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1 Introduction

Les missions spatiales sont devenues une priorité pour de nombreux pays et organisations.
Parmi ces missions, ’exploration de la Lune est 'un des principaux objectifs. Cependant, cette
exploration nécessite une compréhension précise des mouvements de la Lune et dersesisatel
lites. Dans ce rapport, nous étudions le mouvement de CAPSTONE, un CubeSat qui sera
le premier engin spatial a fonctionner sur une orbite de halo quasi rectiligne autour de la
Lune. Cette orbite unique implique des mouvements complexes, qui peuvent étre modélisés
par un probléme a N-corps en mécanique. Notre objectif est de construire un modeéle phy-
sique pour simuler le mouvement du satellite et de la Lune, en utilisant des équations diffé-
rentielles [3] pour décrire le systéme. Nous analyserons les données fournies par le site Web
https ://ssd.jpl.nasa.gov/horizons/ [2], qui sont essentielles pour notre étude.

2 Matériel et Méthode

2.1 En probléme & trois-corps [5, 4]

Considérons un systéme mécanique S formé de trois points matériels My, My et Ms de
masse respective mq, msy et ms. Nous étudions la dynamique de ce systéme dans un référentiel
R galiléen et 'on note w3 = GM;, us = GM; et uz = G M;,les vecteurs positions avec le point
G, le centre de masse de My, My et M3. Nous allons montrer que lorsque le systéme est isolé,
le probléme se découple en trois mouvements indépendants.

FIGURE 1 — Systéme a trois corps
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Supposons donc que les trois corps soient en interaction mutuelle mais isolés de 'extérieur.
Nous conservons la notation habituelle : fi5 désigne la force qu’exerce le point M; sur Ms, fso
celle produite par M3 sur My, fi3 celle produite par M; sur M3 et fo3 celle produite par Mo
sur Mjs. Par ailleurs, en vertu du théoréeme du centre d’inertie, nous avons :
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Ainsi, le centre d’inertie G décrit une trajectoire rectiligne uniforme. Le référentiel barycentrique
R* est donc en translation rectiligne uniforme par rapport & R ce qui lui confére un caractére
galiléen. Analysons donc le mouvement dans le référentiel barycentrique R*, par la formule
gravitationnelle :
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et par la deuxiéme loi de Newton :
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nous avons donc :

nous divisons les deux cotés par m; :
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finalement, nous posons i =1, 2 et 3, et nous notons 3 = M1 M3 = uz—uy, 75 = MMy = us—uy
, donc MoMs =13 — 175 = uz — Uy et MsMy = 15 — 13 = Uy — U3
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dans ce projet, nous devons étudier 73 et 73, car les conditions initiales sont données par rapport
a la Terre (ici, M).

%=y — = Gy o+ Gmy e — Gy e — Gy
| — 73 3 — 73] 73| 73]

nous avons donc - L .
73 = —G(my + m3)—— + Gma( 27T 2 ) (1)
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de la méme facon, nous pouvons obtenir : OK

- 5 r3 — 19 73
7y =—G(my + m2) e + Gmg( 52 5 ) (2)

75— [P

Nous établissons un systéme de coordonnées cartésiennes (3D) dont 'origine est la Terre (Figure
2). Nous décomposons r3 en vecteurs dans trois directions, c’est-a-dire 73 = z4€; + ys€y + zs€2,
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idem pour 75. De plus, nous pouvons décomposer (1) en trois équations différentielles (selon x,

y et z), idem pour (2). A la fin, nous avons un systéme de six équations différentieles.

Satellite (M3)
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avec m; = la masse de la Terre, my; = la masse du satellite, m; = la masse de la Lune,

x? + yg + 237 = xl2 + yl2 + Zl2 et r, =rg = \/(xs - xl)z + (ys - yl)2 + (Zs - Zl)2'

2.2 Méthode de Runge-Kutta (explicite) d’ordre 4 (méthode RK4)

1]

La méthode de Runge-Kutta explicite d’ordre 4 (méthode RK4) est une méthode numeérique
d’intégration d’équations différentielles. Elle permet de calculer une approximation numérique
de la solution d’une équation différentielle ordinaire (EDO) du premier ordre de la forme y' =
f(t,y), ou y est la fonction inconnue dépendant de la variable ¢. Dans ce projet, nous posons y
= [xs,ys,zs,xs1,ys1,zs1,x1,yl,zl,x11,y11,z11] ou xs1,ys1,zs1 sont les vitesses du satellite selon x,y,z
et de méme pour la Lune avec x11, yll et zll. Nous posons donc dy[0] = y[3], dy[1] = y[4],
dy[2] = y|[5] et par la formule (3), nous avons donc dy[3] = -G * (mt + ms) * u[0] /rs**3 +
G*ml*((u[6]-ul0]) /(rls)**3 -(u|6]/r]**3)) et ainsi de suite pour les autres coordonnées. Voici le

code ou deriv représente la fonction f ci-dessus et u représente y.

def deriv(t,u):

1

Soit u = (zs,ys,zs,zsl,ysl,zsl,zl,yl,2zl,zll,yll,zl1),
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Equation d'évolution de l'oscillateur harmonique : du/dt =
d(zs,ys,zs,xsl,ysl,zs1)/dt = (zsl,ysl,zsl,-G * (mt+ms) * zs/[rs[~3 + G * ml
((zl-zs)/(lrl-rs[)~3 - zl/[rl["3),...,...)

rr

du = np.empty(u.size)

# Dérivée de la vitesse

dul0] = u[3]

Q.
c
—
w
—_
Il

-G * (mt + ms) * ul[0] /rs**3 + Gkml*((ul[6]-ul0])/(rls)**3 -(ul6]/rl**3))

Q.
e
M
o
—_
[

ul9]

-G * (mt + ml) * ul[6] /rl**3 + Gkms*((ul[0]-ul6])/(rsl)**3 -(ul[0]/rs**3))

Q.
c
™/
O
—_—
Il

return du

La méthode RK4 fonctionne en utilisant une combinaison de quatre approximations de la pente
de la fonction f(t,y) a différents points du domaine de la variable indépendante t. Les valeurs
de la fonction y sont ensuite mises & jour a chaque itération en utilisant ces approximations de
pente.

Plus précisément, la méthode RK4 calcule une approximation de la solution & l'instant ¢,, 1
a partir de la solution & I'instant ¢,, en utilisant la formule suivante :

1
Ynt1 = Yn + 6(k1 + 2ko + 2k3 + ky)

ol

yn est approximation de la solution a l'instant %,

ki = h’f(tna yn)

ky = hf(t, + %yn + &)

ky = hf(tn + h,yn + ks3)

h est le pas d’intégration, c¢’est-a-dire la distance entre deux instants de temps consécutifs.

