Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Jean Marie Nicolas
<jean-marie.nicolas@telecom-paristech. fr>

t“,,,@ Cadre privé } sans modifications
=] Voir page 128 Version 2012.3, 21 décembre 2012 TIIE’ITE\CTQCPH

—5:7 L |



Table des materes

1 Principes de nécanique satellitaire 6
1.1 Géométried'unsystémeorbital . . . . . ... 7
1.1.1 Rappels de mécanique képlerienne . . . . . . . . ... oo 7
1.1.2 Equations fondamentalesdes satellites . . . . . . . .. ... ... ... ....... 7
1.1.3 Parametresorbitaux . . . . . . . ... e e 9
1.2 Descripteursd’'uneorbite . . . . . .. e 11
1.3 Prise en compte de la non sphéricitédelaterre. . . . . ... ... ... ... . ... ..., 12
1.3.1 LaTerreenWGS84 . . . . . . . e e 12
1.3.2 Trajectoires circulaires : les orbites héliosyoctes . . . . . ... ... ... ...... 12
1.3.3 Trajectoires excentriques : les orbitesgelées . . . . . .. ... ... ... .. .... 13
1.4 Données numériques des lanceurs et satellitesactuel. . . . . ... ... .. .. ....... 14
1.4.1 Quelques données sur les altitudes des satellites..... . . . . . ... ... ... ... 14
1.4.2 Lanceursactuels . . . . . . . . . . . . e 14
1.4.3 Les frottements dans la haute atmosphére . . . .. ... ... ............ 15
1.4.4 Lescorrectionsorbitales . . . . . . . . . .. e e 16
2 Geénéralités sur les satellites de&édétection 20
2.1 Lessatellitesdetélédectioncivile . . . . . . . .. .. 21
2.2 Geénéralites surles satellitesimageurs . . . . . . . . o e e 21
2.2.1 FauchéeetCouverture . . . . . . . . . i i i i e 21
222 Cycleetphasage . . . . . . . . . e 21
223 Tempsderevisite . . . . . . 24
2.2.4 Choix d'orbites héliosynchrones . . . . . . . . . . ... .. 25
2.25 LavisibilitedelaTerreenorbite . . . . . . . . . ... ..o L 25
2.3 Orbitesusuelles . . . . . . . L e 26
2.4 Lessatellites optiquesetinfraRouge (IR) . . . . . . . . .o o oo oo Lo 26
241 PrinCIPES gENEIaUX . . . .« v o i e e e e 26
242 Lescapteurs . . . . . . . e e 28
2.5 Lessatellitesradar . . . . . . . . e e 29
2.6 Lesimages et leur géoréférencement: orientatidattace . . . . . ... ... ... ... ... 29
2.7 Analyse des besoins dans le cadre du programme OrégadBE . . . . . . . ... ... ... .. 31
2.8 Quelques satellites de télédétection . . . . . . . . . o 31
3 Géometrie des images 33
3.1 Généralites . . . . . . e e 34
3.1.1 Notionderésolution . . . . . .. . . . . e 34
3.1.2 Echantillonnagedesdonnées . . . . . . . . . ... e e 34
3.1.3 Rayonperspectif . . . . . ... e 35
3.1.4 Repérage parrapportausol . .. . . . ... e 36
3.1.5 Enregistrementcontinuouinstantanné . . . . . . .. ... 39
3.1.6 Monoscopie et Steréoscopie . . . . . . .. e e 40
3.2 LeScapteurs . . . . . .. e e e 41
3.2.1 Limitesphysiques . . . . . . . . e 41
3.2.2 Capteurs numériques et chambres photographiques..... . . . . ... ... ... .. 41
3.2.3 Quelques PSF (Point Spread Function) de systeradbtaaes . . . . . . ... ... .. 41
3.3 Geéométriedes prisesdevuesoptiques . . . . . . . ..o o e 42
3.3.1 Echantilonnageausol:GSletIFOV . . ... .. ... . . . . ... 43

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications TELECOM
Voir page 128 1/128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

3.3.2 Rayon perspectif, hypothése de terre plane, viséale (cas optique) . . . . . . . . .. 43
3.3.3 Géomeétrie des prises de vues optiquesenviséguabli . . . . . .. ... ... ... .. 44
3.4 Geéomeétrie des acquisitions RSO (Radar a Synth&awvdrture) . . . . . . . ... .. ... ... 48
3.4.1 Principesde l'acquisition RSO . . . . . . . . . . . e 48
3.4.2 Géométrie “optique” et géométrie RSO . . . . . . . ... L o 49
3.4.3 Acquisitions sous flerentes incidences : hypothese de Terreplate . . . . . . ... . 49
3.5 Quelquescapteurssatellitaires . . . . . . . . . L e e 50
3.6 Hfetsdurelief. . . . . . . e 51
3.6.1 Analysequalitative . . . . . . .. .. 51
3.6.2 Notion de modéle etde modéleinverse . . . . . ... . . ... 51
3.7 Recalagedesdonnées . . . . . . . . ... e e 53
3.7.1 Niveauxde rectification [11] . . . . . . . . . . e 53
3.7.2 Transformations geométriques : modelesemmsdl] . . . . . . . . .. ... ... L. 54
3.7.3 Transformations géométriques : modeles physi@e[11] . . . . ... ... ... ... 56
3.7.4 Méthodes d'interpolation . . . . . . .. . .. ... 56
3.8 Orientation des images sur lasurfaceterrestre . . . . . . .. .. .. ... ... ... ... 56
3.8.1 VisGeavantarriere . . . . . . . . . . e e 56
3.8.2 Acquisition latérale (gauche-droite) . . . . . . . . . ... . . ... 57
4 Les satellites optiques 62
4.1 Les satellites imageurs a champ de limbe a limbe etdgrthamp (applications météorologiques) . 63
4.1.1 Images planétaires : les satellites météorolmg@éostationnaires . . . . . ... .. .. 63
4.1.2 Lessatellites adéfilement NOAA-POES . . . . . . . . . .o oo oo 68
4.1.3 DMSP : Defense Meteorological Satellite Program . ...... . . . ... ........ 70
4.1.4 Lessatellites a défilement METOP-ESA . . . . . . . . . oo oo oo oo 71
4.1.5 Les satellites & défilement METEOR (URSS puisRyissie. . . . . . .. ... ... .. 72
4.1.6 Lecapteur POLDER . . . . . . . . . . e 73
4.1.7 SPOT-Végétation . . . . . . . . . . e 73
4.2 Les satellites imageurs grand champ en océanographie ... . . . . ... ... ... ..... 74
4.2.1 Imagesrégionales:NIMBUS 7 . .. . . . . . . . .. .. ... 74
422 LamissionSeaWIFS . . . . . . . L e 74
4.2.3 LeprogrammesOKean . . . . . . . . . . e 75
4.2.4 Haiyang:lasurveillancedelamerenChine . ... ... ... .. ... ...... 75
4.25 LesprogrammesindiensOceanSat. . . . . . . . . . . . ... .. 75
4.3 Lessatellitesimageursachamplimité . . . .. . . ... ..o o oo 76
4.3.1 Leprogramme américain LANDSAT . . . . . . . . . 76
4.3.2 LeprogrammeNMP . . . . . . e 78
4.3.3 NASASs Earth Observing Systems . . . . . . . . . . . . 78
4.3.4 Leprogramme RESURS . . . . . . . . . e 80
4.3.5 Lessatellites européensSPOT 1a7 . . . . . . . 0 i i ittt e 80
4.3.6 LeprogrammeindienIRS . . . . . . . ... e 83
4.3.7 LesprogrammesjaponaiS . . . . . . . i i e e e 84
4.3.8 Leprogramme Sino-brésilienCBERS . . . . . . . .. ... oo 86
4.3.9 RapidEye . . . . . . e e 86
4.3.10 RazakSAT : le satellite d’observation de la Terre @ddeidie . . . . . . . ... ... ... 86
4.3.11 LeprogrammedelaThailande: Theos . ... . ... ... ... .. .. ...... 87
4.3.12 Lesprogrammeschinois . . . . . . . . . ... 87
4.4 Lessystemesimageurs hauterésolution . . . . . . .. ... ... oL 88
441 GeoEye:Orbviewetlkonos . . . . . . . . . . . . e 88
4.4.2 DigitalGlobe : Quickbird, Worldview . . . . . . ... ... oo 89
443 OrfeoPléiades . . . . . . . . 91
4.4.4 EROS . . . . e 92
445 Formosat-2 (Taiwan)) . . . . . . . e e e 92
446 KOMPSAT-2(COr€e) . . . . v v e e e e e e e 92
4.4.7 Cartosat(Inde) . . . . . . . .. e 93
448 Tianhui-1(Chine) . . . . . . . . 93
449 Lesprogrammes RESURS-F (ex-URSS)etSPIN-2 . . . . .. ... .. ... .... 93
45 Minietmicrosatellites . . . . . . . . L e e 94

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications TELECOM
Voir page 128 2128 ParisTech

—5:7 L |




Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

4.5.1 SSTI (Small Spacecraft Technology Initiative) . . . . .. ... .. ... ... ....
452 Proba-1 . . . . . e e
4.5.3 DMC : Disaster Monitoring Constellation . . . . . . . .. ... ... ... ......
454 Autres miniet microsatellites . . . . . ... ... o o
4.6 Capteurs hyperspectraux . . . . . . . . . i i i e e e
46.1 ModiS . . . . . e
4.6.2 Hyperion . . . .. e
4.6.3 Meris (satellite ENVISAT) . . . . . . . . o
4.6.4 Chris (satellite Proba-1) . . . . . . . . . e
4.7 Quelques programmes militaires . . . . . . ... e
4.7.1 France:programmeHelios. . . . . . . .. L
4.7.2 JAPON . . . o e e e e e
4.7.3 Isral . ..o e
474 Chine . . . . .
4.8 Utilisation de la navette spatiale etde Mir . . . . . . . . . ... Lo o
4.8.1 Expérimentations sur les navettes américaines. . . . . . . .. .. ... ... ...,
4.8.2 Mir . .
4.9 Futurs Projets d’observationde laterre . . . . . . . . .. o Lo
49.1 Sentinel-2etSentinel-3. . . . . . .. e
4.9.2 DIVEIS . . . . e
Les satellites radar
5.1 Lessatelltes RSO de premiére génération . . . . . . - . . . . . i e
5.1.1 Particularités d’'ERS (1991-2011) . . . . . . . . . . e
5.1.2 JERS (1992-1998) . . . . . .« e
5.1.3 Particularités de Radarsat (1995-.) . . . . . . . .
5.1.4 ENVISAT (2002-2012) . . . . . . o i e e e e e e e e
515 Almaz . . . . . . . e e
5.1.6 AUtreSSYSIEMES . . . . . . . e e
5.2 Utilisation de la navette spatiale . . . . . . . . . . . . .
5.2.1 Columbia:le programme SIR-A(1982) . . . . . . . . . . . e
5.2.2 Challenger :le programme SIR-B (1984) . . . . . . . . .. oo
5.2.3 Endeavour:le programme SIR-C (1994) . . . . . . . . . . oo
5.2.4 Endeavour:le programme SRTM (2000) . . . . . . . . . oo il b
5.3 Les capteurs de seconde génération (2006-2008) . ........ . . ..o
5.3.1 ALOS . . . . e e
5.3.2 Radarsat-2 . . .. . . ... e
5.3.3 Terrasar-X . . . . . . e e e e
534 Cosmo-Skymed . . . . . . .
5.4 LeSProjetSENCOUS . . . . o v v vt e e e e e e e e e e e e e e
5.5 Lessystemesmilitaires . . . . . . . . e
551 USA:LeSLACroSSASNYX . . . v v v v v i i e e e e e e
55.2 Japon:IGS . . . .. e
5.5.3 Allemagne: Laconstellation SarLupe. . . . . . . . .. oo
554 Chine:Yaogan . . . . . . . . . . e
555 sraél:Tecsar . . . . . . . e e
55.6 Inde:RISAT-2 . . . . . e
Derniers lancements de satellites deétedétection (1997-2009)
Al ANNEe 1997 . . . .
A2 ANnEe 1998 . . . .
A3 ANNEE 1999 . . . . L e
A4 ANNEE 2000 . . . . . . e
A5 ANNEe 2001 . . . . . . . e
A6 ANNEe 2002 . . . . . .
A7 ANNEe 2003 . . . .
A8 ANNEE 2004 . . . . . . e
A9 ANNEe 2005 . . . . . . e
AL0 ANNEe 2006 . . . . . . . e e

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications TELECOM
Voir page 128 3/128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

AdL ANNEE 2007 . . . . . e 120
A2 AnNnEe 2008 . . . . . . e 120
AL13 ANNEE 2009 . . . . . . e e 120
A4 ANNEE 2010 . . . . . . e 121
B Rappels de trigononétrie sphérique 122
B.1 Casgénéral . ... . . . . . e e 123
B.2 Triangle sphérique “rectangle” . . . . . . . . . .. 123
Licence de droits d’'usage 128

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications

. TELECOM
Voir page 128 4/128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

En 1957, I'humanité est entrée dans une nouvelle ére dtamen orbite son premier satellite, Sputnik-
1. Depuis les évolutions des lanceurs et des systemesiumagnt abouti a des sytemes de télédétection civile
guasiment impensables a cette époque : si Sputnik- 1By, ENVISAT (ENVIronmental SATellite), lancé en
2002 pour I'Agence Spatiale Européenne, pése 7 tonnemé@ee, les satellites ont longtemps été des systemes
analogiques : or le satellite WorldView-2 (lancé en oceo®009) possede une mémoire solide dont la capacité de 2
Terabits aurait semblé totalement utopique pour n'impqttelle application informatique de laboratoire il y a une
dizaine d’année. Enfin, I'explosion d'internet a vu fleutas sites dédiés a I'imagerie satellitaire et mettamgiai
la disposition de I'humanité des données satellitaieep)jus fameux étant Google Earth et qui aurait sembke &tr
du domaine de I'impossible —ou d’une aimable science fiet@fiere de Sputnikl.

Aussi faut-il voir dans tous ces changements technologidge raisons qui font qu'au début du troisieme
millénaire un nombre important de satellites civils assume surveillance de la planéte dan§étents registres
lies a la la Terre et a son environnement : météorolagaetographie, suivi de la végétation, gestion des gsqu
naturels, ...

Ce documenttraite des satellitesageurs, ce qui correspond probablement a I'aspect de la téetlén le plus
facilement tangible aux hommes. Sa premiére versioa alaborée début 1997, avec la collaboration d’Emmanuel
Trouvé et de Florence Tupin. Depuis, lors de ses évolatiamuelles, le choix a été fait de conserver toute trace
de satellite ayant marqué son époque : il semblefat atile de pouvoir facilement retrouver des informatioas d
systemes imageurs anciendfees car la téledétection s’appuie beaucoup sur leseEsd archives (par exemple
la compréhension de phénomeénes sismiques requiertnalgsa poussée sur les informations disponibles bien
longtemps avant un séisme).

“Imagerie satellitaire” passe d’abord psatellite. C'est pourquoi ce document débute par quelques brefs rap-
pels de mécanique céleste pour mieux appréhender lésouas de prises de vues. Des généralités sur les satel
lites de télédétection permettent ensuite d’introglgiertains concepts clés, tels les caractéristiquetatebi Le
traitement des images satellitaires requiert une priseerpte de la géométrie d’acquisition : ceci fait I'objet du
troisieme chapitre. Deux chapitres I'un dédié aux $isgsloptiques (passé et actuels) et I'autre dédié aptecais
Radar (RSO : Radar a Synthese d’Ouverture) achévesmtiogtbduction & I'imagerie satellitaire.
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Chapitre 1

Principes de necanique satellitaire
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Ce chapitre traite rapidement des problemes complexebitbgraphie et des contraintes que pose la Terre
dans le positionnement de satellites artificiels. Le letiei@ressé pourra consulter des ouvrages autrement plus
complets, comme le fascinant ouvrage de Michel Capdergqw[2Hes documents riches en exemples, comme
I'ouvrage en ligne de R.Guiziou [6]

1.1 Geométrie d'un systeme orbital

1.1.1 Rappels de racanique keplerienne

L'analyse des trajectoires satellitaire s’appuie sur é&camique de Newton, et en particulier sur les travaux de
Képler portant sur le mouvement des planetes autour dul.sol

Les lois de Newton s’appuient sur le fait que deux massestpeliesm et M exercent l'une sur I'autre une
forceF colinéaire a la droite les joignant et dérivant d'un paiel U telle que :

mM
F =G
F = —gradu

avecG = 6,672 10! constante gravitationelle.

Les satellites (artificiels ou non) de la terre vérifientrbévidemment les lois de Newton, et, connaissant la
masse de la terms! = 5,5974 164 kg, on peut poser alogs = G M = 3,986 13* m3s2. En faisant I'hypothése
que la Terre est une sphere parfaite et homogeéne, la freceée par la Terre sur le satellite s’'exprime :

m
F=us
On en déduit le potentiel associé a cette force :
m

Soulignons que ces expressions font les hypothéses sesvan
* La Terre possede une symétrie sphérique : on peut aarsrisidérer comme un objet ponctuel réduit en son
centre (application du theoreme de Gauss),

* Le centre de gravité du systeme Terre-satellite estiéndafondu avec le centre de gravité de la Terre. Cette
derniere hypothése, qui conduit & utiligeIse justifie toujours.
Ces hypotheéses, valides a des distances de type Teree-teront a nuancer lors de I'étude de satellites a basse
altitude pour lesquels I'aplatissement de la terre a desémurences non triviales : cet aspect sera examiné au
paragraphe 1.3.

Les lois de Képler s’inscrivent dans ce domaine d’hyps#éisem petit devantM, M correspondant a un corps
de symeétrie sphérique (donc, grace au theoréme desGGagusivalent a une masse ponctuelle), et problemeua de
corps” (on ne peut tenir compte d’'un autre objet massiqua)r es planétes, Képler a alors énoncé ses célebres
lois :

— les orbites des planétes sont des ellipses dont le Setaihefoyer,

— le mouvement des planétes vérifie la loi des aires,

— laracine carrée de la période est proportionelle aaargrand axe de I'ellipse.

Aux hypotheses prés, ces lois peuvent bien évidemmapp8tuer aux satellites artificiels autour de la terre.

1.1.2 Equations fondamentales des satellites
Le principe de Newton postule donc I'existence d’une foreetale telle que :

> r
F = —gradU = —,umr—3

et c’est cette force qui va modifigr= mv, la guantité de mouvement.
Comme c’est la seule force en jeu, et qu’elle est colin&aitde moment qu’elle exerce est donc nul. On peut
en déduire la conservation du moment cinétigiie

H P A MV

H o g o

. dt
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La vitesseV peut se decomposer selgn-vecteur unitaire orienté sel@r et& —vecteur unitaire orthogonal &

e—
V = Vr+ Vg
dr deo
= aer + raé (12)
on en déduit :

H=PAmV = PAMV;

ce qui permet d’écrire la conservationldemodule du moment cinétiqU@ :
de
H=m?=— = mC
dt

C est la constante aréolaire et traduit la loi des aires (m®mi de Képler) :

dg
C =r*—
Tt

La conservation du moment cinétique montre aussi queit®eppartient a un plan : lglan orbital . La vitesse
(expression 1.2) peut alors se réécrire :

V = —¢€ +

dr c
dt r

& (1.3)

En I'absence de forces extérieures, I'énergie tofdlest constante et s'écrit :

W = %mv2 + U(r)

_ L ((dry . €?) _ pm
-2 \dt r2 r

dr \/ 2w 2 C?
dt m r r2
et en utilisant une fois de plus la loi des aires, on peut&cri

dr rz\/zlv+ﬁ_c2

On en déduit :

d CVm r rz
ce qui donne :
c _Q(Q_ﬁ)
dg i _ or\r ” C
dr w o, w \/MJrﬁ_(Q_ﬁ)z
m r r2 m C2? r C

Cc_u
cosf — ) = ——=<

2w o, g2

mta

avect constante prenant en compte les conditions initiales. Qv ainsi I'expression suivante pour le rayon

de l'orbite :
p c
p u
= ————— avec 1.4
1+ecogf — fo) e 1+2r‘r’]"ﬂcz2 (2.4)

ce qui revient a dire que, & € [0; 1], la trajectoire est fermée et périodique. C’est efipse décrite en coor-
données polaires par son excentrigi& par son parametie
Dans un référentiel cartésien lié au centre de I'edlipette derniere s’exprime par la relation :
2 2
Xy
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Fic. 1.1 — Ellipse de demi grand ageet de demi petit axb, la Terre étant a I'un des foyers

Elle est donc décrite par deux parameétrase demi grand axe dtle demi petit axe.
Le rayonr varie donc entre une distance minimup) appelée périgée, et une distance maximalappelée
apogée. On adonc:

_ p
P = T7e
_ p
"= 1 e
Le demi grand axe de I'ellipse, s’écrit :
_1 _ b
a=zledi) =777 “3w

ne dépend donc que de I'énerilécorrespondant a I'orbite. Réciproquement, I'énerdismd ellipse ne dépend
que dea:

am
2a

Puisque le demi petit axepeut s’écrire :

b= P
Nopr=

et que l'aireAA d'une ellipse dans son référentiel cartésien est tonpEmentA = n a b, on en déduifl, la
période de l'orbite :

3
T =28 _ o &
C H
On observe donc quene dépend que du demi grand axe (c’est la troisieme loi ek et donc que de I'énergie.
A cette premiere étape de modélisation, on voit donc queajectoire d’'un satellite est une ellipse dont la
Terre est a un des foyers et dont la période et le demi gremd@dépendent que de I'énergie.

Pour une énergie donnée, on a deret T qui sont constants. Les parametres de I'ellipsép sont alors liés

par la relation :
p=a(l-¢) (1.6)
c'estadire D
1-¢

Pour une orbite a énergie donnée, modifier I'excené&&d’une orbite a donc deux conséquences :

— son foyer va s’'écarter de son centre d’'une distagce

— pvarie selon la relation 1.6, ce qui modifie aussi la constaréelaireC et I'aire de I'ellipse (mais il faut

bien voir que cette variation conjointe @eet deA n'influe pas sur la périodE).

La forme des ellipses de méme énergie est donc dictéepasque le second paramepest alors lié a I'excen-
tricité.

= a = Cste

1.1.3 Paranetres orbitaux

Les satellites d’observation de la Terre décrivent dorecalgpses, qui s’expriment classiquement sous forme
polaire (équation 1.4).
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En pratique, les orbites elliptiques sont entieremerdat@risées par leur apogé&g)(et leur périgéerg). On
aen dfet :

p
A = —
A l1-e
p
e = —
P l+e
2p
ra+fp = —— = 2a
Atrlp 1-&
et on en déduit la période :
3
T = 27 & (1.7)
u
L'utilisation dea, demi grand axe, permet d’écrire
ra = all+e
re = a(l-e)
On en déduit alors :
e = ra—TIp
ra+1Ip

p = SEatre)(1-€) = all-&)

Fic. 1.2 — 3 ellipses de méme énergie, la Terre étant a I'srfalgers

La conservation de I'énergie permet de déduire les mlatsuivantes

E _ _&#
m  2a
_ Vo
2
ce qui permet d'écrire la vitesse uniqguement en fonctiogrdimd axe et du rayon :
v - 2 1
- VT a

Pour une orbite circulaire, cette expression se réduit a

v = Lk
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

La vitesse a l'apogée, et la vitesse au périgép peuvent aussi étre directement déduitesxdetrp. En efet :

u [1-e

Vo = L —

A \/; l+e
\/E re
a ra

u [1+e

Vp = - w/—

P \/; l1-e
\/E A
ayfrp

Autre résultat intéressant : partant d’'une orbite cam@el sur laquelle le satellite est a la vitess®n montre
aisément qu’une variation de vitesse “instantan@ese traduit par la transformation de I'orbite en orbite ¢itjpe
d’excentricitée telle que, au premier ordre

Av
%
Notons pour finir aur dans le cas d’une orbite circulairetitiade h, on a:

T = 271,/@21;”3 (1.8)

Dans cette expressioRy est le rayon terrestre.

1.2 Descripteurs d’'une orbite

Une ellipse se décrit donc par un foyer, un plan et les patas de I'ellipse. Dans le cas d’une trajectoire
elliptique, il faut enrichir la description pour positiommncette ellipse par rapport a la terre. Pour cela, on dgfini
par rapport a la Terre, le plan équatorial (plan inteeict équateur) et une direction privilegiée : le Norc L
plan équatorial est généralement doté d’'un repérageentionnel : un axe fixe de référence, qui est la directio
du méridien de Greenwich & une date donnée.

Plan equatorial

Fic. 1.3 — Orbite d’'un satellite inclinée d’'un anglet coupant le plan équatorial au nceud ascendargpéré par
rapport au méridien de référence garascension droite du nceud ascendant

On peut alors décrire I'orbite du satellite par les dors@gvantes :
- les parametres de I'ellipse : demi grand aet excentricitée;

- laligne des apsidegjui est le grand axe de I'ellipse ;

- I'inclinaison, qui est I'angle de I'orbite par rapport au plan équatoffar convention, cet angle est choisi
positif, tel que, s'il est nul, le satellite tourne vers tEs

- la ligne des nceudgnceud ascendant et nceud descendant) qui est l'intersekctiptan orbital et du plan
équatorial. La ligne des nceuds passe, par définition,epaemtre de la terre. Par convention, lors de son
passage au nceud ascendant, le satellite se dirige versde Nor
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

- I"ascension droite du nceud ascendam® qui exprime, dans le plan équatorial, I'angle entre I'axe file
référence du plan équatorial et la direction du nceudrekng ;

- enfin 'argument du périgée w qui exprime, dans le plan de l'orbite, I'angle entre la dii@t du nceud
ascendant et celle du périgée.
L'orbite peut donc étre décrite par 5 parametrass i, Q, w. Dans le cas d’'une orbite circulaire, la description se
limite & 3 parameétres;i etQ.

Fic. 1.4 — Deux exemples d’orbite ayant méme plan orbital, en@meuds ascendant et descendant, mais dont
I'argument du périgée estftierent. Les figures sont dans le plan orbital.

Sur cette orbite, la position du satellite est préciséd’ paomaliequi indique la position angulaire par rapport
au périgée, qui est une fonction croissante du temps eftagigi donc dans le méme sens que le satellite. On trouve
trois anomalies, selon la maniére dont on repére un pomitse ellipse :

I'anomalie vraie v qui correspond au descripteur en géomeétrie polairegigoul.4) :0 (avecdy = 0). C'est donc
I'angle entre la direction des apsides et la direction gesatellite”.

'anomalie excentrique E, qui se mesure dans le référentiel centré au milieu digpbe : celui dans lequel I'el-
lipse s’exprime sous la forme de I'équation 1.5. Cet angten fait mesuré sur le cercle de rayotircons-
crit a I'ellipse (la valeur selo®@Y du point correspondant au point de I'orbite est simplembiemu par une
homothétie de rappog).

I'anomalie moyenne est une valeur d’angle qui croit linéairement avec le terégale a Dau périgée et a 18&
I'apogée. Cette approximation suppose que la vitesse jgsti pres constante le long de I'ellipse, ce qui est
parfois peu réaliste.

1.3 Prise en compte de la non sg#ricité de la terre
1.3.1 La Terre en WGS84

La Terre n’est pas exactement sphérique : elle peut etrsiderée comme une sphére aplatie dont I'axe de
symeétrie est confondu avec 'axe de rotation (du moins emgre approximation). Il est alors nécessaire de
requérir un ellipsoide pour la modéliser au lieu d's#li une spheére.

Il'y a bien des manieres de décrire I'ellipsoide tereestie plus courant est le WGS84. &iest le rayon a
I'equateur eb le rayon aux poles , les valeurs WGS84 sont :

6378 137km
6356 75Zm

a
b

Pour une latitude donnég, le rayon terrestre sera alors :

R = Va2cos¥ + b2sin¥

1.3.2 Trajectoires circulaires : les orbites gliosynchrones

La terre n’étant ni parfaitement sphérique, ni parfagethomogene, on ne peut écrire son champ gravitation-
nel sous une expression simple comme I'équation 1.1. Mdlmyst, on peut continuer a la considérer comme un
Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

volume proche d’'une sphére : dans ce cas, la décompodiiean champ gravitationnel sur une base de fonctions
sphériques se justifie. On peut alors écrire, pour un gmwnhé :

sl n o X n
U = %[1 - Z(?) Jn Pn(cosg) + ZZ(?) Jng Prg(cosg) cos(a(d — Ang)) (1.9)
n=2 n=2 g=1
Dans cette expressionon a:

u : u=GM=398610m3s2

Rr : rayonterrestre (6378,14 Km)

r . distance au centre de la Terre{ Ry + h ouh est I'altitude du satellite)

¢ . latitude de la projection sur le globe du point considéré

A : longitude de la projection sur le globe du point considér”

N . harmonique zonale

Jg ¢ harmonigque tesserale

Ang : longitude propre a I'harmonique tesserale

P, : Polynome de Legendre, avec

q
Prg = (1-x%)7 &Pa(X)
Dans le cas de la terre, deux phénomeénes ont une importatetgle :
- un applatissement aux poles d’environ 20 Km, dbi= 1,0827103

- un équateur legerement elliptique (mais la distandeede cercle et I'équateur vrai n'excede pas 150 m),
d'oli Jp; = 1,80310° aveciy, = 14,91°
Les autres termes sont inf'erieurér%i. On pourra doncfiirmer que les trajectoires demeurent des ellipses.
Dans le cas des trajectoires circulaires (excentricitéeenu = csté, le point essentiel a observer est que
I'ascension droite, i.e. le point de la trajectoire tel gaeshtellite se dirige vers I'hémisphére nord et tel qu'il
appartient aussi au plan équatorial, varie selon la loi
%—? = - (g) NoAgJo COSi (1.10)

aveci inclinaison de l'orbiteng = \/g r rayon de la trajectoire circulairdy = T—i.

