.  Pegasus has had one 
successful flight. 

The Space Shuttle will remain the backbone of the US manned 
spaceflight and science program for at least the next twenty 
years, and probably longer.  It is not as cost effective as its 
advocates had hoped but it is, in fact, the worlds most 
reliable launch system (least number of failures per attempts); 
and its cost per pound not significantly different than that of 
other launch vehicles in current use.  It has unique 
capabilities that the community will continue to exploit. 

The Shuttle has demonstrated how difficult it will be to 
develop a system or family of systems to displace it.  To make 
it more effective over this period there will be augmentations 
to provide extended duration missions and system enhancement to 
offset obsolescence and to improve performance, safety 
maintainability, and reliability. 

In response to direction from the Space Council, formed in 
1988, NASA and the DoD have embarked upon the definition of a 
New Launch System (NLS).  In support of the new system, NASA 
has begun work on a new Space Transportation Main Engine.  Such 
an engine would be less complex and costly than the Space 
Shuttle Main Engine, an expendable gas generator cycle rather 
than a staged combustion cycle reusable engine. 

China has become a presence in the world space community with 
it's offers of commercial launch on the Long March 4.  The 
experience base is limited and the launch opportunities 
somewhat constrained but it appears that they have a capability 
comparable to other nations in throw weight for medium mass 
satellites.  The number of launches is so small that the 
inherent reliability of the vehicles cannot be ascertained with 
any certainty. 

The USSR is now offering not only space aboard MIR but launch 
services.  The Proton is being offered as a Geosynchronous 
Orbit launch vehicle, as is the Zenit through the Australians. 
Both of these vehicles are cost competitive with their western 
performance counterparts.  The primary issues for both the USSR 
and the Chinese is the "reasonableness of their costs, since 
they are not market economies", and the inherent reliability of 
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the systems since so little has been revealed as to their 
heritage. 

Probably as we approach the turn of the century there will be a 
significant number of new entrants to the space business. The 
current players are: The USSR, USA, ESA, Japan, & China. In the 
next few years expect Brazil, Israel, India, Pakistan, North 
Korea, and quite possibly some of the Arabic countries as they 
exploit their oil wealth and the new small launch vehicle and 
small satellite technology  to become space launch 
participants. 

Some of the systems that are in definition now, the character 
of which may change between now and the new century are: 

The Assured Crew Return Vehicle 

It will be required to support permanent manning of the Space 
Station Freedom.  The question as to whether it should be a 
recovery vehicle only or provide two way access is likely to be 
debated for some time. 

The Personnel Launch System 

What should the successor to the Space Shuttle be?  Perhaps the 
most significant issue in the debate is the question of 
segregating cargo and people.  Those who argue for carrying 
only people in a new system argue that the smaller size makes 
it possible to make it more reliable and offers more options 
for rescue of the humans if any portion of the system fails. 
This posture is always compromised a bit by wanting to have a 
servicing capability on orbit for the maintenance or repair of 
other systems. 

Some would even advocate the return to the use of expendable 
systems arguing that at low rates of utilization there is no 
real cost advantage to reusable systems. 

Single Stage To Orbit (SSTO) 

The National Aerospace Plane (NASP) Program, in which a number 
of European companies are participating, has made some very 
significant and interesting developments in materials 
technology.  These materials are a fraction of the weight of 
conventional materials and promise to be liquid hydrogen 
compatible for extended periods.  Combined with the technology 
of the aerospike engine, that could be truly feasible given the 
analytic enhancements I mentioned earlier, such a system may in 
fact be feasible. 
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Automated Operations 

As we have discussed here the last three days, the activities 
associated with the launch of a vehicle and its spacecraft from 
any of our existing facilities is a manpower intensive 
activity.  So too is the management of our more complex 
facilities on orbit, particularly manned spacecraft. 

The developments in artificial intelligence, data base 
management, data archiving and retrieval and automated 
operations provide great opportunities to use new technology in 
ways that can significantly reduce the cost and complexity of 
space operations while improving reliability and safety. It 
will take some time for these innovations to become accepted 
and trusted. 

Let me take a different turn and propose that there are some 
issues that are unique and specific to the new century. 

Management of the space environment is going to be one of the 
major issues.  In space their are no "healing" forces and the 
duration of the consequences of many of todays decisions is 
measured in hundreds if not thousands of years.  Some of the 
issues we need to begin to give serious consideration are: 

Low Earth Orbit (LEO) 

Small Satellites and Dense Constellations 
End of Life Disposal 
Critical Density" 

It is quite likely that there will be a revitalization of the 
small satellite, small launch vehicle component of space 
operations activities.  It will increase the cost per pound but 
reduce the cost per launch and increase the entrance 
availability to those who can muster something on the order of 
20 Million $, as opposed to a minimum of 50 to 80 M $ for more 
conventional space launch vehicles.   It should be noted that 
the cost per pound for such systems may be four to ten times 
the cost per pound of larger vehicles.  Such a development 
could exacerbate the issues of critical density in low earth 
orbit and accelerate the need for end of life disposal of 
spacecraft and stages at the end of useful function. 

In the high inclination orbits that seek sunsynchronous 
conditions there is also a high spatial density over the polar 
region and an increased risk of collision between spacecraft 
seeking those conditions.  This is also the region that has 
experienced the highest incidence of inadvertent upper stage 
explosions.  As a consequence of the spatial density over the 
poles, the inadvertent explosions and the relatively long life 
of the sunsynchronous orbits, 700 years or greater, this region 
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is approaching a critical density ie. even if no more 
spacecraft or rocket bodies are left in this orbit there will 
be collisions among those objects already there . 

Proliferation of "small sats" into this already critical region 
could create serious long term problems.  Alternatively, timely 
imposition and acceptance of controls could maintain all the 
desirable operational attributes of these orbits for the 
indefinite future.  The essential control is that all future 
participants who place objects into space will remove them at 
the end of their useful life.  It is not an insignificant cost, 
but it can be minimal if addressed at the beginning of each 
project. 

Geosynchronous orbit represents a different class of problem. 
Orbit lifetime is essentially indefinite and there are strongly 
preferred longitude locations.  Since this is the one class of 
space systems that is strongly driven by economic imperatives 
the decision system is different than that for other orbital 
regimes.  The economics both in orbital mechanics and in 
communications cash flow are critical to the operators of the 
systems and to the users.  To date operators have "boosted" 
systems for operator convenience not for long term 
environmental control.  In the future environmental control 
considerations will have to prevail.  Reboost of spacecraft 
will not be for a few 10's of kilometers but for a few hundred; 
the issue will not be the convince of operation over the next 
ten years but the 1,000 year control of the environment. 

Launch sites and their effect on the regions downrange are 
increasingly becoming an issue.  The US has had the advantage 
of always launching over a large body of water, the Caribbean 
in the east and the Pacific in the West.  Japan has used 
coastal launch sites, as has India; and the Ariane group 
selected Kourou for its favorable low latitude and downrange 
characteristics even though it was a substantial distance from 
the rest of their operations. 

The USSR is experiencing increasing complaint from the down 
range regions of Kazackstan as to the consequences of launch 
vehicle overflights during the last thirty years.  Similar 
complaints are being heard in other regions of the USSR as the 
freedom to complain develops. 

The Peoples Republic of China has a problem similar to that of 
the USSR in that they have most of their launch sites are in 
the west of China and launch trajectory is over many of their 
population areas.  They are sensitive to the environmental 
issue and the hazard to their peoples and will modify their 
practices as they feel that national security permits.  In the 
meantime they have implemented a very good range safety system 
to minimize the hazard. 



474 

In every industry there comes a time to consider 
standardization.  The objectives are straightforward. Standards 
facilitate complementary operations and data exchange, provide 
an environment for joint and coordinated operations and 
facilitate other cooperative products and operations.  The time 
for the inilizatiaion of some standards is now. 

Reliability 

Launch vehicle performance has improved by a factor of 4-5 in 
mass to orbit for a given price in the last twenty years. 

Launch vehicle reliability; ie. expectation that the payload 
will in fact get to orbit has improved by a factor less than 2. 

An order of magnitude improvement in the reliability of launch 
vehicle success reduces total program cost more than an order 
of magnitude reduction in the cost of launch services or the 
cost of a pound mass to orbit. 

If there is any single message in the assessment of the present 
launch capability and what the future requires, it is that 
there must be a significant change in reliability.  Standards 
that were acceptable for ballistic missiles are and will not be 
acceptable for future space launch vehicles.  Achievement of 
significantly higher levels of reliability is the challenge for 
the new century. 
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SYNTHESE ET CONCLUSION DU SYMPOSIUM N°1 
DU COLLOQUE EAC 91 

C. HONVAULT, ESA, Toulouse, France 

En I'absence de M. Feustel-BuechI, j'ai assure la presidence du symposium n°1, et les critiques que je serais 
amene a formuler me seront en partie adressees en ma qualite de membre du comite de programme. 

Le programme de ce symposium a ete etabli suivant une certaine logique, une evolution du general vers le 
particulier et cette evolution a ete refletee dans les presentations. 