La méthode RK4 est une méthode d’ordre 4, ce qui signifie que ’erreur commise a chaque
itération est proportionnelle a h°. Elle est donc plus précise que les méthodes d’ordre inférieur
comme la méthode d’Euler explicite.

Nous avons utilisé la méthode RK4 pour résoudre les équations différentielles du mouve-
ment des corps célestes dans notre étude. Nous avons implémenté cette méthode dans notre
programme Python en utilisant les données de position et de vitesse des corps célestes que nous
avons obtenues & partir des fichiers CSV téléchargés a partir du site Web. (Voir le code en
annexe)

Cependant, cela ne permet de calculer qu'une seule valeur & un moment donné. Par consé-
quent, nous avons besoin d’une boucle pour répéter le calcul n fois, jusqu’a ce que t_ initial +
dt*n =~ t_final ou dt correspond au pas de temps choisi.
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def integrationEDO(start,end,step, v_ini, deriv):

n = v_ini.size

# nombre d'equa-diff du ler ordre

# Création du tableau temps

interval = end - start # Intervalle
num_points = int(interval / step) + 1 # Nombre d'éléments
t = np.linspace(start, end, num_points) # Tableau temps t

# Initialisation du tableau v
v = np.empty((n, num_points))
# tableau y qui contient les waleurs actuelles de v au temps t[i]

y = np.empty(n)

# Condition initiale
v[:, 0] = v_ini
y[:] = v_ini # <mportant de mettre [:] pour vy,
# sinon y serait juste un alias de v_ini et non une copie
# ce qui ferait qu'on modifie v_int quand on modifie y et

# donc aussi le u_int donné a la fonction lors de son appel.

# Boucle for

for i in range(num_points - 1):
y = rk4(t[i], step, y, deriv) # modifie le tableau y
vl:, 1 + 1] =y

# Argument de sortie

return t, v

Finalement, il suffit de définir une fonction resultat(tmaz,dt) en prenant comme argument initial
u_ini = [xs,ys,zs,vxs,vys,vzs,x],tl zl vxl,vyl,vzl], et en l'utilisant dans la fonction précédente
pour obtenir notre résultat final u.

def resultat(tmax, dt):
# Conditions initiales

u_ini = np.array([xs,ys,zs,vxs,vys,vzs,xl,yl,zl,vxl,vyl,vzl])

# Méthode d'Euler
t, u = integrationEDO(O, tmax, dt, u_ini, deriv)

return u




3 Reésultats

3.1 La trajectoire de mouvement réelle du satellite et de la lune

les trajectoires effectives de la lune et la satellite du 31/01 au 17/02

La Lune
Le satellite
La terre

—400000
—200000

0
x lkmy 200000

400000

FIGURE 3 — Les trajectoires réelles de la lune et du satellite

Dans un premier temps, nous avons tracé la trajectoire réelle du satellite et de la Lune
dans le referentiel terrestre a partir de données collectées sur le site Horizons. Voir le résultat
ci-dessus. Selon la méthode de la section précédente, nous devons définir un pas de temps (dt)
et utiliser le modéle réel pour ajuster la trajectoire calculée du mouvement de la lune et du
satellite. Nous commengons par régler le pas sur 0,0001 jour, soit environ 9 secondes.

3.2 Cas: dt = 0,0001 jours (environ 9 secondes)
3.2.1 la trajectoire du mouvement réel et simulé du satellite et de la Lune

En analysant la FIGURE 4, nous avons remarqué que ’ajustement était initialement trés
bon, mais que les erreurs s’accumulent & partir d’un certain moment. Pour faciliter I’observation,
nous avons sélectionné la coordonnée x du satellite et ’avons comparée a la valeur réelle.

3.2.2 Les trajectoires réelles et simulées du satellite selon ’axe x

En regardant la FIGURE 5, nous avons remarqué qu’il y a des incertitudes a partir du 7¢
jour environ, mais qu’elles sont acceptables car il y a beaucoups de facteurs non considerés
qui influent sur ce systéme. Par exemple : la force de gravité exercée par le Soleil. De plus, la
valeur du pas de temps n’est pas optimale. Pour la suite, nous avons donc choisi un nouveau
dt en cherchant pour quelle valeur de pas I’écart-type de ’énergie mécanique du systéme est
minimale.



les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et le satellite du 31/01 au 17/02

La Lune que nous simulons

Le satellite que nous simulons
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Le satellite effectif

La lune effective
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FIGURE 4 — Les trajectoires réelles et simulées de la Lune et du satellite
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FIGURE 5 — Les trajectoires réelles et simulées de la Lune et du satellite
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3.3 L’écart-type de la liste (la somme de I’énergie du satellite et de
la Lune) par les différents dt
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I'écart-type des énergie mécanique du systéme (du satellite et la lune)

395
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FIGURE 6 — L’écart-type (Lune et satellite) par les différents dt

En regardant la FIGURE 6, le pas de temps idéal est de 2,387 jours. Nous avons donc
répeté les étapes du cas précedent avec ce nouveau pas de temps pour obtenir une meilleure
simulation.

3.4 Cas: dt = 2,387 jours
3.4.1 la trajectoire de mouvement simulée du satellite et de la lune

En regardant la FIGURE 7, nous avons remarqué que malgré la modification de la valeur
de dt pour minimiser ’écart-type global, le résultat n’était pas parfait. Pour vérifier davantage
nos résultats, nous avons encore une fois extrait les valeurs de la coordonnée x du satellite et
les avons comparées aux valeurs réelles.

3.4.2 Les trajectoires réelle et simulée du satellite selon ’axe x

En regardant la FIGURE 8, nous avons constaté qu’a partir du premier jour, il y avait une
déviation trés importante.

3.5 L’écart-type de I’énergie mécanique du satellite par rapport aux
différents pas de temps

Cette fois-ci, nous avons calculé I’écart-type de I’énergie mécanique du satellite uniquement
en fonction de dt.

En regardant la FIGURE 9, le pas de temps idéal obtenu par python est de 0,0072 jour.
Nous avons répété les étapes des cas précedents avec ce nouveau pas de temps.
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les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et la satellite du 31/01 au 17/02
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FIGURE 7 — les trajectoires du mouvement réel et simulé du satellite et de la Lune, si dt =
2,387 jours
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FIGURE 8 — la trajectoire de mouvement réelle et simulée du satellite et de la Lune selon x, si
dt = 2,387 jours
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FIGURE 9 — L’écart-type (satellite) par les différents dt

3.6 Cas :dt = 0,0072 jours (environ 10 mins)
3.6.1 la trajectoire de mouvement simulée du satellite et de la lune

En regardant la FIGURE 10, cela semble similaire au cas : dt = 0,0001 jours. Pour une
vérification supplémentaire, nous allons encore tracer le graphique selon x pour comparer.