Pour certaines applications thématiques, on souhaifeipajue I'orbite soithéliosynchrone : cela signifie
gu'a chaque fois que I'orbite coupe I'équateur, on vewd Bjueure locale soit la méme. Autrement dit, on souhaite
que I'angle entre le Soleil, la Terre et le satellite soit e a chaque fois que I'orbite coupe I'équateur.

Cette exigence aura pour conséquence que le momentaeieé&die I'orbite doit tourner en 1 an d’'un tour
complet. Pour avoir une trajectoire héliosynchrone, flisdonc d'avoir

K = do = 0,9856/jours
dt
ce qui est vérifié si
7
i = Acos(——azZK )
3VERE I,

Un exemple d’abaque pour orbites basse altitude est ddiguge 1.5.

En résumé, I'orientation de I'orbite d'un satellite taut long de I'année serait invariante si la Terre était une
sphere parfaite et homogene (figure 1.6 a gauche). Olatiapement de la Terre fait que cette orientation va
effectuer une rotation tout au long de I'année (figure 1.6 a@eardPour une inclinaison d'orbite spécifique (ne
dépendant que de I'altitude), cette rotation sera d’'un tomplet par an : I'angle mesuré entre le plan de I'orbite
du satellite et le Soleil demeure alors constant. Dans ¢d’basre locale du passage du satellite au dessus d’'un
point de la Terre est alors constant d’'un passage a I'alloxbite est héliosynchrone.

1.3.3 Trajectoires excentriques : les orbites geks

Dans le cas général @k 0, I'expression précédente 1.10 s’exprime comme :

dQ 3 .
— = —|=|ngAXcosi
dt 2]
2
aveci inclinaison de I'orbiteng = /% ademi grand axe de I'ellipsé& = ﬁ.
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Les dfets deJ, se feront donc d’autant plus sentir que I'excentricité’debite est importante.
Comme l'orbite n’est plus circulaire, un autrffet est alors observable : la variation dans le temps de Fargu
ment du périgée. Ce dernier vérifie I'expression :

‘;_‘*t’ _ _(g)noAJz(Sco§i—1))

aveci inclinaison de l'orbiteng = \/g a demi grand axe de l'ellipsé = %. Méme si cette variation est
faible et lente, elle peut s’avérer extrémement génpate des satellites imageurs puisque l'altitude varie d’'un
survol d'un point donné a I'autre. Notons cependant quefet est nul pour deux valeurs d'inclinaisons 463

et 11657° (valeurs utilisées par certains satellites de télécaminations).

Cependant, on montre que pour traiter correctement le @nmudlde la variation de I'argument du périgée, le
modele a I'ordre 2 ne it plus et qu'il est nécessaire de conserver plus de termes lpression 1.9. Les
calculs sont bien évidemmentfidiciles a mener et ne concernent que les spécialistes. Blof@en arrétant le
développement a I'ordre 3, on montre que I'argument digpé est fixe pour une excentricité donnée par

3R sini sin
= —zg—= w
%= "2%a e
On dit alors que l'orbite est “geléefrbzen orbi). Dans le cas de SPOT4, la valeur exacte de I'excentri@té d
I'orbite gelée ese = 1.14 1073, valeur que la formule approchée donne & 10% pres.

1.4 Donrees nungriques des lanceurs et satellites actuels

La mise en orbite d'un satellite doit prendre en compte ledétes de lanceurs disponibles sur le marché ainsi
gue certains parametres non présentés dans les paragm@cédents, comme la résultante des frottemeritssur
hautes couches de I'atmosphére. Ce dernier point coadthbisir des orbites élevées, les orbites basses (autour
de 250 km) conduisant d'une part a la perte du satellitequéides frottements le conduiront & redescendre sur

terre et a se désintégrer dans I'atmospheére terregtdeautre part a une imprédictibilité de la trajectarplus de
3jours.

1.4.1 Quelques donaes sur les altitudes des satellites

Les satellites actuels sont placés sur des orbites didétiet de parametres dictés par leurs finalites. Comme
nous nous intéressons principalement aux satellitessdivfation de la terre, nous nous restreignons aux orbites
elliptiques proches d’une orbite circulaire, le cas dapsdis & fortes excentricités nécessitant un certairoégmp-
dissement (exemple des satellites MOLNYA de télecomigation,hp = 548m ha = 3995km T = 12h).

Quelques exemples de valeurs pour des orbites circulargslennés ici (des satellites sont cités pour chaque
gamme d’altitude), les valeurs calculées se déduisanédeations vues précédemment :

Altitude Période Vitesse
Okm 84.49min 7905.4fs ‘“premiere vitesse cosmique”
200. km 88.49 min 7784.3fm orbite basse
300. km  90.52min  7725.8f® navette spatiale, MIR
500. km  94.61min  7612.7f® navette spatiale, JERS-1 (héliosynchrone)
800. km  100.87 min 7451.9/m ERS-1, SPOT (héliosynchrone)
981.km  104.7 min 7359fm r=7359 km
1300. km 111.59min  7205.2/;1 Topex Poseidon
20200.km  718.69min  3872.6/m GPS
35683. km 1440.00 min 3066.9/sn géostationnaires

1.4.2 Lanceurs actuels

Bases

En ce début de troisieme millénaire, plusieurs paysatiept d’'un certain nombre de bases de lancement, les
plus importantes (pour la télédétection) étant lesaies :
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Aux USA, Cap Canaveral (285 N, cote Est) et Vandeberg (35 N, cote Ouest) pour les satellites
militaires,

Baikonour au Kasakhstan 3B, base sur laquelle un accord stipule la souveraineté Reidaie, mais qui
sera abandonnée a terme), et PlessetSiNG3

Kourou en Guyane (30 N)

Tanegashima pour la Nasda {32 N), dont la localisation prés de zones fortement poissoseenécessitent
des accords pour les dates de lancement avec les assaciddip@cheurs

Signalons aussi Sea Launch Services, qui, a partir d’'uoemne plateforme pétroliére, permet le lancement de
fusées ukrainiennes Zenith depuis I'océan a I'eéquateu

Site Vitesse tangentiellé
Plessetsk 210 ms?
Baikonour 328 ms?
Cap Carnavera 410 ms?
Kourou 463 ms?
Equateur 464 ms?

Lanceurs

Il existe un grand nombre de lanceurs poutéaients types de satellites : le choixf8&etue en fonction de la
masse et de l'orbite (polaire ou a défilement).

Les Soyouz permettent de mettre 7,5 tonnes en orbite bassmjées des Kosmos). Titan 2 permettent 2 t en
orbite polaire (NOAA). Le lanceur japonais H2 permet de neett3 t en orbite polaire.

Pour les petits satellites, notons le réeemploi de missilErcontinentaux Minuteman-I1. Sous I'appelation
Minotaur, ils permettent de mettre 335 kg en orbite hélnmsyone pour 12 millions de dollars.

Le tableau suivant donne des valeurs “standard” (sans mamcompte les diverses évolutions de ces lan-
ceurs) concernant les lanceurs Ariane-4 et Ariane-5 :

orbite bassg géostationnaire héliosynchrone
200 km 36000 km 800 km
Ariane 4 8,7t 2,3t 4,51
Ariane 5 G 181 45t 10t
Ariane 5 S ECA 20t 10t

Le "prix & payer” pour un satellite héliosynchrone viemingipalement du changement d’orientation de son
orbite : I'orbite définitive étant quasi-polaire. Effet, le lancement si®ectue vers un pole : non seulement on ne
profite pas au lancement de la vitesse de rotation de la teais,de plus il faut en annuler lefiets.

1.4.3 Les frottements dans la haute atmospre

Certaines applications télémeétriques nécessiteitids grande précision quant a la trajectoire du steteét
en particulier lorsque des corrections de trajectoire samisagées. Deux valeurs de la masse volumique de I'air,
a 500 km et a 700 km d’altitude, peuvent permettre d’aralisnportance de ce phénomene
psoo = 114108 giem®
pr00 = 0.610%gecm?
Un petit satellite (cas de PEOLE, 60 kg) est treés péngigsée genre de phénomeéne puique I'on trouve pour
celui-ci les valeurs suivantes de variation d’altitude jpar :
Asoo = 168 metregour
A700 = 10.6 metregour
En fait ce coéicient est proportionnel ﬁi avecS surface du maitre couple perpendiculaire a la vitesse —qui
pour PEOLE est égale a 0.89— (attention aux panneauxasjatm masse du satellite.

Pour les “gros” satellites (type ERS, SPOT, .. .), les ordeegrandeurs de la perte en altitude sont les suivants :

altitude | perte d’altitude par révolution
200km | 100 m
400km | 10 m
600 km | 1m
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Notons que cette diminution d’altitude se traduit par ungraéntation de la vitesse : une force de frottement
aéodynamique s'opposant a la vitesse peut accroitieciedans ce cas particulier.

Pour le satellite SPOT4, la perte d’altitude par jour sefohia 20 cm en période d’activité solaire faible, 5
a 10m (voire 30m!!) en période d’activité solaire forte figure 1.8 illustre ces perte d'altitude en montrant les
variations d’altitude du satellite SPOT4 sur 100 joursgul@&rement, des corrections d’orbites sont apportées g
remontent Iegerement le satellite afin de lui redonnerdiitude nominale.

1.4.4 Les corrections orbitales

Les satellites sont dotés de fusées vernier permettantamection fine de leur trajectoire ou de leur orienta-
tion. Par exemple le satellite TOPEX-POSEIDON est doté jgeid de fusées vernier, chaque jeu comportant trois
micros fusées (poussée 1N) et une plus puissante (20N).

L'équation fondamentale des fusées s’obtient en égtilea conservation de la quantité de mouvement du
systeme fusée-gaz éjectés :

movp = (M- dm) (V6 + dv) + dmigz

ce qui, en considéraiv,, vitesse d'gjection des gaz :

dm
dV = _Ve
Mo
L'accroissement de vitesse est donc
Mo
Av = Vglog—
my

Dans le cas des fusées vernier de TOPEX-POSEIDON, la peuts1N correspond a un débit de 0/2 g
I'on prend une vitesse d’éjection de 500@snle moteur cryogénique d’'Ariane 4 a une vitesse d'é&jectie 4300
m/s et un débit maximum de 14 }gj et le premier étage a une vitesse d’'éjection de I'orér2@D0 nfs). Sil'on
part d'une orbite circulaire, nous avons vu qu’un dévelppnt au premier ordre donl%,é = e

Pour un satellite de masse 1 tonne, cette seconde de p@gssaduira par un accroissement de la vitesse de
1 mnys, I'exentricité de I'ellipse étant alors de I'ordre de"10globalement, on crée un périgé et un apogé distant
de I'ordre du metre.

Autre valeur numeérique a méditer : Radarsat (envirom2és, orbite héliosynchrone) embarque 57 kg d’hy-
drazine pour les corrections de trajectoires prévisibleant sa vie (prévue initialement & 5 ans).

Pour SPOT4, les corrections fectuent depuis le Centre de Mise et Maintien a Poste (CMP) les deux
mois (période d’activité solaire faible) ou toutes lesixisemaines (période d’activité solaire forte).
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Fic. 1.5 — Caractérisation des orbites héliosynchronesecetifin de 'altitude (en km) du satellite.
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Automne

Printemps

Fic. 1.6 — Evolution de I'orientation de I'orbite d’'un satedlitA gauche : la Terre est supposée parfaitement
sphérique et homogene et l'orientation de I'orbite dereeidentique tout au long de I'année. A droite : la

Terre est applatie, modifiant I'orientation de I'orbite t@ulong de I'année. Sur cet exemple, I'orbite n’est pas
héliosynchrone.

/N

S = > > > S

-50 o 50 100 150

Fic. 1.7 — Passage d’'ERS-1 : 14 orbites consécutives corrdapba 23h30 de trajectoire.
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Fic. 1.8 — Variation de l'altitude du satellite SPOT4 sur 100rfoupar deux fois, les fusées de SPOT4 ont été
rallumées pour remonter d’environ 60 m l'orbite. FigureLd@rrent Beaudoin[1]
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Chapitre 2

Geéenéralités sur les satellites de
teledetection
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2.1 Les satellites deéledection civile

Le premier satellite de télédétection civile (hors Bidemeétéorologique) a été Landsat 1 (1972) : a cette
époque il y avait environ 400 satellites de reconnaissarilii@ire qui avaient été lancés tant par les USA que par
'URSS. Le tableau 2.1 (d’aprées [5] pour les donnéesraées a 1997) donne des statistiques concernant les
années 1960-2008 (voir 'annexe A pour les donnéesltidail997-2009).

Ces chffresiillustrent bien les avancées technologiques majécoesme I'utilisation de barettes CCD remplagant
les films, ou I'apparition des radars militaires comme lerbase), ainsi que la fin de la guerre froide et I'éclatement
de 'URSS. lls montrent aussi comment a pu opérer un ceftaisfert technologique entre le monde des satel-
lites militaires et le monde des satellites civils, ce quiesinpis la mise sur pied de programmes ambitieux de
télédétection civile a des colts néanmoins raisblasa

2.2 Gereralités sur les satellites imageurs

Obtenir des images de la terre nécessit&fdttuer des choix et des priorités.

Tout d’abord le capteur : choix d’'un capteur passif (dansdmaine du visible ou de l'infrarouge) ou d'un
capteur radar (ondes centimétriques).

Ensuite I'orbite : orbite basse pour avoir une meilleursotétion (au détriment de la stabilité de I'orbite),
orbite moyenne qui peut étre —ou non— héliosynchrone-is(ma ne permet pas une couverture instantanée de la
terre), orbite haute (cas des géostationnaires). Cex sbaot bien évidemment dictés par la thématique enesag”
(par exemple, I'heure de passage au nadir que I'on peut #eubaeu pres identique pour conserver par exemple
la méme orientation aux ombres).

Les parameétres d’une orbite sont caractérisés —suafetpématique— par des grandeurs permettant de connaitre
la capacité d’'un capteur a acquérir un jeu temporel deées sur n'importe quel point du globe : on définit ainsi
fauchée, couverture, cycle, phasage ettemps de revisite.

2.2.1 Fauclee et Couverture

La couverture est aussi un pointimportant : elle dépend dfalechée i.e.la zone imagée perpendiculairement
alatrajectoire. SD est la fauchée, dans le cas d'un satellite en orbite pdlairguasi polaire comme les satellites
héliosynchrones), on remarque que pour couvrir la tétale la surface terrestre, il it de couvrir la bande
équatoriale. Pour cela, il est nécessaire d’obtilnirbites diférentes telles que le survol de la bande équatoriale
s’effectue sur des zonedfi#irentes. Dans ce cas, on doit avoir :

ND > 4000&km

En général, on prévoit un léger recouvrement entre@st{20% pour ERS par exemple).

2.2.2 Cycle et phasage

On appellgphasage la possibilité pour un satellite de survoler le plus pséaient possible le méme point (et
donc d’obtenir des images ayant les mémes caractémstigeométriques) au bout d’un certain nombre de jours.
Ce choix est trés souple et on observe diverses valeurdgmsatellites de téledétection :

— 1jour: FORMOSAT

— 3jours : mode "Ice” d’'ERS-1 (phase A, B et D)

— 7jours: EROS

— 11 jours : Terrasar-X

— 16 jours : LANDSAT 4 a 7, Terra, CSK

— 18 jours: LANDSAT 143

— 24 jours : IRS-P2 a IRS-P6, Radarsat

— 26 jours : SPOT, Pléiades, CBERS

— 35jours : ERS-1 (mode multidiscipline, phases C et G), RRBnvisat

— 41 jours : ADEOS-I, ADEOS-II

— 44 jours : JERS

— 46 jours : ALOS

— 116 jours : Cartosat-1

— 168 jours : mode “geodetic” (phases E et F) d’ERS-1
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Année Reconnaissance militaire Télédétection civile
USA URSS Autres || USA URSS Autres
(puis Russie) (puis Russie)

1960 6 0 0 0 0 0

1961 16 0 0 0 0 0

1962 24 5 0 0 0 0

1963 18 7 0 0 0 0

1964 22 12 0 0 0 0

1965 21 17 0 0 0 0

1966 26 21 0 0 0 0

1967 18 24 0 0 0 0

1968 17 31 0 0 0 0

1969 13 32 0 0 0 0

1970 13 30 0 0 0 0

1971 8 30 0 0 0 0

1972 10 31 0 1 0 0 Landsat 1

1973 6 37 0 0 0 0

1974 5 31 0 0 0 0

1975 5 39 0 1 0 0 Landsat 2

1976 6 37 1 0 0 0

1977 5 38 0 0 0 0

1978 3 37 0 3 0 0 Landsat 3, SEASAT (NOOA 6)
1979 4 38 0 0 1 1

1980 3 41 0 0 2 0

1981 4 46 0 0 0 1 (NOAA 7)

1982 4 44 0 1 1 1 Landsat 4

1983 4 40 0 0 3 2 (NOAA 8)

1984 4 46 0 1 1 1 Landsat 5 (NOAA 9)

1985 1 43 0 0 2 1

1986 1 40 0 0 1 2 SPOT 1 (NOAA 10)

1987 3 38 0 0 2 1 MOS 1

1988 2 37 0 0 2 1 IRS-1A (NOAA 11)

1989 4 28 0 0 5 0

1990 2 25 0 0 5 3 SPOT 2, MOS 1b

1991 2 12 0 0 7 1 IRS-1B (NOAA 12)

1992 1 15 0 0 5 2 JERS-1

1993 0 9 0 1 5 2 SPOT 3

1994 1 9 0 0 2 2 IRS P2 (NOAA 14)

1995 1 4 2 0 1 4 IRS-1C, ERS-2, Radarsat
1996 1 1 0 0 0 3 IRS-P3, ADEOS-I

1997 2 3 0 4 1 3

1998 0 2 1 1 3 0 SPOT-4, NOAA-15

1999 3 1 1 4 0 5 Ikonos, Landsat-7, IRS-P4,

CBERS-1, Terra

2000 3 3 0 4 0 6 EROSA1, NOAA-16

2001 1 1 1 3 0 1 Quickbird-2

2002 0 1 2 2 0 8 Envisat, SPOT5, ADEOS-II,

Acqua, NOAA-17

2003 0 1 3 1 0 8 Orbview-3, IRS-P6, CBERS-2
2004 0 1 2 1 0 5 Formosat, Helios-2

2005 2 1 0 1 0 5 NOOA-N, MSG-2, IRS-P5
2006 3 1 3 3 1 6 GOES-N, Sar-Lupe, EROS-B, METOP-A
2007 0 1 8 1 0 8 WorldView, Terrassar-X, CSK, Cartosat2, Radarsatf
2008 0 1 5 1 0 8 Cartosat-2, GeoEye-1, RapidEyes, THE(QS

Tas. 2.1 — Comparaison du nombre de satellites de reconnassgsaiiitaire et du nombre de satellites de
teledétection civile entre 1960 et 2008 (d’apres [B]partir de 'année 1997, ce tableau a été compléta@iad
des données fournies dans I'annexe A.
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Ce choix est principalement dicté par les thématiquess essi par I'agilité du capteur.

Le fait que le satellite soit héliosynchrone garantit dheure de survol est la méme. Biest la période d’'un
satellite “phasé” héliosynchrone, celle-ci doit véaifi

nT = gTq4

avecn et g entiers premier entre eux &t durée du jour moyen (86400 s). lcgcle est alors dej jours, et est
assuré paN orbites.
Le nombre d’orbite par joup est parfois exprimé comme la somme d’un entier et d'undifmacationnelle :

Pp=po+ a (2.1)

Le nombre d’orbites par cycle s’exprime alors comme :
N =qp +r

En pratique, pour les satellites héliosynchrones eslish télédétection, le nomipgvarie entre 14 et 16 puisque,
a partir de la formule 1.8, on peut établir le tableau suiva

Altitude (km) | Nombre entier d’orbites par jour
2155 11
1674 12
1255 13
891 14 Formosat
561 15
268 16

Par exemple, Radarsat, a 798 km, arlg;l orbites par jour, un cycle de 24 jours et 343 orbites par cycle

On voit ainsi que pour un satellite héliosynchrone, il &xian certain nombre de possibilités enite p
(avecp > N) etq, que 'on définit par le choix d’'une altitude donnée (unésfoonnue l'altitude, on définit
tres précisément l'inclinaison de I'orbite pour que egedlite soit héliosynchrone). Une tres légere véasiade
I'altitude conduit alors a des modifications de ces pateesece qui estincompatible avec le choix de proposer sur
catalogue des images prévisionnelles. Aussi est-ilsgire de “remonter” regulierement le satellite pouagér
couverture et phasage (ce que I'on observe sur la figure 1.8).

Enfin, il faut comprendre la signification de la grandede la formule 2.1. Considérons donc un satellite placé
a une altitude nominald et dfectuantp, orbites par jour (cycle de 1 jour). On considere que 'oregdes orbites
est sur I'équateur. En augmentant légerement I'aléitdd son orbite, il va aller moins vite et donfeetuera un
nombre légérement plus petit d’orbites par jour. A unéaiee altitude, le satellite sera a nouveau phasé avec un
cycleq et avec un nombre d’orbites qui s’exprime comme :

1

F:'O—E1

Considérons le satellite Landsat 1, qui est a une altitegerement supérieure : 917 km. En un jourflieetue
un peu moins de 14 orbites par jour ; trés exactement, somreodiorbite journaliere egh = 13+ %. Il lui faut
donc un peu plus d'une journée pour accomplir 14 orbiteda\fmurquoi sa trace au bout d’un jour est juste a
coté de celle du jour précédent, legerement a I'O(est figure 2.1 haut).

Au fur et a mesure que I'on monte (ou que I'on descend) lterbu satellite, on rencontrera d’autres cas ou le
satellite est a nouveau phasé. Par exemple, dans le casd@sat 4 a 7, dont I'altitude est plus faible que celle
de Formosat (donc un nombre d’orbite journaliere plus@leon aurgp = 14 + 1%, donc un cycle de 16 jours et
r = 9 (a peu pres la moitié du cycle). Dans ce cas, la trace atidion jour est a peu prés entre deux traces du
jour précédent (voir figure 2.1 milieu).

Pour décrire ce phénomene, on se dote de deux grandenpd&uentaires :

— lepas de la tracequi correspond a la distance (sur un parallele) des tr@eeux orbites consécutives,

— ledécalage journalierd (lie ar) entre la premiere trace du jour initial et la premiereérdu lendemain.

Le choix ded est lié a I'agilité du capteur et permet des temps de itevigibles, ce qui est de plus en plus souvent
souhaités par de nombreux thématiciens. Le choix debitetSPOT est illustré figure 2.1 (bas) : il est justifié pa

I'agilité de ce capteur pour permettre de réduireelaps de revisite, point qu’il faut maintenant aborder.

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications

- TELECOM
Voir page 128 23128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

80° 4 R e 500
i COLOMBIE {  VENEZUELA °. GUYANA ’""""""’T\..
- ‘ -‘,..“ \_‘; ’, <
o muryég“r % SR e ¢ SURINAM ("“”r ﬂpm”
J X g

i

RN PAS DF LA TRACE i

i

¢ “PEROU BRESIL
Landsat-4 oljl's COLOMBIE I,*’ VENEZUELA \r,\ Gum,f_,,’ R \
- : B "‘. ! GUYANE]

rene: 7‘”/ g
I LR

PAS DE LA TRACE

-l S BRESIL

SPOT-1et2 coLoMBIE ~ { VENEZUELA < cuvawa \\" :
L 1 . ot '
J :\ :_‘ ‘__,-' . ’) SURINAM \ GU“NE

5,
i

/”/"/2// )

22 17

/]

¥ PAS DE LA TRACE
o BRESIL

Fic. 2.1 — Diférents exemples de couvertures locales obtenus par desdifiérents de la grandeuar(formule
2.1).Casdelandsatlap & 13r = 17, = 18), Landsat 4 a 7= 14,r = 9,q = 16) et SPOTp = 14,r =
5,9 = 26). lllustrations tirées de I'ouvrage de Verger [5]

2.2.3 Temps de revisite

En régle générale, il n’est pas requis que le satelligsp@xactement avec les mémes caractéristiques osbitale
et les mémes caractéristiques instrumentales pfectaer une acquisition d’'une zone d’'étude (exceptiore fait
pour les satellites Radar dans le cas ou I'on souhaite roresties interferogrammes). Par exemple, SPOT peut
varier son angle de visée de gauche a droite d’enviyeBC° : la zone sur laquelle on peutectuer une image est
alors d’environ 800 km, a comparer avec la fauchée de SRO&sy de 60 km. En choisissant judicieusement le
parametre, et en utilisant I'agilité du capteur, on peut ainsi aaguges images sur la distance correspondant au
pas de la trace afin d’avoir des données le plus rapidemssitpe.

On appelleemps de revisite le nombre de jours séparant deux acquisitipossiblessur une méme zone de
la Terre : le mode d’acquisition n’étant pas identique (amtg prise de vues fiierents).

Le tableau suivant montre le choifgectué pour la constellation Orfeo (capteur optique). Ihin® comment
varie le temps de revisite en fonction du nombre de satelétia constellation (ici entre 1 et 2!!) et de I'agilité du
satellite.

Angle de visée| cas 1 satellite cas 2 satellites
5° 25 jours 13 jours
20° 7 jours 5 jours
30 5 jours 4 jours
45° 2 jours 1 jour
47° 1 jour 1 jour
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2.2.4 Choix d’orbites heliosynchrones

Le choix d’'une orbite héliosynchrone se justifie pour leplaations thématiques ou I'on souhaitestuer
des mesures a quelques jours ou quelques semaines dilleezm ayant le méme ensoleillement : ceci permet
des comparaisons rigoureuses, tant pour les capteursiepfils ombres sont comparables, méme si elles ne sont
pas strictement identiques) que pour les capteurs radagxeimple d’orbite héliosynchrone est donné figure 1.7
ou est illustré le lieu des points survolés par le saeeHiRS-1 durant 23h30, soit 14 révolutions : a chaque $urvo
d’'une latitude donnée, et pour une passe donnée (soit eamtovers le pole Nord : la passgontante soit en
descendant vers le pole Sud : la padescendanjel’heure (solaire) est identique. Une caractérisatiefarbite
peut étre donné par I'heure du nceud ascendant : franomesgale I'eéquateur en passe montante, ou I'heure du
nceud descendant : franchissement de I'équateur en passndante.

Un cas intéressant est celui des capteurs actifs : ceuxntitsss gourmands en énergie et operent le plus
souvent lorsque leurs panneaux solaires sfietgvement illuminés par le Soleil. Si les capteurs ERSrefigat
ont fait un choix de type SPOT (nceud descendant a 10h30] cempuit a une passe ascendante nocturne, et donc
utilisant les batteries) Radarsat-1 a choisi des passagescauds a 6h00 et 18h00 : en pratique, ce satellite est
toujours illuminé par le Soleil. Ce choix a été adopté ferrasar-X et Cosmo Skymed

2.2.5 Lavisibilité de la Terre en orbite

Dans le cas des satellites géostationnaires, la Terrels@mimobile : le systéme imageur ne voit donc qu’une
portion spécifique du globe terrestre. Si I'on considanesysteme imageur “de limbes a limbes”, c’est a dire
observant tout le globe possible (figure 2.2), on montrera&it que la portion de globe terrestre observé est
limité par un angle

CoSp = Rr
= RT +h
On en déduit alors facilement la surface visible
h
S = 271R2
T RT +h

Sachant que la surface du globe terrestreﬂ§$,40n peut en déduire la proportion de la surface de la Terag@a

par un satellite a l'altitudé :
h

1
2

RT+h

Fic. 2.2 — La Terre vue par un satellite imageur “de limbes a &sib

On peut ainsi construire le tableau donnant quelques &athaoriques pour des satellites imageurs usuels.

altitude | pourcentage
Meteosat 35683 km 42,4 %
Spot 822 km 6,34 %
QuickBird2 450 km 3,28 %
Cosmos 2372 211 km 1,59%

On peut remarquer que les satellite météorologiqueslgitesrgéostationnaires ne peuvent donc observer les
poles.
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2.3 Orbites usuelles

Une fois assimilés les aspects lies aufets de gravitation et d’atmospheére terrestre, on compneiedx

pourquoi les orbiets des satellites de téledétectigagjEnnent généralement a deux grandes familles :

— les orbites géostationnaires (GEO), correspondant dame altitude de 35683 km. L'avantage majeur de
cette orbite est que le satellites survole toujours le mpaiet de I'équateur. L'inconvénient est que cette
orbite est a haute altitude et les limitations des captphysiques font que la résolution est dans ce cas
peu attractive (par exemple les satellites météorologgglacés en orbite géostationnaire ont une résolution
kilométrique). Il faut noter aussi que les pdles ne petigéne observés par de tels systemes.