Ce que je regretterai le plus c'est I'absence des presentations concernant: 

- les installations sovietiques, 
- les installations indiennes, 
- les installations italiennes (San Marco), 

ce qui aurait permis d'avoir une vue globale sur les installations de lancement existantes. 

Mais parmi les exposes des sessions 1.1 a 1.4, j'ai particulierement retenu les objectifs communs: 

- Diminution des couts passant par I'augmentation de I'efficacite, de la productivite et le desir 
de rentabilisation aussi bien pour les bases publiques que privees. 

Je voudrais saluer I'interet des initiatives: 

- d'une part des autorites de Hawaii et je souhaite que I'eloquenc de M. Mead puisse 
convaincre les investisseurs aussi bien qu'il a pu nous convaincre, 

- d'autre part de OSC pour un lanceur original. 

Le succes de ces entreprises privees pourrait mener les entites nationales et Internationales a faire un effort 
de reflexion avec les objectifs de reduction des couts et d'augmentation de I'efficacite: qualite et competition 
sent deux composantes importantes du progres. 

- La securite des personnes et des biens est un autre aspect qui est apparu important et qui a 
ete mentionne specialement par les Japonais et les Europeens. II faut feliciter les organisateurs 
d'avoir mis ce sujet a I'ordre du jour de ce symposium, ce qui n'est pas tres courant. 

- Oualite et fiabilite, qui ont ete mentionnes plus specifiquement par MM. Roussel et Loftus, ont 
ete traites dans differentes presentations. 

Parmi les 32 presentations, 13 etaient orientees vers la description d'installations, 19 etaient tournees vers le 
futur y compris une bonne dizaine correspondant a des idees, des concepts nouveaux. Ceci represente un 
bon equilibre. 

En conclusion. trois poi nts essentiels sont a retenir: 
I'importance croissante - des aspects economico-financiers, 

- des aspects de securite 
- de la qualite, fiabilite 

Compte-tenu de ce qui nous a ete presente, une reedition de ce symposium dans trois ou quatre ans dans 
le cadre de I'AAAF ou pas, permettrait de faire le point des progres accomplis. 

Je voudrais remercier tous les presidents de session, les orateurs, les interpretes pour leur travail, et bien sur 
tous les participants pour leur participation active et leur attention. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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IVth European Aerospace Conference 

Paris, 16 May 1991 

Concluding Remarks by 

K. Heftman (ESA-ESOC) 

Chairman of Symposium 2 

We have been exposed to approximately 30 years of Spacecraft 

Control Infrastructures, manned and unmanned, and the comparison 

with aircraft control in Europe about 40 years ago comes to mind. 

I had been with the US Air Force control centers at Frankfurt and 

Oxbridge at that time, while much effort was going on to establish 

a non-military aircraft control system for Europe. The air traffic 

control system to-day is not very satisfactory. The frequent 45-50 

minute flying distance between Frankfurt and Paris airports is 

subject to delays at departure, enroute, and before landing. The 

requirements imposed by traffic demand, economics, security and 

safety, quality assurance and reliability, in addition to aircraft 

capability, have made this picture, unpredictable 40 years ago. 

Will the spacecraft control picture be different 40 or so years 

from now? The current ground infrastructure used to control our 

present spacecraft can be compared to the infrastructure made 

visible during the recent Gulf war. Do we match the technical 

capabilities and the utilization? The presentations during these 

past four days were largely in the technical arena. But it is 

necessary to look into political, financial, and commercial 

conditions to gain a better understanding of how to extrapolate our 

technical history and present status into a believable future. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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Space debris activity is a case in point. Pollution of our 

environment on earth was certainly talked about 40 years ago, but 

very little was actually done to prevent the present bad situation. 

"Earth Observation" and "Missions to Planet Earth" are certainly 

popular topics to-day. A few of us bring up the matter of pollution 

of our space environment at every opportunity, but the space debris 

increases ominously. The control of spacecraft 40 years from now, 

through a debris belt, may very well become a huge problem, and 

very expensive to solve. What, then, can be concluded from this 

Symposiiim? 

It is that there is a technical readiness to move into the manned, 

high data rate, and complex man-machine interaction future, with 

international cooperation. The required control infrastructures, 

however, are not all that obvious if one projects our learning 

willingness and experience of the past into the future. It is at 

meetings such as this one that the progress can be checked, 

periodically. 
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ALLOCUTION DE CLOTURE 

Michel PETIT 

Delegue General a I'Espace, 
Ministere de TEquipement, du Logement, des Transports et de I'Espace 

Mesdames, Messieurs, 

C'est pour moi un grand plaisir d'etre parmi 
vous ce soir, meme si je regrette pour vous 
que le changement de Gouvernement n'ait 
contraint le Ministre Paul Quiles a renoncer a 
clore lui-meme ce colloque et a me demander 
de le remplacer. 

Comme vous le savez, la France poursuit avec 
perseverance et tenacite une politique 
spatiale volontariste qui lui a permis d'etre le 
3eme pays a mettre en 1965 un satellite sur 
orbite par ses propres moyens et de conserver 
jusqu'a aujourd'hui cette place de troisieme 
puissance spatiale mondiale. Notre effort 
national s'inscrit en synergic dans un vaste 
mouvementde cooperation Internationale et 
plus particulierement la dimension 
europeenne a toujours ete consideree comme 
indispensable au succes d'une politique 
spatiale ambitieuse. 

La politique qui a ete menee est caracterisee 
par sa coherence, I'enjeu etant de disposer de 
tous les instruments et de toutes les 
technologies necessaires pour explorer 
I'espace et le rendre utile a I'humanite. 

Cet equilibre existe au niveau des satellites 
entre la science, les telecommunications, la 
localisation et la collecte des donnees, 
I'observation de la Terre. Dans le domaine des 
lanceurs non-recuperables, tout le monde 
connaTt le succes de la fusee Ariane et de la 
societe Arianespace qui est chargee de la 
commercialisation. 

Toutefois, si nous savons ailer dans I'espace, 
nous ne savons pas encore en revenir et 
I'Europe n'a pas encore son autonomie dans 
le domaine des vols habites ! Elle a cependant 
decide a Rome en 1985 de combler cette 
lacune et a confirme a La Haye en 1987 cette 
intention en adoptant les programmes 
Hermes et Columbus. 

L'adoption de la phase de realisation de ces 
deux programmes doit faire prochainement 
I'objet d'un Conseil de I'Agence Spatiale 
Europeenne au niveau ministeriel et je ne 
doute pas que I'Europe saura relever le defi 
qui s'offre a elle et tenir son role de pole 
economique et technique majeur a cote des 
Etats-Unisetdu Japon. 

Mais un programme spatial equilibre ne 
comprend pas que la realisation d'engins 
spatiaux. II faut aussi que les infra-structures 
au sol presentent toutes les qualites requises 
pour assurer I'indispensable support aux 
activites de lancement et de maintien a poste 
des satellites. Elles sont evidemment encore 
plus essentielles si la vie d'astronautes est en 
jeu dans le cadre d'un vol habite. Si j'ai bien 
compris, il ne semble pas que les occasions de 
rencontre entre specialistes de ce domaine 
specifique aient ete tres nombreuses dans le 
passe et il faut done feliciter les organisateurs 
de cette conference de initiative qu'ils ont 
prise en la mettant sur pied. Le succes qu'elle 
a rencontre et I'intensite des echanges de vue 
montre bien a quel point cette initiative etait 
la bienvenue. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12-16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 



480 

La France, et a travers elle I'Europe, ont la 
chance de beneficier d'une Base de 
Lancement dont la situation geographique 
est particulierement interessante pour les 
mises sur orbite geostationnaire qui sont, 
comme nous le savons tous, les plus 
demandees. Les equipements dont elle a ete 
dote en font un outll tres performant qui sert 
bien la cause europeenne. L'espace est 
egalement une chance pour la Guyane dont 
les actlvites spatiales contribuent 
efficacement au developpement et je ne 
voudrais pas laisser passer cette occasion de 
rendre hommage a la largeur de vue du 
directeurdu CNES, le General Aubiniere qui a, 
des I'origine, con^u I'ampleur des moyens 
dont I'Europe aurait un jour besoin. 

Vous pouvez etre fiers de ce qui a deja ete 
realise. Vous avez tout lieu d'etre satisfaits de 
cette conference. Mais I'ere spatiale n'en est 
qu'a son debut. Beaucoup de grandes 
aventures nous attendent encore. Le respect 
du partenaire, i'equilibre des echanges, 
I'ouverture d'esprit seront autant de vertus 
qui contribueront a la reussite des efforts de 
chacun pour le plus grand bien de I'oeuvre 
commune : ('exploration et I'utilisation des 
l'espace qui repond aux aspirations les plus 
profondesde I'etre humain. 