3.6.2 Les trajectoires réelles et simulées du satellite selon ’axe x, si dt = 0,001 ;
0,0072 et 2,387 en jours

leg
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Indiquez ou est la courbe bleue

X [km]

-1.0

—— Le satellite que nous simulons, si step = 0.0072 jours
Le satellite gue nous simulons, si step = 0.0001 jours
—@- Le satellite que nous simulons, si step = 2.387 jours

-12 1 — Le satellite réel

0.0 25 5.0 75 10.0 125 15.0 175
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FIGURE 11 - la trajectoire du mouvement réel et simulé du satellite et de la Lune selon x, si
dt = 0,001; 0,0072 et 2,387 en jours
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les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et du satellite du 31/01 au 17/02
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FIGURE 10 — la trajectoire du mouvement réel et simulé du satellite et de la Lune, si dt =
0,0072 jours

La courbe bleue et la courbe orange se superposent presque complétement. En regardant la
FIGURE 9, nous pouvons également constater que pour les valeurs de step = 0,0001 jours et
0,0072 jours, ’écart-type global est trés proche de zéro.
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FIGURE 12 — la trajectoire du mouvement réel et simulé du satellite et de la Lune selon x, si
dt = 0,001 ; 0,0072(Version agrandie)

En observant la FIGURE 12, nous remarquons que les points bleus sont en dessous des points
oranges au méme moment, ce qui signifie que la courbe bleue est plus proche de la situation
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réelle car en observant la FIGURE 11, les courbes simulées sont supérieures aux courbes réelles.

4 Analyse des résultats et discussion

Calculer la période orbitale du satellite pour connaitre les périodes
caractéristiques du probléme et choisir un pas de temps.

4.1 Analyse des résultats

Au début, nous avons défini dt = 0,0001 jour, sans savoir s’il s’agissait de la meilleure taille de
pas. Nous I’avons simplement choisie aussi petite que possible en pensant que cela minimiserait
les erreurs. En observant la FIGURE 5, nous avons remarqué une erreur significative qui a
commencé a s’amplifier vers le septiéme jour. Afin d’ajuster le mieux possible les résultats, nous
avons modifié la taille du pas de temps afin de minimiser ’écart-type de ’énergie mécanique
du systéme car étant pseudo-isolé dans ’espace, cette énergie est supposée constante. Alors, la
valeur du pas de temps qui minimise I’erreur sur 1’énergie mécanique du systéme doit étre celle
qui nous rapproche le plus du cas réel. Nous avons utilisé la formule suivante pour ce calcul :

Uz\lli(Ei—Eo)Q (4)

n;3

ou FEj est I’énergie mécanique initiale du systéme.

Nous avons donc exploité la valeur obtenue mais en examinant le graphique de la trajectoire
simulée par 1'équation différentielle (FIGURE 7), nous avons constaté que l’ajustement était
trés mauvais et que la trajectoire simulée du satellite différait considérablement de la valeur
réelle. Comme la masse du satellite (25kg) que nous avons considéré est trés faible par rapport
a celle de la lune (7,36e22 kg) ; lorsque la valeur de ’écart-type est minimale pour I’ensemble
(Lune et satellite), cela signifie que I’énergie mécanique de la lune est plus proche de la réalité,
car I'impact mécanique du satellite est négligeable par rapport a celui de la lune. Par exemple,
pour un objet tombant librement sur la Terre, en négligeant bien str la résistance de 1’air, nous
considérons que son énergie mécanique est conservée. Bien qu’il subisse l'attraction gravita-
tionnelle de la Lune et que la lune subisse également 'attraction gravitationnelle de cet objet,
nous ne considérons pas que I’énergie mécanique du systéme Objet-Lune est conservée mais que
I’énergie mécanique de 'objet est conservée. Ainsi, dans le code suivant, nous ne tiendrons pas
compte de I’énergie mécanique de la Lune, afin de mieux ajuster la trajectoire de mouvement
aux conditions réelles.

Finalement, nous avons amélioré la méthode en ne considérant que 1’énergie mécanique du
satellite, et avons obtenu un pas parfait (0,0072 jours) avec lequel nous avons constaté que la
trajectoire simulée correspond étroitement & celle obtenue avec dt = 0,0001 jours. Néanmoins,
est-ce que ce pas de temps est vraiment parfait 7 Comme 'erreur est cumulative lors de I'uti-
lisation de la méthode RK4, nous avons observé dans la FIGURE 11 que nous n’avons besoin
que de calculer la valeur finale de x (Il suffit de zoomer sur la fin des courbes pour voir quelle
courbe est la plus proche de la courbe réelle.) pour voir si elle est plus proche de la vraie valeur.
En observant la FIGURE 12, nous remarquons que les points bleus sont en dessous des points
oranges au méme moment, ce qui signifie que la courbe bleue est plus proche de la situation
réelle.

et au bout de 7 jours, que se passe t'il ?
4.2 Discussion

Les résultats obtenus confirment 'hypothése de départ selon laquelle la simulation peut
reproduire avec une précision satisfaisante la trajectoire de la lune et du satellite. Cependant, les
résultats d’observation montrent une erreur a partir d’un certain moment dans les simulations
avec deux pas de temps différents.
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L’analyse de I'écart type montre que les valeurs pour les pas de temps de 0,0001 jour et
0,0072 jour sont stables, avec un écart type proche de zéro. Cependant, entre ces deux pas
de temps, le pas de 0,0072 jour est plus proche de la valeur réelle. D’autre part, des résultats
instables ont été observés pour les pas de temps différents, ce qui confirme I'importance de
choisir un pas de temps approprié pour la simulation. Par exemple, une méthode de controéle
de pas adaptatif peut étre utilisée pour ajuster automatiquement le pas de chaque étape en
fonction de l'erreur, afin de maintenir ’erreur dans des limites acceptables.

Enfin, il convient de souligner que les résultats de simulation dépendent des parameétres
sélectionnés pour le modele. D’autres tests peuvent étre effectués pour améliorer la précision des
résultats, tels que le choix de méthodes numériques plus optimisées pour résoudre les équations
différentielles ou la prise en compte de I'influence d’autres forces gravitationnelles, telles que le
soleil.