— Les orbites “basses” LEQ ¢w Earth Orbi). Dans ce cas, le satellite est dit “a balaiement” car léstpae
la Terre qu'il survole varient au cours du temps. Pour feikon exploitation, il est d’'usage de choisir une
orbite phasée : au bout du cycle, le satellite survole &¥e@au le méme point de la Terre, ce qui permet de
prévoir facilement des acquisitions concernant un paériadrerre donné.

— un cas particulier des orbites LEO sont les orbites NR€a( Polar Orbi). En jouant sur la rotation propre
de la Terre, un satellite placé sur ce type d’orbite estepisiale de survoler n'importe quel point de la Terre.

— Enfin un cas particulier de NPO sont les orbites héliosgomods SSO{un Synchronous OrbitElles per-
mettent le survol de presque tout point du globe et, de passirant que I'heure locale est la méme a chaque
survol, ce qui garantit les mémes conditions d’acquisiébglobalement les mémes ombres dans le cas d’'un
capteur optique.

Les conditions de lancement peuvent étre des contraiatéssf: par exemple, I'inclinaison des orbites des

navettes spatiales (dont la masse en orbite peut atteifOrmfines) ne peut dépasser une soixantaine de degrés.

2.4 Les satellites optiques et Infra Rouge (IR)

2.4.1 Principes @néraux

Ces satellites exploitent soit les données de réflectdatéclairement solaire (visible et proche Infra Rouge),
soit le rayonnement propre des sols (IR thermique), soit @lange de ces deux propriétés (MIR : moyen infra-
rouge).

M
VIS | Visible 0.4-0.8
PIR | Proche Infra Rouge 0.8-1.5
MIR | Moyen Infra Rouge 1.5-5
IRT | Infra Rouge Thermique 8-15

L'utilisation du multispectral se justifie par la thémateenvisagée dans la mesure ot un phénomene peut étre
plus facilement analysé dans une bande spectrale que darautre. Il est aussi prévu d'utiliser en télédétectio
satellitaire des capteurs hyperspectraux.

Cependant des considérations physiques (propagatianexs I'atmosphere, .. .) réduisent I'étendue thiposi
du spectre aux fenétres décrites dans le tableau su[ddne{ qui reprend quelques interprétations thématole
ces fenétres ([3, 10]) :

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications

- TELECOM
Voir page 128 26/128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Fenétre de a
(u m) (1 m)
Ultraviolet et visible | 0.35 0.75
—Absorption Q, H,O—
Proche infrarouge 0.77 0.91 détection des oxydes de fer
—Absorption HO—
1.0 1.12
—Absorption HO—
1.19 1.34
—Absorption HO, CO,—
Infrarouge moyen 1.55 1.75 teneur en eau des sols
—Absorption HO, CO—
2.05 2.4
—Absorption HO—
Infrarouge thermique 3.35 4.16
—Absorption CQ—
4.5 5.0
—Absorption HO—
8.0 9.2
—Absorption Q—
10.2 12.4 discrimination roches silicaté@®n silicatées
—Absorption CQ—
17.0 22.0
La transmitance de I'atmospheére terrestre peut étra auakiée par des programmes dédiés qui mettent eb
valeur ces fenétres (exemple figure 2.3).

[a—

0.8

3 -

5 06

B - ¢

2 04 o

: |
0 i\LI/’\i\l\ Jil |
04 1.2 1.6 2 2.4

wavelength (1im)

Fic. 2.3 — Transmitance de I'atmospheére terrestre, calquéede programme MODTRAN (figure issue de [10],
page 40)

Un exemple concret de choix des canaux est dans la desorg®incapteur Nimbus (voir 4.2.1)

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications

o TELECOM
Voir page 128 27/128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Bande im)
0.433 - 0.453| Absorption par la chlorophylle
0.510- 0.530| Concentration par la chlorophyll
0.540 - 0.560| Indicateur de salinité
0.660 - 0.680| Absorption par aérosol
0.700 - 0.800| Détection des nuages et des so

10.5-12.5 | Température de surface

)

0

2.4.2 Les capteurs

Les divers satellites optiques sont dotés de capteuraddmfiquement trés variés. On peut dfeenoter que
deux grandes familles ont longtemps cohabités :
— les chambres photographiques, nécessitant de raméaee des films (soit a la fin de la mission, comme
sur la navette spatiale, soit par retour sur terre par capgléquate, comme sur les Resurs-F soviétiques).
— les capteurs solides (caméras de télévision, radi@sématrice de CCD), permettant un échantillonnage
des données, mais dont les performances n’ont dépass@&cgmment celles des meilleurs films photogra-
phigques.

Q

é; Radiomeétre
T

miroir oscillant

miroir gscillant

Orbite
Orbite

Fauchee
X

Fauchee

Fic. 2.4 — Balayage avec un miroir : cas du capteur unique (arggwt duwvhiskbrooma droite.

Les capteur solides permettent I'acquisition d’'une imagjersdiverses techniques. On rencontre les systemes

suivants :

— un capteur ponctuel (radiometre) doté d’une optiqueeimant I'acquisition dans IROV (Field Of View)
et d'un mécanisme assurant le balayage selon la directihogonale a la direction du satellite (figure
2.4, gauche). On construit ainsi une ligne de la future imBgms le cas d’'un satellite a défilement (ayant
donc une certaine vitesse vis a vis du sol), une nouvellaisitipgn donnera une nouvelle ligne de I'image,
construisant ainsi I'image finale. Dans le cas des satetié®stationnaires (cas des satellites météorologique
par exemple), c'est tout le satellite qui tourne sur lui reépour acquérir une ligne; ensuite un léger
dépointage du satellite permet d’acquérir une nouvigtesl.

— lewhiskbroom, identique au précédent, mais pour lequel il y a plusieapteurs élémentaires selon la direc-
tion propre du satellite (figure 2.4, droite). Ces captelgmentaires pouvant étre aussi dédiédi@gintes
bandes de fréquences.

— lepushbroom, qui remplace le mouvement de balayage par une série deucasur une ligne, la résolution
et la FOV étant alors donné par le choix de I'optique et dmbre de capteurs élémentaires (6000 pour
SPOT1). L'image est construite ligne a ligne en prenantoenpte le mouvement du satellite (figure 2.5).
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— enfin, beaucoup plus rarement en imagerie satellitainmalsice CCD 2-D (cas d’EarlyBird ou de Proba-
1/HRC), similaire a celles des appareil photos numériqgeisyermet alors d’obtenir une image instantanée
d’une zone, sans utiliser le mouvement propre du sateliite fa construction du signal 2-D.

La course a larésolution a mené a des modificationstsireites des barettes de CCD des systémes pushbroom.
Dans les systemes a résolution submétriques a @tlint le détecteur TDI (Time Delay and Integration), ncr
pour laaquelle le détecteur élémentaire “suit” le maueat du défilement du paysage, ce qui accroit au final les
charges. Par exemple, Pléiades a un TDI PAN composé dgrissli

9 Pushbroom :
une ligne de capteur:

Orbite

Fic. 2.5 — Capteur optique de typeshbroomSi la barette requiert une durégour acquérir une ligne, I'interligne
sera tout simplememty=V 6t, ou V est la vitesse du satellite.

2.5 Les satellites radar

Les ondes électromagnétiques sont utilisées pour orestdes images satellitaires. Le satellite embarque
alors une antenne, utilisée a la fois en émission et eeptéon. Le fait que ce systeme soit “actififfrmnchit
I'acquisition de I'image des contraintes liées, en imageptique, a I'éclairement solaire : il est alors possibl
d’effectuer des acquitisions le jour comme la nuit. De plus,lidgtion d’ondes centimétriques (entre 1 et 10 GHz)
permet d'imager la terre sans soucis de nébulosité peisga ondes traversent sans probleme les nuages. Les
bandes traditionnellement utilisées en radar sont lesstés :

0.225-0.390 GHz 133-76.9cm
0.39-1.55GHz | 76.9-19.3¢cm
155-420GHz | 19.3-7.1cm
420-575GHz | 7.1-52cm
5.75-10.90GHz| 5.2-2.7cm
Ku | 10.90-22.0GHz| 2.7-1.36¢cm
Ka 22.0-36GHz | 1.36-0.83cm

XIOlwrmo

Un facteur important est la pénétration des ondes @e@gnétiques dans le sol ou a travers le feuillage :
plus la longueur d'onde est petite, plus la frequenceleste et la pénétration faible. En particulier, on cdase
que la bande C (et au dela) ne pénétre pas la canopéggaleda bande L permet d'atteindre en général le sol a
travers le feuillage (ce dernier est alors source de réfrmion volumique), voire méme pénétrer dans le sol (les
expérimentations SIR-B sur le sable du désert montrempé@métration métrique).

Chaque bande a donc son intérét en télédétection. eimgbe d’utilisation pour I'étude de la végétation et des
sols est donné dans le tableau 2.2 [8].

2.6 Lesimages et leur goréferencement : orientation de la trace
Une fois acquises, les images doivent pouvoir étre déogacées : pour cela la surface de la Terre est mo@élisé

par le géoidei.e. une surface (virtuelle) qui serait celle d’'une surface d'eecouvrant la Terre a l'altitude 0 (la
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| Objectifs [ L] Cc] X
Identification des cultures |
Humidité du couvert végétal *oo| R
Humidité du sol sous jacent *x | kkx
Séparation radiométrique fofétlture || *** *
Structure de la forét ok *
Localisation de coupes de bois *hx *
Régénération *oo| R

Tas. 2.2 — Bandes radar traditionellement utilisées pour i sie la végétation et des sols

verticale locale est perpendiculaire a ce géoide).

Si, a présent, il est possible de connaitre avec une grarétision la position du satellite par rapport au géoid
de réféerence (par exemple avec le systeme DORIS), il @mmoins important de pouvoir positionner I'image
obtenue sur ce méme géoide.

Les images prises par un satellite —tant optique que radat-esientés selon la trace du satellite : elles peuvent
néanmoins &tre obtenues en avant, en arrieére ou lamdealt par rapport au nadir. Connaissant l'inclinaison de
I'orbite i, I'altitude du satelliteh, le rayon de la terr®; (hypothése de terre parfaitement sphérique), ainsi que
les parameétres d’acquisition (type de visée —aeaarére ou latérale—, angle de vis@e il est alors possible de
calculer I'angle’ correspondant a I'orientation par rapport au Nord géplgigue des images obtenues en fonction

de la latitude?.
‘.

Fic. 2.6 — Calcul de I'orientation de la trace par rapport a wmidién au point P.

Nord

Sud

Par soucis de simplification, nous allons uniquement cé@neida trace du satellite dans le cas ou 'orbite est
strictement circulaire, ce qui revient a analyser I'oté&ion d’'une image acquise en visant a la verticale.

En utilisant les formules de trigonométrie sphériquggel en annexe B), et en se plagant dans le triangle
sphérique formé par le nceud ascendant (pour lequel ora¢diamgle, qui est égal a 'inclinaison de I'orbite), le
point considéré (pour lequel on connait la latitude) gtrajection de ce point sur I'équateur (voir figure 2.6), on
peut alors appliquer directement la formule B.14 :

COSi ) 2.2)

= Asin(
¢ cos¥

Cette relation n’est bien entendu valable quesi¥ oui < —¥ : le point doit &tre &ectivement survolé par le
satellite.

Les capteurs actuels permettent des visées avanteaouidnien latérales : I'orientation des images correspon-
dantes sera analysée dans le chapitre relatif & la giéerdées images (paragraphe 3.8).

Le tableau suivant donne, pour plusieurs satellites “@lass”, des valeurs d’angles entre la trace et le Nord
géographique pour quelques latitudes de I'hémisphere Bt pour des passes ascendantes.
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Satellite inclinaison Latitude
Y=0°|¥=30| ¥=60C
LANDSAT 98,2° -8,20 -9,48 -16,57
SPOT 98, 7° -8,70 | -10,06 | -17,61
Ikonos 98,0° -8,00 -9,25 -16,16
JERS 97,6° -7,60 -8,78 -15,34
Capteur Résolution| Fauchée Bandes Revisite | Applications
m km (polarisations)| jours
Champ large 2-5 40-100 3-4 3-7 Cartographie, Géologie, Agriculture
Foréts, Hydrologie
Optique HR <1 10-30 3-4 1-2 Cartographie, Risques
Foréts, Géologie
Superbande 3-10 100-300 6-20 1-2 Agriculture
Foréts, Géologie
Hyperbande 5-20 50-300 30-200 2-7 Géologie
Thermique 1-40 100 AD <1 Feux de foréts, Géologie
Océan
RSO C 2-4 50-300 1-2 1-5 Géologie, Océan, Hydrologie
Geéologie
RSO X 1-5 10-300 1-4 <1 Hydrologie, Foréts
Océan
RSO L 2-10 50-100 1-4 1-7 Géologie, Foréts, Hydrologie
Océan
RSO P 5-10 70-100 1-4 1-7 Hydrologie, Géologie, Foréts
Roue 1-5 70-100 NA NA MNT pour cartographie
Interferomeétrique Risques,Hydrologie

Tas. 2.3 — Analyse des besoins du systeme Orfeo-Pleiades

2.7 Analyse des besoins dans le cadre du programme Orfeoérides

Le programme Orfeo-Pleiades (analysé en 4.4.3) a égucautour de plusieurs systemes d’observation (radar
etoptique), chacun d’eux étant constitué d’une coradteh de petits satellites fournissant des donnéesfipées.

Pour répondre a I'ensemble des besoins analysés loespteake de conception de ce systéme, une dizaine de
capteurs potentiels ont ainsi été mis en évidence : césant décrits dans le tableau 2.3.

2.8 Quelques satellites decedetection

Ce paragraphe regroupe les données orbitales des paizegkatellites de téledétection, qui seront aealys”
au chapitre 4 pour les satellites optiques, et au chapitmublps satellites radar.
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Satellite altitude | Orbites | Inclinaison| Résolution| fauchée| incidence
(par jour) orbite (nadir) (nadir)

LANDSAT-1 1972 | Optique | 917 km | 13+17/18 99.09 80m 79 km 0°
LANDSAT-7 1999 | Optique | 705 km | 14+9/16 98.2P 15m 79 km 0°
SPOT-1 1986 | Optique | 822 km | 14+5/26 98.72 10m 60 km +-27°
SPOT-5 2002 | Optique| 822 km | 14+5/26 98.72 2.5m 60 km + = 27°
Ikonos 1999 | Optique | 680 km | 14+9/14 98.1° im 11km | 0°a30C
QuickBird2 2001 | Optique | 450 km | 15+7/8 97.2° 061lm | 16.5km| +-30°
Formosat-2 2004 | Optique | 891 km 14 99.00° 2m 24km | +-45°
WorldView-1 2007 | Optique | 496 km 97.% 0.50m | 17.6km| +-4%
GeoEye 2008 | Optique | 684 km 98.1° 041lm | 15.2km| +-3%
Pléiades 2011 | Optique | 695 km | 14 +1526 98.1% 70 cm 20km | +-45°
Satellite altitude | Orbites | Inclinaison| Résolution| fauchée| incidence
ERS 1991 | Radar | 780 km | 14+11/35 98.5% 20m 100 km 23
Radarsat-1 1995 | Radar | 798 km | 14+7/24 98.58 20m 100km | 19°a47?
Terrasar-X 2007 | Radar | 514km| 15+2/11 97.4% 2m 30km | 20°a 4%
Cosmo-SKymed 2008 | Radar | 619 km| 14+1316 97.86 2m 30km | 20°a 6@
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Chapitre 3

Geometrie des images
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Le but d’un capteur est d’associer un objet ponctuel placéreendroit donn® = (X, Y, Z) de I'espace a une
position sur I'imageX, y). |l faut insister sur les deux points suivants :

— Lalocalisation de I'objet ponctuelX(Y, Z) s’effectue selon le choix d’un référentiel, qui peut étregraphique
(on se repere selon une méthode spécifique, et en nefegedes objets géographiques de référence), car-
tographique (on se repére en relation avec des objetsgcapioiques placés sur une carte), ou cartésien
(référentiel “absolu” sans nécessité de localisatjeagraphique ou cartographique).

— La position sur I'imagex, y) correspond a une position sur une chambre photograplpee sur le plan
de I'image en optique géomeétrique, ou, du moins, en sosinage), a un capteur élémentaire d’une barette
de CCD, ou a une fenétre spatio-temporelle dans le castdhleau de données radar.

Nous n’aborderons pas le probleme stricto-sensu def@aricement des objets imagés, ni celui de la géokatadn :
en tout état de cause, la Terre de ce chapitre est parfaitespleérique (le lecteur pourra aborder ces aspects dans
I'ouvrage [9]). Seuls font I'objet de ce chapitre les aspagtométriques propres aux capteurs ainsi que I'étude
de l'orientation d’une image dans le repére terrestrattoashellement utilié en géographie (méridiens, pitak)
sous I'hypothése d’une Terre sphérique.

3.1 Geénreralités
3.1.1 Notion de esolution

La résolution est une grandeur, monodimensionelle si le capteur estiamigrar rotation (cas de I'imagerie
visible), bidimensionelle dans le cas le plus générad @al'imagerie radar), qui réesume les limitations liéas a
capteur physique. Erfet, les lois de la diraction, les contraintes technologiques lors de la fabidnaonduisent
a réaliser des systémes tels que I'image d’'une sourcetpelie n’est pas un point (cas d’un capteur idéal), mais
une tache (en optique, on parle de tache d’Airy).

Les dimensions de cette tache sont un des facteurs pertragtdéfinir la résolution.

On définit généralement la résolution lorsque I'on v&parer sur une image acquise par un capteur physique
deux sourceslentiques proches. Dans le cas d’'un capteur idéal, ces deux souna@ergenbservées comme des
points et demeureraient séparables dés lors que ceesm@gseraients pas superposées. Dans le cas d’un capteur
physique, rapprocher les sources revient a rapprochéadbes jusqu’au moment ou I'on ne peut plus observer
I'existence de deux sources : cette distance minimale slEppEsolution. Remarquons que pour un capteur non
invariant par rotation, la résolution ne se resume pasavaleur, mais au moins a deux (selon les deux directions).

Un capteur peut ne pas étre isotrope : dans ce cas, la tiesolarie sur I'image. C'est le cas de caméras
“grand champs” pour lesquels la courbure de la Terre seliement sentir et pour lesquels la résolution variera
selon que I'on est au centre de I'image ou sur les bords dagjan

Dans le cas d’'une chaine compléte, on peut montrer que eh@ément intervient dans la résolution (par
exemple, une chambre photographique, avec son optiqualiaphragme, I'émulsion de son film). Par une ap-
proche linéaire, on peut considérer chaque composantneonn filtre passe bas, et la succession des opérations
comme un filtre linéaire, donc modélisable par une cortimiuSchématiquement, on peut retenir que la résolution
finale sera de 'ordre de la valeur dictée par I'élémemiies faible de la chaine.

3.1.2 Echantillonnage des donees

Dans un systeme numeérique, une étape capitale est edlctiantillonnage des données. Cet échantillonnage
peut physiquement prendre divers aspects : uniquemeinlisfeats d’un capteur optique), spatio-temporel (cas du
radar), .. .En fin de traitement, il fournit un tableau (bidimsionnel dans le cas d’une image) que I'on souhaite en
général isotrope.

L'échantillonnage doit vérifier des contraintes spégifis (theoreme de Nyquist) pour ne p#fecter les
données d'ffets nuisibles que I'on appelle repliement (aliasing). Rala, les données doivent étre filtrées par un
filtre passe-bds En regle générale, le capteur physiqtieetue un filtrage passe-bas qui peut dans certains cas
s’avérer sifisant. Dans d’autres cas de$ets de repliement pourront apparaitre (cas des captesrsyde&emes
SPOT).

1Le theoreme de Shannon exige un passe-bande. Dans laenegskon souhaite conserver la frequence 0, i.e. la comupescontinue, le
gabarit du filtre est alors un passe-bas
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

3.1.3 Rayon perspectif

On appelleayon perspectif 'ensemble des points de I'espace associés a la mémggoosir 'image &, y).

Le rayon perspectif est a la base de la géométrie perspetdrgement utilisée en vision robotique. Le
cadre formel de cette théorie : coordonnées homogéespagce projectif, parametres intrinseques, parametres
extrinséques sortent bien évidemment du cadre de ce,guars sont essentiels dans une phase de calibration des
cameras. Sans adopter totalement ce formalisme, retenansmodeéle géométrique de caméra nécessite :

- la prise en compte de la projection perspective, définieipa matrice dépendant de la focéle

- la connaissance de la transformation canfiérage, qui est la transformation d’un repére métrigedilia
caméra a un repéere lié a I'image, et qui est décriteyver transformationfine (rotation, translation et
changement d’échelle par les facteurs d’échelle véitfirels'mm) et d’échelle horizontale (pixg¢iam).

Capteurs passif (optique)

Fic. 3.1 — Rayon perspectif, capteur optique. Le rayon pergpesit défini par un vecteur V : tous les points
appartenant a la droite passant par O et de vecteur diré¢tdéfinissent le rayon perspectif. A droite : gerbe
perspective formée de 5 rayons et passant par O.

Dans le cas d’'un capteur optique, cela revient a considiére droite (dans la mesure ou I'on peut considérer
le milieu de propagation comme homogene). On a alors :

P=0+dv

avecO centre de projection (ou point de vue)\édirection de viséed est un parametre permettant de décrire le
rayon projectif. La gerbe perspectivest décrite par un jeu de vecteurs possiblest des valeurd associées.

La figure 3.1 illustre la notion de gerbe perspective au mage du centre de projection. Si I'on se place a grande
distance, les rayons perspectifs auront une allure desdrpiesque paralleles.

Capteur actif

Dans le cas d’'un capteur actif, déterminer le rayon petpevient a considérer une portion de sphere
(généralement ramené par simplification a un arc ddegpaisqu’une position image(y) est en fait le résultat
de la composition d'ets de focalisation et de fenétrage temporel. Le paragétiu rayon projectif nécessite de
prendre en compte le vecteur unitaiketel queVW = 0, et on peut alors écrire

P = O + R(cosaV + sinaW).
Dans le cas ou on peut approximer le front d’'onde par une plaes, on peut écrire :
P=0+ RV + dwW.

La gerbe perspective est alors décrite par un jeu de valepossibles.

Prise en compte de l'orientation du plan image

Dans certaines disciplines, comme la photogrammeétest ihécessaire de connaitre avec précision le repérage
du plan image par rapport a I'axe optique. Le repérage du phage peut alors se décrire par une rotation qui est
un parametre intrinseque.

Dans la présentation de ce cours, nous considereronsegugacametres intrinseques sont connus (phase de
calibration préalable), et, pour ne pas alourdir les esgioms analytiques, nous nous placerons dans le cas idéal
ou la calibration est déjatectuée.

2qui est ici une gerbe centrale : tous les rayons perspeetifsgmt pa®.
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Fic. 3.2 — Rayon perspectif, capteur radar (hypothése d'otateepqui sera justifiée ultérieurement). Le rayon
perspectif est défini par deux vecteurs V et W : tous les pappartenant a la droite passant par O’ (défini par
le vecteur V et la distance R) et de vecteur directeur W difait le rayon perspectif. A droite, gerbe perspective
formée de 5 rayons : aucun ne passe par le point O.

3.1.4 Refrage par rapport au sol

Capteurs actifs et passifs se caractérisent par deux paesmessentiels :
- l'altitude du porteur,

- la direction de visée.

De ce fait, lorsqu’un point du sol appartient & un rayon pectf, il est nécessaire de le positionner dans un
repere lié a laterre : le plus intuitif est donc la Terr@us allons tout d’abord faire I'hypothése d'un sol platispu
nous prendrons le cas plus réaliste d’'une Terre sphérique

Hypothése de sol plat

Dans ce cas d’école (figure 3.3), une des manieres les filcaaes de repérer une image est de se repérer par
rapport au Nadiri(e. le point au sol qui “voit” le satellite a la verticale). Daoes cas, soiDy la distance au Nadir,
eta I'angle de visée. Le sol étant plat, I'angle d'incidemoest égal a I'angle de viseeet, connaissant I'altitude

h du capteur, on a la relation :
Dy = h tang (3.1)

La distanced du capteur a un point du sol repéré par sa distance au Dafcrit :

D
d= —=
sing
De méme, si I'on ne connait que l'altitutbeon a
h
d=—
cosf

Hypothese de sol spérique

Dans le cas de la Terre (ou de tout autre planéte a peu phé&sigue) en se placant au centre de la terre, on
peut définir le point visé par I'angke formé par la direction du satellite et la direction du pantsol. La visée
depuis le satellite se fait avec un angld’angle d'incidence au point visé egetd est la distance entre le capteur
et le point visé. Sous I'hypothése d’une terre parfaitensphérique, et en utilisant la relation liant les angles e
les cotés dans un triangle :

sin(ABC) _ sin(BCA _ sin(CAB)
AC ~ BA BC

on peut écrire :
sina sing sing

RT _RT+h_ d
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N\,
a
h 0
[ 1
Dn

Fic. 3.3 — Hypothése de sol plat, hypothése de terre sph&dast I'angle d’incidence.

On montre alors aisément les relations (voir figure 3.3) :

¢ — Arcsin(w) -« (32)
T

3 Rr sing

a = Arctan(—RT Th-Rr cos¢) (3.3)
3 . (Rrsinf@+¢)\ . [(Rr sin@)

a = Arcsm(iRT T = Arcsin Riih (3.4)
3 o . (Rysing

¢ = 0—-a =20 Arcsm( Rt h) (3.5)

L'expression 3.4 donne donc I'angle d’émissipan fonction de I'angle d'incidence au sb¥ a+¢ (si l'utilisateur
n'a en fait besoin que de I'angle d’'incidence au &otet angle d’émission peut néanmoins se retrouver dans le
métaparamétres d’'une image).

L'angle ¢ a une interprétation intéressante si I'on se place syhar® terrestre puisque la grandByy :
Dn=Rr¢

représente ldistance au nadir.
Si I'on connait I'angle d’'incidencé, on peut alors écrire I'expression de la distance au riaglir.

. (Rysing
Dy = Ry (9 - Arcsm( Rr+h )) (3.6)

L'expression 3.3 peut aussi se réécrire en fonction déstance au nadDy :

Rr sin(2Y) ) a7

a = Arctan 5
Rr +h-Ry cos(R—TN)

Le tableau 3.1 donne quelques valeurs utilisables pouysaides satellites de téleédétection.

L'expression 3.4 permet aussi d’exprimer par ailleursdlarimite de visée (qui correspond a un angle d’in-
cidence de 90: la visée est parfaitement rasante, comme on I'a vu sur la€ig@.2) en fonction de I'altitude
h

. R
Aim = Arcsm(RT 1 h)
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6 | h=400km | h=600km| h=2800km
0 0.00 0.00 0.00

5 32.930 47.978 62.189
10 66.323 96.603 125.180
15 100.667 146.552 189.815
20 136.505 198.574 257.014
25 174.464 253.528 327.826
30 215.305 312.440 403.487
35 259.982 376.576 485.503
40 | 309.730 447.546 575.753
45| 366.197 527.446 676.636

Tas. 3.1 — Distance au Nadby en fonction de I'angle d’incidence au gbét de I'altitudeh du satellite.

ce qui permet d’exprimeiin, :

dont I'allure est reprise figure 3.4.

T
Dlim = >

- Arcsin(

Le tableau suivant donne des valeurs usuelles en telétita.

T
RT+h

h im | COS¢im |  Dnadir Jsateliite
200km | 75,8 14,2 1577 km| 1610 km
400 km | 70,2 19,8 2202 km| 2294 km
600 km | 66,1° 23,9 2664 km| 2831 km
800 km| 62,7 27,3 3040 km| 3293 km
30 //
3000{ //
25+
2500{
15
1500{
107 lOOO{
/ 500 E“/,
o 200 400 600 800 1000 o ] 200 400 600 800 1000

H

H

Fic. 3.4 — Variation de I'angle;m et de la distance au nadir correspondante avec laltitude.