Communications non presentees, mais editees 
sur recommandation du Comite de Programme 
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SURETE   DE FONCTIONNEMENT   D'UN  SYSTEMS SOL 
DE LA  BASE  DE LANCEMENT ARIANE  DE  KOUROD 

Ph.  CAUMES A.   RAGOT B. SCHIETECATTE 

1. Responsable du  Centre de Surete de Fonctionnement Bureau Veritas Toulouse 
2. Chef du  Departement Assurance Produit Systeme  Cnes Evry 
3. Responsable du  Departement Ingenierie Qualite  Matra Espace Toulouse 

Get article presente la  methodologie et les resultats 
des etudes de Surete de Fonctionnement previsionnelles 
du  Controle  Commande  Operafionnel (C CO)  ARIANE   5 
de I'ensemble de lancement ARIANE N°  3. 
Les "performances" de ce systeme sous les aspects 
de Fiabilite,  Disponihilite, Securite sont analysees 
dans le souci du respect des objectifs de Surete 
de Fonctionnement. 
Apres une breve description du systeme et des 
objectifs, la methodologie des analyses previsionnelles 
de Surete de Fonctionnement est particulierement 
developpee. 

Le  Centre de  Controle Operationnel ARIANE 5 (CCO) 
sous-systeme qui assure le bon deroulement de la 
derniere phase avant lance ment, constitue I'un des 
derniers liens physiques entre le sol et le lanceur. 

Au  me me titre que les autres sous-syste m es, le  CCO 
doit respecter des niveaux de Surete de Fonctionnement 
compatibles avec les objectifs system es. 

Apres une presentation du programme ARIANE, 
nous developperons la  methodologie retenue pour 
manager, construire et assurer la Surete de Fonctionne- 
ment du  Centre de  Controle  Operationnel ARIANE    5. 

PRESENTATION   DO  SYSTEME 

Le Centre de Controle Operationnel (CCO), I'un 
des systemes de I'ensemhle de lancement n° 3, a 
en partLculier pour objectif d'assurer correctement 
la phase precedent le tir (chronoLogie de lancement) 
du lanceur ARIANE. 

INTRODUCTION 

Nee de la synergie d'une alliance europeenne, la 
reusaite technique et commerciale du lanceur ARIANE 
a definitive ment integre 1'Europe au club tres ferme 
des puissances spatiales de la fin du  XXeme siecle. 

Avec 50   %  des lancements commerciaux de satellites, 
iL est imperatif d'assurer 7, 8 voire 9 lancements 
par an, avec des performances de Surete de Fonction- 
nement elevees. 

Le systeme  ARIANE 5, lanceur entierement nouveau 
developpe pour les annees  1995-2010, soit assurer 
le lancement de satellites a des couts competitifs 
avec une fiabilite encore accrue,  mais aussi doit 
etre compatible avec des vols habites (Avion Spatial 
HERMES) avec un niveau de securite tres eleve. 

Les enjeux commerciaux et politiques necessitent 
une  maitrise des risques operationnels d'echecs 
et d'accidents.  Cette  maitrise des risques doit etre 
obtenue par une activite Surete de Fonctionnement 
vivant au rythme du developpe m ent, prise en compte 
a tous les niveaux et par toutes les branches 
d'activites concernees. 

Le  CCO gere les interfaces sol-bord du type electroni- 
que, ELuides (oxygene, hydrogene...), assure egalement 
le "dialogue" informatique entre le bord et le sol, 
controle le deroulement de la sequence de chronologie 
d'une duree de plus de 5 heures et assure la mise 
en securite du lanceur si necessaire, soit en auto m ati- 
que, soit en manuel {dernier etage de securite appele 
"coup de poing"),  mais aussi assure la phase de vidange, 
degazage..., en cas de tir avorte. 

Toutes ces operations etant constamment sous controle 
humain par 1'intermediaire d'une trentaine de postes 
operateurs specifiques regroupes dans une salle de 
controle. 

Le  CCO est constitue de trois parties distinctes    : 

La premiere, situee dans la table de lancement, 
comprend les diverses interfaces electriques, fluides, 
informatiques... entre le sol et le bord, ainsi qu'un 
ensemble de  materiels pour I'acquisition de  mesures 
(plus de  1700), I'envoi de commandes (600) et I'assu- 
rance du dialogue lanceur-sol via un BUS de com muni- 
cation inform atique. 

Une seconde, situee sur le pas de tir, gere I'interface 
des circuits fluides (oxygene, hydrogene...) entre 
la table de lancement et la zone de stockage de 
ces memes fluides.  Cette partie comprend quelques 
400 commandes et plus de  1300  mesures. 

Proceedings IVe Congres Aemspatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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Une derniere partie, distante de  3 km  du pas de tir 
reliee aux deux autres par un reseau optique, constitue 
la salle de controle.  Elle regroupe tous les systemes 
qui assurent le bon deroulement de la chronologie 
(supervision, conduite des operations...)  mais egalement 
son arret et la  mise en securite du lanceur. 

Toutes ces actions sont sous surveillance humaine 
permanente, dans un environne ment protege. 

CONSTRUCTION   DE  LA  SURETE   DE  FON CTIONNEM ENT 

L'activite Surete de Fonctionnement du  CCO vit 
au rythme du developpe ment du projet en etroite 
liaison avec les activites de conceptions, realisations, 
essais, validations...   Cette activite de Surete de 
Fonctionnement se decompose en trois phases essen- 
tielles qui sont : 

- Une phase de Surete de  Fonctionnement prevision- 
nelle ; 
- Une phase de Surete de Fonctionnement estimee 
- Une phase d'assurance de la Surete de  Fonctionne- 
ment. 

Les quaere notions principales de la Surete de Fonc- 
tionnement que sont : 

- La Fiabilite 
- La  Disponibilite 
- La  Maintenabilite 
- La Securite 

sont abordees et integrees au developpe ment du  CCO, 
en particulier dans I'optique : 

- Du respect de la date de lance ment (HO) 
- Du respect de I'integrite des biens et des personnes. 

ObjectiEs de Surete de Fonctionnement 

La base des etudes de Surete de  Fonctionnement 
est constituee par des objectifs imposes par le client 
au  maitre d'oeuvre. Vis-a-vis des defalliances poten- 
tielles generees par le  CCO, la gravite des effets 
de ces defaillances est regroupee en quatre classes 
principales d'evenements redoutes dont la definition 
est la suivante : 

Gravite OA  :  Evenements catastrophiques 
Defaillance du C C 0 entrainant une 
agression du personnel. 

Gravite  OB  :   Evenements graves 
Defaillance du  C C 0  entrainant une 
destruction importante des installations 
sol. 

Gravite  1  :      Evenements  majeurs 
Defaillance du  C C 0 entrainant un en- 
do mm age ment du lanceur. 

Gravite  2 :      Evenements significatifs 
Defaillance du CCO ne permettant 
pas de respecter la date prevue du 
lance ment (HO). 

Pour chaque classe de gravite, des exigences quali- 
tatives et des objectifs quantitatifs sont a respecter. 

D 'un point de vue qualitatif : 

. Vis-a-vis d'un evenement de gravite  OA, le  CCO 
doit respecter le critere FS/Fs^ c'est-a-dire demeurer 

sur me me sur double defaillance. 

. vis-a-vis d'un evenement de gravite  OB ou  1, le CCO 
doit respecter le critere  FS, c'est-a-dire demeurer 
sGr en cas de defaillance. 

. Vis-a-vis d'un evenement de gravite  2, le  CCO doit 
respecter le critere  FO, c'est-a-dire rester operation- 
nel en cas de defaillance. 

De  me me, des objectifs quantitatifs_sont associes 
a chaque niveau de gravite (ex :   10      par campagne 
d'essai vis-a-vis de la destruction importante des 
installations sol,  2.10      pour le non respect de  H 0 
pour la sequence synchronisee),  mais aussi par rapport 
a chaque fonction principale du  CCO qui sont : 

- L'emission d'ordre 
- L'acquisition 
- La visualisation 
- La supervision 
- L'archivage 
- L'exploitation 

Surete de Fonctionnement previsionnelle 

Sur la base des objectifs qualitatifs et quantitatifs, 
en phase de developpe ment, les taches de Surete 
de Fonctionnement previsionnelles suivent une  methodo- 
logie dont I'enchainement des taches est defini sur 
la figure   1. 

Ces analyses de Surete de  Fonctionnement initialisees 
des le debut du projet, ont pour but de porter un 
jugement sur la conception et de remettre si besoin 
est, celle-ci en cause lors d'un processus iteratif 
en comparant la Surete de  Fonctionnement obtenue 
aux objectifs precedem ment developpes. 

Une analyse des  Modes de   Defaillance et de leurs 
effets (AMDE) realisee au niveau sous-systeme et 
fonction per met par identification de la gravite des 
effets de chacune des defaillances potentielles, de 
hierarchiser et d'identifier les sous-syste mes potentiel- 
lement critiques qui necessitent une analyse plus 
fine type  AM DEC a un niveau suffisamment fin (carte 
electronique par exemple). 

Ces  AM DEC developpes sur les sous-syste mes les 
plus critiques, donnent lieu a leur tour a une analyse 
plus fine (niveau composant par une carte electronique) 
sur les  materiels juges essentiels, en particulier 
vis-a-vis des evenements catastrophiques et graves. 

L'ensemble de ces analyses qualitatives donne lieu 
a des recom mandations : 

- Retour sur conception 
- Mise en place de redondances 
- Regies de conception 
- Mise en place de protections 
- Surveillance specifique 
- Specification d'essais. 