En résumé, ces résultats montrent que la modélisation numérique de la trajectoire de la
Lune et du satellite peut étre effectuée avec précision en choisissant un pas de temps approprié
et en prenant en compte les limites du modéle sélectionné.

5 Conclusion

Notre étude visait a simuler la trajectoire de mouvement du satellite et de la Lune du 31
janvier au 17 février 2023 en utilisant un modele physique et des données réelles. Nous avons
déterminé le meilleur intervalle de temps de 0,0072 jours pour une simulation précise mais
I’erreur augmente avec le temps. Nous recommandons donc une méthode de controle adapta-
tive de l'intervalle de temps. Nous pouvons également tester et optimiser d’autres parameétres
(Considérons l'attraction gravitationnelle du Soleil) pour améliorer la précision des résultats.
En résumé, notre étude a démontré la précision de notre modéle et proposé des améliorations
pour une simulation plus précise.

6 Annexes

6.1 Lecture des données

Nous avons téléchargé les données de position (x : km, y : km et z :km) et de vitesse (km par
jours) toutes les heures (km par jours) de la Lune et du satellite & partir de 0 :00 le 31 janvier
jusqu’a 0 :00 le 17 février sur le site Web du «Horizons System» et les avons enregistrées dans
deux fichiers en format csv noté «Les données du satellite.csv» et «Les données de la lune.csv».

import pandas as pd # Ezportation du fichier au format CSV de traitement de pandas
data_lune= pd.read_csv('Les données de la lune.csv',comment = '#', encoding = 'utf-8')

#Read Les donnees de la lune.csv

x_lune = data_lune["X"] # en km
y_lune = data_lune["Y"] # en km
z_lune = data_lune["Z"] # en km
vx_lune = data_lune['VX'] # en km/jours
vy_lune = data_lune['VY']l # en km/jours
vz_lune = data_lune['VZ'] # en km/jours

# conditions initiales
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x1

Il

yl
zl

|

vxl
vyl

vzl

data_satellite = pd.read_csv('Les données du satellite.csv',comment

x_lune[0] # le premier
y_lune[0] #
z_lune[0] #

vx_lune[0] #
vy_lune[0] #
vz_lune[0] #

st t

S9 ©

élement,

0,
0)

0,
0,
0,

c'est-a-dire si t = 0, la
la postion de la lune selon y
la postion de la lune selon z
la vitesse de la lune selon
la vitesse de la lune selon

Y

la vitesse de la lune selon z

#Read Les données de la satellite.csv

x_satellite
y_satellite
z_satellite
vx_satellite
vy_satellite
vz_satellite

# conditions

X8

ys

zs
VXS
vys

vVZs

x_satellite[0] # le premier
y_satellite[0] #

z_satellite[0] #

initiales

vx_satellite[0] # .

vy_satellite[0] # .

vz_satellite[0] # .

# L'unité de base du SI

ninn

.t = 0,
.t = 0,
, t = 0,

data_satellite['X'] # en km
data_satellite['Y'] # en km
data_satellite['Z'] # en km
data_satellite['VX'] # en km/jours
data_satellite['VY'] # en km/jours

data_satellite['VZ'] # en km/jours

élement, c'est-a-dire s© t = 0,
=0,

=0,

la vitesse du satellite selon
la vitesse du satellite selon

la vitesse du satellite selon

position de la lune selon

'#' , encoding = "utf-8")

la position du satellite selon x

la postion du satellite selon y

la postion du satellite selon 2z

tmport pandas as pd # Exportation du fichier au format CSV de traitement de pandas

data_lune= pd.read_csv('Les données de la lune.csv',6comment = '#', encoding = 'utf-8')

#Read Les donnees de la lune.csv
z_lune =
y_lune
z_lune
vz_lune
vy_lune

vz_lune

data_lune["X"] *
data_lune["Y"] *
data_lune["Z"] *
data_lune['VX']
data_lune['VY']
data_lune['VZ']

# conditions initiales

Bl

yl =
zl =
vzl
vyl

vzl

data_satellite = pd.read_csv('Les données du satellite.csv', comment =

z_lune[0] # le premier

y_lune[0] #
z_lune[0] #
ve_lune[0] #
vy_lune[0] #
vz_lune[0] #

1000 # en metre

1000 # en métre

1000 # en métre

*¥1000 /(24*3600) # en m/s

*1000 /(24*3600) # en m/s

*¥1000 /(24%*3600) # en m/s

s1 t =

si1 t =

élement,

0,
0,

=0,

c'est-a-dire si t = 0,
la postion de la lune selon y
la postion de la lune selon z
la vitesse de la lune selon z
0,

la vitesse de la lune selon y

0, la vitesse de la lune selon z

14
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#Read Les domnées de la satellite.csv

z_satellite = data_satellite['X'] #1000 # en metre
y_satellite = data_satellite['Y'] #1000 # en métre
z_satellite = data_satellite['Z'] *1000 # en métre

vz_satellite

vy_satellite

vz_satellite

# conditions initiales

data_satellite['VX'] #1000 /(24%3600) # en m/s
data_satellite['VY'] #1000 /(24%3600) # en m/s
data_satellite['VZ'] #1000 /(24*3600) # en m/s

zs = z_satellite[0] # le premier élement, c'est-da-dire si t = 0, la position du satellite selon x
ys = y_satellite[0] # ..... st t = 0, la postion du satellite selon y

zs = z_satellite[0] # ..... st t = 0, la postion du satellite selon z

vrs = vz_satellite[0] # ..... si t = 0, la vitesse du satellite selon x

vys = vy_satellite[0] # ..... st t = 0, la vitesse du satellite selon y

vzs = wvz_satellite[0] # ..... st t = 0, la vitesse du satellite selon z

mnmnn

Les coordonnées cartésiennes :

Plan X-Y : plan orbital terrestre adopté a I’époque de référence. Note : Obliquité UAI76 de
84381.448 secondes d’arc par rapport au plan X-Y ICRF.

Axe X : ICRF

Axe Z : perpendiculaire au plan X-Y dans le sens directionnel (4 ou -) du poéle nord de la

Terre a I’époque de référence.