Si I'on fait tendreRy vers l'infini, on retrouve I'expression du sol plan. Eifiet, I'expression 3.2 devient :

ce qui permet d’écrire :

X

p h
~ —aa
Ry
= RT¢ ~ ha

ce qui est I'approximation de 3.1 pour les angles petits.

Nous verrons que la résolution d’'un capteur dépend destamite entre le point visé et le capteur, il est aisé de

montrer que cette distandes’écrit :

d=R

sina
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

On peut tout d’abord exprimer cette distance en fonctioriadglea. En utilisant la relation 3.2, il vient :

d= i sin(Arcsin(w)—Q)
Sina T
et en utilisant la relation 3.5, il vient :
_ (RT + h) . . (Ry sing
d= Sng sin| @ — Arcsin R+ h (3.8)

Un développement a I'ordre 4 permet d’écrire :

hRr ¢ hR(5RZ+hRr—h?) g -
h+Rr 2 Rr + h)? 24 (3.9)

d=h+

h=800 km h=480 km

940

560
920

900
540

8801

8604 520

840
500

8201

800 7 4807
0 0.1 0.2 0.3 0.4 05 0.6 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6

theta theta

Fic. 3.5 — Hypothése de terre sphérique : distance entre kewagpt le sol en fonction de I'angle d’'incidenée
pourh = 800km (a gauche) ¢t = 480km (a droite). Formule exacte (courbes supérieuteg)grochée (formule
3.9, courbes inférieures). On voit que I'approximationvadide jusqu’a des angles de I'ordre d€°30

On a ainsi introduit un modele dans la prise de vue : celun@'terre parfaitement sphérique (rayon terrestre
= Rr = Cste), et d'une orbite parfaitement circulaire (altitittieUne méconnaissance de I'un de ces paramétres
engendre bien entendu des erreurs et il peut &tre indtdlétudier la sensibilité des formules vis a vis d’'un
parametre. Pour cela, il fit de calculer la dérivée des expressions a analyserwisde la variable sur laquelle
il existe une incertitude, et d’évaluer lefets de ces incertitudes.

On a par exemple ici traité une méconnaissance de la véilexatyon terrestre. En dérivant I'expression 3.2 par
rapport au rayomRy, on obtient la sensibilité d¢ vis a vis du rayon, et donc la sensibilité de la distanceairn
pour un rayon perspectif donné (décrit ici par une dimtii). Le résultat est donné figure 3.6, sur laquelle on se
repere par rapport a la distance au nadir.

3.1.5 Enregistrement continu ou instantang

L'acquisition de données en télédétectiorfigetue fondamentalement de deux manierégmintes :

— en dfectuant une acquisition instantanée des données (coefaié lin appareil de photo classique),

— entirant partie des mouvements du capteur : mouvemeragation uniforme (ou presque uniforme), qui

permet un balayage de la zone étudiée.

Dans le domaine satellitaire, I'acquisition instantamd&mages a longtemps été le seul moyen d’acquisition :
des caméras étaient embarquées a bord de satelliles, @totos ainsi acquises étaient développées uneéois d
retour sur Terre. Ce n’est que récemment que des caménasriguies ont &té embarquées a brod de satellite
(ChrigHRC par exemple). Enfket, il est judicieux d’utiliser le propre mouvement du siteepour efectuer des
acquisitions de données “image”.

Historiquement, le premier capteur était un simple batm’ on peut parler de “capteur monopixel”. Une
rotation du systeme permet d’acquérir une ligne (danasede satellites météorologiques comme MeteoSat, c’est
tout le satellite qui tourne sur lui méme). Ensuite, puesdtpi satellite se déplace quasiment en route rectiligne
Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications

o TELECOM
Voir page 128 39128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Derivee par rapport au rayon, RT=6378 km, H=800km

0.06 A

0.05

0.04

0.03

0.02

0.01

o 100 200 300 400 500
dnadirkm

Fic. 3.6 — Incertitude de la position d’'un point vis a vis du mah fonction d’erreurs possibles sur la valeur du
rayon terrestre.

uniforme, I'acquisition consécutive et le concaténagg lijne permet & moindre co(t la construction de I'image.
La géométrie de I'image ainsi acquise peut s’avéreruatle, mais appartient heureusement a I'histoire deaFim
gerie satellitaire.

Dans le cas ou I'on dispose d'une barette de capteurs (pen@e 6000 €lements pour SPOT-1), on parle
depush broom. C’est principalement cette géomeétrie qui sera reterandgpsuite. La gerbe perspective est alors
perpendiculaire a la trace.

Il faut noter que ce principe d’acquisition (push-broontjésntique a I'acquisition des lignes de I'image radar.
En configuratiorstop and shofqui sera détaillee dans le document dédié a I'imagR$0O —Radar a Synthese
d’'Ouverture-), on peut considérer que le satellite t@rsur son orbite et acquiert une ligne de données. P@s il s
déplace d’'une certaine distance (qui donnera I'espaeeligine) et acquiert une nouvelle ligne. Ligne apresdign
I'image est alors construite excatment comme un push-biaaigue.

3.1.6 Monoscopie et €iréoscopie

La stéréscopie est la capacité a percevoir le relietidegeux points de vuesftierents. Pour tirer profit des
possibilités stéréoscopiques, ilfBuque tous les points d’'une zone soient vus par au moins deagem

Stricto sensu, aucune restriction n’est faite sur la pmsitiu capteur ou le type de capteur : en particulier, on
peut dire qu'une image radar (a visée latérale) et ungéwgtique prises a partir de la méme plateforme forment
un couple stéréoscopique. Aussi la notion de monoscdpielke de stéréoscopie s’appliquent a la couverture
d’'une zone:

— couverture monoscopique : tous les points sont vus pansuiple image.

— couverture stéréoscopique : tous les points sont vuaiparoins deux images.

Cependant, il est usuel d'appliquer des couvertures & parh seul type de capteur (passif ou actif).

Types de séréoscopies optiques

A partir d’'un méme capteur optigéieplusieurs couvertures sont envisageables :

— stéréoscopie latérale : avec un capteur pouvant &&até par rapport a la verticale, et si deux trajectoires
paralleles sont possibles, on petfeetuer une stéréoscopie latérale, une acquisitiomt/igars la gauche,
l'autre acquisition vers la droite.

— stéréoscopie avant-arriere : si I'on dispose de deptecas embarqués visant I'un vers I'avant de la trace,
l'autre vers l'arriere de la trace, il est alors possiblefalee de la stéréoscopie. On peut aussi envisager le
méme capteur si sa direction de visée est modifiable lederig trace (Ikonos, Theos).

Types de séréoscopie radar

Dans le cas du radar a visée latérale, deux grandes &zl traitement sont envisageables :
— linterféerométrie : les deux traces sont quasimentlfiles, et faiblement écartées (entre quelques détren”
et un kilomeétre). Dans ce cas on analysera la phase du sigoalconstruira I'interférogramme.

3des capteurs fierents pourraient &tre utilisés, mais la modélisagient alors devenir redoutable.
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— la radargrammeétrie : les deux traces sont espacées teqg@ |I'angle d’'incidence local soit fortement
différent. On utilise dans ce cas I'image d’amplitude (la pledaet totalement décorrélée).
Notons qu’il existe une méthode monoscopique : la radaooiiétrie, qui, sous certaines conditions, permet de
reconstruire le relief & partir d’'une seule image radar.

3.2 Lescapteurs

3.2.1 Limites physiques

La résolution d'un systeme est directement liee aux dsians de la tache d’Airy, donnée par la relation

AR
6 ~5 (3.10)

avecR distance entre le capteur et le point observéDetuverture du capteur (dans le cas d’'un objectif
circulaire, le facteur de proportionnalité est 1,22).

Pour améliorer la résolution, il faut augmenter les disiens D) de I'objectif ou de I'antenne.

— Dans le cas d'un systeme optique, de grand@isdités technologiques apparaissent pour garantir latqual
optique de celui-ci des lors que le diametre dépasseteenCependant, certaines innovations sur la concep-
tion des miroirs de téléscopes permettent d’envisagecapteurs de I'ordre de 5m dans un futur proche.
Néanmoins, d'autres ficultés apparaissent dans la modélisation, car, danslte da la télédétection “clas-
sique” (orbites de I'ordre de 500 km d’altitude), les poiatssol sont alors en champ proche.

— Dans le cas d'un systeme radar, nous verrons dans le ghdpiié aux systemes RSO (Radar a Synthese
d’Ouverture) que I'impossibilité de construire des amenpermettant d’accéder a des résolutions métriques
(elles devraient alors avoir des dimensions d’ordre kétigues) ont conduit a étudier et réaliser des an-
tennes a ouverture synthétique en prenant en compte leermmnt du porteur (avion, satellite).

3.2.2 Capteurs nuneriques et chambres photographiques

Si au milieu du vingtieme siécle la chambre photographicgprésentait le nec plus ultra en terme d’acquisi-
tions de scenes, il s'avere que le vingt et unieme sigeta celui du tout numérique, a commencer par la photo-
graphie. Néanmoins, les systemes vont encore cohabitegrntain temps, ne serait-ce qu’en archives.

Appareils photographiques

Les appareils photographiques embarqués sur des sst@iitsur des avions permettent une acquisition ins-

tantanée de I'image d’'une portion terrestre survolée.

Ces appareils ont des caractéristiques parfois remalegidtitons en exemples :

— la chambre a grand format (Large Format Camera, LFC)séélisur la navette Challenger. Le magasin
contient 1220 m de film d’environ 25 cm de large. L'objectifreedfocale de 305 mm et 74 41° d’ouverture
angulaire.

— la chambre a haute résolution Perkin-Elmer embarquigles satellites américains militaires Big Bird avait
une focale de 2,5 m, ce qui permettait d’atteindre des uéisols de 30 cm.

Capteurs numériques

Les premiers capteurs non photographiques ont été depsiiengtemps employés sur les satellites météoigples
(radiometres, bolometres) : ils fournissaient a I'ar@ydes données analogiques et permettaient d'imageodes z
par balayage dans deux dimensions.

L'ére des CCD a débuté avec Landsat et semble s’oriertsrdeux philosophies concurrentes :

— la barette monodimensionelle, qui équipe la majoritesigellites d’observation actuels,

— la barette bidimensionelle (matrice 2-D), étudiée gbleyee en imagerie aérienne, et qui a fait I'objet d'une

tentative unique en 1999 : Earlybird, malheureusemenégudd un échec au lancement (voir 4.4.2). Ce n’est
gue recemment que ce type de capteur est a nouveau en(anbitesatellites, ChrigiRC, .. .).

3.2.3 Quelques PSF (Point Spread Function) de syshes satellitaires
PSF (Point Spread Function) d’'un syséme optique

Les capteurs sont caractérisés par leurs PSF (Point@&preection) qui représente la tache d'Airy créée par
un point idéal. La PSF d’un capteur optique dépend de @lusiparametres :
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— les caractéristiques de I'optiqu@S Fyp.
— les dfets propres du détecteur (mouvements, .P3 Fyet
— les perturbations dues a I'électroniqueS Fjec
Ces dfets s’associent par de simples convolutions si les hygethies classiques de linéarité sont vérifiées.
La PSF est donc une fonction bidimension&l&Hx, y) qui est, dans certains cadi$sament simples, séparable :

PS KX, y) = PS K(X)PS R/(y).

Un modele usuel de PSF optique (caméra classique, optiguiametreD) s’exprime sous la forme d'une
fonction de Bessel :
arD
% (4R)

arD

AR
avecr = /X2 +y2 etR ~ zla distanceJ; est la fonction de Bessel de premiére espéce d’ordre 1.
On peut associer la résolution au premier zéro de la foncte Bessel;, ce qui donne :

AR
res = 1,22—
¥ D

On peut alors réécrire la PSF de I'optique en fonction dés$alution :

i (1,227rr )
PS Rop(r) = 2— 5

res

Dans le cas d’'un capteur mobile (par exemple satellitagksla directionOy, on peut modéliser le mouve-
ment par un simpleféet de moyennage sur une distaicelle qued = Vt, tj étant le temps d’intégration (temps
de pose) eV la vitesse du porteur. La PSF selOy s'écrit :

_ X)
PS Fyor = n(d

aveclII la fonction fenétre.

PSF (Point Spread Function) d’'un RSO

A la différence des capteurs optiques passifs, un capteur anéfgéne image 2-D par analyse d'un signal
temporel (analyse des échos regus) et par déplacemdatligae de visee (mouvement de translation pour un
RSO, rotation pour un radar de détection, focalisatiestebnique en échographie).

La PSF s’écrit en fonction des résolutions selaxet Oy de I'antenne. Dans le cas d’un systeme RSO satelli-
taire, une approximation permet d’exprimer la PSF sous éalmproduit de sinus cardinaux :

singXX singX

PSAXY) = — — (3.11)
Tresc Tres,

avecres, etres, les résolutions selo®x et Oy. Cette expression est instructive car elle est identiglomgex et
Oy alors que le principe méme d’acquisition du signal est éondntalement dérent (loi d’antenne selo®y et
analyse temporelle seldDx).

3.3 Geonetrie des prises de vues optiques

Afin d’analyser les propriétés géométriques des imagesiises par un capteur optique de téledétection, il est
judicieux de séparer le probléme en plusieurs étapes :
— toutd’abord en supposant que la visée est verticale dadage est plane. Ce cas ne concerne que I'imagerie
optique.
— puis en prenant, toujours en incidence verticale, le eagigl (Terre sphérique).
— puis en supposant que la visée est oblique et que la Tarmats : ceci concerne aussi bien I'imagerie
optique que l'imagerie radar.
— enfin en traitant le cas de la visée oblique sur une Terrergple.
Cette approche est justifiee tant que la visée est “a chlmf’. Dans le cas par exemple de capteurs “limbe a
limbe”, des calculs complémentaires seronffaatuer.
Toujours pour permettre de découpler les problemes, albarss analyser principalement la barette 1-D (push-
broom), sachant que la géométrie Radar entre dans céttgocee.
Auparavant, nous allons donner quelques définitions &sflea en imagerie satellitaire.
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3.3.1 Echantillonnage au sol : GSI et IFOV

v
a da (IFOV)

a

GSl

Fic. 3.7 — Relation entre GSI (Ground Sample Interval, c’estéld “Case Sol”) et IFOV (Instantaneous Field Of
View).

La réalisation d’'un capteur passe par un échantillon@gedonnées capteur. Pour un échantillon donné (un
pixel pour une image), on analyse sa projection sur le soéstate que I'on appelle le GSI (Ground Sample
Interval), appelé aussiase Sol.

Etant donné le GSI en un point, il est d'usage de définitdVH(Instantaneous Field Of View) qui représente
I'angle sous lequel on voit la case sol depuis le capteur figuire 3.7).

Pour un angle de visée, et sous I'hypothése de sol plan, (dans ce cas, I'angle skewiest égal a I'angle
d’'incidence au sd), cherchons la relation entre IFOV et GSI.

A la verticale, puisque le sol se trouve a une distanamn a bien évidemment :

GSl = hIFOV

Pour un angle, le point au sol se situe a une distafitegale a :

R= —
COSa

De plus, le GSI correspond a l'intersection de I'lFOV susdg (voir figure 3.7) On en déduit :

GSl(@) = GSl(a =0) ;2 (3.12)
(cosa)

3.3.2 Rayon perspectif, hypotkse de terre plane, vige verticale (cas optique)

Soit un capteur optique de focafe En supposant que la terre est plane et que le capteur visadiy et
connaissant I'altitudé du satellite, on a la relation

(3.13)

x_X
f = h

Dans le cas d’'une barette CCD (le nombre d’éléments peignentre 3000 et 17000), I'espacement entre €léments
&x est par construction constant. Le GSI est alors constant :

GSl = AX
Pour I'éléemenn, on a :
nox  nAX
f  h
L'IFOV varie alors avec I'angler et s’écrit :
AX
IFOV(a) = o (cosa)? (3.14)
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Si Dy est la distance au nadir, on peut réécrire cette expressidonction de ce parametre :

ADy  h?
h h2+D?

IFOV(Dy) = (3.15)

GSI(h)

Fic. 3.8 — Gerbe perspective intersectant deux plans, situéstancér eth’ du capteur. On en déduit directement
la relation 3.16 exprimant la variation du GSI en fonctiori'diitude..

Remarquons que l'altitude joue un réle majeur sur le GSI. pour un méme capteur pattitudeh’, on a
alors de maniére triviale (figure 3.8) :

GSI(h) = GS I(h)% (3.16)

Le renseignement militaire cherchera donc a placer dedliss en orbite treés basse pour avoir un GSI le plus
petit possible, quite a embarquer une grande quantitéagepgol pour maintenir I'orbite a son altitude nominale,
alors qu’en télédétection civile, d'autres facteursligsynchronisme, répétitivité des acquisitionsasjustabilité

de l'orbite. . .) justifieront I'exploitation de capteurs erbite plus élevées.

Modele géométrique inverse, hypothese de terre pleaedptique)’équation 3.13 s’inverse sans aucune hypothese
simplificatrice, et on obtient directement

xh
X =—
f
Le modele est linéaire. La connaissancexdeonduit directement a la connaissance de la position dgefo

visualiséX.

3.3.3 CGeometrie des prises de vues optiques en s oblique

ATl'heure actuelle, tous les capteurs optiques a chanoit 8wnt dotés d'une certaine agilité, soit par dépgpta
latéral (SPQOT, lkonos,...), soit par dépointage avané (JERS, SPOTS5.. ).

Hypothése de terre plate, vige oblique constante le long de la fauére

Dans ce paragraphe, on considere un systeme de type pusm-lyisant selon une incidence au golet
correspondant donc a une inclinaison du capbesrd, voir la figure 3.3).

Considérons un capteur qui, en visée verticale et au gadir GSI donn&S I(0). Par un raisonnement iden-
tique a celui du paragraphe 3.3.1, il est aisé de montrepgur une visée latérale d’angleon a :

1
GSI9) = GSI6 = 0) o (3.17)

En dfet, comme le rappelle la figure 3.9, d’'une part, le capteuntasabi un dépointage d’angdele sol est a

une distancé’ telle que
h

/

. . L . Co
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Fic. 3.9 — Cas d'une terre plate et d’'une visée oblique : l'ajlecidence au sol est La gerbe perspective a été
tracée (en pointillé) comme si le capteur était a I'infin

et d’autre part il faut “rabattre”le GSI au sol et donc luiréad nouveaufectuer une projection d’angte ce qui
donne bien la relation 3.17.
Dans ce cas, on peuffectuer une homothétie de rappkrt

k = (cost)? (3.18)

pour obtenir une nouvelle image qui serait superposabiteadmage acquise en visée verticale. Cette opération de
suréchantillonnage diminue @S | mais, bien évidemment, n'améliore en rien la résolujana été augmentée
du méme facteur.

Notons que les agences spatiales fournissent a I'heurelkcteurs images avec une taille de pixel donnée, donc
avec une résolution variable dépendant de I'incidend&dgquisition..

Il faut aussi remarquer que si I'on dispose de deux imagesises|avec deux incidences prochst( + 66),
les GSI seront trés legeremenfférents et il faudra faire subir a 'une des images une hbéai® de rappork
constante le long de la fauchée :

K = (005(9 + 66)
cosd

Calculons par exemple laftrence d'incidence local® dans le cas de deux satellites ayant la méme altitude
h, le second étant a I'abcis3&. On a alors pour un point au sol d’abcisseorrespondat a une incidence locate

2
) ~1+ 2tang 68

X
0 = Arctan(—)
h
X X
50 = Arctan(x+h s) -0 = Arctan(tan9+ Fs) -9
Dans le cas d’'une orbite proche de SP@¥&00km), si les deux acquisitions ont étéeetuées aveks = 1km
et = 30° on aura - 66 = 0.000937

S " k=1.0011

Ces valeurs semblent faibles. Néanmoins, on constatel dugat de 10 km (1000 pixels de GSI0m), les
deux images de type SPOT seront décalées d'a peu préigelrspaucune homothétie n'est appliquée. On peut
aussi remarquer qu'au bout de 10m, le décalage sera de &auj peut &tre jugé comme négligeable en imagerie
optique incohérente ; mais ce décalage aurait de louieseguences si I'imagerie était cohérente (imagedarra
en ondes centimétriques par exemple).

Hypothése de terre plate, viée oblique variant le long de la faucke

Enréalité, I'hypothése de la figure 3.9 dans laquellesidg perspective a été tracée comme si le capteugétait
I'infini ne peut se justifier en imagerie satellitaire. Le tap étant & une altitude donn@et & une distance initiale
Xo, I'incidenced va varier le long de la fauchée.

Si x est la position d’un point de la fauchée relativement auil\ad a la relation suivante :

0(x) = Arctan()ﬁ()
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GSI(x,h)

Fic. 3.10 — Cas d’une terre plate et d’une visée oblique : 'amjhcidence au sol varie le long de la fauchée.

et on peut toujours écrire :

1
GSI(8(x)) = GSI(H =0) ——— 3.19
(6(x)) (60 = 0) (CoS00)? (3.19)
En prenant comme origine le début de la fauchée (posipimcidencely), on peut aussi &crire :
2
GSI6(X) = GS I(6) @L%)Z
(coso(x))
et en posanx = Xp + 6%, on obtient le développement au premier ordre suivant :
2 0X
GSl(xo+6x) = GSl(X) |1 + 2tan6g %
qui peut aussi s'écrire :
. oxX
GSl(xg+06xX) = GSl(x) (1 + sin29 F)
1 oX
- GSI9=0—(1+ sin 2 —) 3.20
(0=0) oo 0T (3.20)

Lintérét de cette formule approchée est qu’elle regueeGSl a incidence normale et la valeur de l'incidence en
début de fauchée (la formule exacte 3.17 requiert I'ianick en tout point de la fauchée).

Le tableau suivant donne, pour deux altitudeEdentes (480 km et 800 km) et pour un GSl initial de 10m (en
incidence verticale), les valeurs du GSI en début et fin detfée. Les valeurs entre parenthése correspondent a la
formule approchée 3.20.

h=480 km
0 0° 1 20° 3 40° 50°
GSI (6x=0 km) 10 10,31 | 11,32 | 13,33 | 17,04 | 24,20

GSI ox=60km) | 10,15 | 10,91 | 12,39 | 14,93 | 19,29 | 27,34
(10,00)| (10,75)| (12,23)| 14,77)| (19,14) | (27,18)

h=800 km
0 0° 1 20° 30 40° 50°
GSI (6x=0 km) 10 10,31 | 11,32 | 13,33 | 17,04 | 24,20

GSI (ox= 60 km) | 10,05 | 10,63 | 11,93 | 14,26 | 18,36 | 26,05
(10,00) | (10,57)| (11,87)| 14,20) | (18,30) | (25,99)

On voit tout d'abord que la formule approchée 3.20 est oterau décimetre pres, ce qui est tolérable en
imagerie optigue (éclairement incohérent).

Ensuite, la variation de la dimension du GSI entre le débuadauchée et la fin de la fauchée sont d’autant
plus notable que I'incidence en début de fauchée est.forte
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Enfin, il faut aussi bien prendre en compte le fait que si 'odeaix images acquises avec une tres legere
difféerence d’incidencéd en début de fauchée, il ne sera pas possible d’appliquersimple homothétie sur
'image. En dfet, soient deux satellites, a la méme altitinglée second étant a I'abcis3@. La difference d’inci-
dencesd en début de fauchée s’écrit alors :
X+ Xg

X
50 = Arctan( ) -0 = Arctan(tan9+ f) -0

ce qui pourXs sufisament petit peut s’'écrire :
Xs 5 Xs X\\\2
L )
1) h (cosb) h (cos( rctan H
Avec X sufisament petit, la diérence d’incidence en fin de fauch#g s’écrit :

KX~ % (cog{arctan(tans + %))

2

60 = %(cos(Arctan(

ce qui semble tres petit.
Par exemple, dans le cas d’'une orbite proche de SRE800km), si les deux acquisitions ont éféeetuées
avecXs = lkmetd = 30°, on aura :
6x=0 66 = 0.000937 k=1.00108
6X=60 km 66 = 0.000877 k'=1.00122

L'écart semble infime, mais dans le cas d'images submé&sGS+50cm par exemple), les images sont de
tres grande taille (25 000 pixels de fauchée par exemigkryeur, liée a une diérence de facteur homothétique
d’environ 0.00014, s’observera en un décalage mesurabledire de 310éme de pixel. De plus, en imagerie
cohérente, ce genre de décalage peut changer la natare deel'image.

Hypothese de terre spBrique, visee oblique

Plutdt que d'&ectuer des calculs spécifiques a ce cas de figure, on past|elaas de systéme a champ étroit
(dont on a justifié la validité : quelques pixels de dégalpour une image SPOT lié a la rotondité de la terre), se
ramener au cas de la visée verticale sur sol plat (figure Bddr cela, on recherche le plan osculateur a la sphéere
terrestre et on se ramene a une visée oblique d'anglé pour un capteur placé alors a une altitinde

A partir de la figure 3.11, il est aisé de montrer la relatigis@nt entred eth’ :
h" = dcos@ + ¢) = dcosf)
d s’exprimant en fonction de (relation 3.8), on peut alors &crire :
h = (Rr + h) sin{6 — Arcsin Ry sind
tand Rr+h

En utilisant conjointement I'expression 3.17 (donn&3 I(a) en fonction deGS I(0)) et I'expression 3.16
(donnanGS I(h") en fonction de5S I(h)), il vient :

B h 1 (Rr+h) 2 N . (Rrsing
GSla) = GSI(O)F m = GSI(0) —n sn@) sm(a Arcsm(—RT +h)) (3.21)

Remarquons que n’interviennent alors que 'angle d’incid® et I'altitudeh.

Les tableaux suivants donnent, pour deux altitude ing&iéd80 km et 800 km) et pour une résolution initiale
de 10m, les dférentes valeurs de GSl et e

h=480 km
a 0° 1 20° 3 40° 50°
h 480 479 | 477 | 473 | 466 | 449
dsat | 480 | 488 | 513 | 561 | 644 | 792
¢ 0 0,76 | 1,58 | 2,52 | 3,72 | 5,46
GSI| 10 | 10,30 11,26| 13,15| 16,52 | 22,64
h=800 km
a 0° 1 20° 3 40° 50°
h 800| 798 | 792 | 780 | 756 | 700
dsat | 800 | 814 | 859 | 944 | 1095 | 1382
¢ 0 1,27 | 2,63 | 424 | 6,33 | 9,55
GSl| 10 | 10,29 11,22| 13,00| 16,11 21,19
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Fic. 3.11 — Hypothése de terre sphérique en visée obliguse samene a un sol plat en visée oblique sous réserve
gue I'angle d’émissio ne se rapproche pas trop de I'angle limite.

Remarquons que les calculs précédents se sont focaliEscapteurs visant & la verticale sur une zone réduite
(possibilité d’éfectuer un développement limit€). Remarquons que ceftmape est justifiee pour des capteurs a
champ étroit (SPOT, lkonos,...) mais ne peut s’appliquer@apteurs a grand champ, et en particulier ceux “de
limbes a limbes” (NOAA,...).

3.4 Geonetrie des acquisitions RSO (Radaa Synthese d’Ouverture)
3.4.1 Principes de I'acquisition RSO

Le Radar a Synthese d’Ouverture a pour principe d’anal@ede électromagnétique émise par une antenne
et rétrodifusée par une surface que I'on souhaite observer. C'estutontechnique dite active, ou I'on contrdle
la source (antenne émeétrice) et ou le signal recudgiament par la méme antenne) reflete principalement la
distance entre I'objet d’étude et I'antenne : c’est done étude de signaudchos, au méme titre que le Sonar en
acoustigue sous marine ou que I'échographie médicale.

Une image RSO est définie par deux directions :

— ladistance (généralement Ox) sur laquelle les objets sont ségeméleur diféerence de distance —donc leur

différence de temps de vol- depuis I'antenne.

— l'azimuth (généralement Qy), obtenu par le déplacement de I'atercette construction est identique au

push-broom optique.
Il se trouve que les lois de traitement du signal (appliguie signal émis) et les lois d’antenne (permettant la
reconstruction selon I'axe azimutal) conduisent a une &8Hkure identique selon Ox et Oy (voir équation 3.11),
alors que les principes physiques sortfatents selon ces deux axes.

Si selon I'axe Oy un systéme RSO est finalement assez selmblab push-broofiala grande dférence appa-
rente tient dans I'acquisition selon I'axe Ox, pour lequeEchantillonne le signal recu en “tranches temporelles”
gue I'on traduit en “cases distance”. Toutes ces tranchmpdeelles définissent la gerbe perspective vue dans le
cas spécifique des capteurs actifs (paragraphe 3.1.3).

Le lien entre I'analyse temporelle du signal recu et laatise entre le satellite et le sol repose sur I'hypothése
gue la célérité des ondes électromagnétiques estargaglans le milieu traversé (I'atmosphére). En génpour
un capteur RSO donné, on a une certaine valeur de la caseaBst, qui est donc lié au GSI (Ground Sample

Interval) par la relation :

or
o) = - — .22
GSI(0) = 6x Sno (3.22)

qui dépend donc de I'anglede I'incidence de I'onde plane sur le sol (figure 3.12).