Sur la base des fonctions principales du  CCO, une 
modelisation par determination de blocs diagram mes 
fonctionnels conduisant a 1'etablisse ment de  modeles 
mathematiques, per met de comparer la performance 
du  CCO en terme de fiabilite par rapport aux exigences 
quantitatives associees. 
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ENTREES 
SYSTEME 

DECOUPAGE DU 
SYSTEME EN 
FONCTIONS 

(OBTENTION DE 
BLOC rONCTlONNEL) 

ENTRES ET RESULTATS 
DES TRAVAUX 

DES S/CONTRACTANTS 

CUENT 

REMISE EN CAUSE 
EVENTUELLE DES 

CHOIX TECHNIQUES 

AAAA 

POUTIQUE COMPOSANTS 
DEHNmON DES ESSAIS 
POUTIQUE MAINTENANCE 

EDITION POINTS CRITIQUES 
EDITION DES PDU 

COMPARAISON 

AUX 

OBJECTIFS 

DOSSIER DANALYSE 
PREVISIONNELLE 

DE SURETE DE 
rONCTIONNEMENT 

REDUCTION/ 
SUPPRESSION 
DES RISQUES 

Figure  1  :  MethodoLogie de I'actLvite Surete de Fonctionne m ent previsiDnnelle 

Le developpement d'arbres de defaillance donne par 
recherche deductive des co m binaisons de defaiHance 
conduisant a la realisation d'un evenement redoute 
unique, permettant ainsi d'evaluer par quantification 
la probabilite d'occurrence de I'evenement sommet 
et de la comparer par rapport aux objectifs, en par- 
ticulier relatifs a la securite. 

Ces arbres permettent le traitement des Points de 
Defaillance  Unique (PDU), I'identification de points 
critiques et la verification d'exigences qualitatives. 

Sur la base d'une  modelisation par bloc diagram me 
du fonctionne m ent du  C C 0 dans sa globalite, des 
simulations de type   MONTE-CARLO par tirage aleatoire 
des durees de bon fonctionne m ent et de panne suivant 
des lois statistiques precisees donnent une evaluation 
de la performance du systeme en terme de disponibi- 
lite. 

L'ensemble de ces analyses, qu'elles soient qualitatives 
ou quantitatives, donne lieu par comparaison aux objec- 
tifs, a une remise en cause eventuelle des choix techni- 
ques. 

En particulier, tout point critique identifie, defini 
par un evenement, dont le couple : 

- probabilLte d'occurrence de la defaillance 

- gravite de ces effets, 

est dans une zone jugee inacceptable (figure 2), 
conduit a une procedure specifique de reduction 
de ce risque soit par diminution de la probabilite 
d'apparition de la defaillance (prevention), soit par 
limitation des effets (protection), soit par association 
des deux (assurance).  Une dizaine de points critiques 
ont ete identi'^les lors des etudes de Surete de Fonc- 
tionne m ent previsionnelles du  CCO. 

PROBABIUTE 
D'APPARITION 

DOUA/NE 
WACCEPTABLE 

PROTECTION 

PREVENTION 

FIGURE 2 : COURSE DE CRITICITE 

GRAVITE 
DES EFFETS 

L'ensemble de ces taches conduit a I'etablissement 
du dossier d'analyse previsionnelle de Sflrete de 
Fonctionne m ent qui donne en particulier une entree 
pour la politique composants (approvisionnement, 
qualite..), pour la definition des essais (endurance, 
environnement...) pour la  mise en place d'une poli- 
tique de  maintenance et pour le suivi du Uvret des 
points critiques et des PDU residuels. 

Dans I'avancement actuel du projet CCO, cette 
seule activite previsionnelle a ete aujourd'hui abordee 
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Surete de Fonctdonnement estdmee 

Les activites de Surete de Fonctionne ment estimees 
relatives a I'exploitation de faits techniques et 
resultats experimentaux completent les analyses 
previsionnelles et participent a la croissance de 
Surete de Fonctionne ment. 

L'approche consiste a realiser les taches suivantes 

- Exploitation des faits techniques dans le but d'en 
evaluer les impacts significatifs reels, 

- Suivi du livret des points critiques, 

- Verification de  maintenabilite, 

. procedureAogistique 

. temps d'intervention 

Cette activite de Surete de Fonctionne ment estimee 
per met de confirm er les analyses previsionnelles 
et le cas echeant, le recalage et/ou I'affinage de 
valeurs vis-a-vis de la Surete de Fonctionne ment 
previsionnelle. 

Assurance Surete de Fonctionne ment 

L'assurance Surete de Fonctionne ment menee en 
etroite collaboration avec I'activite d'assurance 
produit, consiste a verifier tout au long du projet: 

. que les objectifs fixes peuvent etre atteints, 

. que les  moyens  mis en oeuvre sont compatibles 
avec ces objectifs, c'est-a-dire qu'ils sont suffisants 
sans etre excessifs. La "sur-fiabiUte" coute cher. 
. que les foumitures repondront bien aux besoins 
et en temps utile, 
. que les actions decidees sont adaptees aux problemes 
poses et efficaces, 
. que les bilans presentes sont representatifs de 
la qualite des travaux et des produits. 

CONCLUSION 

La  maitrise du niveau eleve de Surete de  Fonctionne- 
ment associee au programme  ARIANE 5, veritable 
performance du systeme, necessite a tous les niveaux 
une prise en compte continue de ces activites Surete 
de Fonctionne ment. 

Cette Surete de  Fonctionne ment par son approche 
de  maitrise des risques : 

- Identification 
- Evaluation 
- Hierarchisation 
- Reduction 
- Acceptation 

doit garantir I'obtention et le  maintien du niveau 
attendu. 

Le  Centre de  Controle Operationnel, I'un des systemes 
sols essentiels du projet ARIANE 5, a donne Ueu 
a cette activite de Surete de Fonctionne ment encore 
previsionnelle dans la phase actuelle de developpement. 

Elle a permis d'evaluer la conception, de comparer 
ses performances par rapport aux objectifs, d'identifier 
des points critiques, de donner des recom mandations. 
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INPE'S SATELLITE TRACKING AND CONTROL CENTER: PRESENT STATUS AND PLANS FOR FUTURE 

P. Rozenfeld 

ABSTRACT 

INPE 

In order to monitor and control Its satellites In 
orbit, INPE has established a system of ground fa 
cllltles, called Satellite Tracking and Control 
Center (CRC). CRC Is composed of a Satellite Con 
trol Center (CCS) located In Sao Jose dos Campos 
and two Ground Stations: one in Cuiaba and anoth 
er in Alcantara. Connecting all three sites a 
Data Communication Network (RECDAS) and a voice 
communication network are established. The Ground 
Stations are S-band stations. The station equi_p 
ment is designed to ESA's PCM standards. The CCS 
has DEC VAX machines: two VAX 8350 and one VAX 
11/780. The messages exchange between the CCS and 
the Ground Stations at the application level fol 
low ESA's SDID-like protocol. The RECDAS is a 
private X.2S packet switching network with 9600 
bps data transmission rate. 

Keywords: Satellite Control, Ground Network 

Satellite Launching site. The two stations have 
largely overlapping visibility curves which is a 
very usefull feature in terms of their mutual 
backing up. Connecting all three sites a Data 
Communication Network (RECDAS) has been estab 
lished. Voice communication, fac simile and telex 
link also the sites. 

3. GROUND STATIONS 

The Ground Stations are, to a large extent, Iden 
tical as far as the TIC functions is concerned. 
Their main technical characteristics are: 
• Reception/Transmission: S-band 
• Antena diameter: 11m 
• Max. tracking speed: 21°/sec 
• Max. transmission power: 2kw 
• TM bit rate: 10 kbp 
• TC bit rate: 2 kbp 
• TM, TC and Ranging according to ESA PCM stau 
dards 

1. INTRODUCTION 

in order to monitor and control its satellites in 
orbit, the Brazilian National Institute for Space 
Research (INPE) has established a system of 
ground facilities, called Satellite Tracking and 
Control Center (CRC), dedicated to this end. 

The Initial design requirements called for con 
trolling in orbit two kinds of missions: the first 
one environmental data collecting mission using 
Data Collecting Platforms; the second one a re 
mote sensing mission. Both missions are of low- 
earth orbit type the first one being quasl-equat£ 
rial (25° inclination) while the second one is 
polar. The time line for the first mission is one 
launch in the first semester of 1992 and second 
one year latter. The second mission Is to accom 
pllshed in 1995 - 1996 time period. These four 
launches are part of the Brazilian Complete Space 
Mission (MECB) and should be performed from the 
Alcantara Launch Center. 

2. CRC CONFIGURATION 

The Satellite Tracking and Control Center is com 
posed of a Satellite Control Center (CCS) located 
in Sao Jose dos Campos (23°12'S; 45°51'W), a TT&C 
and Playload Receiving Station located in Cuiaba 
(15°33'S; 56°04'W) and a TT&C station located in 
Alcantara (02O24'S; 44°25'W) at the new Brazilian 

The major differences in the station hardware are: 
the Alcantara Station has a 6-foot diameter acqui^ 
siton antenna on the rim of the main antenna while 
the Cuiaba Station has a tilt mechanism for 
overhead satellite passes plus the Data Collecting 
System reception hardware. 