6.2 Les trajectoires réelles

Ensuite, nous sommes préts a dessiner les trajectoires réelles de la Lune, du satellite et de

la Terre (O).

from mpl_toolkits import mplot3d
import numpy as np

import matplotlib.pyplot as plt

fig = plt.figure(figsize = (12, 12)) #la tatlle de la figure

ax = plt.axes(xlim=(-5e5,5e5),ylim=(-5e5,5e5) ,zlim =

ax.scatter3D(x_lune, y_lune, z_lune, color = "orange"

(-1e5,1e5) ,projection ="3d")

,label = "La Lune")

ax.scatter3D(x_satellite, y_satellite, z_satellite, color = "green",label = "Le satellite")

ax.scatter3D([0], [0],[0],color = "blue", label = "La terre")

ax.set_xlabel ("X [km]",fontsize 14)
ax.set_ylabel("Y [km]",fontsize = 14)

ax.set_zlabel("Z [km]",fontsize = 14)

plt.legend(fontsize=14, markerscale=1., scatterpoints=1)

plt.title("les trajectoires effectives de la lune et la satellite du 31/01 au 17/02",fontsize = 14)

15



plt.show()

les trajectoires effectives de la lune et la satellite du 31/01 au 17/02

La Lune
* Le satellite
* Llaterre

' 000
‘ 25000,
E
0 =

—400000
-200000

400000

FIGURE 13 — Les trajectoires réelles de la lune et du satellite

6.3 Les trajectoires simulées

G = 6.67e-11% (24x3600)**2 / (1000)**3# en km3 kg-1 jours-2

mnmnn

G = 6.67e-11 # en m3 kg-1 s-2
mt = 5.972e24 #en kg

ms = 25 #en kg

ml = 7.36e22 # en kg

Nous ajoutons la constante de Newton G (en faisant attention aux unités), la masse de la Terre,
la masse de la Lune et la masse du satellite. Par le systémes de six équations différentielles (3),

16
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on code :

s €Ty — Tg €y

Ts = —G(my+my) 3 + Gmy( 7 - 3
T, —x Ui

Ys = —G(mt+ms) 83 +G l( 3 - —ﬁ
s ls l

Zs 2l — Zg 2l

Zs = —G(my+ms)— + Gm(—5— — =)
s Tls T

. Xy Ty — Ty T
= —_G Ly Gm, _ s

T (my + ml)n?’ + Gmy( 7 3
.. Ui Tg — Iy Ys
= -G 2Ly Gm, _ s

o= Gl G
. 2l Zs — 2] Zs
- -G A gm (B

Z (my + ml)rf” + Gmi( 7 7’5’)

def deriv(t,u):
Soit u = (zs,ys,zs,zsl,ysl,zsl,zl,yl,2l,zll,yll,zl1),

Equation d'évolution de l'oscillateur harmonique : du/dt =

d(zs,ys,zs,zsl,ysl,zs1)/dt = (zsl,ysl,zsl,-G * (mt+ms) * zs/[rs[~3 + G * ml

((zl-zs)/(|rl-rs/)"3 - zl/[r1]"3),...,...)

rr

du = np.empty(u.size)

# Dérivée de la vitesse

dul0] = ul[3]
dul1] = ul4]
du[2] = ul5]

rs = np.sqrt(ul0]**2 +ul1]**2 + u[2]**2)

rls = np.sqrt((ul6]-ul0])**2+(ul[7] - ul1])**2+(ul8] - ul[2])**2)
rsl = rls

rl = np.sqrt(ul6]**2 + ul[7]**2 + u[8]**2)

dul3] = -G * (mt + ms) * ul[0] /rs**3 + G*ml*x((ul[6]-ul0])/(xrls)**3 -(ul[6]/rl**3))
dul4] = -G * (mt + ms) * ull] /rs**3 + G*ml*((ul[7]-ul1])/(xls)**3 -(ul7]/rl**3))
du[5] = -G * (mt + ms) * ul2] /rs**3 + G*ml*((ul[8]-ul2])/(xrls)**3 -(ul8]/rl**3))

dul6] = u[9]
dul7] = u[10]
dul8] = u[i1]

dul9] = -G * (mt + ml) * ul6] /rl**3 + G*ms*((ul[0]-ul[6])/(rsl)**3 -(ul[0]/rs**3))

dul10]

dul11] = -G * (mt + ml) * u[8] /rl**3 + Gkms*((u[2]-ul[8])/(rsl)**3 -(ul[2]/rs**3))

return du

-G * (mt + ml) * ul7] /rl**3 + Gkms*((ul1]-ul7])/(xrsl)**3 -(ull]/rs**3))

Ensuite, nous définissons la fonction rk4.
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1 def rk4(x, dx, y, deriv):

nnn

3 Y N T

4 sous programme de Tesolution d'équations

5 différentielles du premier ordre par

6 la methode de Runge-Kutta d'ordre 4

7 T = abscisse, une valeur scalatire, par exemple le temps

8 dx = pas, par exemple le pas de temps

9 y = valeurs des fonctions au temps t(t), c'est un tableau numpy de tatlle n

10

11

12

13

14

15

avec n le nombre d'équations différentielles du ler ordre

rk4 rTenvoie les nouvelles valeurs de y pour t(i+1)

dertv

sous-programme qut calcule les derivees

variable contenant le nom du

16 deriv doit avoir deux arguments: deriv(z,y) et renvoyer
17 un tableau numpy dy de taille n

18 e e e e e */

19 i

20 # /% dl, d2, d3, df = estimations des derivees

21 # yp = estimations tintermediaires des fonctions */
22 ddx = dx/2. # /* demi-pas */

23 dl = deriv(x,y) # /* lere estimation */

24 yp = y + dl*xddx

25 # for < in range(n):

26 # ypli] = yl[i] + d1[i]*ddx

27 d2 = deriv(x+ddx,yp) #/* 2eme estimat. (1/2 pas) */
28 yp = y + d2*xddx

29 d3 = deriv(x+ddx,yp) #/* 3eme estimat. (1/2 pas) */

30 yp = y + d3*dx

31 d4 = deriv(x+dx,yp) # /* jeme estimat. (1 pas) */
32 #/* estimation de y pour le pas sutvant en utilisant

33 # wune moyenne ponderee des derivees en remarquant

34 # que : 1/6 + 1/3 + 1/3 + 1/6 = 1 */

35 return y + dx*( d1 + 2*%d2 + 2+%d3 + d4 )/6

Ensuite, nous définissons la fonction intergrationEDO

1 def integrationEDO(start,end,step, v_ini, deriv):

2 n = v_ini.size
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# nombre d'equa-diff du ler ordre

# Création du tableau temps

interval = end - start # Intervalle
num_points = int(interval / step) + 1 # Nombre d'éléments
t = np.linspace(start, end, num_points) # Tableau temps t

# Initialisation du tableau v
v = np.empty((n, num_points))
# tableau y qui contient les valeurs actuelles de v au temps t[]

y = np.empty(n)

# Condition initiale
v[l:, 0] = v_ini
y[:] = v_ini # <mportant de mettre [:] pour y,
# sinon y serait juste un alias de v_ini et non une copie
# ce qut ferait qu'on modifie v_int quand on modifie y et