“méme si son acquisition requiert une technique spécifitmeynthése d'ouverture
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Oz

Ox

Fi. 3.12 — Principe de I'écholocation radar. A draite radar est en visée latérale et émet des ondes plasastfa
un angled avec le sol. Le signal est échantillonné selon I'axe déevidu radar d’un pa¥, ce qui correspond au
sol & un pasgx. A gauche le radar est a visée verticale, |a totalité de la surtseta Terre est alors dans une seule
case distance, ce qui exclut toute possibilité d'imag&iest, en fait, le principe du radar altimétrique.

3.4.2 (CGeométrie “optique” et g éométrie RSO

Stricto sensu, on peut voir une analogie formelle entre ggeiaition RSO avec un angle d’incidence auéol
et entre une visée optique selon une incidety@&- 6 ainsi que l'illustre la figure 3.13

|mwmﬁmwx‘%mwAM\%mwmﬁmwmﬁwfwmﬁmwmﬁmwmﬁmwmﬁmwmﬁmwmsmwx&%w

ox ' X

Fig. 3.13 — Comparaison optique-radar : le RSO aune incidératde capteur optique vise selon une incidence
n/2 - 6. Dans ce cas, la géométrie d’acquisition sur sol plateestdme.

En revanche, la formule 3.22fthre de la formule “optique” 3.19 en ce sens que la résaiutiange” du
radar ne dépend pas de I'éloignement de la zone obsers&ews du capteur : la donction trigonométrique au
dénominateur est donc, dans le cas RSO, a la puissance 1.

3.4.3 Acquisitions sous dferentes incidences : hypotbse de Terre plate

Les résultats obtenus au paragraphe 3.3.3 sont parfaitéraasposables dans le cas de I'imagerie RSO. Pour
en illustrer la portée, considérons le satellite ERS rpeguel I'incidence en début de fauchég, est de I'ordre
de 19 et I'incidence en fin de fauchég, est de I'ordre de 26 En observant la figure 3.14, on constate que le GSI
g|m|nue le long de la fauchée. En considérant la formu22 3on voit que le GSl varie entrgl- et 52, ce qui
onne:
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ERS :6r=7,9m
Incidence| GSI
19° 24,3m
26° 18,0m
A
S
e2
_/
e1
h
(@]
E
Pl

Fic. 3.14 — Capteur RSO illuminant le sol depuis le début delfaadear rangg et la fin de fauchéddr range.
L'angle d’'incidence varie ent@ etd,. Dans le cas d’ERS, I'incidence varie entré £926°. Comme la résolution

radiale est de 7,9m, on en déduit que le GSI varie de 24,3801

3.5 Quelques capteurs satellitaires

Ce paragraphe (qui reprend les aspects “capteur” du tapbraigraphe 2.8), donne quelques valeurs de satel-

lites de télédétection les plus connus : de plus amptsld seront donnés au chapitre 4 pour les satelliteqgsi
et au chapitre 5 pour les satellites Radar.

Satellite altitude | résolution| fauchée | incidence
(standard)
LANDSAT-7 Optique | 705 km 30m 79 km 0°
SPOT Optique | 822 km 10m 60 km r
SPOT-5 Optique | 822 km 5m 60 km 27
NOAA Optique | 870 km 1km 3000 km 0°
Ikonos Optique | 680 km 1m 11 km 0°a430
QuickBird2 Optique| 450km | 0,61 m 16,5 km
Formosat-2 Optique | 891 km 2m 24 km + —45°
WorldView-1 Optique| 496 km| 0.50m 17.6km | +-45
GeoEye Optique| 684km| 0.41m 152km | +-3%°
Pléiades Optique| 695km| 70cm 20 km + — 45°
ERS Radar | 780 km 20m 100 km 23
Radarsat Radar | 798 km 10m 100km | 19° 447
Terrasar-X Radar | 515 km 2m 30 km 20° 459
Cosmo-SKymed Radar | 619 km 2m 30 km 20°a 60
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3.6 Hffets du relief

3.6.1 Analyse qualitative

Fic. 3.15 — Hfet du relief dans le cas d'images de Radar a Synthése d®ture (RSO) a gauche et d’'un systeme
imageur optique a droite.

La présence de relief (zones montagneuses) ou de sursole(itiies, ...) peut modifier considérablement
I'aspect des données. Si cette information peutfiet ehanger I'allure des images, les conséquences sordegan
puisque les données satellitaires permettent alors derema I'information du relief par des techniques de type
stereoscopiques (voir paragraphe 3.1.6).

Le modéele d’acquisition optique a été abordé par lestiairayon perspectif (paragraphe 3.1.3), tant en optique
gu’en radar.celui de I'acquisition RSO au Nous avons vuiajss était possible de comparer aisément ces deux
géomeétries d’acquisition sous I'hypothése d’une ilination RSO selon I'incidencget d’'une visée optique avec
une incidencer/2 — 0 (paragraphe 3.4.2).
Les dfets du relief se manifestent en optique par du masquage |®easdu radar, on observe des phénoménes
d’ombre et de repliement. Sur la figure 3.15, on peut consigeéfets du relief comparables entre une acquition
RSO al'incidence et une acquition optique a l'incidenge- 6. Qualitativement, on observe donc :
— Le sommet montagneuX et le pointA (sur sol plat) appartiennent dans les deux cas au méme rayon
perspectif. Si l'incidencé était diférente, le rayon perspectif correspondant au g@iatirait correspondu
a un autre poin&’ sur sol plat.

— le comportement sur les pentes est identique en termeategjée, mais il faut remarquer le changement
de modalité d’acquisition (I'optique est un systéeme pasisle radar est un systeme actif). Une analyse
succincte est resumé dans le tableau suivant :

optique radar
points A et B| masqué par le point ¢ dans la méme case distance que¢ C
repliement
points D et E| séparés dans I'ombre du point C

3.6.2 Notion de moele et de moele inverse

Sol plan

Dans le cas d'une terre plane, nous avons vu qu'il est pesdibldéfinir un modele de prise de vue et d'ob-
tenir, par un simple développement au premier ordre, @biemodele inverse. Cette approche vise des modeles
polynomiaux, qui d'une part refletent correctement ldit€@at d’autre part sont d’'un emploi raisonnable.

Dans le cas d’une terre sphérique, on obtient des motiélissanalogues.

En pratique, un aspect non analysé dans le chapitre geatést celui de I'angle d’incidence. Effet, lors-
qu’'un capteur passif ne vise pas au nadir, les développsnpecédents peuvent s'avérer moins valides, et
nécessitent alors éventuellement des ordres plugglev’

Effets du relief : Capteurs passifs

Soit I'angle d’incidence au sdl (identique a I'angle d’émissioa puisque la Terre est plate). Soit le GSI :
GS (). En présence de relief, considérons un pBinfabscisseX et d’altitudez, vu selon un angle d’incidenee
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Fic. 3.16 — Hfet du relief dans le cas d’'un capteur passif : le p&int’altitude z, appartient au méme rayon
perspectif que le poirf?’ d’altitude nulle.

(figure 3.16). Le rayon perpectif associé éonfond le poinP avec le poinf’. Il est aisé de montrer que :
X" — X = ztan@)
Donc, silI'on connait I'altitudez d'un pointP, on sait qu'il subira un décalage sur 'imagediepixels :

_ ztan)
~ GSI(9)

(3.23)

Prenons maintenant en com@& I(6).
— Dans le cas de la Terre plate, on utilise alors la relatiti,3e qui permet d’écrire directement :

= z sin(Y)
T GSI0) 2
Notons que le maximum de décalage sera alors obtenu aveincidence de 4% Linterprétation de ce
résultat est subtile : erffet la dimension du GSI augmente avec l'incidence, tout cotent&calage lié a
I'altitude (effet en ta). Mais ces deuxféets se combattent puisque I'un est au dénominateur etd'zut

numérateur de la valeur du décalage en nombre de fii@quation 3.23).
— Sil'on souhaite prendre en compte la rotondité de la Temaitilisera la relation 3.21, ce qui permet d’écrire

directement :

- z sin() 1
- GSI0) 2 sin(e—Arcsin(w))

Rr+z

L'optimum est alors plus dicile a obtenir et ne peut se trouver en pratique que paluso numérique.

Modele géométrique inverse, hypothése de Terre plate
SiI'on connait le décalagén et I'angle d'incidence, on peut écrire directement :

_ onGS9)
~ tan@)

En pratique, on opere avec deux images, acquises avec dglesal’incidence diérentsd; etd, : chaque
image a donc un GSI spécifique. On raméne les deux imagedalax®@me géométrie “sol plan”, correspondant a
un nouveau GSI commun (a I'heure actuelle, les agenceskgsadtectuent au préalable cette opération). Si celle
ci correspond a la visée verticale, nous avons vu qu'il fawe subir a chaque image une homothétie de rapport
cog 6, ou cog 6, (formule 3.18). Sur ces nouvelles images, on aura tout simeht pour chacune des acquisitions
les décalagesn; eton, :

oM, GSI0)
5, GS (0)

tan@,)
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et siI'on est capable d’identifier le poiXtsur ces deux images recalées et de lui faire corresporgprectvement
les decalagesn; etén;, on obtient directement l'altitude:

(6m, - ;) GSKO)

tand, — tanf;

Cette derniére relation est intéressante car ce n'edepcalage absolu pour chaque image qui entre en ligne de
compte, mais la diérence de décalage, grandeur parfaitement accesstblerd que les deux images ont le méme
GSl.

Effets du relief : Capteurs actifs

z

Fic. 3.17 — Hfet du relief dans le cas d'un capteur actif : le pdhtd’altitude z, appartient a la méme “case
distance” que le poinf®’, d'altitude nulle.

En prenant la méme configuration que dans le cas optiqueusivangle d’incidence au sél(figure 3.17), et
en présence de relief, un point d’altituden X sera confondu avec le point & d’altitude O tel que :

T z
X-X = ztan(——@) = ——
2 tan)
On retrouve donc la méme problématique que les captessfpaNotons que le fait d'utiliser une illumination
cohérente permet aussi d’analyser déidences de trajets a I'echelle de la longueur d’'onde.

3.7 Recalage des dorées

Une fois assimilé les problemes liés au systeme d'aitipm (angles de visée, que I'on peut connaitre par
le biais des données auxiliaires capteur) et ceux plus g liés au relief (que I'on peut parfois approcher
par le biais d'un MNT —Modele Numérique de Terrain-) il patfois souhaitable de pouvoir recaler des images
obtenues soit par des capteur@tients (probleme du recalage d’'une image optique et dinage RSO) soit sur
des modalités capteurftBrentes (divers angles d’'incidence, tant en RSO qu’eqog}j soit a des datestéirentes
(suivi des évolutions de la végétation, du relief, dti,ba).

Nous allons dans ce paragraphe nous focaliser sur I'etaitimtluence du relief sur le recalage d’'images : cet
effet pouvant alors déboucher directement sur une mesurdieluatd’€laboration d’'un MNT.

3.7.1 Niveaux de rectification [11]

Les images de télédétection sont fournies selon divegsés de rectification. Nous donnons ici les niveaux
proposés pour les scenes SPOT :

Niveau O : Images directement acquise par le capteur, sans aucureetion radiométrique et géométrique. La
géomeétrie globale de I'image est celle du systeme d'asdtipn ('image est orientée selon la trace). Toutes
les méta-données (satellite, capteur, image) sont fesirCe type de données n’est en général disponible
gue sur demande spéciale.
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Niveau 1 : L'orientation initiale de I'image est toujours conseeyéertaines corrections radiométriques et géomésiqu
sont dfectuées. Les données SPOT ont deux sous niveaux :
- 1A : image fournie avec correction radiométrique (cemtessite une normalisation et un étalonnage
des capteurs).

- 1B : 1A + des corrections géomeétriques appliquées qui serventriger les distorsions internes de
I'image causées par les conditions de prise de vue (vamidfattitude du satellite,fiet panoramique,
courbure et rotation de la Terre, .. .).

Niveau 2 : L'image est positionnée dans un systeme cartograph@@oeuppose le sol plat. Les données SPOT,
qui ont subies les mémes égalisations radiométriquesglles de niveau 1-A, ont deux sous niveaux :

- 2A : Les corrections géomeétriques (géo-correctiomspasent sur un modele de ré-échantillonnage
tenant compte des distorsions dues aux conditions de peseud ainsi que des transformations
nécessaires pour transposer I'image dans la projectidagraphique standard ( projection UTM ).
Ce modele est calculé sur la base des paramétres de priggedconnus a priori (Ephémeérides du
satellite, attitude, etc.) sans apport de mesures extes€comme les points d’appui).

- 2B : Les corrections géométriques (géo-correctiomshasent sur un modele de ré-échantillonnage
tenant compte des distorsions dues aux conditions de peseud ainsi que des transformations
nécessaires pour transposer I'image dans la projectidographique désirée (projection Lambert
conforme, projection UTM, projection stéréographiqoégre, projection polyconique,appliquer etc.).
Les corrections géomeétriques se basent sur une mail@lisie la dynamique de vol de I'engin spa-
tial d'apres les paramétres de prise de vue (éphéedd satellite, attitude, etc.) et des données
géographiques ou cartographiques. Ces informationd&mgmtaires sont constituées par des points
d’appui dont les coordonnées cartographiques ou gébgrags sont mesurées sur une carte ou au sol
(points GPS). Ceci entraine une ameélioration importdetk précision de la localisation de tout point
dans I'image, précision qui peut aller de 10 a 30 m, suilamjualité des cartes (pour autant que le
terrain soit plat).

Niveau 3 : nécessitant un MNB ce type d’'image est corrigé deffets du relief. (ORTHO dans le catalogue
SPOT). Aucune méta-données n’est alors fournie.

Les photogrammetres utilisent en général les imagesvéam 1A, ce qui leur permet d’appliquer eventuelle-
ment des traitements 3D plus rigoureux que ceux utilisés [@ogénération des niveaux 2 et 3. Les télédétecteurs
utilisent les niveaux 1B et 2. Enfin, les utilisateurs finacadlectivités locales, ...) préferent le niveau 3.

3.7.2 Transformations geométriques : modeles empiriques [11]

Pour corriger les distorsions géométriques, des msdetleles opérateurs mathématiques doivent alors &étre
développés pour permettirefined’avoir des données d’une part géoréférencées etrd’gart comparables d’'une
acquisition a I'autre, voire d’un capteur a l'autre. Unemiére piste consiste a appliquer des modéekes empsiqu
qui ne demandent aucune métadonnées : simplement il igposkr d’'un certain nombre de points d’appui (ou
“amers” : PA). La contrepartie de cette simplification du raledest que la transformation est alors sensible aux
erreurs sur ces points d’appui (erreur de saisie manuetb)gmes liés au relief ou a la trajectoire des satsllite
o).
Supposons donc que nous disposonB geints d’appuis (ce sont donc des points identifiés a ldor I'image
de référence et sur I'image a recaler). On cherche doadransformation permettant de déduire la position d’'un
point sur 'image a recaler dés lors que I'on dispose deesesdonnéesg.+, yrer) dans I'image de référence.

Plusieurs modeles peuvent alors étre appliqués :
des fonctions polynomiales 2-DavecN le degré du polyndme vérifié par la variablet M le degré du polyndme

vérifié par la variableg dont le cas le plus général s’exprime comme :

N M o
X = Zzaﬂ Xlrefy:ef
i—0 j=0
N M -
y = Zzbij Xlrefy:ef

T
o
I

o

J

et dont nous traitons ici un cas particulier qui permet eigp@ment de traiter s€parément |'axe de la fauchée

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications

- TELECOM
Voir page 128 54/128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

et celui dela trace :

z

. i
&jj Xrefyref

o

<

i i
le Xref yref

'MZ E‘;Mz

Il
o
o

i j=

C’est un des modeles les plus répandus, mais de moins e midisé depuis I'avenement des données HR
(comme lkonos) pour lesquelles les imprécisions obtesaestrop importantes.
Remarquons que ce modeéle nécessite un nombre d’ametamt alus grand que les degrés des polyndmes
sont élevés. Si on considérde degré maximum entril le degré selory et N le degré selorx, la relation
suivante doit &tre vérifiée :

(L+1)(L+2)

B 2
Par exemple, il faut au moins 6 PA pour un degré égal a 1AlizoRr un degré égal a 2, 20 PA pour un degré
égal a 3. En pratique, on choisit plus de PA que le minimuguiset on résoud le systeme en recherchant
le minimum de I'erreur quadratique (ce qui conduit a ursmhétion d’un systeme linéaire).
Ce choix empirique est une bonne approximation puisque aemss déja rencontré de tels modeles d’ap-
proximations polynomiales au début de ce chapitre.
Les fonctions polynomiales 2-D permettent de modélisendelele #ine qui associe translation rotation et
changement d’échelle, et qui s’écrit sous forme matieie
aoo
b

-

Les codficients se regroupent ainsi :
— apo : translation erx etbyg : translation ery
— ayp ethp; facteurs d’échelle er ety
— ap1 etbhyp facteurs de cisaillement (la rotation est un cas particubig; = —bsq)
Ce modele fiine permet de traiter quelques problémes concrets :
— l'ajustement du pas selddy avec celui selo®©x
10
[ 0 a

aio do1
bio bo1

Xref
Vref

— rotation de I'image acquise selon le sens de la trace faiseangle avec le Nord :

cosi  —sini
sini  cosi

des fonctions polynomiales 3-DavecN le degré du polyndme veérifié par la varialieM le degré du polynéme
vérifié par la variable et P le degré du polyndme veérifié par la variakle

o i
&jk Xet Yret z:(ef

M=
M= 2D

2

J

M

Il
(=]

o i
bllk Xret Yret z:(ef

.MZ
M=

Il
o

Il
o
=

I
o

i
Le nombre de PA requis augmente : on montre qu'il faut au m®iR& pour un degré égal a 1, 20 PA pour

un degré égal a 2, 40 PA pour un degré égal a 3. Cependareut réduire le nombre de termeszguisque
les termes des polynomes gfiz” ety™Z" n'ont pas de réalité physique.

des fonctions rationnelles 2-D et 3-Dqui s’expriment dans le cas 2-D comme :

« - zN: Eo: an; X:'ef yrjef
20 Xj—0 adj Xgt Vre
i S BNy Xy Vs
i-0 Z?if)i bdj X yrjef
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etdansle cas 3-D:
M P oy i
ZN: j=0 Zk:o aan X:'ef yref zref
M P i j
120 2j=0 k=0 AGkjk X Vit Ze
N M P ] j
2iz0 2j=0 Zk=0 PNijk X Vet Dot
N M P i j
Sito X120 Zieeo bk Xiot Vit Fes

Cette modélisation par des fonstions rationnelles (&giePM —Rationnal Polynomial Model-) est maintenant
généralisé pour les capteurs THR (Ikonos, QuickBirdgBge, WorldView).

3.7.3 Transformations geométriques : modeles physiques 3D [11]

Méme s’ils sont satisfaisants dans le cadre des imagédktaats moyenne résolution, les résultats des madéle
empiriques sont en général décevant dés lors que I'ohaite traiter des images haute résolution acquises de
surcroit dans des conditions de forte incidence.

Aussi il semble nécessaire d’introduire dans les modideecalage toute information spécifique au porteur,
au capteur et au type d'images. La modélisation petiteauer distorsion par distorsion (plate-forme, captenr) e
quatre étapes (satellite, capteur, Terre, projectianjpates les distorsions ensemble en une seule étape.

Pour la gamme actuelle de résolution des capteurs THR, hleeseusement possible de continuer a considérer
comme une approximation valide de la trajectoire du s&gellellipse osculatrice a I'orbite réelle a chaqueang ;
ce qui permet donc d’introduire le premier niveau de distors

3.7.4 Methodes d’interpolation

Transformer une image nécessite d’attribuer une valaur pixel non localisé sur un échantillon initial. La
méthodologie du traitement de signal et des images niée@sspréalable que les données initiales vérifient cer-
taines propriétés (Nyquist ou Shannon) et impose alonypm d’interpolation “exacte” : l'interpolation au sens
de Shannon.

Cette approche est irréaliste en traitement d’images@aallation de chaque pixel requiert tous les pixels de
I'image pour chaque calcul individuel. Aussi le pragmatistonseille d’utiliser deux méthodes :

— l'interpolation au sens du plus proche voisin : on rechenelle est la donnée initiale qui est la plus proche

du nouveau point considéré. Cette méthode est a ggidt’dans le cas de données multispectrales.

— linterpolation bilinéaire : dans I'exemple d’un maija carré, de pas on choisit la valeut(x, y) telle que

I(xy) = (X_ 21 (0401 + 2 X'(**i))(m)

0 0 0
+ (X;Xi [(Xi+1j+1) + XM(S_ X'(Xi,j+1))(y_6yj)

D’autres méthodes sont aussi utilisées (splines, . ajohs cependant que le cas de données complexe doit
étre traité avec beaucoup de soin dés lors que I'on egmrvoir utiliser le terme de phase.

3.8 Orientation des images sur la surface terrestre

3.8.1 Vise avant arriere

Nous avons vu au paragraphe 2.6 comment la trace d’un sattirientait vis a vis d’un repére local terrestre,
c’est a dire du méridien local. Une image acquise en wsgtcale sur un point de latitudg est orientée vis a vis
du Nord local d'un anglé qui s’exprime (formule 2.2) :

! = Arcsin( cos! )
cos¥

Par exemple, pour le satellite SPAT=(98, figure 3.18), on obtient les valeurs suivantes :
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latitude | angle
0 -8.00
10 -8.12
20 -8.52
30 -9.25
40 -10.47
50 -12.50
60 -16.16
70 -24.01
80 -53.27
/7710 ] — 8 — 11\
\

| ]

r} \\

| |

lat lat

Fic. 3.18 — Orientation de la trace en fonction de la latitudes:d@ SPOTi(= 98°).

3.8.2 Acquisition laterale (gauche-droite)

Si le cas d'une visée “avant-arriere” s'aborde avec aaiene formule, celui de la visée latérale est beaucoup
plus dificile. En pratique, si I'on connait la distance au nddliy, deux formulations sont possibles :

— soit I'on connait la position du satellite, et dans ce tastinécessaire de calculer la position au sol,

— soit on connait les coordonnées d’un point au sol, et damsis on doit retrouver la position du satellite.
En connaissant ces deux positions, on peut en déguimegle de I'image par rapport au méridien du pixel.

Le calcul n'a rien de dificile, hormis qu'il nécessite une utilisatiofffieace des formules de trigonométrie
sphérique (voir I'annexe B) et qu'il requiert aussi uneds en plusieurs cas. Les démonstrations proposées dans
ce document sont dédiées au cas d’'une acquisition enépglesendante” et visée a droite sur 'hémisphére Nord
d’'un satellite héliosynchrone (on a aldars 9(°). Le lecteur pourra s’en sinspirer pour généraliseresiitat si
besoin.

Acquisition latérale, passe descendante, @s droite

Soit un satellite sur une orbite d’inclinaisoert & une altitudé. Considérons donc la sphére terrestre, le point
imagéB de latitude donné®g, et une trace descendante telle que la distance au nadis@m laitérale droite soit
Dy = BD (figure 3.19 gauche).

Dy est donc I'arc de cercle correspondant a I'angle auxdiaidu paragraphe 3.1.4, que I'on déduit soit de
I'angle d’'incidence au sdl, soit de I'angle de visée. Par exemple, en fonction de I'incidence au&adn a :

. (Rrsing
¢ =0—Arcsm( TSI )

RT+h

Dans ce document, nous ne traitons que les cas ou la latiwg@®eint visé vérifie les deux conditions (voir
figure 3.19 droite) :

¥p

\%

. tang
Arcsm(—tanq — 7r/2))

¥Yg < (m-i) + ¢
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Ces relations s’obtiennent aisément en considéranediant le triangle sphériqugCD et d’autre part en consta-
tant que le cas limite 2 correspond a une visée latéradai@e vers le Nord.

, Orbite cas 1

_ Orbite cas ¢

Fic. 3.19 — Configuration d’acquisition en “passe descendaAt@toite, les deux cas limites de cette approche :
le nceud descendant est sur le méridien du point imagé (easBD), le satellite est perpendiculaire au méridien
du point imagé (cas 2, ai®’ D’).

Fic. 3.20 — Orbite inclinée d’'un anglepasse descendante. Recherche de la latitude du poirB eizénaissant le
nadirD et la distancéBD.

Considérons le cas ou I'on connait la latitude du sagelli et ou I'on cherche la latitude du point imati§
(figure 3.20). Dans le triangle sphérig& D(avec un angle droit eB), on connait I’angIeD/ATS (lié alinclinaison
de l'orbite) et I'angleDT S = W. Donc on peut en déduire tous les autres paramétres diaeglér sphérique. En
particulierona:

ADS = Arcsin( cosi )
cos¥

On en déduit la valeur de I'angle entre le nceud descendénpeintS :

I cosADS 1- Cog i
ATS = Arccos(*) = Arcco —CO‘F
sini sini

On en déduit aussi I’anglA/T\D (qui correspond au repérage du satellite sur son orbit@erdonnées polaires,
c'est a dire le parameteedu chapitre sur la mécanique Képlérienne) :

- w3
ATD = Arccos{—00§\1.} - cogi
sini
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Ces calculs préliminaires permettent d’aborder le triaisghérique ADB, dans lequel on suppose connu I'angle
BT D = ¢ (caractéristiques de la fauchée entre le N&dét le point viséB).
Tout d’abord calculons I'angl&T B

ATB = Arccos(cosg cosAT D)
Ensuite on en déduit I’angD =as:
ay = Arcsin(%)
SINATB
On en déduit la latitude du point visés :
Yy = Arcsin(sinﬁ'l'\BsinG —ag))

On est alors a méme d’en déduire 'orientation de la f@ealis a vis du méridien local : c’est I'angfeOn se
place alors dans le triangle sphérigiBD dans lequel on conna2AD = a,, AT Bet ¢. En utilisant B.5, on en
déduit :
sina; SiNATB

sing’ = sing

Considérons maintenant le cas ou I'on connait la la¢itdd point visé¥g et ou on recherche la position du
satellite (figure 3.21).

Fic. 3.21 — Recherche le la latitude du Nadir d'un satellite,n@ssant la latitude du point imagé. Calcul des
angles auxiliaireg; etas.

Considérons sur la figure 3.21 le triangle sphérigiBD. D’apres la formule B.6, et en introduisant I'angle
auxiliairea,, on peut écrire : _
sing
sina,
De méme dans le triangle sphérigdBC, en introduisant I'angle auxiliaire;, on a :

SiNATB =

e sin®
sinATB= —2
sinay
On obtient donc le systeme
: sin :
sinPg = — e sing
sina;
i+a1—a =«
gue I'on peut résoudre directement et qui donne
sing sini
ap = Arctan|— ¢ - -
sinPg + sing cosi
. sing sini
a1 = @ — i + Arctan|— ¢ . - (3.25)
sin¥g + sing cosi
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On peut alors, dans le triangleBC en deduireATC qui donne lors la relation entre le nceud descendant et le
meéridien deB :

Fic. 3.22 — Introduction de I'angle auxiliaine

A partir de 1&, on peut calculer I'angle auxiliaiyg(figure 3.22) :

cosy = CcosAC sini

Comme I'on a aussi

cosy = cosBD sing

on en déduit enfin I'orientation de I'image par rapport aerigien du pointimagé, en fonction de la latitude de ce
méme point BC) et de la distance au NadiBD) :

cosAC sini
cosBD

i~ tanBC H
cos(Arcsm(m)) sini

cosBD

sing =

La formule générale, qui nécessite d’introduire I'exgsion de la variable; (formule 3.25), n’apporte rien de
simple et ne mérite donc pas d'étre écrite. Néanmoiestiaisé, avec un logiciel de calcul formel comme Maple
©de I'exprimer formellement, de tracer des figures et d’oinfercode C correspondant.

Il est intéressant de comparer la figure 3.23 calculée poarvisée latérale d’environ 20soit a environ 250
km du nadir, avec celle de SPOT en visée verticale (figurg)3Pour ce cas de figure, la formulation présentée ci
dessus est valide entre les latitudes 18£3@®83,24.
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—20 -

—40
_104
_60 -

—11-

—80

—12

BC BC

Fic. 3.23 — Orientation de la trace en fonction de la latitudes:d®m SPOTIi(= 98°).
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Chapitre 4

Les satellites optiques
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Un moyen de classer les satellites optiques et InfraRolR)eedt de prendre en compte leur champ de visée et
leur résolution. Ainsi on peut répartir globalement capteurs en trois catégories [5] :
— les capteurs imageurs a champ de limbe a limbe : ils intagetotalité de la surface du globe visible
a l'altitude de leur orbite. Leur résolution est kilomgte. Ils sont en général dédiés aux applications
météorologiques ou a I'océanographie.
— les capteurs imageurs a champ limité : la résolutiorasts décamétrique, mais permet néanmoins une
couverture réguliere et homogene de la surface de la.terr
— les capteurs haute résolution : & champ limité, ils gédiés a I'observation de régions spécifiques du globe
(choix dicté par la thématique), et leur résolution eétngue, voire submétrique.
C’est cette classification que suivra ce chapitre.