The antenna systems and other Ground Station hard 
ware has been purchased abroad. 

Ranging equipment and Data Collecting System rece£ 
tlon hardware are built In house. 

Each one of the stations is monitored and control 
led by a supervision system comprising a u VAX II 
computer and several Monitoring and Control Units 
which link the station equipment to \i VAX. This 
system allows station equipment to be configured 
and tested by only one operator, u VAX computer, 
besides the supervision function, performs also 
the following functions: 
• Satellite Control Center back-up in case of its 
catastrophic failure. 
■ Real time orbit determination for assistii-t, the 
main antenna in tracking satellite whose attitude 
causes temporary communication loss during a pass 
which is the case of the first MECB satellite. 
• Satellite acquisition including uplink frequency 
sweeping; 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
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It should be mentioned that the software used In 
the station computer is the same of the Satellite 
Control Center accrued by the satellite initial 
acquisition module. 

The Monitoring and Control Units  are 
house. 

built 

4. SATEILITE CONTROL CENTER (CCS) 

The Satellite Control Center hardware is based on 
DEC'S VAX machines: there are one VAX 11/780 com 
puter and two VAX 8350 computers. The configuration 
of the system is such as to provide fault-tolerant 
satellite operation. The two VAX 8350 computers ded 
icated to the satellite control are linked among 
themselves and with the disk subsystem and magne_t 
ic tape units through a star coupler-.- In this way 
a failure of one of the 8350 has no impact on any 
high priority service. 

VAX 11/780 is linked to VAX 8350 by means of E 
thernet so as to assume satellite operations (in 
very degraded way) in case of VAX 8350 failure. It 
is dedicated to software development and to satej. 
lite simulator operation. 

The real time and the flight dynamics software run 
on VAX 8350 computers. The real time software has 
all normal satellite control software modules such 
as communication, data archiving, telemetry proce£ 
sing, telecomand generation, data display. Ground 
Station monitoring, operator-to-operator communica 
tion and so on. 

The integration of the rest of the system is pro 
ceeding. 

In the framework of the China-Brazil cooperation on 
development of the China-Brazil Remote Sensing Sa_t 
ellite (CBERS) work is done to allow shared control 
of the CBERS satellites by CRC and China. 

The future upgrading of Ground Station hardware is 
to install Doppler equipment needed for remote 
sensing mission, as well X-band tracking, X-band 
payload data reception and recording. Telemetry 
chain upgrading is required in order to increase 
received telemetry bit rate. 

The Satellite Control Center software upgrading 
consists of being able to control in orbit two kind 
(data collecting and remote sensing) satellites at 
the same time. 

7. CONCLUSIONS 

INPE's Satellite Tracking and Control Center (CRC) 
is multi-mission in its nature. In principle it 
could be used for tracking and control low-earth 
orbit, geostationary and excentric orbit sate^ 
lites. It is available to give support not only to 
Brazilian but other nation's missions. 

The flight dynamics software does the orbit and 
attitude determination and propagation, maneuvre 
preparation, pointing angles generation and so on. 

The real time and the flight dynamics software has 
been totally developed at INPE. 

Communication with the Data Communication Network 
(RECDAS) is done using appropriate DEC interface. 

The messages exchanged between the CCS and the 
Ground Stations at the application level follow 
ESA's SDID-like protocol. 

5. DATA COMMUNICATION NETWORK (RECDAS) 

It is a private X.25 packet switching network. It 
is composed of three nodes, one at each site and a 
Network Management Center (NMC) co-located with 
the CCS node. The network has star configuration. 
The access to RECDAS by the Ground Station equip 
ment which does not implement the X.25 access pro 
tocol is done by the Protocol Converters developed 
at INPE. The nodes has been manufactured by a bra 
zilian firm for COMPAC (Brazilian public packet 
switching network) and configured for RECDAS 
needs. The data transmission rate rate is 9600 bps. 
For availability reasons there are two communica 
tion lines between the CCS node and the Ground 
Station nodes. 

6. PRESENT STATUS AND FUTURE UPGRADING 

Fig. 1: Satellite Control Center external view. 

As of now the Cuiaba Ground Station is tracking 
CNES's SPOT and ESA's Hipparcos satellites. This 
fact shows that the Ground Stations are not only 
complying with the initial design requirements of 
being able to control low-earth orbit satellite but 
also having flexibility for tracking that with 
excentric orbit. The Ground Stations are being 
calibrated using Hipparcos and ESOC support. 

Fig. 2: Main Control Room 
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Fig. 3: S.Jose dos Campos RECDAS node and Network 
Management Center 

Fig. 4: Cuiaba Ground Station external view 

Fig. 5: INPE's complex at Alcantara Launch  site 
04-Alcantara Ground Station Building 
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SAN MARCO MOBILE EQUATORIAL RANGE 

L. Broglio, University degli Studi di Roma 'La Sapienza', Rome, Italy 

1. GENERALITIES 

The San Marco Project is the result of proposals and 

initiatives propounded by of the University of Rome and made 

possible by the Italian Government policies and financial 

supports. 

The Author, originator and Director of the Project, 

promoted and initiated space researches in Italy about 35 

years ago and has since been directing the Project's activ- 

ities which take place both in Rome - where the research 

and study center, laboratories and test facilities are 

located - and abroad, particularly in Kenya where the San 

Marco range is located. 

Since the beginning, the Project has developed and kept 

active a fruitful and mutually advantageous co-operation 

with the NASA and, when the time came, with the ESA. 

It is worthwhile to mention that, thanks to the San 

Marco Project, Italy can claim having been the third space- 

nation, after the US and the Soviet Union giants. 

The San Marco Project is essentially known because of 

the positive results of the activities performed in its San 

Marco equatorial range. 

A few features, unique to this range, are its most 

salient characteristics: 

- its mobility, which is very useful because puts the 

Proceedings IVe Congres Aerospatial Europeen / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 
12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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range in an autonomous position  with respect to almost any 

kind of local situation and conditions; 

- the environment, which is always temperate climate 

due to the sea influence; 

- the accessibility, without problems, since the ships 

can unload directly on board of the artificial islands con- 

stituting the majority of the operational range areas; 

- its being the only range in the African Continent 

and, furthermore, its being the African tracking station 

that can more usefully co-operate with ranges and stations 

located on the other continents, in particular with the 

Kourou Station, in Central America; 

- its being operated by a team which comprises not only 

the assembly and launch crew but also the studying, design- 

ing, testing and checking-out team, specialized in medium- 

size low-orbit spacecrafts which, thanks to such ideal 

combination of efforts, result also in low-cost payloads; 

- its being located on the Equator, together with the 

second to come in time Kourou Range; this feature has been 

utilized at its maximum by the San Marco Project because, 

even though all type of orbits are possible to be achieved 

from this site, it has concentrated its attention and capa- 

bilities on low-orbit spacecrafts for which is more signif- 

icant the advantage taken from the equatorial location. 

As a matter of fact, in order to reach a low equatorial 

orbit is almost indispensable to have at disposal an equate- 
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rial range. Furthermore it is obvious that a low equatorial 

orbit satellite is passing o\fer the San Marco range once at 

each orbit, namely about every ninety minutes. This means 

that the San Marco range with its powerful tracking sta- 

tions, together with a satellite equipped with a modest re- 

cording capability, constitute an autonomous space system. 

For the above reason, along with other ones related to 

the particularly favourable position with regard to the 

lower Van Allen Belt, the NASA itself requested the San 

Marco Project to launch five satellites from San Marco 

range. These spacecrafts were all put successfully in orbit 

and the data from the missions have been of great impor- 

tance for the astronomy world, particularly in the X-ray 

space emission. 

2. THE SAN MARCO RANGE 

The San Marco Project of the Italian University "LA 

SAPIEN2A" in Rome, has established since 1964 the San Marco 

range for aerospace researches. 

The current location of the range (fig. 1) is close to 

the Equator, in the Indian Ocean and precisely in Ngwana 

Bay, about 40.2 degrees East and 2.9 degrees South, in the 

proximity of the resort town of Malindi in Kenya, not far 

from Mombasa which is one of the more important East African 

towns, with a fully equipped and capable harbour, a very 

modern international airport and all the facilities that 
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characterize a modern town. Because of its vicinity to the 

Equator, the range has been given the name of "SAN MARCO 

EQUATORIAL RANGE" (ShER). 

One of the most salient peculiarities of the SMER - 

besides its being entirely ovv^ned, controlled and operated by 

the San Marco Project- is constituded by its being the only 

aerospace research "mobile" range in the world. The SMER, in 

fact, consists mainly of two "off-shore" type platforms 

namely: the " San Marco Platform" - assembly and launch pad 

- and the "Santa Rita Platform" - communication, telemetry, 

command and control station - connected each other by means 

of submarine .cables; these two platforms are standing above 

the ocean, on their own steel "legs" fixed on the button of 

the ocean, since the water is not too deep in the Bay. 