# donc aussti le u_int donné a la fonction lors de son appel.

# Boucle for

for i in range(num_points - 1):
y = rk4(t[i], step, y, deriv) # modifie le tableau y
vi:, i +1] =y

# Argument de sortie

return t, v

A la fin, nous définissons la fonction résultat qui renvoie u.

def

resultat (tmax, dt):
# Conditions initiales

u_ini = np.array([xs,ys,zs,vxs,vys,vzs,xl,yl,zl,vxl,vyl,vzl])

# Méthode d'Euler
t, u = integrationED0(O, tmax, dt, u_ini, deriv)

return u

# Représentation de la solution numérique

u =

mimnn

on pose step = 0.0001 joursenviron 9 secondes, assez petit, 17 * 24 * 3600 signifie qu'il y a

resultat(17,0.0001)

totalement 17 jours (du 00h00,31/01 au 00h00,17/02)
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Pour faciliter ’observation, nous tracons la figure avec la fonction scatter3D.

# Ensuite, mous allons tracer la figure avec la solution numérique

fig
ax

ax.
ax.
ax.
ax.
ax.
ax.
ax.
ax.
plt
plt

plt.

= plt.figure(figsize = (12, 12)) #la taille de la figure
= plt.axes(xlim=(-5e5,5e5) ,ylim=(-5e5,5e5) ,zlim = (-1e5,1e5) ,projection ="3d")
scatter3D(ul6,:1,ul7,:1,ul8,:1, s = 10, color = "orange",label = "La Lune que nous simulons")
scatter3D(ul0,:], ull,:], ul2,:], s =10 ,color = "green",label = "Le satellite que nous simulons")
scatter3D([0], [0], [0],color = "black", s=10, label = "La terre")
scatter3D(x_satellite,y_satellite,z_satellite,s = 10, color = "blue", label ="Le satellite effectif'
scatter3D(x_lune,y_lune,z_lune,s=10, color = '"red", label ="La lune effective")

set_xlabel ("X [km]",fontsize = 14)

set_ylabel("Y [km]",fontsize = 14)

set_zlabel("Z [km]",fontsize = 14)

.legend(fontsize=14, markerscale=2., scatterpoints=1)

.title("les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et le satellite du 31/01 au 1
show ()

les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et |e satellite du 31/01 au 17/02

La Lune que nous simulons

Le satellite que nous simulons
La terre

Le satellite effectif

La lune effective

—400000

—-200000

1]
X
lkmy 200000

400000

FIGURE 14 — Les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et le satellite du 31/01
au 17/02

En regardant la figure 13, la courbe orange est celle de la trajectoire calculée de la Lune |,

la courbe verte est celle de la trajectoire calculée du satellite, la courbe rouge est celle de la
trajectoire réelle de la Lune et la courbe bleue est celle de la trajectoire réelle du satellite. Nous
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pouvons constater que cela semble bien simuler la réalité. Pour obtenir une image plus claire de
notre simulation, nous avons dessiné un graphique comparant la coordonnée x réelle et calculée
en fonction du temps.

start = 0 # temps initials

end = 17 # totale 17 jours

stepl

0.0001 # le step que nous posons

step2 = 1/24 # step de .csv

int

erval = end - start # Intervalle

num_pointsl = int(interval / stepl) + 1 # Nombre d'éléments

num_points2 = int(interval / step2) + 1

t1

t2

plt
plt
plt
plt
plt
plt
plt

plt.

= np.linspace(start, end, num_pointsl) # Tableau temps t
= np.linspace(start, end, num_points2) # Tableau temps t
.figure(figsize = (10, 10))

.plot(t1,u[0,:],label ="Le satellite que nous simule")
.plot(t2,x_sate11ite,1abe1 = "Le satellite réel")

.xlabel ("Temps[jours]",fontsize=14)

.ylabel ("X[km]",fontsize=14)

.legend (fontsize=14, markerscale=2., scatterpoints=1)
.grid()

show ()

100000

—100000

X[km]

—200000

—300000

—400000

—— Le satellite que nous simulons
Le satellite réel

0.0 25 50 75 10.0
Temps[jours]

125 15.0 175

FIGURE 15 — Les trajectoires simulées par python et réelles de la Lune et du satellite du

31/

01/23 au 17/02/23

En regardant la figure 14, nous avons remarqué qu’il

y a des incertitudes a partir du 7¢

jour environ, mais qu’elles sont acceptables car il y a beaucoups de facteurs non considerés

qui influent sur ce systéme. Par exemple : la force de gravité exercée par le Soleil. De plus, la
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valeur du pas de temps n’est pas optimale. Pour la suite, nous avons donc choisi un nouveau
dt en cherchant pour quelle valeur de pas I’écart-type de 1’énergie mécanique du systéme est
minimale.

6.4 Trouver le step parfait

Nous définissons la fonction Et pour calculer la variance de la liste avec la moyenne (ici,
nous prenons E, comme moyenne) et par la formule de 1’écart-type :

n

o= lZ(Ez — Ey)° (6)

n;3

1 def Et(liste,E0): # pour obtenir l'écart-type dans une liste, EO est l'énergie quand t = 0

2 1 =0 # pour la somme de (E_t - E_0)"2

3 for i in range(len(liste)): # len(liste) signifie le nombre de l'élements
4 var2 = (liste[i] - EO)**2

5 1 =1+ var2

6 return np.sqrt(l/len(liste))

Nous définissons la fonction Ec pour obtenir I’énergie cinétique avec leur vitesses et par la
formule :

1
Ee = gm(v; + v, +v7) (7)

1 def Ec(m,vx,vy,vz):

2 return mx (VX**2+vy**2+vzx*2) /2

Ensuite, nous définissons les deux fonctions dis et Ep,dis représentant la distance entre deux
points dans le systéme de coordonnées cartésiennes (formule 8) et Ep représentant 1'énergie
potentielle totale de la Lune et du satellite dans le vide

D=/(x —212+ (y — )2 + (2 — 21)? (8)

Pour le probléme & N+1 corps, la formule de I'énergie potentielle est :

N GM;m
Bp==2 == (9)
i=1 T
1 def Ep(x,y,z,xl,yl,z1):
2 pot = - Gmt*ml/dis(x1,y1,z1,0,0,0)&2%G#m]l*ms/dis(x,y,2z,x1,y1,21)-G*mt*ms/dis(x,y,2,0,0,0)
3 return pot
Nous avons donc Ejy Pourquoi ?
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Pourquoi ?