4.1 Les satellites imageursa champ de limbea limbe et grand champ
(applications metéorologiques)

Leur but est d’imager la terre selon un balayage allant diabé terrestre au limbe opposé. Ce balayage peut
étre assuré par rotation du satellite (cas de Meteosataoascillation d’'un miroir : la surface de la terre n'occupe
en fait qu'un arc minoritaire (I°7pour les géostationnaires a%j¥our les satellites a défilement comme NOAA).

A I'hneure actuelle, la résolution des géostationnairesele des satellites a défilement sont de I'ordre du
kilometre. Si les satellites géostationnaires assureatcouverture réguliére toutes les demi-heures, ilenggnt
imager les zones polaires. Les satellites a défilemessal@nt qu’une couverture quotidienne, mais ils peuvent
acquérir des images en tout point de la planete.

4.1.1 Images plaetaires : les satellites ratéorologiques gostationnaires
Les satellites GOES

La mission GOES (Geostationary Operational Environmesadllite) fournit depuis plus de 30 ans des in-
formations sur la Terre et son environnement. Les saligéostationnaires, sont dotés de radiométres donnant
des observations toutes les demi heures. De grandesiewslé¢chnologiques peuvent étre constatées entre les
premiers GOES et les plus récents.

Deux satellites sont opérationnels en permanence ppundge a cette mission : GOES-W (positionné a°135
W) et GOES-E (positionné a 73V).

Le capteur multispectral GOES | & M permet d’acquérir dasn@es dans les 5 bandes suivantes :

GOES I-M
Bande tm) | Résolution
0.52-0.72 1kmx1km
3.78-4.03 | 4kmx4km
6.47-7.02 | 8kmx8km
10.20-11.20] 4 km x 4 km
11.50-12.50| 4 km x 4 km

GOES-M présente quelques améliorations (résolutiof ke x 4 km pour la bande 6, bande 13.Qi- 13.7u en
IRT).

Ce typde de capteur peut étre programmeé soffisrdints modes (par exemple, pour GOES-W, 8 images de la
totalité du globe par jour, 6 images par heures pour desszepéxifiques, .. .)

La nouvelle génération GOES N a P présente des caistées améliorées :

GOES N-P

Bande (im) | Résolution

0.52-0.71 | 1kmx1km
3.73-4.07 | 4kmx4km
58-73 4 km x4 km
10.20-11.20 4 km x4 km
13.0-13.7 | 8 km x 8 km pour GOES-N, 4 km x 4 km pour GOES O a|Q
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GOES 1 101975 0302/1985 VISSR
GOES 2 041977 1983 VISSR
GOES 3 041978 1983 VISSR
GOES 4 091980 1982 VISSR
GOES 5 051981 2907/1984 VISSR
GOES 6 041983 1989 VISSR
GOES-H 7 2@02/1987 1701/1996 VISSR
GOES-I 8 1304/1994 304/2003 GOES I-M
GOES-J S 9 2851995 GOES I-M
GOES-K W 10 2%04/1997 GOES I-M
GOES-L S 11 032000 GOES I-M
GOES-M E 12 2A7/2001 GOES I-M
GOES-N 13 24052006 GOES N-P
GOES-O 14 2/06/2009 GOES N-P
GOES-P 15 0432010

GOES-Q annule

GOES-R 2015 Capteur ABI
E : satellite Est, W : satellite Ouest, S : secours

Par exemple, au 23 avril 2007 :

— GOES-M jouait le rdle de GOES-East
— GOES-K jouait le role de GOES-West

— GOES-L était en secours (en POB)
— GOES-J était en secours (en 208) (quelques canaux dégradés)

Pour 2012, |la série des GOES-R (doté d'un nouveau capt®lndse principalement a acquérir des données
5 fois plus souvent que les générations précédentes.
Site WEB : http //www.goes.noaa.ggyhttp //meso-a.gsfc.nasa.ggoeg, http //www.osd.noaa.nasa.g@OES

Meteosat-MOP

En 1969, le CNES proposa le lancement de satellites deonddgie de type géostationnaire et s’associa pour
cela a un consortium européen agréé en 1972 (BelgigameDark, France, Italie, Allemagne, Grande Bretagne,

Suéde et Suisse) qui présida au lancement de Meteosat 1 et 2

Le succes de cette action a conduit la Conférence Inteiv@oementale a décider de la création de 'TEUMET-
SAT (European Meteorological Satellite Organisation)apris en charge le lancement et la gestion des satellites

suivants.
Meteosat-MOP
Lancement| fin de mission
Meteosat 1 23111977 Nov 1979
Meteosat 2 19/06/1981| 11/08/1988
Meteosat 3 11/8/1988 | 21/11/1995
Meteosat 4| MOP 1| 6/03/1989 6/11/1995
Meteosat 5| MOP 2 | 2/03/1991 02/1998
Meteosat 6| MOP 3 | 20/11/1993
Meteosat 7| MOP 4 | 02/09/1997

La masse du capteur est de 320 kg en orbite, et de 720 kg aurlante
L'orbite “type” (MOP-2) a pour demi grand axe 42161 km et pexentricité 0.00003833. L'inclinaison est de

1.249.

Le capteur multispectral, utilisant un télescope de 40endidmetre, permet d’acquérir des données sur les

bandes suivantes :

Meteosat

Bande fim)
0.4-1.1um

Résolution
25kmx2.5km

5.7 - 7.1um

10.5 - 12.5um

5km x5 km
5kmx5km
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L'acquisition de I'image (5000 x 5000 pour le visible, 250@%00 pour I'IR) se fait par rotation du satellite
(100 révolutions par minute), ce qui donne une ligne d'im@gr révolution. Aprés chaque révolution, le ra-
diométre est décalé vers le Nord (un décalage dep&fBnet, a l'altitude des satellites géostationnairedskrver
la terre en sa totalité) de sorte que I'image compléte derle est acquise en 25 minutes. 5 minutes sont alors
nécessaires pour revenir a I'origine et restabilisenla.tCeci explique pourquoiles satellites Meteosat fagenmt
2 images par heure.

En fait, il y avait (au 23 avril 2007) 3 satellites Meteosatmtinibles :
— Meteosat-5, opérationnel, situé erf &3

— Meteosat-6, secours, situé er? B0

— Meteosat-7, prévu pour remplacer Meteosat-5, situérest &

Page WEB : http//www.esa.intesaMfMSG/
http 7/ www.eumetsat.int

Meteosat-MSG

Meteosat-MSG

Lancement| fin de mission
Meteosat 8| MSG 1 | 28/08/2002 opérationnel en®
Meteosat 9] MSG 2 | 21/12/2005 pré-opérationnel en°0
SiL BAND 5 BAMD TTC
b 8 -
- L BAMD EDA
UHF Band EDu ?
AHTENNAYREATTORM -—E—i%—- _SEVIRI 3 TELESCOPE
p c:’_:b o
(S‘EgéRéOEf‘fEFEI)-E UDDER STRUTS

_ MAIN PLATFORM

SOLAR ARRAY - ——LOWER STRUTS

t T CEMTRAL TUBE
- -

/
PROPELLANT TRNK'
COOLER—"

= bSE\fIRI SUMS HADE
s T {and COVER)

LOWER CLOSIMG SUPPORT

Fic. 4.1 — Satellite MSGI1PESA.

Le successeur de Meteosat : Meteosat Seconde Générnst®®)( dont la maitrise d’'ceuvre est assuré par
Aerospatiale Espace & Défense, voit la cadence d'imagablée (une image toutes les 15 minutes), une masse
sensiblement accrue (1850 kg au lancement, 920 kg en orb@eppteur “SEVIRI” (Spinning Enhanced Visible
and Infrared Imager) possede 12 canaux spectraux, etagoéution de I'ordre du km dans le visible et de 3km
pour les autres canaux ; il est toujours en rotation, comriue de Meteosat (une centaine de tour par minute). Le
téléscope a un diametre de 50cm.

Sa durée de vie est de 7 ans.

Le lancement du premier satellite, MSG-1, a étéaué le 28 aolit 2002. Apres une longue phase de valigatio
il a pris physiquement la place de Meteosat 7 #sdls le nom de Meteosat 8.

MSG-3 doit &tre lancé en 2012 et MSG-4 en 2014.
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Meteosat-9 MSG-2 (Meteosat-9) SEVIRI First Image

© 2006 EUMETSAT 24 January 2006 (= EUMETSAT

Fic. 4.2 — Premiere image obtenue par le satellite MS@GESA.

MSG : SEVIRI
HRV 0.75 0.6-0.9 1km
VIS 0.64 0.56-0.71 | 3km
VIS 0.81 0.74-0.88 | 3km
NIR 1.6 1.50-1.78 | 3km
MIR 3.8 3.48-4.36 | 3km

IR6.2 5.35-7.15 | 3km
IR7.3 6.85-7.85 | 3km
IR8.7 8.30-9.10 | 3km
IR9.7 9.38-9.94 | 3km

IR10.8 9.80-11.80 | 3km
IR12.0 11.00-13.00; 3 km
IR13.4 12.40-13.40; 3 km

Source WEB : http//iwww.esa.itSPECIALSMSG
A I'horizon 2020 se profile le MTG (Meteosat third generajion

Les satellites japonais GMS et MTSAT
Depuis 1977, le Japon a placé 5 satellites de type GMS (&@msary Meteorological Satellites).

GMS 1| 14/07/1977
GMS 2 | 100081981
GMS 3 | 2/08/1984
GMS 4 | 5091989
GMS 5 | 17/031995
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GMS
Bande m) | Résolution
0.5-0.75 1.25 km x 1.25 km
10.5-12.5 | 5km x5 km

Le satellite GMS 5 a cessé de fonctionner inopinément €1 2@ a alors été remplacé par GOES-9 en mai
2003.

Le premier tir du successeur des GMS : le satellite MTSAT+hatheureusement échoué en novembre 1999.
MTSAT-1R a été lancé en 2005 et MTSAT-2 en 2006. Ce sort datellites qui visent deux finalités : I'acquisition
de données météorologiques et des applications enavitile.

METSAT
MTSAT-1R 26/02/2005 opérationnel en 14&
MTSAT-2 (Himawari) | 18/02/2006 secours en 14k
MTSAT
VIS | 0.55-0.80| 1km
IR1 | 10.3-11.3| 4km
IR2 | 11.5-12.5| 4km
IR3 | 6.5-7.0 | 4km
IR4 35-40 | 4km

http //mscweb.kishou.go.jp

Les satellites indiens INSAT

Les satellites INSAT (Indian National Satellite) sont dgstémes a trois fonctions : télecommunications,
teléevision et météorologiques (VHRR), et ont été sus orbite géostationnaire entre 1982 et 1995. Certaints so
donc dotés d'un capteur VHRR.

La liste ci dessous ne donne que les satellites ay@ettevement un capteur météorologique a bord.

INSAT 1A | 10/04/1982 | panne

INSAT 1B | 31/08/1983

INSAT 1C | 21/08/1988

INSAT 1D | 12/06/1990

INSAT 2A | 9/07/1992

INSAT 2B | 22/07/1993

INSAT 2C | 06/12/1995

INSAT 2E | 02/04/1999 | est aussi doté d’une camera CCD, 1km de résolution
INSAT 3A | 09/04/2003 | ”

METSAT | 12/092002

METSAT a été rebaptisé Kalpana-1 en féevrier 2003, eoriiieur de la spationaute indienne disparue sur
Columbia. Deux autres lancements avaient été initialgrmevisagés.

Le capteur VHRR (Very High Resolution Radiometer) fourrésdmages dans deux (ou trois) bandes spec-
trales :

VHRR INSAT-1 VHRR INSAT-2 VHRR METSAT .
. . ~ - Bande im) | Résolution
Bande im) | Résolution Bande im) | Résolution 055-075 | 2 kmx 2 km
0.55-0.75 | 2.75km x 2.75 km|| 0.55-0.75 | 2 km x 2 km 5'7_7 1' 8 km x 8 km
10.5-125 | 11 km x 11 km 10.5-125 | 8kmx 8km 105-125 | 8 Kkm x 8 km

http 7/www.imd.ernet.ifisectiorisatmetstatigwelcome.htm
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Les satellites russes GOMS

Dans cette liste de satellites météorologiques, il faigr des satellites GOMS (Geostationary Operational
Meteorological Satellite).
GOMSN1 a été lancé le 31 octobre 1994 et est situé&76

GOMS
Bande m) | Résolution
0.46-0.70 | 1.25km x 1.25 km
10.5-12.5 | 6.25km x 6.25 km

Page WEB : http//smis.iki.rssi.rydataseriengfgomse.htm

Les satellites chinois

Dans le cadre du suivi météorologique de la Terre, la Chipkacé en orbite géostationnaire
— le satellite Feng Yun 2A (FY-2A) le 10 juin 1997 (10B), qui a cessé ses activités en mars 1999
— le satellite Feng Yun 2B (FY-2B) le 286/2000
— le satellite Feng Yun 2C (FY-2C) le 119)2004
et en orbite LEO :
— le satellite Feng Yun-1D le 1652002
— le satellite FY-3A le 27 mai 2008 (827 km, 98)8

Le WMO

Le WMO “World Meteorological Organization” est une agenass dNations Unies comprenant 187 états
membres et visant a élaborer une collaboration intesnate dans le domaine des satellites de météorologie.

Dans ce contexte, depuis 1972, le CGMS : “Co-ordination @fou Meteorological satellites” a pour voca-
tion d’assurer un forum pour permettre une couverture naadliar les satellites météorologiques dékedéntes
agences spatiales, en exploitant au mieux I'existencetdites opérationnels pour pallier aux éventuelleaidlances
de certains.

Appartiennent & cet organisme Eumetsat, la fedératisse, le Japon, I'Inde et les USA.

Par exemple, au 23 novembre 2007, on pouvait recenser &hteatsuivants :

West Pacific MTSAT-1R Japon 14 E | 26/02/05
West Pacific MTSAT-2 Japon 145 E | 18/02/06 | en secours pour MTSAT-1R
East Pacific GOES 11 USA/NOAA | 135 W 0500 | “GOES-W”
West Atlantic GOES 10 USA/NOAA | 60°W 04/97 | secours
West Atlantic GOES 12 USA/NOAA | 75°W 07/01 | “GOES-E”
West Atlantic GOES 13 USA/NOAA | 105° W | 0506 | pré-opérationnel
East Atlantic Meteosat-8 Eumetstat | 3.4°W | 28/08/02 | secours de Meteosat-9
East Atlantic Meteosat-9 Eumetstat 0° 08/02
Indian Ocean Meteosat 7 Eumetstat | 57.5 E 02/97
Indian Ocean Meteosat 6 Eumetstat | 67.5 E 11/93 | en secours de Meteosat-7
Indian Ocean| MetsatKalpana 1 Inde 74 E 0902
Indian Ocean GOMS-N1 Russie 76° E 11/94 | en stand by depuig98
Indian Ocean FY-2A Chine 86.5 E 06/97
Indian Ocean INSAT IlI-A Inde 93. E 04/03
Indian Ocean FY-2C Chine 105° E | 191004
Page WEB :

http //www.wmo.ch
http 7/ www.wmo.chpagegprogsafGOSgeo.html
4.1.2 Les satellites défilement NOAA-POES

NOAA (National Oceanic Atmospheric Administration) regpe les activités de surveillance atmosphérique :
les satellites GOES en orbite géostationnaire (dé@sah 4.1.1), les POES (Polar Orbiting Environmental Satel

lite) en orbite basse quasi polaire et dispose aussi desdsmilitaires DMSP (voir 4.1.3). httpwww.esa.intexporfesaMEindex.!
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Le concept de base des POES découle des expérimentatiR@STOperational System) (Television and
Infrared Observation Satellite), en particulier TIROSanhce le 19 juin 1963 (orbite géocentrique, apogée : 649
km, périgée : 621 km). Le capteur assure une résolutimmigtrique au nadir et le type d’orbite permet d’avoir
cette échelle de résolution sur tout le globe, ce que nm@iepas un satellite géostationnaire qui donne une
résolution décamétrique pour les hautes latitudes.

Le fait d’avoir plusieurs satellites en orbite permet unevature locale deux fois par jour : le matin et I'aprés
midi. En pratique, il y a deux satellites opérationnelsiaias plus anciens restant sur une orbite leur permettant
de jouer un rdle de secours (back up ou stand by).

NOAA a passé des accords concernant les POES avec 'ESA OWHEVoir paragraphe 4.1.4 ) est prévu pour
jouer un rdle concerté avec les satellites NOAA.

Le NOAA a développé trois générations de satellites sit® basse héliosynchrones : les satellites TOS
(TIROS Operational System) : ESSA-1 & ESSA-9, les saslliTOS (Improved TIROS Operational System) :
NOAA-1 a NOAA-5 (lancés entre 1970 et 1975), enfin la trise génération a partir de TIROS-N.

Le capteur AVHRR 1 (Advanced Very High Resolution Radiomefieurnit des images basse résolution (1.1
km au nadir) sur des zones de 3000 km sur 4 bandes spectrales.

AVHRR 1
Bande| (um) Résolution au nadi
1 0.58-0.68 | 1.1kmx1.1km
2 0.725-1.10 | 1.1 kmx 1.1 km
3 3.55-3.93 1.1kmx1.1km
4 10.50-11.50| 1.1 km x 1.1 km

Le capteur AVHRR 2 (Advanced Very High Resolution Radiomefieurnit des images basse résolution (1.1
km) sur des zones de 3000 km sur 5 bandes spectrales.

AVHRR 2
Bande| (um) Résolution au nadi
1 0.58-0.68 | 1.1 kmx 1.1 km
2 0.725-1.10| 1.1 kmx 1.1 km
3 3.55-3.93 | 1.1kmx 1.1 km
4 10.3-11.3 | 1.1 kmx 1.1 km
5 11.5-125 | 1.1 kmx 1.1 km

D’autres informations sont disponibles sur ce capteur :
Diameétre de 'optique 20.3cm
résolution au nadir 1.1 km
résolution en bordure de champ 6.5 km x 2.3 km
angle de balayage maximal 55237
temps entre balayage successif  0.1667 s (i.e. 360 toursipatah
pouvoir séparateur 0.0013 radians

Le capteur AVHRR 3, qui équipe la série KLM, inclut une nells bande spectrale dédiée a la discrimination

neige-glace.

AVHRR 3
Bande| (um) Résolution au nadi
1 0.58-0.68 | 1.1kmx 1.1 km
2 0.725-1.10| 1.1 kmx 1.1 km
3A 158-1.64 | 1.1kmx1.1km
3 3.55-3.93 | 1.1kmx1.1km
4 10.3-11.3 | 1.1 kmx 1.1 km
5 11.5-125 | 1.1 kmx 1.1 km

Les satellites peuvent &tre dotés d’autres capteursrfeola TOVS : TIROS Operational Vertical Sounder)
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capteur lancement arrét nceud ascendant statut
TIROS-N AVHRR  13/10/1978 3(01/1980 15:00
NOAA-6 NOAA-A AVHRR-1 27/06/1979 1611/1986 19:30
NOAA-B 29/05/1980 échec
NOAA-7 NOAA-C AVHRR-2 2306/1981 0706/1986 14 :30
NOAA-D échec
NOAA-8 NOAA-E AVHRR-1 28031983 33110/1985 19:30
NOAA-9 NOAA-F AVHRR-2 1212/1984 711/1988 14 :20
NOAA-10 | NOAA-G AVHRR-1 17091986 16091991 19:30
NOAA-11 | NOAA-H AVHRR-2 24/091988 1J04/1995
NOAA-12 | NOAA-D AVHRR-2 14/051991 19:30 (AM standby
NOAA-13 | NOAA-I AVHRR-2 9/081993 27081993
NOAA-14 | NOAA-J AVHRR-2 30121994 2306/2007
NOAA-15 | NOAA-K AVHRR-3 13/05/1998 AM secondary
NOAA-16 | NOAA-L AVHRR-3 21/092000 PM secondary
NOAA-17 | NOAA-M AVHRR-3 24/06/2002 AM backup
NOAA-18 | NOAA-N AVHRR-3 20/052005 PM primary
NOAA-19 | NOAA-N'  AVHRR-3  2/06/2009 AM primary
altitude | période| inclinaison| Cycle
NOOA6a7| 852 | 102.09 98.8% 19 | 14+2/19
NOAA 8 850 98.9
NOAA 11 841 101.8 98.9
NOAA 12 804 101.1 98.7
NOAA 14 844 101.9 99.1°
NOAA 15 807 101.1 98.9
NOAA 16 849 102.1 99.¢°
NOAA 17 812 101.2 98.8
NOAA 18 850 102.12 98.74
NOAA 19 870 102.14 98.7

Les orbites sont héliosynchrones (altitude : 800-850 krdljnaison : 98-99 période 102 mn). Le cycle de
NOAA-7 est de 19 jours.

Site WEB : http //www.noaa.gov, http//www2.ncdc.noaa.gov

4.1.3 DMSP : Defense Meteorological Satellite Program

Le NGDC (National Geophysical Data Center), qui assureffagion des données GOES et NOAA propose
des données en provenance des satellites DMSP depuis @®rs 1

F12
F13
F14
F15
F16
F17
F18
F19
F20

28/08/1994
24/03/1995
10/04/1997
13/12/1999
18/10/2003
04/11/2006
18/10/2009
fin 2012
fin 2014

lls sont dotés d’'un capteur OLS (Operational Linescane3ystwhiskbroom composé de deux télescopes et
d’un photomultiplicateur la nuit.

OLS
Résolution

Bande (im)
04-1.1 0.55 km x 0.55 km
10.0-13.4 | 2.7km x 2.7 km
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Dans le cas de I'utilisation du PM, la bande est réduiteG@M5um).
L'orbite est héliosynchrone, d’inclinaisegn98.9°). L'altitude est d’environ 830 km, la période de 101 mn.

Site WEB : http //www.ngdc.noaa.ggdmsgdmsp.html

Al'horizon 2015, le NGDC et le NCDC seront fusionnés dansROESS (National Polar-orbiting Operational
Environmental Satellite System) qui prévoit I'usage dmains 3 satellites. Le capteur VIIRS (Visible Infrared
Imager/ Radiometer Suite) associera 'AVHRR des NOASS et 'OLS d&#13.

Le premier lancement d’'un NPOESS est prévu en 2013 (urisatsdpérimental NPP étant prévu en 2011).

4.1.4 Les satellitesa défilement METOP-ESA
METOP est le premier satellite polaire européen dédiéérmaétéorologie. Il représente la contribution de I'Eu-
rope a un projet commun avec les USA pour fournir des dampéemettant une meilleure surveillance du temps

et de meilleurs outils de prévision.
Trois satellites sont prévus, les lancements s’échelonentre 2006 et 2014.

—

altitude | période| inclinaison| Cycle Noeud descendan
METOP-1| 1910/2006 817 | 101.36'| 98.7C 5 14+1/5
METOP-2 2012
METOP-3 2014

METOP embarque 11 instruments, dont un capteur AVHRR-3i{geli équipe les satellites NOAA). METOP-
1 joue le role du satellite “matin” en association avec NONAapres midi).

Payload Module
PLM

IASI

Fic. 4.3 — Satellite européen météorologique METOQESA.

http //www.esa.intexporfesaMEindex.html
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Fic. 4.4 — Image METOP sur I'est de la Méditerran@ESA. La projection cartographique est cylindrique : si la
fauchée est identique le long de la trace, sa projectiongdngers les hautes latitudes.

4.1.5 Les satellites défilement METEOR (URSS puis Russie)

L'URSS (puis la Russie) a été tres présente dans le dwdgs satellites a défilement météorologique. Plu-
sieurs générations de METEOR ont ainsi &té mis en orbite

— LesMeteor-2 entre 1975 et 1993 (21 lancements), sur des orbites assgezupares (850 km, 812 dont
non héliosynchrones). Sur cette période, ils fonctiaemigpar constellation de trois satellites, avec un temps
de revisite inférieur a la demi journée.

— LesMeteor-3 entre 1984 et 1994 (7 lancements), sur des orbites assézupares (1200 km, 812 dont
non héliosynchrones).

— LeMeteor-3M1 le 1¢/12/2001, sur une orbite cette fois ci héliosynchrone (1000%@n7).

Les meteor-3 embarquait, entre autres, le capteur suivant :

Capteur bande | résolution| fauchée
um km km
“TV-sensor” 0.5-0.8 0.7x1.4 3100
“TV-sensor” 0.5-0.8 1x2 2600
Radiometre IR 10.5-12.5 3x3 3100
radiometre 10 canaux 9.65-18.7| 35x35 400

Aprés quelques années d’absence, la Russie s'investiigeau dans ce secteur avec le lancement de Meteor-
M1 le 17/092009 (héliosynchrone, altitude 820 km). Il embarque, censystemes imageurs, un capteur grand
champ MSU-MR, un capteur moyenne résolution KMSS et un SRRIB(fauchée 600 km, résolution 500m a 1
km) destiné a I'étude de la couverture glaciaire.

MSU-MR KMSS
0.5-0.7 | résolution 1 km, fauchée 2800 km 0.370 - 0.450| résolution 50m a 100m, fauchée 450300 km
0.7-1.1 ” 0.450-0.510 ”
16-1.8 ” 0.535-0.575 "
35-4.1 ” 0.580-0.690 "
10.5-115 ” 0.630-0.680 "
11.5-12.5 ” 0.760 - 0.900 ”

Le lancement de Meteor-M2 est prévu pour 2010. Un Meteorebtaussi programmeé.

http //planet.iitp.ryenglishispacecrafmeteor-m-nleng.htm
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4.1.6 Le capteur POLDER

Le capteur POLDER : POLarization and Directionality of therth’s Reflectance, est un exemple intéressant
d'utilisation d’'un radiomeétre imageur grand champ. Il m@sles caractéristiques directionnelles et la polarisa-
tion de la lumiére réfléchie par I'ensemble Téatenosphére, afin d’'améliorer notre connaissance desiptep
radiatives et microphysiques des nuages et des aérosols.

Le capteur POLDER sur les satellites ADEOS-I et ADEOS-II)

La premiere génération POLDER a été embarquée suatidlige japonais ADEOS (ADvanced Earth Ob-
servation Satellite) — voir paragraphe 4.3.7—, lancé ledt 1996 et placé sur une orbite héliosynchrone (alti-
tude 797 km, inclinaison : 98.9 cycle 41 jours). Il a permis I'acces aux mesures globaley&ématiques des
caractéristiques spectrales, directionnelles et m#ad du rayonnement solaire réflechi par I'atmosphielese
surfaces.

Linstrument POLDER est une caméra composée d’'une neadeaétecteurs CCD, d’une optique télécentrique
a grand champ et d’'une roue porte filtres permettant dedgdés images sur 8 bandes spectrales (443, 490, 565,
670, 763, 765, 865, 910 nm) dont certaines sont associées filtres polarisés (443, 670 et 865 nm : P1, P2 et
P3). Le champ de vue est dd3° le long de la trace, et de51° perpendiculairement a la trace, ce qui correspond
a une fauchée de 2400 km : de ce fait, la résolution instntade est de 6 km x 7 km au nadir (et elle augmente
avec l'incidence du fait de la courbure de la terre).

Une séquence d'images est réalisée toutes les 20 s. Rearaléemps, le satellite s’est déplacé de 140 km
environ. Ainsi un point quelconque & la surface de la teester dans le champ de POLDER pendant plusieurs
séquences de prises de vue (jusqu’a 14).

Sur le plan des images, il faut noter les performances déagea
0,1 pixel pour les 3 bandes polarisées d’'une méme bandtrajee
0.1 pixel pour diférentes bandes spectrales d’'une méme séquence
0.2 pixel en multidirectionnel
0.4 pixel en multitemporel
1 pixel en absolu.

Les 3 objectifs majeurs du programme POLDER sont I'étude afrosols, qui est un theme important du
programme Global Change, I'étude du bilan radiatif nuagespeur d'eau, et I'analyse de la couleur des océans
(effet de la présence de phytoplancton).

Suite a la défaillance de la plateforme ADEOS en juille®Z19l'expérience n'a malheureusement pas été
menée a bien jusqu’au bout. Aussi le CNES et la NASDA avalénidé de placer un POLDER sur le remplacant
d’ADEOS : ADEOS-II lancé le 14 decembre 2002, mais qui n@meureuseument fonctionné que peu de temps
lui aussi (défaillance le 250/2003) .

Parasol

Deuxieme microsatellite de la filiere Myriade dévelepdar le CNES, Parasol embarque a son bord un ra-
diometre imageur a grand champ Polder concu grace arlfribution du Laboratoire d’Optique Atmosphérique
de Lille(CNRS-USTL).