The distance between the platforms (about 1020 meters) 

is such as to provide proper safety conditions during 

ignition and lift-off of the large rockets launched from the 

San Marco Platform which is evacuated during the last 

phases of the count-downs. 

In the same way these platforms were able to sail from 

their places of origin and from the Italian shipyards where 

they have been re-adapted and equipped for becoming suitable 

for their current use, they can be set afloat again and can 

be towed to any other shallow water place in the world; in 

such case the name of the range might even need to abandon 

the termi "Equatorial"... 

In addition to these most significant island-platforms, 

the SMER includes another artificial island, made out of 

steel structure. This auxiliary platform stands in between 
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the two main ones and its main duty is that of supporting 

the power plant and related services such as generators fuel 

supplying, switch panels, junction boxes etc. 

Suitable submarine cables then transfer the electric 

power to both the utilizer platforms. 

Right next to this small platform another similar one 

is housing three radars for vehicle trajectory tracking. 

Main logistic support to the SMER is located on land, 

at about 45 minutes car ride from the Malindi airport in the 

so-called "Base Camp", even though each platform is self 

supporting and fully equipped for housing all the personnel 

needed on board of each one of them. 

The people and supplies transportation between the 

platforms and the base camp is provided by means of 22 tons 

motor boats and, for urgent and light transportation, by 

means of very fast rubberboats. 

The platforms, the boats and the base camp can communi- 

cate at all time with each other and also with the rest of 

the world through the switchboard located on the Santa Rita 

platform. 

A medical doctor and his assistants take active hygiene 

and health care and proper prevention actions all year 

round; at the base camp and on board of the platforms, fur- 

nished dispensary and sick bays are available. 

Electric power .and fresh water from the sea are inde- 

pendently produced locally at the base camp area and at the 

areas on the sea. Along with administration offices, metal 

and wood machine shops, boat and car engines, maintenance 
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activities and facilities, motor-generators maintenance and 

overhauling capacity, sleeping and refreshing facilities, 

also some facilities for the personnel free time - as 

volley ball camp -, are provided or left to personal initia- 

tive , 

3. LAUNCH ACTIVITIES 

The SMER location takes several important advantages 

deriving from the well known and very favourable condition 

of being on the Earth's equatorial belt, in particular for 

due-East launches; however, a large choice of payload 

launchings is possible for suborbital and orbital missions 

from equatorial up to quasi-polar trajectories. 

Since 1964, a number of sounding suborbital launches 

have been performed, often in co-operation with other scien- 

tific Organizations and for world-wide interest type of 

missions (such as solar eclipse). Up to now, nine satellites 

have been put into equatorial orbits, some of them as inter- 

national co-operation particularly with the U.S., the U.K. 

and Germany. 

All launches have been entrusted to and performed by 

the Italian launching team consisting of highly skilled 

engineers and technicians selected and trained in Italy and 

subsequently trained and qualified in the U.S. for the 

compliance with the NASA standard levels. 

These Standards are constantly kept and up-dated also 

during the maintenance periods between launches. There have 

been no failures nor losses whatsoever during these 27 years 
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of the SMER activity and such simple broad figure can be 

brought foreward as a concrete evidence of the reliability 

and proficiency of the entire San Marco Project Organization 

and of the local technicians and labourers trained and 

employed by Italian personnel. 

Low equatorial orbits are particularly suitable for 

aeronomy and astronomy type researches- due to their protec- 

tion from the Van Allen Belts - and for continuous remote 

sensing relevant to the equatorial zones. 

One ground station only is sufficient for receiving 

data from equatorial satellites equipped with appropriate 

data recorders. Furthermore, the SMER location allows to 

easily achieve geostationary and multistationary orbits. 

For orbital launches, the San Marco Project makes use 

of the U.S. made Scout vehicles which, in their standard 

configuration, can put into reference orbit (circular, 550 

km) satellites weighing about 215 kilos. 
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4. OTHER SALIENT ACTIVITIES. 

The SMER has not solely been conceived, designed and 

equipped for aerospace research launches. It has, in 

fact,been made fully capable also for the operative support 

of spacecrafts tracking, command and control, data aquisi- 

tion and evaluation. It is very important for the SMER its 

involvement in carrying on an intensive co-operation whith 

ESA  space activities. 

In particular, the tracking of the "transfer-orbit" of the 

geostationary satellites launched from Kourou Base, is one 

of the more useful and important supports to the ESA. 

The about 90 degrees difference in longitude between 

Kourou and the SMER, puts the Italian down-range ground 

station in such position as to be the first one to acquire 

the above mentioned satellites in their transfer orbit and, 

moreover, to have them at their apogee for long time at the 

zenith of the SMER. 

In the cadre of a memorandum between the Kenyan and 

Italian governments, the San Marco Project is paying partic- 

ular attention to the problems related to the local Earth 

resources and climatology by making use of the space re- 

search and survey technologies. The Project is also carrying 

on a program of training in favour of a selected group of 

students from the University of Nairobi who are to become 

thie local leading experts in the space research fields 

particularly in that of space telemetry and tracking. 
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5. PERSPECTIVES FOR THE FUTURE. 

The San Marco Project has already launched, always 

successfully, several scientific satellites from its San 

Marco Equatorial Range. 

The main scientific results have been published and the 

relevant papers are listed in the enclosed Bibliography. 

Preliminary results obtained from the data of the San 

Marco V satellite - launched on the 25th of March, 1988 - 

were produced by the Author of this presentation at the 

XXVIII COSPAR 1990 meeting, Symposium N.S. 12 - INEXPENSIVE 

SCIENTIFIC SATELLITES - "THE FUTURE OF THE SAN MARCO 

PROJECT". 

Because of the increased general interest in moderate 

mass satellites, the San Marco Project has made a proposal, 

already approved by the Italian Government, for a program 

aimed at increasing the launching capabilities of the San 

Marco Range. 

It is planned to develop, in co-operation with some 

industries, the " San Marco Scout " rocket, whose capability 

is about three times the one of the standard, US made Scout. 

To meet different requirements, the San Marco Scout 

rocket can be used in different configurations; some of them 

are shown in figure 2 and 3. Payload capabilities for 

various  vehicle configurations are sketched in fig. 4. 

Besides the low circular equatorial orbits and the 

geostationary one, the multistationary orbit holds signifi- 
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cant importance since it allows to obtain - in a very eco- 

nomical way - every day, six-hour stationary survey of all 

the areas on the Earth, with exception of the polar regions. 

A  multistationary  orbit is shown in fig. 5. 

Fig. 6 shows how a system of four satellites in multis- 

tationary orbits are providing a continuous coverage of all 

the areas on the Earth, with exception of the polar re- 

gions . 

The San harco Project is particularly considering the 

following fields: 

- climatology and "rainfall" measurements in the tropi- 

cal regions; 

- survey of depth and changes of the ozone layer in the 

equatorial and middle latitude regions; 

- remote sensing of the natural resources to help 

developing countries; 

- a continuous world-wide scientific monitoring system 

composed of four satellites in four multistationary orbits 

in a four-leaved clover position. 

Each one of these fields, and also some possible combi- 

nation of them, can provide sufficient scientifical and 

operational ingagements for the San Marco Project for years 

to come. 
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FIG.   2     SMS(A) 

(FOUR    STA<5ES) 
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Algol 
stage 

FIG. 3      SMS 
(FOUR   STAGES) 
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PAYLOAD 

FIG. 4 EQUATORIAL CIRCULAR ORBIT 550 kM  - 

(1 ) - SCOUT  ^^210 Kg 

(2) - SMS (A)^^340 Kg 

(3) - SMS    '-w 570 Kg 
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FIG. 5 

Afa/t/ ' StdtiOPdry   Orjl>i^ 
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FIG.   6 
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FORMING OF TECHNICAL STRUCTURE AND SOFTWARE FOR SOVIET MISSION CONTROL CENTER 

V.I. Lobachev, V.N. Pochukaev, V.V. Malyshev, M.N. Kiasilshikov. 

Soviet Mission Control CENTER; 

Moscow Aviation Institute. 

ABSTRACT 

Tlie basic statements of the system approach to the Soviet 
Mission Control CENTER MCC structure forming is consid- 
ered. 

The structure of MCC consists of four basic components. 
They are: 
- technical (hardware); 
- information-mathematical (software); 
- organization; 
- information-reference (data base). 

The simplified diagrams of all components mentioned 
above are given, opportunities and interaction between them is 
considered. 

Keywords; mission, spacevehicle, hardware, software, communi- 

cation, ballistic, control, navigation. 

According to approach generally accepted at present, the 
space   vehicle   (SV)   control   comprises   the following steps: 
- the SV state definition by using telemetry and tracking data 

processing and analysis; 
- making decisions concerning to the SV control and its goals 
achievement by using the SV state; 

- execution of decisions accepted by active influence upon the 
SV as well as by interaction with its crew. 

By this, main principle of control that must be realized is 
the maximum of the SV functional efficiency under this or that 
conditions. The SV functional efficiency is characterized by the 
probability of it will perform its mission properly. 