EO = Ep(xs,ys,zs,x1,yl,z1) + Ec(ml,vxl,vyl,vzl) + Ec(ms,vxs,vys,vzs)

Pour xs,ys,zs ...., tégardez la section Lecture des données, ce sont les conditions initiales.
A éviter, écrire : la section... contient les conditions initiales

liste = []

listel = []

i =0.001 # jours
vl =0
v2 =0
v3 = 0 # Nous posons 3 wvariables pour obtenir le step st l'écart-type est min
while i <= 3:
u = resultat(17,1i)

for j in range(len(ul[0,:1)):

E_1 = Ep(ul0,:1[j],ult,:1[j],ul2,:103],ul6,:10j],ul7,:103],ul8,:103j1)
E_2 = Ec(ms,ul3,:1[j]1,ul4,:1[j],ul5,:1[3]1) + Ec(ml,ul9,:1[j],ul10,:1[j],ul1l,:1[31)
E_.t =E_1 + E_2

liste.append(E_t)
v3 = Et(liste,E0)
listel.append(v3)
if i == 0.001:
vl = v3 # vl = listel[0]
if v3 <= vl: # pour trouver v3 min
vl = v3
v2 = 1 # ici, v2 est le step "parfait"
i=1+ 0.001
res = listel

print("Le step 'parfait' est",'’,.3f'}, v2,"en jours")

le step ’'parfait’ est 2.387 en jours

tl = np.linspace(0.001,3,len(res)) # tableau du temps

plt.figure(figsize = (10, 10)) # la taille de l'image

plt.plot(tl,res,'o') # nous la tracons

plt.xlabel("dt en jour",fontsize = 14)

plt.ylabel("1l'écart-type des énergie mécanique du systéme (du satellite et la lune)", fontsize = 14)
plt.grid()

plt.show()
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1e29

43254

420

415 4

410 4

4054

400 4

I'écart-type des énergie mécanique du systéme (du satellite et la lune)

395+

0.0 05 10 15 20 25 30
dt en jour

FIGURE 16 — L’écart-type (Lune et satellite) par les différents dt

Le pas idéal obtenu par python est de 2,387 en jours. Ensuite, nous avons répété les étapes
de cas : dt = 0,0001 jours pour obtenir la trajectoire simulée.

step = v2# en jours

u = resultat(17,step)

# Représentation de la solution numérique

fig = plt.figure(figsize = (12, 12)) #la tatille de la figure

ax = plt.axes(xlim=(-5e5,5e5),ylim=(-5e5,5e5),zlim = (-5e5,5e5) ,projection ="3d")

ax.scatter3D(ul6,:],ul7,:1,ul8,:1, s = 10, color = "orange",label "La Lune que nous simulons")
ax.scatter3D(ul0,:], ull,:], ul2,:], s =10 ,color = "green",label = "Le satellite que nous simulons")
ax.scatter3D([0], [0], [0],color = "black", s=10, label = "La terre")

ax.scatter3D(x_satellite,y_satellite,z_satellite,s = 10, color = "blue", label ="Le satellite effectif'

ax.scatter3D(x_lune,y_lune,z_lune,s=10, color = "red", label ="La lune effective")
ax.set_xlabel ("X [km]",fontsize = 14)
ax.set_ylabel("Y [km]",fontsize = 14)

ax.set_zlabel("Z [km]",fontsize = 14)

plt.legend(fontsize=14, markerscale=2., scatterpoints=1)

plt.title("les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et la satellite du 31/01 au 1’
plt.show()
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les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et la satellite du 31/01 au 17/02

La Lune que nous simulons
Le satellite que nous simulons

La terre
Le satellite effectif
La lune effective

—400000

-200000

]
Xl

200000

400000

FIGURE 17 — la trajectoire du mouvement réel et simulé du satellite et de la Lune, si dt =
2,387 jours

Nous avons remarqué que méme si nous avons modifié la valeur de dt pour minimiser
I’écart-type global, le résultat n’était pas parfait. Pour vérifier davantage nos résultats, nous
avons encore une fois extrait les valeurs de x selon x pour le satellite simulé et réel.

start = 0

end = 17 # totale 17 jours

stepl v2 # le step qu'on pose

step2 = 1/24 # step de .csv

interval = end - start # Intervalle
num_pointsl = int(interval / stepl) + 1 # Nombre d'éléments

num_points2 = int(interval / step2) + 1

tl

np.linspace(start, end, num_pointsl) # Tableau temps t

t2

np.linspace(start, end, num_points2) # Tableau temps t
plt.figure(figsize = (10, 10))

plt.plot(tl,ul0,:],'o-"',label ="Le satellite que nous simulons")
plt.plot(t2,x_satellite,label = "Le satellite réel")

plt.xlabel ("Temps [jours]",fontsize=14)

plt.ylabel ("X [km]",fontsize=14)

plt.legend(fontsize=14, markerscale=2., scatterpoints=1)
plt.grid()

plt.show()
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FIGURE 18 — la trajectoire de mouvement réelle et simulée du satellite et de la lune selon x, si
dt = 2,387 jours

Nous avons constaté qu’a partir du premier jour, il y avait une déviation trés importante.
Comme la masse du satellite (25kg) que nous avons considéré est trés faible par rapport a celle
de la lune (7,36e22 kg) ; lorsque la valeur de I’écart-type est minimale pour I’ensemble (Lune
et satellite), cela signifie que 1'énergie mécanique de la lune est plus proche de la réalité, car
I'impact mécanique du satellite est négligeable par rapport a celui de la lune. Par exemple,
pour un objet tombant librement sur la Terre, en négligeant bien str la résistance de 1’air, nous
considérons que son énergie mécanique est conservée. Bien qu’il subisse l'attraction gravita-
tionnelle de la Lune et que la lune subisse également 'attraction gravitationnelle de cet objet,
nous ne considérons pas que I’énergie mécanique du systéme Objet-Lune est conservée mais que
I’énergie mécanique de 'objet est conservée. Donc, nous redéfinissons la fonction FEp,l’énergie
potentielle du satellite.

def Ep(x,y,z,x1,yl,zl): #la redéfinition de la fonction Ep
pot = - Gkmt*ms/dis(x,y,z,0,0,0) - G*ml*ms/dis(xs,ys,zs,x1,yl,zl)
#-G*ml*ms/dis (zs,ys, zs,zl,yl,zl) - - G*mt*ml/dis(zl,yl,21,0,0,0)
return pot

EO = Ep(xs,ys,zs,x1,yl,zl) + Ec(ms,vxs,vys,vzs)

Puis de la méme maniére qu’avant, nous trouvons un dt.