Lancé le 1812/2004 par Ariane 5 & depuis le port spatial européen de Kourou en Guyane, Radastd la
durée de vie nominale est de deux ans, sera positionn@ppont aux satellites Aqua et Aura (NASA), Calipso
(NASA/CNES, lancé le 284/2006), Cloudsat (NASA, Agence spatiale canadienne, Ien2&04/2006), de fagon
a compléter la formation appelée "A-train”. Premiérendiale, cet observatoire spatial exceptionnel, corépét
2008 par OCO (NASA), firira simultanément toutes les techniques de mesuresllachent disponibles pour
I'observation des nuages et des aérosols, depuis la rétliepassive jusqu’au sondage actif par lidar et par radar
http //smsc.cnes.fPARASOL/

4.1.7 SPOT-\kgetation

En sus du capteur HRVIR de résolution décamétrique @aiagraphe 4.3.5), SPOT-4 et SPOT-5 embarquent
le capteur “Végeétation” qui a pour but de fournir une catwee journalieré de la surface du globe avec une
résolution kilométrique (1.165 km), ceci en vue d’analyles changements sur I'environnement et la végétation.
Le capteur est un push-broom ayant quasiment les mémes$apdctrales que le capteur HRVIR (seule modi-
fication : la bande B1 est modifiee en BO pour des applicatim@anographiques). La fauchée est de 2250 km
(champ de 10%.

1la couverture journaliére esffective pour les latitudes au dela €85° et -3%, tous les deux jours & I'equateur
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SPOT Végeétation
Bande| (um) Résolution
BO 0.43-0.47| 1 kmx 1 km
B2 0.61-0.68| 1 km x 1 km
B3 0.78-0.89| 1 km x 1 km
MIR 1.58-1.75| 1 kmx 1 km

Site WEB : http //www.spotimage.fr, http//spot4.cnes.fr

4.2 Les satellites imageurs grand champ en @anographie
4.2.1 Images égionales : NIMBUS 7

Nimbus 7 fut le dernier d’une série de 7 satellites de m@egie, lancés entre 1964 et 1978. Planifiés pour
des fins météorologiques, ils embarquaient d’autresecapexpérimentaux.

Nimbus 7 avait a son bord le capteur CZCS (Coastal Zone Galanner), scanner multibande dédié a I'analyse
de la couleur des océans, principalement liée au phytofda.

L'orbite était polaire, héliosynchrone (altitude : 958 kinclinaison : 104.9, période : 104 mn, nceud ascen-
dant: 12 :00). La fauchée était de 1556 ki (40°).

Le programme SeaWIFS a pris la suite de ce capteur et utlisédnnées du satellite Orbview-2 (voir section
4.2.2et4.4.1).

CZCSs

Bande m) | Résolution
0.433 - 0.453| 0.825km x 0.825 km| Absorption par la chlorophylle
0.510- 0.530[ 0.825km x 0.825 km| Concentration par la chlorophyll
0.540- 0.560| 0.825km x 0.825 km Indicateur de salinité
0.660 - 0.680| 0.825km x 0.825 km| Absorption par aérosol
0.700 - 0.800| 0.825km x 0.825 km Détection des nuages et des so

10.5-12.5 | 0.825km x 0.825 km Température de surface

[¢)

"

Site WEB : http //daac.gsfc.nasa.gENSORDOCSCZCS Sensor.html
http //daac.gsfc.nasa.giWATASET DOCSczcsdataset.html

4.2.2 Lamission SeaWIFS

Le programme de la NASA SeaWiFS (Sea-viewing Wide Fieldiefv Sensor) a pris la succession de CZCS.
Il utilise les données de la mission OrbView-2, satelldenecnercial de la compagnie Orbimage (voir le paragraphe
4.4.1), lancé le 1 aout 1997, pour lequel un montage origirgé mis au point : les droits des données obtenues
sur la mer appartiennent a la NASA tandis que Orbimage alisivité des données obtenues sur la terre.

Le capteur dispose de 8 bandes :

SeaWiFS

(um) Résolution au nadi
0.402-0.422| 1.13km x 1.13 km
0.433-0.453| 1.13km x 1.13 km
0.480-0.500| 1.13km x 1.13 km
0.500-0.520| 1.13km x 1.13 km
0.545-0.565| 1.13 km x 1.13 km
0.660-0.680| 1.13 km x 1.13km

0.745-0.785| 1.13 km x 1.13km

0.845-0.885| 1.13km x 1.13 km

v9)
<8}
>
o
(¢}

CO~NO UL WNPE

Son orbite est héliosynchrone (altitude 705 km, nceud ascen 12 :00).
Site WEB : http //seawifs.gsfc.nasa.gSEAWIFS.html
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4.2.3 Le programmes Okean

Largement inspirés des satellites Meteor-3 (voir 4.1.83,satellites dédiées a I'océanographie —en pakicul
sur la mer Arctique et en Antarctique— ont été lancés ePaikonour. Leurs orbites (NPO) ont une altitude de
600 a 650 km, et une inclination de I'ordre de’82

Cosmos 1500 28/09/1983 | Okean-OE
Cosmos 1602 28/09/1984 | Okean-OE
Cosmos 1766 28/07/1986 | Okean-O1
Cosmos 1869 16/07/1987 | Okean-O1
Okean 1 5/07/1988 | Okean-O1
Okean 9/06/1989 | Okean-O1
Okean 2 28/02/1990 | Okean-O1
Okean 3 4/06/1991 | Okean-O1
Okean-01n7| 11/10/1994 | Okean-O1
Sichl 31/08/1995 | Okean-O1
Okean 0 17/07/1999 | Okean-O | SSO (altitude 650-670 km, inclination 982 RLS-BO
Sich2 24/12/2004 | Okean-O1
Okean-01
Capteur bande résolution fauchée
MSU-M 0.5-0.6um 2km 1900km
0.6-0.7um
0.7-0.8um
0.8-1.1um
Side-looking radar RLS-BO  3.2cm 1.3kmx 2.5 km| 450 km

Sich2, lancé le 24 décembre 2004, était doté d’un ra®® Re résolution kilométrique. Malheureusement, son
orbite nominale (a 650km d’altitude) n'a pas été ateiett il est resté sur une orbite temporaire (périgé : 280km
apogeé : 650 km).

Les données Ocean ont été longtemps distribuées panagye.

Site WEB : http //www.ssc.sgshyresurgndex.htmi
http //scanex.ss.msu.ru
http //sputnik.infospace.ytesurgengjresurs.htm

4.2.4 Haiyang : la surveillance de la mer en Chine

La Chine s’est doté de satellites dont la finalité est lavaillance de la zone codtiére de la Chine. lls sont
doté d’'un scanner multispectral (10 bandes dédiéesrietd permettant une revisite & 3 jours (Haiyang-1A) ou 1
jour (Haiyang-1B) et d’'un imageur CCD (4 bandes, 250m delt#®n) avec un temps de revisite de 7 jours. Un
enregistreur a bord permet dfectuer des acquisitions sur d’autres parties du globe.

arrét
2004

lancement
15/052002
11/04/2007

Haiyang-1A
Haiyang-1B

4.2.5 Les programmes indiens OceanSat

Ce sont des satellites de type héliosynchrone lancésadasée indienne PLSV (Polar Satellite Launch Ve-
hicle).
IRS P4 OceanSat-1 Z#/1999 720km 98.29 2 H4/2 10h30 OCM
OceanSat-2 2892009 720km 98.28 OCM
Le capteurOCM (Ocean Colour Monitor) qui équipe ces deux satellites assysteme pushbroom de 6000
pixels (dont 3700 pour le systeme imageur), multispedt@l 8 bandes, de fauchée 1440 km et de résolution de
I'ordre de 240mx320m. La visée du capteur peut varier er@@® et -2 le long de la fauchée.
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OCM
OCM1 | OCM2
nm nm
402-422

433-453| 432-452
480-500| 479-499
500-520| 502-522
545-565| 547-567
610-630| 660-680
725-755| 748-788
845-880| 847-887

4.3 Les satellites imageurs champ limité

4.3.1 Le programme angricain LANDSAT

Le programme américain ERTS (Earth Resources Technolatpliie) a démarré en 1972, a été rebaptisé en
1975 LANDSAT (Land Remote Sensing Satellite) et est prodraleint le programme d’'imagerie satellitaire dont la
pérennité est la plus grande puisque, malgré I'eéchdarmement de LANDSAT-6, le lancement de LANDSAT-7
a été réussi en mars 1999.

lancement| Fin de la mission| Capteurs | Altitude | Cycle | orbites par jour
Landsat1| 23/07/72 6/01/78 RVB, MSS 917 18 13+17/18
Landsat 2| 22/01/75 27/07/83 RVB, MSS 917 18 13+17/18
Landsat 3| 5/03/78 7/09/83 RVB, MSS 917 18 13+17/18
Landsat4| 16/07/82 08/1993 MSS, T™M 705 16 14+9/16
Landsat5| 1/03/84 MSS, T™ 705 16 14+9/16
Landsat 6| 5/10/93 5/10/93 ETM 705 16 14+9/16
Landsat 7| 1504/99 ETM+ 705 16 14+9/16
LDCM 2013 OLlI 16 14+9/16

Les satellites LANDSAT sont équipés ddfé@rents capteurs :
— Les caméras RBV (“Return Beam Vidicon”), qui prennent dehés instantanés de grande taille (185km
x 185 km) toutes les 25 secondes. Ces capteurs s'appliquiestis 3 bandes spectralestérentes, soit en

panchromatique.
— les senseurs MSS (“MultiSpectral Scanner”), qui balajestirface de la terre selon 6 bandes simultanées
d’environ 185 km de long et 79 km de large, perpendiculairgrada trajectoire du satellite. La numérisation

du signal se fait sur 6 ou 7 bits. 5 bandes spectrales oengpdoyées.

— le capteur TM (“Thematic Mapper”) est une améliorationM8S : il y a 16 bandes paralleles, de 30 m de
large. 7 bandes spectrales sont disponibles.

— les capteurs ETM (“Enhanced Thematic Mapper”) : ETM (Lad®) et ETM+ (Landsat 7) sont des
évolutions du capteur TM. ETM permet d’obtenir des images panchromatiques. (“Thematppdr”)
est une amélioration du MSS :
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Instrument| Bande spectral¢ Dimension du pixel| Dynamique Satellite
um m
RBV™ 0.475-0.575 79x79 Landsat 1,2
0.580-0.680 79x79 Landsat 1,2
0.698 - 0.830 79x79 Landsat 1,2
RBVP 0.505-0.750 40x 40 Landsat 3
MSS 0.5-0.6 79x79 7 Landsat 1,2,3,4,5
0.6-0.7 79x79 7 Landsat 1,2,3,4,5
0.7-0.8 79x79 7 Landsat 1,2,3,4,5
0.8-1.1 79x79 6 Landsat 1,2,3,4,4
10.4-12.6 237 x 237 Landsat 3
™ 0.45-0.52 30x 30 8 Landsat 4,5
0.52-0.60 30x 30 8 Landsat 4,5
0.63-0.69 30x 30 8 Landsat 4,5
0.76-0.90 30x 30 8 Landsat 4,5
1.55-1.75 30x 30 8 Landsat 4,5
2.08-2.35 30x 30 8 Landsat 4,5
10.4-12.5 120 x 120 8 Landsat 4,5
ETM+ 0.45-0.515 30x 30 8 Landsat 7
0.525 - 0.605 30x 30 8 Landsat 7
0.630-0.690 30x 30 8 Landsat 7
0.750-0.900 30x30 8 Landsat 7
1.55-1.75 30x30 8 Landsat 7
2.09-2.35 30x30 8 Landsat 7
10.40-12.50 60 x 60 8 Landsat 7
0.520 - 0.900 15x 15 8 Landsat 7

Fic. 4.5 — Image Landsat TM sur la ville du Cai@ESA.

Le satellite LANDSAT-7 embarque un capteur EFMEnhanced Thematic Mapper Plus) dont la bande IR
thermique a une résolution améliorée (60m), et dot@ellmande panchromatique de résolution 15m. La capacité
d’'archivage a bord est de 375 Gb. Sa masse totale est denh@sto

LANDSAT-7 a été intégré au programme EO (Earth Orbiteir le paragraphe 4.3.2).

Le futur du programme Landsat a été défini en 2008 ce sa@@M (Landsat Data Continuing Mission). I
embarquera le capteur OLI et un capteur IRT (TIRS).
http //ldcm.nasa.gov
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Instrument| Bande spectrale Dimension du pixel| Dynamique| Satellite
um m
oLl 0.427 - 0.459 30x 30 8 LDCM
0.436-0.528 30x 30 8 LDCM
0.513-0.611 30x 30 8 LDCM
0.626 - 0.692 30x 30 8 LDCM
0.830-0.901 30x 30 8 LDCM
1.515-1.679 30x 30 8 LDCM
2.038-2.356 30x 30 8 LDCM
0.488 - 0.693 15x 15 8 LDCM
TIRS 10.8 100 x 100 8 LDCM
12 100 x 100 8 LDCM

Site WEB : http //geo.arc.nasa.g¢sgelandsatiandsat.html

4.3.2 Le programme NMP

Suite aux travaux menés sur les données LANDSAT, le progfdMP (New Millennium) avait placé comme
priorité le développement de satellites EO (Earth Orpipermettant d’expérimenter de nouvelles technologies

pour la télédétection.

Le programme EO1 s’est donné comme objectif de diminueolg des systemes Landsat. Ce satellite a été
lancé le 21 novembre 2000 (425 kg, 705 km, héliosynchrbmeinute derriere LANDSAT 7); il est équipé du

capteur ALI (Advanced Land Imager) dont les performances ks suivantes :

Il ne permet pas une couverture aussi exhaustive de latplaoe les LANDSAT (seulement 16 images par

0.433-0.453
0.450-0.510
0.525-0.605
0.630-0.690
0.775-0.805
0.845-0.890
1.20-1.30
1.55-1.75
2.08-2.35

30x 30
30x 30
30x 30
30x 30
30x 30
30x 30
30x 30
30x 30
30x 30

0.480-0.680

10x 10

panchromatique

400-25

30x 30

hyperspectral : 242 bande

jour en mode Panchro). La durée de vie d'un tel satellitadiére d’environ 1 an.

Le capteur hyperspectral Hyperion (voir paragraphe 4#&1®)e fauchée limitée (256 pixels, soit environ 7,5

km), et semble n’avoir en pratique que 198 canaux utilisable

Site WEB : http f/eol.gsfc.nasa.gov (comparaison avec Landsat :

http //geo.arc.nasa.g¢sgelandsati7eol.html)
EO2 devait tester le concept de SPARCLE (SPAce Readinessr€atlidar Experiment) pour la mesure des

vents.

S

Le projet EO3 devait tester de nouvelles techniques powgatdlites météorologiques géostationnaires

http //nmp.nasa.gov

4.3.3 NASA's Earth Observing Systems

Pour faire suite au programme Landsat, la NASA a lancé ugrarome de grande envergure sur I'observation
de la terre : NASA's Earth Observing Systems, avec commectibie collecter des données sur 15 ans. La mo-
tivation de ce programme prend naissance dans le progra@tobdl Change’ ' qui vise a apporter des réponses
sur les grands changements climatiques de la planéte.i@més programmés le lancement de divers satellites :
Terra (ex EOS-AM), Aqua (ex EOS-PM), Aura (ex EOS-CHEM), K&, Jason (successeur de TOPEX-Poseidon
pour mesurer la surface des océans, en collaboration@¥&dES), SAGE Il (Stratospheric Aerosol and Gas Ex-
periment Ill, instrument placé sur une plateforme Metddi@ncée le 1012/2001), .. .. Notons que ce programme

integre aussi les capteurs Landsat (paragraphe 4.3.&p8Yi% (paragraphe 4.2.2).
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— Terra (ex EOS-AM), lancé le 18 décembre 1999, est doté de 5 instruments, don
— le MODIS (Moderate-resolution Imaging Spectroradiomjeti@ii image sur 36 bandes (entre @u# et
14,4um) des fauchées de 2330 km avec une résolution variant@ma a5.Km au nadir.
620-670 || 13| 662-672 || 25| 4.482-4.549
841-876 || 14| 673-683 | 26| 1.360-1.390
459-479 || 15| 743-753 | 27| 6.535-6.895
545-565 || 16 | 862-877 | 28| 7.175-7.475
1230-1250{| 17| 890-920 || 29| 8.400-8.700
1628-1652|| 18 | 931-941 || 30| 9.580-9.880
2105-2155| 19| 915-965 | 31| 10.780-11.28(Q
405-420 || 20 | 3.660-3.840| 32| 11.770-12.27(Q
438-448 || 21 | 3.929-3.989| 33| 13.185-13.485
10| 483-493 || 22| 3.929-3.989|| 34 | 13.485-13.785
11| 526-536 || 23 | 4.020-4.080|| 35| 13.785-14.085

12| 546-556 || 24 | 4.433-4.498|| 36 | 14.085 - 14.385
Ce capteur permet une couverture journaliere de la Terre.

— ASTER (Advanced Sapceborne Thermal Emmission and ReffeBédiometer), issu de la collaboration
entre la NASA et le MITI (Japon), permet I'acquisition d'iges haute résolution dans le visible et proche
infrarouge (VNIR, 3 bandes, 15 m de résolution, 60 km deti@eg, I'infrarouge (SWIR, 6 bandes, 30
m de résolution, 60 km de fauchée) et I'infrarouge loinf@iIR, 5 bandes, 90 m de résolution, 60 km de

O©COoOO~NOULA WN P

fauchée).
VNIR
Bande (um) Résolution
1 0.52-0.60| 15m
2 0.63-0.69| 15m

3 Nadir 0.76-0.86| 15 m
3 Backward| 0.76-0.86| 15 m
SWIR

Bande| (um) Résolution
4 1.6-1.7 30m
5 2.145-2.185 30 m
6 2.185-2.225/ 30 m
7

8

9

2.235-2.285/ 30m

2.295-2.365| 30m

2.360-2.430| 30 m
TIR

Bande| (um) Résolution

10 8.125-8.475 90 m

11 8.475-8.825| 90 m

12 8.925-9.275 90 m

13 10.25-10.95 90 m

14 10.95-11.65] 90 m

Il est placé en orbite héliosynchrone (705 km, cycle deolBg), le noeud descendant étant fixé a 10 :30 am
(heure a laquelle statistiquement il y a la couverture ruag minimale sur les terres émergées.

— Agua (ex EOS-PM) (lancé le 4 mai 2002) est placé sur une orbite identiqués san nceud ascendant est
a1 :30 pm. Il est doté de 6 instruments, dont le MODIS.

— ICESat (lancé le 13 janvier 2003), a une orbite (LEO) d’altitude 080n et d'inclinaison 94. Il n’est
doté que d’'un seul instrument : I'altimétre GLAS (“Geastte Laser Altimeter System”, LIDAR doté de 2
longueurs d’'onde : 532 et 1064 nm, échantillonnant la serfar des “spots” de 70m tous les 175 metres.
http y//icesat.gsfc.nasa.gov

— Aura a été lance le 1/87/2004 et est principalement dédié a I'analyse chimiqueatee atmosphére.
http //aura.gsfc.nasa.gpv

Aqua et Aura sont les deux premieres composantes du A{train4.1.6).
site WEB : http //terra.nasa.ggyhttp 7/eospso.gsfc.nasa.gohttp 7/eos-pm.gsfc.nasa.gov

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications

- TELECOM
Voir page 128 79128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

4.3.4 Le programme RESURS

LURSS, puis la Russie, se sontintéressés a la suraeildes ressources de la Terre par le biais du programme
RESURS-01, avec des satellites placés sur des orbites%dirkm et 800 km d’altitude.

Cosmos 1689
Cosmos 1939

3/10/1985
20/04/1988

Resurs-0O1

Resurs-O1 N3
Resurs-O1 N4

4/11/1994
10/07/1998

Resurs-0O1
Resurs-01

MSU-SK, MSU-E
MSU-SK, MSU-E

Les images produites par le capteur MSU-SK se placent esginerbduits Landsat et les images AVHRR.

MSU-SK
0.5-0.6 | 150m x 250m
0.6-0.7 | 150m x 250m
0.7-0.8 | 150m x 250m
0.8-1.1 | 150m x 250m
10.4-12.6 600 m

la fauchée est de 600 km. Les données sont commercegfisEd-urimage.
Le capteur MSU-E a 3 bandes spectrales et une résolutiorbiiex345 m. La fauchée est de 45 km. Les
données ne sont pas commercialisées.

Resurs-O1 N4 était doté d’'un MSU-SK et d’'un MSU-E am@i(mésolution 30 m).

4.3.5 Les satellites europens SPOT 1a 7

SPOT, Satellite Pour I'Observation de la Terre, est higt@ment un systéme européen associant trois pays
d’Europe : la France, la Belgique et la Suede. 5 satellitgaimsi été lancés dans ce contexte et sur la méme orbite

Pour assurer la continuité des données, EADS a récemama@ SPOT-6 : cependant I'orbite choisie est celle
des capteurs submétriques Pléiades, afin d’assurer uleurecouverture temporelle aox deux Pléiades actuels.

SPOT1 272/1986 28112003
SPOT2 221/1990  2907/2009
SPOT3 2@9/1993 14111996
SPOT4 24031998

SPOT5 4052002

SPOT6 9092012

Pour pallier a la défaillance de SPOT 3, SPOT 1, mis en mdiem le 3112/1990, a été réactivé et a assuré un
service tout a fait honorable jusqu’au lancement de SPAa4té désactivé et placé en configuration de stockage
juste avant le tir de SPOT 5 (la station sol SPOT ne pouvarrga plus que 3 satellites). Il a été finalement
désorbité apres 17 années de fonctionnement le 28 ne2003 (574km-804km) pour qu’il descende lentement
vers les couches denses de I'atmosphere et s'y consumeidarngiinzaine d'années. Sa durée de vie initiale, 3
ans, a donc été largement dépassée.

Les satellites SPOT 1 a SPOT 5 sont placés sur la mémeorbit

SPOT
altitude 832 km
inclinaison 98.7°
période 101,4 minutes|

Durée du cycle
Orbites par cycle| 369
Orbites par jour | 14+ 5
noeud descendant10h30
poids 1907 kg

26 jours

Seule la phase orbitaleftire. Par exemple, courant 2007, SPOT4 précedait SPQifidydiart d’orbite environ
(97°) et SPOT5, depuis le 21 mai 2002, était plac &7 avant de SPOT4 : de cette facon, tous les endroits de la
planéte pouvaient étre atteints quotidiennement pardes 3 satellites.
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SPOT 1a4

Le systeme imageur, “HRV” (High Resolution Visible Senséournit des “scénes” couvrant une superficie de
60 km x 60 km. Il dispose de deux senseurs indépendants;ggnogables, chacun pouvant étre utilisé selon deux
modes : un mode panchromatique (P) et un mode multispe8tbar{des : XS1, XS2 et XS3). La combinaison de
ces 3 canaux permet la construction d'images compositessdéution 20 m (3000 pixels par ligne).

Le téléscope (focale de 2086 mm) a un champ de vué deofrespondant & une fauchée de 60 km et couvert
par une barette de 6000 détecteurs.

SPOT HRV
Bande| (um) Taille du pixel
P 0.51-0.73] 10mx10m

XS1 0.50-0.59| 20mx20m
XS2 0.61-0.68| 20m x 20 m
XS3 0.78-0.89] 20mx20m

Le capteur HRVIR de SPOT4 dispose en sus d’'une bande moymmaofe MIR. Le mode P est legérement
modifié et travaille sur la m&éme bande que la bande B2.

SPOT-4 HRVIR
Bande| (um) Taille du pixel
P 0.51-0.73| 10mx 10 m

Bl 0.50-0.59| 20mx20m
B2 0.61-0.68] 20m x20m
B3 0.78-0.89] 20m x20m
MIR 1.58-1.75| 20mx 20 m

Les acquisitions se font avec un angle de visée comprig e et 27°, ceci permettant I'acquisition
de données stéréoscopiques (voir figure 4.7). La teden@nployée (push-broom) garantit de trés bonnes ca-
ractéristiques géomeétriques.

Deux enregistreurs de bord permettent d’acquérir 2x22itagde données (2x40 minutes pour SPOT4, soit
2x500 images), par exemple en vue de I'acquisition de desilt#s de survol de zones hors de vue des stations au
sol. SPOT 4 est aussi doté d’'une mémoire de masse de 9 Giyilantée a titre probatoire et correspondant a 3
minutes de données.

SPOT4 a réalisé une premiéere en prenant en photo un auiéléte de télédétection : ERS-1 (figure 4.6). En
effet, I'orbite d’'ERS est plus basse que celle de SPOT et il st gossible qu'ERS se trouve juste dans le champ
de visée de SPOT. Cependant, ERS va plus vite que SPOT iar2s0 knih : aussi un traitement spécial a du
etre appliqué pour corriger ceffet.

http ;//spot4.cnes.fspotdfr/im-ers-0.htm

Rappelons aussi que SPOT-4 est doté d’'un instrument gitzerde : le capteur Végétation (voir 4.1.7). Site
WEB : http 7/www.spotimage.fr, http//spot4.cnes.fr

SPOT 5

La charge de SPOTS5, lancé le 4 mai 2002, comprend :
— deux instruments HRG (Haute Résolution Géométriqie¥pcale 1.087 m, pouvant acquérir des données
avec un angle de visée (en latéral) compris entré e227° ;

SPOT-5 HRG
Bande| (um) Taille du pixel | nombre d’éléments de barette
2x12000
P 0.49-0.69| 5mx5m
P 0.49-0.69| 2,5mx2,5m
3x6000

B1 0.50-0.59| 10m x10m
B2 0.61-0.68| 10m x10m
B3 0.79-0.89| 10mx10m

3000
MIR 1.58-1.75| 20mx20m
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Fic. 4.6 — Un exploit du CNES : une image du satellite ERS-1 prige POT4OCNES (Source WEB :
http //spot4.cnes.fspotdfr/imageglereimagers-corl.jpg)

SPOT 5 présente une amélioration sensible de la résol(2.5 m en mode panchromatique) : ceci grace a
l'utilisation de deux barrettes de 12000 détecteurs [idesl, décalées d’'un demi capteur élémentaire. Par
ce nouveau concept d’échamtillonnage, qui consiste a@agleux images au pas de 5m pour générer une
image a 3 m de résolution, on dispose ainsi d'images doquédité est meilleure que celles des images
classiques a 3 m de résolution.

— linstrument HRS (Haute Résolution Stéréoscopiquefstitué d'un télescope (focale de 0.580 m) permet-
tant une visée de 2@&n avant et une visée de2én arriere pour une largeur de scéne de 120 km (voir figure
4.7). La taille du pixel au sol est de 10mx5m (temps d'inéédigin de 0.752 ms), et les images sont obtenues
sur la méme bande panchromatique (0.49-0n69 que sur l'instrument HRG.

SPOT-5 HRS
Bande| (um) Taille du pixel
P 0.49-0.69| 10m x5 m 20° en avant et 2Den arriére

— un capteur Végeétation identique a celui de SPOT4 (vdir7j.

L'archivage a bord estffectué a I'aide d’'une mémoire de 90 Gbits (environ 550 iesgjui remplace I'enre-
gistreur. L'orbite est connue a 5m (rms) pres grace ateéays de localisation Doris. La performance en localisatio
des images est de 50m.

SPOT-6 et SPOT-7

Pour assurer la continuité des données SPOT, EADS a geemettre sur la méme orbite que les deux Pléiades
deux capteurs optiques de fauchée identique aux préte80T (60 km). La résolution est de 1,5m en panchro-
matique et de 3m en multispectral. L'agilitt nominale est@ine de 39 mais est prévue pour aller jusu’a un cone
de 45.

Le premier lancement (SPOT 6) a eu lieu le 9 septembre 201s&rlend est prévu en 2014.

—

période| inclinaison| Cycle Nceud descendar
SPOT 6| 9/092012 | 695km | 98,78’ 98.1% 26 | 14+1526 10h00
SPOT 7 2014

Les deux satellits seront phasés a%&0tre eux, et & Fpar rapport aux Pléiades (voir paragraphe 4.4.3)..
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Fic. 4.7 — A gauche : systeme HRV des Spot 1 a 5. Les deux cagtmnsent une fauchée de 60 km chacune, pou-
vant étre dépointée latéralement jusqu’d.2Y droite : systeme HRS de Spot5. Les deux capteurs somtint&s
longitudinalement de 20 ce qui permet d’acquérir une zone commune jusqu’a 600 &ipry.©CNES

SPOT 6et?
résolution

Multispectral
1 455 - 525 nm 6m
2 530 - 590 nm 6m
3 625 - 695 nm 6m
4 760 - 890 nm 6m
Panchromatique
5 455 - 745 nm 1.5m

Les données sont aussi fournies en “Pan-sharpened” (1.bamacquisitions en tri-stéréo font partie des fourni-
tures de base.
http //www.astrium-geo.coper/147-spot-6-7

4.3.6 Le programme indien IRS

L'ISRO (Indian Space Research Organisation) a placé aitegplusieurs satellites dédiés a I'observation de
la terre.