The solution of problem stated is ensured by the close-loop 
control system included, in particular, an on-ground control 
complex (FIG.l). 

This complex consists of the launch site; the mission con- 
trol CENTER; command-tracking complex included on-ground 
and mobile tracking stations network; the search-rescue com- 
plex. All the components listed are united into hierarchic auto- 
mated system. The Mission Control CENTER (MCC) is in the 
highest level of that system. 

The MCC main goals are as follows; 
- making decisions on the SV functioning and its mission ac- 

complishing; 
- ensuring of the preset reliability of the SV functioning. 

SPACECRAFF 

The land- The ship- 

based borne : The relay • 

tracking tracking :::; :Satellite;'; 

posts posts 

The space- Thesearch- 

The space- flights and-rescue 

port control 

center 

service 

FIG.L The Landing spaceflight control complex. 

Those goals are achieved by the following CC's func- 
tions realization: 
- telemetry continuous acquisition and processing; 
- tracking data acquisition and processing; 
- radio communication with the crew; 
- TV-communication. 

Goals and functions listed create the MCC appearance 
which is defined by its managing structure and facilities used. 

In respect of "Mir" space station, "Soyuz-TM" transport, 
"Progress" cargo vehicle, "Kvant" and "Crystall" scientific mod- 
ules, "Venera" and "Mars" automatic interplanetary modules, 
"Energia-Buran" transport system, the MCC's structure can be 
represented by the following components (FIG.2); 

- technical (hardware); 
- information-mathematics (software); 

- organization; 

- data base. 
Technical component includes itself; 

- communication CENTER; 
- object-oriented computer centers: telemetric, directive-plan- 

ning and ballistic; 
- control rooms; 
- engineering service. 

Proceedings IVe Congres Aerospatial European / IVth European Aerospace Conference (EAC 91), Paris, France, 

12 - 16 May 1991, ESA SP-342 (October 1991) 
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FIG.2 Eiquipment of The Spaceflight Control Center. 

Due to technical component exactly defines the MCC ap- 
pearance, we are considering it more detailed below. 

The MCC is located in Moscow's suburban Kaliningrad 
town. It occupies several buildings having 60 000 square meters 
of total space. There are 2 large and 5 small control rooms; 300 
special rooms. This space is occupied by technical component. 

Communication CENTER (CC) consists of communica- 
tion de'.ices and it ensures data exchange between tracking sta- 
tions, control CENTER staff and co-operative organizations. 

During the insertion the CC ensures communication by 
telephone, telegraph, radio with the crew, and TV images re- 
ceiving from the SV and launch site. During the orbit phase it 
provides the MCC with duplex telephone and TV communica- 
tion with the crew via tracking stations, as well as receiving and 
transmitting of ballistic, telemetering, directive-planning, TV and 
telegraph information. Communication between the MCC and 
remote on-ground and on-ship tracking stations is ensured by 
the satellite communication networks. 

Communication complex connects the MCC with the 
Cosmonauts Training CENTER and other research and scien- 
tific organizations by telephone, telegraph and TV links. The CC 
also keeps connection with the crew by using the national SW- 
band radiocenters when the SV is out of radiovizibility zones of 
tracking stations, during the parachute descent phase and after 
landing. 

The MCC communicates with the Search-Rescue 
Command Post (landing area) by telephone circuits. Mass media 
is informed by direct TV-channels to the USSR TV Company. 
Outputs to international circuits also available. 

In general, the CC maintains several TV channels and 
hundreds of telephone and telegraph lines. Moreover, the MCC 
has an internal branchy network which ensures staff and hard- 
ware on-line interaction. 

Object-Oriented Computer Centers perform the following 
functions according to problem essence. 

Telemetric Computer-Center (TCC) acquires telemetry 
data (up to 50 000 parameters), transform data into physical val- 

ues, classifies and analyses the SV hardware status. Actually, up 
to 1000 parameters are measured either on "Soyuz-TM" or 
"Progress"; and greater than 10 000 on "Mir" station. The Baude 
rate from "Mir" is S-lCi; and it comes to 0,3-10 bit for 10-minute 
session. Telemetric computers process large data arrays, select 
essential and reliable values, and compare them with preset val- 
ues. 

Telemetry is received by tracking stations located in the 
USSR as well as on special ships. Tracking stations transmit 
complete and brief data streams to the MCC. The complete data 
stream is transmitted on broad-frequency band, whereas the 
brief data stream is transmitted by telephone line. All the data 
are processed by the TCC in on-line mode. 

Each measurement is estimated; its belonging to particular 
system of the SV is obtained. Measurements are averaged out 
with respect to specific time interval. The data superfluity re- 
ducing and reliability improving algorithms, and matrices of pa- 
rameters state are used for the telemetry processing. Telemetry 
processing results in the following data groups are obtained: 

- the SV's hardware status; 

- different resources supply and expenses; 

- the SV subsystems report. 
By using this data, general SV status estimation is made. 
Directive-Planning Computer CENTER (DPCC) works out 

data for transmitting to the SV. This data is for mission realiza- 
tion, and it's known as directive-planning flight support. This 
kind of data consists of: 

- long-term and detailed (one-day) mission agenda, on-ground 

facilities and the next communication sessions schedule; 

- directive-planning data arrays, orders to the crew and to 

onground facilities; 

- on-line schedule and programs realization checking; 

- agenda changings in case of emergency either in space or on- 

ground; 
- conclusions on schedule and programs realization. 

Long-term plans are worked out on the base of mission 
agenda, which is confirmed before the flight. Suggestions of or- 
ganizations taking part in flight support and schedule perfor- 
mance are taken into account. Long-term plans are one month 
plans as a rule. Those plans state the basic dynamical operations 
tied to particular day, and conditions which must be taken into 
account for more detailed planning. Detailed on-day agenda is 
worked out on the base of assignments which are foreseen by 
the long-term agenda, the SV current status, on-ground facilities 
status and MCC staff suggestions. The final detailed version is 
issued the day before it launches. It may be corrected in the last 
resort during the run time. 

The following events are in detailed agenda: 
- tracking stations swich-on sequence; 
- the crew actions programme for each revolution; 
- "ground-space" radioexchange schedule; 
- the MCC and tracking stations data exchange plan. 

The communication sessions schedule is made more pre- 
cise after the conclusion about previous sessions has been ac- 
cepted. Communication session plan foresees the sequence of 
digital data arrays of instructions transmission. Those data de- 
fines the SV's subsystems switch-on/off schedule including the 
time and conditions of each instruction activation. 

Directive-planning information is the communication ses- 
sion schedule data array, which is represented in the form suit- 
able to input it into computer. 

Directive-planning information is sent from MCC to the 
SV automatically by the tracking-stations. 

Ballistic-Navigation Complex (BNC) acquires trajectory 
data and processes it. The objective is to define and forecast the 
SV's parameters of motion, and to schedule navigation facilities. 
The BNC also ensures the navigation support of all in-orbit op- 
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erations. Because of problems mentioned are solved by using 
most complicated methods and models of motion, and they re- 
quire very high calculation accuracy under source data volume 
is little enough, we are considering this problems more detailed. 
Result of its solution is known as "ballistic-navigational support" 
(BNS). 

The BNS essence consists in solutions of flight scheme 
grounding, realization and calculation of complete navigation 
data needed for flight control problems totality. The flight nomi- 
nal scheme is defined on the phase of the SV design. 

It consists in choosing the insertion orbit parameters, ma- 
noeuvres for the parking orbit forming, and recovery orbit pa- 
rameters. Mathematical models of motion are defined, trajec- 
tory measurements and maneuvering schemes are designed 
during the mission preparation phase. 

All possible emergencies are studied. 
Depending on reality, the flight scheme may be changed. 

In this case the following new problems are solved: 
- navigation operations scheduling (launch date, docking date, 
manoeuvres, experiments and recovery dates are made more 
precise); 

- navigation measurements processing and the SV's actual orbit 
definition; 

- orbit corrections and manoeuvres parameters calculation and 
optimization; 

- opportunity to continue the flight by the nominal scheme anal- 
ysis, and working out of suggestions on the flight scheme 
changing; 

- ballistic data calculation needed for the flight scheduling and 
objective problems solving (time of the SV enters into every 
tracking station radiovizibility zone; sunlit conditions; data for 
on-board devices pointing to either celestial objects or to on- 
ground located objects; data to the given guide-points etc ); 

- the landing area choosing and calculation parameters which 
ensure     recovery    and     landing     in     the    given     area; 

- post-mission navigation support analysis. 
Special methods for calculations and spacecraft-oriented 

automated software systems are designed. 
One of such systems is considered in particular section of 

this report more detailed. 
Three types of computers are used in the three computer 

centers mentioned above: 
- universal computer system having 125-10 instructions per sec- 

ond productivity, up to 128 Mbyte RAM and 10 000 Mbyte disk 
storage. Those systems are characterized by high accuracy, 
have branchy programming system using high-level program- 
ming languages; . 