liste = []
listel = []
i = 0.00005 # jours

vl =0
v2 = 0
v3 = 0 # Nous posons 3 wvariables pour obtenir le step st l'écart-type est min
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while i <= 1/24: # t_maz = 1 heure
u = resultat(17,1i)
for j in range(len(ul0,:]1)):
E_1 = Ep(ul0,:1[j],ull,:1[j1,ul2,:1031,ul3,:10j]1,ul4,:10[31,ul5,:103j1)
E_2 = Ec(ms,ul3,:]1[j],ul4,:10j1,ul5,:1[31)
E_t

15_il-18,_2
liste.append(E_t)
v3 = Et(liste,E0)
listel.append(v3)
if i == 0.00005:
vl = v3 # vl = listel[0]
if v3 <= vl: # pour trouver v3 min
vl = v3
v2 = 1 # 2ci, v2 est le step "parfait”
i=1+ 0.00005 # 0.00005 est assez petit, en effet plus petit, plus mieux

res = listel

Et nous affichons ce dt réel.

print("Le step 'parfait' est",'},.4f'}), v2,"en jours")

tl = np.linspace(0.00005,1/24,1en(res)) # tableau du temps
plt.figure(figsize = (10, 10)) # la tatlle de l'image

plt.plot(tl,res,'o') # Tracer

plt.xlabel("dt (step) en jours",fontsize = 14)

plt.ylabel("L'écart-type des énergie mécanique du satellite", fontsize = 14)
plt.grid()

plt.show()
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FIGURE 19 — L’écart-type (satellite) par les différents dt

Le pas idéal obtenu est 0,0072 jour. Ensuite, nous avons répété les étapes de cas : dt =
0,0001 secondes pour obtenir la trajectoire simulée.

# Représentation de la solution numérique

u = resultat(17,v2) # Le resultat du cas: step = 0.0072 jours

fig = plt.figure(figsize = (12, 12)) #la taille de la figure

ax = plt.axes(xlim=(-5e5,5e5),ylim=(-5e5,5e5),z1lim = (-1e5,1e5),projection ="3d")

ax.scatter3D(ul6,:],ul7,:1,ul8,:]1, s = 10, color = "orange",label "La Lune que nous simulons")
ax.scatter3D(ul0,:], ull,:], ul2,:], s =10 ,color = "green",label = "Le satellite que nous simulons")
ax.scatter3D([0], [0],[0],color = "black", s=10, label = "La terre")

ax.scatter3D(x_satellite,y_satellite,z_satellite,s = 10, color = "blue", label ="Le satellite effectif'

ax.scatter3D(x_lune,y_lune,z_lune,s=10, color = "red", label ="La lune effective")
ax.set_xlabel ("X [km]",fontsize = 14)
ax.set_ylabel("Y [km]",fontsize = 14)

ax.set_zlabel("Z [km]",fontsize = 14)
plt.legend(fontsize=14, markerscale=2., scatterpoints=1)
plt.title("les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et du satellite du 31/01 au 1’

plt.show()
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FIGURE 20 — la trajectoire du mouvement réel et simulé du satellite et de la Lune, si

0,0072 jours

Cela semble similaire & cas : dt = 0,0001 jours. Pour une vérification supplémentaire, nous

les trajectoires simulées et effectives par python de la lune et du satellite du 31/01 au 17/02

La Lune que nous simulons

Le satellite que nous simulons
La terre

Le satellite effectif

La lune effective

—400000
-200000

o
Xl

200000

400000

avons encore tracé le graphique selon x pour comparer.

dt

ul

u2

start
end =
stepl
step2
step3
step4
inter
num_p
num_p
num_p
num_p

tl =

t2 =
t3 =
t4

resultat(17,0.0001) # resultat du cas : step = 0,0001 jours

resultat(17,2.387) # resultat du cas : step = 2.387 jours
=0
17 # totale 17 jours
=v2 # le step qu'on pose en jours
= 1/24 # step de .csv en jours
= 0.0001 # le step initial en jours
= 2.387 # le step dernier en jours
val = end - start # Intervalle
ointsl = int(interval / stepl) + 1 # Nombre d'éléments
oints2 = int(interval / step2) + 1
oints3 = int(interval / step3) + 1
oints4 = int(interval / step4) + 1
np.linspace(start, end, num_pointsl) # Tableau temps t
np.linspace(start, end, num_points2) # Tableau temps t
np.linspace(start, end, num_points3) # Tableau temps t
np.linspace(start, end, num_points4) # Tableau temps t

plt.figure(figsize = (10, 10))

plt.plot(tl,ul0,:],1label ="Le satellite que nous simulons, si step = 0.0072 jours")
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plt
plt
plt
plt
plt
plt
plt

plt.

.plot(t3,ul[0,:],label ="Le satellite que nous simulons, si step = 0.0001 jours")
.plot (t4,u2[0,:],"0-",label ="Le satellite que nous simulons, si step = 2.387 jours")
.plot(t2,x_satellite,label = "Le satellite réel")

.xlabel ("Temps [jours]",fontsize=14)

.ylabel ("X [km]",fontsize=14)

.legend(fontsize=14, markerscale=2., scatterpoints=1)

.grid )

show ()
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FIGURE 21 - la trajectoire du mouvement réel et simulé du satellite et de la Lune selon x, si
dt = 0,001; 0,0072 et 2,387 en jours

En regardant FIGURE 21,la courbe bleue et la courbe orange se superposent presque com-
plétement. En regardant la figure 18, nous pouvons également constater que pour les valeurs
du pas de temps = 0,0001 jour et 0,0072 jour, ’écart-type global est trés proche de zéro.

plt
plt
plt
plt
plt
plt

plt.

plt

plt.

.figure(figsize = (10, 10)) # la taille de l'image

.plot(t1,ul0,:],'o-",color = "blue",label ="le satellite que nous simulons, si step = 0.0072 jours"
.plot(t3,ul[0,:],'o-"',color = "orange",label ="le satellite que nous simulons, si step = 0.0001 jou:
.xlabel ("Temps [jours]",fontsize=14)

.ylabel ("X [km]",fontsize=14)

.x1im(15.71,15.72) # Les limites de "z" que nous fizons

y1im(15420,15490) # Les limites de "y" que nous fizons

.grid()

show ()
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FIGURE 22 — la trajectoire du mouvement réel et simulé du satellite et de la Lune selon x, si
dt = 0,001; 0,0072(Version agrandie)

En observant la FIGURE 22, nous remarquons que les points bleus sont en dessous des

points oranges au méme moment, ce qui signifie que la courbe bleue est plus proche de la
situation réelle.
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