- specialized computer systems having 100 10 instructions per 
second productivity each, 2 Mbytes RAM and over 50 Mbytes 
disk storage. Architecture and software of those systems are 
oriented to special problems solving and large data streams pro- 
cessing; 

- on-line computers having branchy communication with the SV, 
communication channels^ displays and data logging. This kind 
of computers have gOOTnstructions per second productivity and 
128 K RAM. 

Computer complex is multy-redundant and it based on the 
forth generation computers. The total productivity is hundreds 
of billion instructions per second, memory storage is hundreds 
of megabytes. It operates in so-called "hot-redundancy" mode. 
Because of this it has very high reliability and runs without 
faults. Developed testing and diagnostic system ensures active 
disrepair checking and device which is out of order is eliminated 
automatically. It is switched back on automatically after re- 
placement. 

Control Rooms Complex is equipped with internal and ex- 
ternal communication means; telemetry, ballistic-navigation and 
directive displays. This complex represents itself the working 
places totality equipped with personal and public displays and all 

communication means. The following data is displayed: 
- the SV on-board systems status final estimation; 
- initial data for all current calculations; 
- all navigation data needed for decision making. 

Devices for individual and multiuser circular communica- 
tion and TV-images exchange is presented at each working 
place. All kinds of informational exchange (audio-video) is 
recorded by audio- and video recorders. 

Engineering Service Totality ensures the MCC operates 
independently of external conditions. This includes itself power 
supply, climate installations etc. 

Now let's consider the next basic MCC's component, 
namely the information-mathematics component. 

This component consist of all-purpose software and it or- 
ganized as programme packages supporting computer complexes 
considered above. In general, the software includes operating 
systems and application packages for each of computer centers. 

High-level programming languages such as FORTRAN, 
Pascal, EL6-76 as well as Assembler are used for packages de- 
veloping. Special interface allows to create software by using 
modules which are written in different programming languages. 

The structure the tool-base features one from the above 
mentioned computer centers responsible for the spacecraft con- 
trol navigation algorithms design are considered in special sec- 
tion of this presentation. 

Information-Reference Service provides documents and 
data storage and retrieval. Those data concerns to the SV on- 
board systems and documents rules the MCC's staff activity and 
the MCC interaction with external organizations. 

At last, the managing structure of the MCC directs the 
mission and provides the staff interaction with all external orga- 
nizations during the mission. According to mentioned, the man- 
aging structure includes itself: 
- engineering staff which serves the MCC's (hardware); 
- the main operative control group which realizes the preset 

mission agenda; 
- scientific and technical support team which analyses current 

situation and schedules the mission. 
For instance, let us consider the managing structure of 

services involved in "Mir" space station mission control. Mission 
management has an hierarchic principle (FIG.3). 

Flight director (FD) conducts rules all the staff and he also 
takes "strategic" decisions such as mission agenda reducing, 
mission cancelling etc. 

Flight director has vice-directors (as usual): on mission 
control (DMC), on command-measurement complex and on the 
MCC facilities control. 

Tactical (current) mission management is provided by shift 
FD and by his vice-shift FD's on particular fields. Several teams 
are conducted by the shift FD directly. This teams are exactly 
the main operative control group. Other teams are conducted by 
shift vice-directors, responsible for particular serves. 

Each shift lasts 12 to 24 hours. There are 4-5 shifts daily 
during the "Mir" mission runs. 

Now let us turn back to the structure and functions of spe- 
cial computer aided decision support system (CADSS) consider- 
ation. This system responsible for control and navigation algo- 
rithms creating. 

SOME WORDS IN ADVANCE 

Recently, the spacecraft guidance and control profession- 
als are attracted by the problem which consists in the guidance 
and control accuracy significant improving. The problem is to 
increase accuracy while the sensors as well as the actuators 
properties improvement is practically exhausted or their proper 
improvement leads to unacceptable expenditures. 
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FIG.3 The Control Group Structure. 

Under conditions mentioned the purpose stated can be 

achieved only by the spacecraft orbit excellent determination or, 

in other words, by the spacecraft navigation proper improving. 
This leads to the possibility of the spacecraft orbit control design 
on the basis of perfect-data optimal control theory (F1G.4). 

To improve the spacecraft navigation and control accuracy 
is possible with the help of; 

- orbit control algorithms optimization; 

- tracking data processing optimization; 

- active experiments performing and optimization while [racking; 

- tracking devices proper choosing and the set of navigational pa- 
rameters optimal composing. 

There is a variety of approaches to solve the problems 

mentioned. This variety is based on the variety of concepts of 

disturbances acting upon the spacecraft during the flight and the 
tracking as well, namely: actuators errors, tracking devices er- 
rors, methodical errors, badly defined external influences etc. 

This approaches are; 

- deterministic in frames of which all factors mentioned above 

are considered to be known precisely or absent at all; 

-stochastic approach when all factors mentioned are considered 
to be random factors completely defined statistically; 

- guaranteeing (or niinmax) approach  in frames of which all 
factors mentioned arc considered to be uncertain; 

- confidential, which provides the compromise between 

stochastic and guaranteeing approaches. 

It is evidently thai in solving a specific problem designer 

should not reject neither of approaches listed. Moreover, these 

approaches can complement one another allowing to find com- 

promise. An efficient use of all approaches can be only on the 

basis of Computer Aided Decisions Support System (CADSS), 

includes a wide set of control and navigation algorithms, models 
algorithms etc. 
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B confidential 

FIG.4 

The main idea used while designing the CADSS is that the 
CADSS includes two subsystems (FIG.5). 

The first subsystem is for orbit control and the second one 

is for navigation. This idea arises from the well known theorem 

staled ih.e control and navigation problems to be considered sep- 
arately. 
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The object area of the first subsystem is to form software 
package for the spacecraft orbit optimal control using the given 
criteria of optimum, restrictions and actuators properties on the 
basis of approaches mentioned above. The problem is solved un- 
der the supposition that the spacecraft state vector (i.e. position 
in space and velocity) is known. 

The object area of the second subsystem is to form the 
tracking data optimal processing algorithms and tracking modes 
providing the required accuracy of the spacecraft state vector 
definition. 

The subsystem interaction is realized by the following 
trends: 
- the navigation problem run-time is taken into account as one 
of  restrictions within the orbit control problem; 
- the navigation accuracy is taken into account solving the orbit 

control problem; 
- the orbit control low (or programme) as well as control actua- 
tor error are taken into account while the navigation problem 
solving; 

- the fuel expenditure is taken into account while the active on- 
orbit experiment scheduling; 

Final decision on control and navigation algorithms has to 
be taken on the basis of the close-loop system computer simula- 
tion. 

Now let's consider the technical problems, which we can 
solve by using the CADSS: 
SV closing: 

a) with another SV; 
b) with planet's moon. 

Insertion into orbital constellation: 

a) communication satellites; 
b) navigational satellites; 
c) remote sensing satellites. 

Trace correction for: 
a) "Molnyia" type satellites; 
b) geosinchronous type satellites. 

Inspection of another SV. 
"Buran" type SV landing. 
Autonomous and mutual navigation for: 

a) communication satellites; 
b) navigational satellites. 

Recovery SV efficiency increasing. 

Geopotential model improving. 

Mars-landing SV control. 

Remote-sensing satellite system design. 

Sun Probe control and navigation. 

Typical CAD Control and Navigation subsystems struc- 

tures include (FIG.6): 
Correspondent instrumental and data bases; means for: 

software synthesis, software testing, computer graphics and op- 
erating shell. 

As a result CAD Control and Navigation gives the user 

opportunities for: 
- control and navigation algorithms creating; 
- software synthesis including on-board software; 
- calculating statistical and guaranteeing estimations of the given 

events; 
- urgent situations analysis; 
- correction scheduling; 
- optimal navigational planes scheduling; 
- instrumental base accumulating. 

Let's touch instrumental bases of CAD "Control" and 

"Navigation". 
Instrumental base of CAD "Control" includes: 
One - parameter correction algorithms; 

a) eccentricity elimination; 
b) minimum of eccentricity providing; 
c) preset eccentricity providing; 
d) preset period of revolution providing. 

Two - parameter correction algorithms: 
a) preset period of revolution providing under 

eccentricity minimization; 
b) preset period of revolution providing under 

the constant eccentricity; 
c) preset period of revolution and argument of 

latitude providing; 
d) minimum of transfer time providing. 

Three - parameters correction algorithms: 
a) analytical; 
b) semianalytical; 
c) with the optimal thrust choosing. 

Procedures which are realized the combine optimization 

method: 
- stochastic variant; 
- minmax variant. 

Unconstrained and constrained optimization package. 

Instrumental base of CAD "Navigation" includes: 

Algorithms and procedures for navigation accuracy 

analysis: 
a) linear algorithms for an a priori statistical 

analysis; 
b) semianalytical algorithm for an a priori statis- 

tical analysis of high dimension systems; 
c) data-processing simulation complex. 

Data processing algorithms: 
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a) second order algorithm; 
b) guaranteeing algoritlim. 

Algorithms for navigational experiments scheduling: 
a) algorithms for solving of boundary value 

problems; 
b) algorithms for probability criteria calculation. 
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Control and navigation algorithms creating 
Software synthesis including on-board 
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Instrumental base accumulating 

FIG.6 
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