Ce sont des satellites de type héliosynchrone. Pringipaé consacrés a I'lnde, ils ne sont opérationnels qu’en
vue de la sation au sol de Shadnagar (prés d’Hyderabad)stdtien américaine a Norman (Oklahoma) peut aussi
recevoir les données. IRS-1C dispose néanmoins d'urgestreur de bord permettant d’archiver 24 minutes de

données.
IRS 1A 173/1988 1994 904 km 99.49 22 121/22 10h26 LISSletLISSII
IRS 1B 298/1991 904 km 99.49 22 1122 10h26 LISSIetLISSII
IRS1C 2612/1995 817 km 98.69 24 1k/24 10h30 PAN, LIS III, WIFS
IRS 1D 23091997 PAN, LIS Ill, WIFS
IRS P6 Resourcesat-1 /1103 813-836 km 98.8 24 1Wb/24 LISS lll et IV, WIFS
IRS P1 209/1993 échec LIS I
IRS P2 1610/1994 817 km 98.69 24 1k/24 10h30 LIS I
IRS P3 2103/1996 817 km 98.69 24 1k/24 10h30 WIFS, MOS
Resourcesat-2 204/2011

L'heure est celle du nceud descendant.

La couverture globale des deux satellites IRS-1A et IRS2ABjgurs chacun) est en fait de 11 jours. IRS-1D
a subi quelques problémes au lancement et n’a sembleat-ihfteint sa trajectoire initiale prévue.
Les ditérents capteurs ont les propriétés suivantes :
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(Linear Imaging Self Scanning System) est un senseur rpattisal optique (matrice CCD) de

résolution 72 m (focale 162.2 mm). Les données sont aequians 4 bandes spectrales. Les images couvrent
une superficie de 148 km x 148 km.

— LISS 1I

(Linear Imaging Self Scanning System) est un senseur rpattisal optique (matrice CCD) de

résolution 36.25 m (focale de 324.4 mm). Les données saptises dans 4 bandes spectrales. Les images
couvrent une superficie de 74 km x 74 km.

— LISS 1

(Linear Imaging Self Scanning System) est un senseur rpattisal optique (matrice CCD). Les

données sont acquises dans 4 bandes spectrales. Lditgseki de 23.5 m ( 70.5 m en proche IR).

— LISS IV (Linear Imaging Self Scanning System) propose 3 bandeg aéaswolution de 6m.

— PAN est une caméra panchromatique (CCD push-broom) de t&soi8 m, 6 bits, dans une bande spec-

trale comprise entre 0.50 et 0.4B. L'angle de visée varie entré et 26

— WIFS (WIde Field Sensor) a une résolution de 188 m, 3 bandesrgiex{0.62-0.6@m, 0.77-0.86um et
1.55-1.75um), la fauchée étant de 770 km.

— MOS (Modular Optoelectronic Scanner), capteur d’origineratde, est un spectrométre dans le visible
et le proche infrarouge (17 bandes entre 0.4 et A}, permettant de construire des images de résolution
500m sur une fauchée de 200 km. Un capteur similaire aratéagjué sur le module PRIRODA (voir le

paragraphe 4.8.1)

LISS | LISS I
Bande| (um) Résolution || Bande| (um) Résolution
1 0.45-0.52| 72mx72mi| 1 0.45-0.52| 36 mx36m
2 0.52-0.59| 72mx72m]|| 2 0.52-0.59| 36 mx 36 m
3 0.62-0.68| 72mx72m]|| 3 0.62-0.68| 36 mx 36 m
4 0.77-0.86| 72mx72m|| 4 0.77-0.86| 36 mx 36 m
LISS I i . (1SS TV
Bande| (um) Résolution Bande] (um) Résolution
1 0.45-0.52| 23.5mx23.5m
1 0.52-0.59| 6mx6m
2 0.52-0.59| 23.5mx23.5m
2 0.62-0.68| 6mx6m
3 0.62-0.68| 23.5mx 23.5m
3 0.77-0.86| 6mx6m
4 0.77-0.86| 23.5mx 23.5m 4 155170 6 mx6m
5 1.55-1.70| 70.5mx 70.5m . -

L'Inde a aussi mis en orbite des satellites THR de résalusobmétrique pour des applications cartogra-
phiques : Cartosat-1 et Cartosat-2 (voir 4.4.7).

Sites WEB : http//www.isro.org
http //www.spaceimage.cofmomeoverviewconstell.html
http //www.ba.dIr.dgNE-WSws5irs-p3.html

4.3.7 Les programmes japonais

MOS

Le programme MOS (Marine Observation Satellite) est la peeenmission d’observation de la terre de la
NASDA (NAtional Space Development Agency).

altitude inclinaison cycle
MOS-1  192/1987 908 km 99.1 17 131617
MOS-1b  72/1990 909 - 940 km 99. 17 13617

Les capteurs imageurs disponibles sont :
— MESSR (Multispectral Electronic Self Scanning Radiometer), &sotution spatiale 50 m, doté de 4 bandes
spectrales (0.51 — 0.58m, 0.61 — 0.69um, 0.72 — 0.8Qum, 0.80 — 1.1Qum). MESSR 1 vise a droite de la

direction de vol, MESSR 2, a gauche. La fauchée est de 10pdunchaque capteur.

— VTIR (Visible and Thermal Infrared Radiometer), une bande dawisible (résolution 900 m), trois bandes
dans l'infrarouge (résolution 2700m). Le balayage mégpas (miroir) transversal a la trace, donne une

fauchée de 1500 km

Site WEB : http //www.eoc.nasda.go jouidgguidgsatellitg¢satdatanose.html
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Programme commun a la NASDA et au MITI (Ministry of Interivatal Trade and Industry), JERS (Japanese
Earth Resources Satellite), appelé aussi Fuyo-1, & ptemier satellite doté deffBrentes fonctionnalités (optique
et radar). Le capteur radar sera analysé au paragrapBe 5.1.

inclinaison
97.7

altitude
568 km

fin mission
1310/98

Début mission
0721992

cycle
44

JERS-1 14 4344

Le capteur optiqu®PS (Optical Sensor) disposait de 7 bandes spectrales :

OPS

(um)

Résolution

0.52-0.60
0.63-0.69
0.76 - 0.86
0.76 —0.86

18m x 24m
18m x 24m
18m x 24m
18m x 24m

visée en avant de 1%.par rapport a la direction du va

16-1.71
201-2.12
2.13-2.25
2.27-2.40

18m x 24m
18m x 24m
18m x 24m
18m x 24m

Il permettait la stéréovision grace aux données de e et la bande 4. la zone balayée est de 75 km.
Site WEB : http //www.eorc.nasda.go jguideguidgsatellit¢satdatgerse.html

ADEOS | et ADEOS I

Le satellite ADEOS (Advanced Earth Observing Satelli@)cé le 1708/1996 par la NASDA (mission qui im-
pliquait aussi le capteur POLDER, voir 4.1.6), était didwécapteuAVNIR (Advanced Visible and Near-Infrared
Radiometer). Ce capteur peut observer selon une directiomgmt varier de+-40° le long de la trace. Il fournit
des données multispectrales (4 bandes) et panchromatique

AVNIR
Bande (um) Résolution
Panchromatique 0.52-0.69| 8 m
Mul 0.42-0.50| 16 m
Mu2 0.52-0.60| 16 m
Mu3 0.61-0.69| 16 m
Mu4 0.76-0.89| 16 m

Un disfonctionnement électrique a interrompu I'expiécie depuis le 30 juin 1997.
Site WEB : http //www.eorc.nasda.go JADEOS/index.html

Début mission  fin mission cycle
ADEOS-I 17081996  3006/1997 797km 98.7 41  BY41
ADEOS-II 14122002  2310/2003 804km 98.7 41 1411/41

ADEOS-II a été lancé le 14 décembre 2002. Il embarqeaitsnent le capteur POLDER et le GLI (36 canaux,
250 m de résolution), ainsi qu'un sondeur AMSR (Advencedrblivave Scanning Radiometer), un spectrometre
(ILAS) et SeaWinds (mesure radar de la vitesse du vent sueltx Quant au capteur AVNIR, qui équipait ADEOS-

I, il sera embarqué sur ALOS. Malheureusement, tout coatacté perdu avec ce satellite le 25 octobre 2003.

ALOS

AVNIR-2 est embarqué sur ALOS, satellite lancé le 24 jan@006 . Il est aussi doté d'un SAR en bande L :
PALSAR (voir paragraphe 5.3.1), et est donc a ce titre lessseur de JERS.
Site WEB :http //www.eorc.nasda.go JALOS/
Début mission  fin mission cycle nceud descendant
ALOS  2401/2006 692km 98.2 46  BL7/46 10:30

Le futur d’Alos passe par le lancement de deux satellites O8%2 spécifiquement radar (lancement prévu
en2013) et Alos-3, spécifiquement optique (lancementped 2015). Alos-3 sera doté de trois modalité :
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

— un capteur panchromatique de résolution 80cm et de dyneaiil bits (contre 8 bits sur AVNIR-2),
— un capteur multispectral 5m, 50 km swatB(° incidence angle, 4 bandes (visible, PIR)
— un capteur hyperspectral : 30m, 30km swath, 185 bandes @5um)

4.3.8 Le programme Sino-bésilien CBERS

Ce programme, fruit d'une collaboration entre le BrésilaeChine, et ayant pour vocation la télédétection,
s’est concrétisé par la programmation du lancement desedellites héliosynchrones :

CBERS-1 | 1410/1999| 778 km | 98,504 | 100.26’ | 26 jours
CBERS-2 | 21/10/2003 " n " "
CBERS-2B| 19092007 " » » .

CBERS-1 et les CBERS-2 ont &té mis en orbite par une fusie®ise Longue Marche 4B depuis le pas de tir

de Tayuan.
CBERS-1 et CBERS-2 sont dotés de 3 capteurs : CCD, IR-M$8S (feux de fauchée 120 km) et WFI (fauchée
de 890 km).
CBERS-2B est doté du capteur CCD, WFI et d'une camera HRG%Ilm2le résolution.
CCD
Bande| (um) Résolution IRMSS :
Bande| (um) Résolution WEFI
1 0.51-0.73| 20m . .
5 0.45-0.52| 20m 1 0.5-1.10 | 80m Bande| (um) Résolution
3 052-0.59| 20m 2 1.5-1.75 | 80m 1 0.63-0.69| 260 m
3 2.08-2.35| 80m 2 0.76-0.90| 260 m
4 0.63-0.69| 20m 4 10.4-12.5 160 m
5 0.77-0.89| 20m - -
CBERS3 et CBERS4 (résolution de 3 metres) seraient &afic2012 et 2014.
Sites WEB :

http 7//www.cbers.inpe.lr

4.3.9 RapidEye

Ce projet, qui associe le DLR et VH (Vereinigte Hagelversitimg, un grand groupe allemand d’agroassu-
rance), a mis en orbite le 29 aolt 2008 une constellation datéllites construits par SSTL (Surrey Satellite
Technology, Ltd.), et dotés d’un capteur de résolutidmé(pixel de 5m) permettant un suivi journalier des zones
agricoles (ou tous les 5,5 jours au nadir).

La fauchée est de 77 km et les données sont sur 12 bits.itéast héliosynchrone (altitude de 630km, noeud

ascendant & 11h00).

RapidEye
(um)
Bleu 0.440-0.510
Vert 0.520-0.590
Rouge 0.630 - 0.685
Rougeedge| 0.690-0.730
NIR 0.760-0.850

http //www.rapideye.de
Les satellites ont recu des noms grec : TACHYS (rapide), M&gil), CHOMA (Terre), CHOROS (espace),

TROCHIA (orbite)

4.3.10 RazakSAT : le satellite d'observation de la Terre de Mlaisie

La Malaisie a depuis le 1@7/2009 un satellite d’observation spécifique pour ce payst@ale I'equateur :
RazakSAT. Son orbite est “NEqO” (Near Equatorial Orbitglttude 685 km, avec une inclinaison d& 9

Le systeme push broom MAC (Medium-sized Aperture Camerariit des images de 2.5m de résolution en
panchromatique et de 5m de résolution en multispectrab@overt, bleu et proche infrarouge). La fauchée est de
20 km.
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RasakSAT

()
Bleu 0.450 - 0.520
Vert 0.520 - 0.600
Rouge | 0.630-0.690
NIR 0.760-0.890
Panchro| 0.510-0.730

http //www.atsb.my

4.3.11 Le programme de la Thdlande : Theos

Le satellite Theos (THai Earth Observation System), ldacB10/2008 sous I'égide du GISTDA (Thai Mi-
nistry of Science and Technology’s Space Agency), est utecagoncu par EADS-Astrium pour acquérir des
images géoréférencées a 2m de résolution (panchiguedou 15m de résolution (multispectral).

Theos
altitude 822 km
inclinaison 98.7°
période 101,4 minutes|

Durée du cycle | 26 jours
Orbites par cycle| 369
Orbites par jour | 14+ 5
nceud descendant10h00
poids 715 kg

Sur ce tableau, on peut noter de grandes ressemblancegavabites SPOT (Theos pasg@ heure en avance
par rapport a SPOT).
Deux capteurs (panchro et multispectral) sont embarquéBteeos :

Theos
Bande| (um) Taille du pixel | fauchée au nadif
(nadir)
P 0.45-0.90| 2mx2m 22 km
BO 0.45-0.52| 15mx15m 90 km
B1 0.53-0.60| 15mx15m 90 km
B2 0.62-0.69| 15mx15m 90 km
B3 0.77-0.90| 15mx15m 90 km

lIs peuvent étre orienté 8B0°, ce qui permet un acces dans un couloir de 1900km et un teenpavidite moyen
de 3 jours. Le dépointage avant-arriere permet des atiqasstéréo (principe identique a SPOT-HRS).
http y/new.gistda.or.tery

4.3.12 Les programmes chinois
Shiyuan

Shiyuan-1 (appelé aussi Tansuo-1) a été le premierlisatde télédétection civil numérique lancé par la
Chine(1804/2004). Suivirent ensuite Shiyuan 2 (182004) et Shiyuan-3 (¥%1/2008). lls ont des capacités
stéréoscopiques leur permettant de reconstruire kefreli

Huan Jing

La Chine alancé le 6 septembre 2008 deux satellites otidgitelédétection (résolution de 30m a 100m) Huan
Jing 1A et Huan Jing 1B, dédiés a la surveillance de I'emviement (Huan Jing signifiant justement environne-
ment). L'orbite est héliosynchrone (altitude 650 km).t€ehini constellation sera complétée par une composante
radar Huan Jing 1C.

Cette composante optique permet une couverture totaleClaitee réactualisée tous les deux jours.

Cartographie : ZY-3

Ce satellite chinois de cartographie sera décrit au paphgr4.4.8
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4.4 Les systmes imageurs haute &solution

Lidée de lancer des satellites de télédétection deltion métrique s'était donc illustré a la fin des ees 90
par des tentatives de type SSTI (Small Spacecraft Techndhitintive) soldées par des échecs.

Ala méme époque, I'entrée de sociétés commercialesq@maging, Orbview, EarthWatch) dans le monde de
la télédétection leur a permis de prendre le crénealindaderie métrique et submétrique avec une avance retabl
vis a vis des agences spatiales nationales.

Le débat est d’actualité : entre des images décamesigouvrant régulierement le globe terrestre, et des
images haute résolution dont I'acquisition sur un siterdone peut étre tenu pour acquis, les utilisateurs ont a
faire leurs choix.

Cette section relate donc I'apparition de programmesifigées visant a ce type de résolution, tant par le biais
de sociétés commerciales que par le biais des agencéiapat

4.4.1 GeoEye : Orbview et Ikonos

Cette société a été fondée le 12 janvier 2006, lorsqumn@age, détenctrice des satellites Orbview, a racheté
la société Space Imaging, détentrice des satellitasd&ocréant ainsi un leader mondial en terme de sateliées t
haute résolution (sub métriques).

http //www.geoeye.com

Orbview (Orbimage)

Société commerciale des USA, ORBIMAGE (Orbital Imagingrration) a fourni des images satellitaires
a partir de capteurs et satellites propres a destinabommerciale, la NASA concervant les droits de ces images
pour des utilisation en recherche.

— OrbView-1, lancé le 3 avril 1995 (altitude : 740 km, inclinaison ¢y@ispose d’un systeme imageur mo-
nocanal (centrée sur 777 nm), de résolution 10 km et fggamt une scene de 1300 km. Il a pour but de
détecter les éclairs parftBrenciation d'images.

— OrbView-2, lancé le 1 aolit 1997 en orbite polaire héliosynchroftéuée : 705 km, inclinaison : 98.0%
embarque le capteur de la mission SeaWiFS de la NASA (voagvaphe 4.2.2). La société ORBIMAGE
commercialise les données correspondant aux imagesrdeséenergées tandis que la NASA a l'exclusivité
des données prises sur la mer.

— OrbView-3 a été lancé le 26 juin 2003 et a proposé jusqu’au débd? 2ies images dans le visible a la
résolution de 1m en panchromatique, et de 4m en multisglettrbite avait une altitude de 470 km (nceud
ascendant : 10 :30 AM). L'angle d’incidence était comprigre -4% et 4%. Le cycle était de 16 jours

(um) Résolution
Panchromatique 0.450 - 0.900 1m
Multispectral 0.450 - 0.520 4m
0.520 - 0.600 4m
0.625 - 0.695 4m
0.760 - 0.900 4m

La fauchée était de 8 km au nadir, avec temps de revisiggieur a 3 jours.
— Le projetOrbView-4 (échec au lancement le 21 septembre 2001) devait éteeddiatieme capteur qu’'Orb-

View3 et proposer, en sus, des images en hyperspectral 2Gg, fauchée de 5 km, résolution 8m pour

'US, 20 m pour les autres).

—

altitude | période| inclinaison| Cycle Noeud descendan
Orbview 3 | 26/06/2003 | 4/03/2007 | 470 km 97.3 16 | 15+5/16 10:30 am
Orbview 4 | 21/092001 | échec

Site WEB : http //www.orbimage.com

Ikonos (Space Imaging)

Fondée en 1994, Space Imaging EOSAT collecte #tisk des images d’origines diverses (principalement
LANDSAT et IRS), mais va mettre en orbite ses propres stsl{ikonos) sur orbite héliosynchrone (680 Km d’al-
titude) dont la résolution annoncée est de 1 m en panchigueset 4 m en multispectral (images de 11kmx11km).
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Le capteur a été construit par Eastman Kodak. Le miromaitie du téléscope a 70 cm de diameétre et 10m de
focale (soit une ouverture de 14,3). La barette CCD comd@50 eléments pour le capteur panchro (3375 pour
le multispectral). Les données sont acquises sur 11 bits.

altitude | période| inclinaison| Cycle Nceud descendant
Ikonos 1| 27/04/1999 | échec
Ikonos 2| 24/09/1999 681 km| 98 98.1° 14 | 14+9/14 10:30 am
(um) Résolution
Panchromatique 0.445 - 0.900| 0.82 m au nadir, 1m a 30
Multispectral 0.45-0.52 4m
0.52-0.60 4m
0.63-0.69 4m
0.76 - 0.90 4m

La fauchée est de 11.3 km au nadir et de 13.8 km°a 26
On a longtemps parlé d’'un futur satellite, sur une orbitesgdasse, et qui aurait une résolution de 50cm en
panchromatique, et de 2 m en multispectral. Ce projet enétdifie apres le rachat par Orbimage d’EOSAT.

GeoEye-1

Initialement baptisé Orbview-5, ce senseur a été plaan orbite héliosynchrone (altitude de 684 km). Il
est doté d’'un capteur panchromatique de 0.41 m de résplgtamené a 0.50m pour les non américains) et d’'un
capteur multispectral de 1.64 m de résolution. La gédisatzon est assurée avec une précision de 3m. La fauchée
est de 15,2 km au nadir. Le temps de revisite a été soignargetudié.

Résolution garantie Angles possibleg temps de revisite
0,42 m e 8,3
0,50m 28 2,8
0,59 m +35° 2,1

Son successeur GeoEye-2 (horizon 2013) aura une résotigia4 cm.

4.4.2 DigitalGlobe : Quickbird, Worldview

DigitalGlobe distribue des images de la terre au travers déseau mondial et d’alliances multiples (par
exemple Eurimage, Radarsat, .. .). La provenance des demsévariée (par exemple, produits militaires dédiassi

EarlyBird

Dans les années 90, DigitalGlobe (anciennement Eartii)/at@it décidé de se doter de ses propres satellites
d’observation de la terre en mettant en orbite une constellaitialement composée de 4 satellites : 2 “EarlyBird”
(3 m de résolution) et 2 “QuickBird” (0.82 m de résolution)

Visant une orbite héliosynchrone a 470 km d’altitude l{meison de 97.9, EarlyBird &était doté d’'une matrice
CCD 2-D 1000 x 1000.

EarlyBird

(um) Résolution
Panchromatique 0.445 - 0.650 3m
Multispectral 0.490 - 0.600 15m
0.615-0.670f 15m
0.790-0.875 15m

Les scenes prévues étaient de 3km x 3 km (Panchromatigquag 15 km x 15 km (multispectral).

EarlyBird 1, lancé le 24 décembre 1997, a été rapideroensidéré comme perdu (problemes électriques).
Cet échec, ainsi que la mainmise des images de résoluwti@mdpar le projet TerraServer (voir section 4.4.9), a
convaincu EarthWatch de renoncer aux capteurs EarlyBirde se focaliser sur les QuickBirds.
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QuickBird

De technologie Pushbroom, les QuickBird visent une ré&gsllsubmétrique. Le capteur construit par Kodak
(barettes de 14 000 élements) codé sur 11 bits. Le dfbatit angulaire est d5°.

QuickBird

(um) Résolution
Panchromatique 0.445-0.900] 0.61m
Multispectral 0.450-0.520] 2.44m
0.520-0.600] 2.44m
0.630-0.690, 2.44m
0.760-0.900] 2.44m

Les scenes sont de 16,5 km x 16,5 km.

Il était prévue que QuickBird 1 soit lancé a 600 km dialdie sur une orbite inclinée a 66et donc non
héliosynchrone) et que QuickBird 2 soit placé sur uneterbéliosynchrone a 600 km d’altitude. Les aléas des
mises en orbite ont modifié ces objectifs. Suite a I'édeQuickBird 1, EarthWatch a décidé de changer I'altitude
nominale de QuickBird2 en le placant a 450 km (inclinaider®7,2 ), ce qui leur permet de commercialiser des
images a une résolution de 0,61 m.

période| inclinaison| Cycle Nceud descendant
Quickbird 1 | 20/12/2000| échec
Quickbird 2 | 18102001 | 450 km | 93,5 97,2 18 | 15+7/18 10:30
Quickbird-2
Résolution| Agilité angulaire| Fauchéeg
Panchromatique 60 cm 3 16,5 km
Multispectral 2,4m

Worldview

Le capteur Worldview-1, panchromatique fournit des imagB6 cm de résolution. Worldview-2 est panchro-
matique et multispectral (8 canaux), avec une résolutimore améliorée (46cm en panchromatique, 1,84m en
multispectral).

—

Nceud descendar
Worldview 1 | 18/09/2007 | 496 km | 94.6’ | 97,8 10:30
Worldview-2 | 8/10/2009 | 770 km 97,2 10:30

Worldview 1 a un cycle de 234 jours.
C’est la diminution du temps de revisite qui a été une dewif# de cette nouvelle génération de capteurs
optiques. La stabilité de la plateforme permet une gé&disation a 6,5m.

Worldview-1
Résolution | Agilité angulaire| Fauchée Revisite & 1m| Revisite & 59 cm
Panchromatique 50 cm, t45° 17,6 km 1,7 jour 5,4 jours
Worldview-2
Résolution | Agilité angulaire| Fauchée| Revisite a 1m| Revisite a 59 cm
Panchromatique 50 cm (46¢cm), t45° 16,4 km 1,1 jour 3,7 jours
Multispectral 2m (1,84m)

Pour se plier aux lois américaines actuelles, les prodaits distribuées avec une résolution de 50 cm en panchro-
matique et 2m en multispectral, alors que Ses performamremaées en résolution sont leégerement meilleures
(46 cm en panchromatique, 1,86m en multispectral).
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Bande en nm
Worldview-1 Panchromatiqug  400-900
Worldview-2 Panchromatiqug  450-800
Worldview-2 Coastal (MS7) 400 450
Worldview-2 Blue (MS4) 450510
Worldview-2 Green (MS3) 510580
Worldview-2 Yellow (MS6) 585 625
Worldview-2 Red (MS2) 630 690
Worldview-2 Red Edge (MS5) 705 745
Worldview-2 NIR-1 (MS1) 770895
Worldview-2 NIR-2 (MS2) 860 1040

Il faut environ 10 secondes a ces deux capteurs pour seérdépd’environ 300 km au sol (OrbView nécessitait
plus d’'une minute).

Avec cette constellation de trois satellites submétrgigitalGlobe peut acquérir des données HR a raison
de 2 millions de kr par jour

Site WEB : http //www.digitalglobe.com

4.4.3 Orfeo Pkiades

Le concept 3S : “Satellite Successeur de Spot”, est partiedesonclusions que les experts ont tirées ces
dernieres années sur le gigantisme croissant des praggarfcomme Envisat) et le concept de petits satellites
a moindre co(t. Plutdt que de concevoir des satellites prerformants, avec un grand nombre d’appareils, il
est apparu plus sain de lancer de petits satellites dot&gmseur unique, ce qui permet d’avoir pour un prix
identique des constellations de satellites et de ne pagétralisé par I'echec d’'un lancement ou la défaillance
de la plateforme. De plus, aprés analyse des besoins disatetirs (cartographie, agriculture, foréts, hydradog
Prospection géologique, géologie dynamique, appboatmarines), il est apparu qu’un unique satellite ne pouvai
couvrir tous ces besoins.

Comme ce programme avait de fortes ressemblances conlbepteec le projet Cosmo-Skymed (voir 5.3.4),

il a été possible d’engager une coopération entre ladératl’Italie pour concevoir un systeme complet (optique e
radar) a vocation dualeé €. a la fois civile et militaire), concrétisé par la signagu’un accord intergouvernemental
le 29 janvier 2001 a Turfy ratifié en septembre 2004.

Les composants radar (satellites CSK-1 & CSK-4) onte&téds entre 2007 et 2010. Suite au lancement réussi
de la composante optique (17 décembre 2011), le systefee Sappuie donc :

— sur une composante optique Pleiades-HR, constituéeldesdgellites “agiles” (résolution 70cm au nadir
en panchromatique, 2.8m en multispectral, champ de vuekta)2font le corps de véhicule est piloté pour
pointer la ligne de visée dans n'importe quelle direcadtintérieur d'un cone de 3Q(voire 47) centré sur
le nadir. Ce basculement est trés rapide (25 secondes pdaasgculement de 6))

— sur une composante radar, constitué 4 imageurs radar &#%Rtéllation Cosmo-Skymed, bande X), nceud
ascendant a 6h (voir 5.3.4).

période| inclinaison| Cycle Noeud descendant
Pléiades HR 1Al 17/12/2011| 695 km | 98,78’ 98.1% 26 | 14+1526 10h15
Pléiades HR 1B| 02/12/2012| 695 km | 98,78’ 98.1% 26 | 14+1526 10h15

Les données Pléiades HR sont multispectrales (case §@l de) et panchromatiques (case sol de 2m)

430 -550 nm
490 - 610 nm
600 -720 nm
750 - 950 nm
480 - 830 nm

> wN -

http //smsc.cnes.fPLEIADESFr/index.htm
http 7/ www.cnes.ffwelyCNES-fy3227-pleiades.php

2Notons que cet accord franco-italien illustre la nécéssiane collaboration européenne en terme de radar irdlisatellitaire : en #et, il
fait suite a la décision allemande de ne pas donner suipeaet Osiris-Horus de coopération franco-allemandecsitheme et de planifier le
lancement de la constellation radar SAR-LUPE par I'Allemageule.
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4.4.4 EROS

Selon une philosophie identique au programme SPIN-2 (\aiagraphe 4.4.9), West Indian Space, Joint Ven-
ture d’Israel Aircraft Industries et de Core Software Teabgy (qui est un grand distributeur d’images aériennes
et satellitaires, dont des images ex-URSS acquises paelasfRet autres Kosmos) se lance dans la définition et
le lancement de satellites d'observation Haute Résalutie programme EROS (Earth Remote Observation Sys-
tem). Initialement était prévu le lancement de 8 sagdlit2 EROSA et 6 EROSB, sur plateforme Ofeq et pesant
de I'ordre de 300 kg. Il semble finalement que la série se cm@mpgeulement de 3 satellites : ERS-A, EROS-B et
EROS-C.

EROS A+ est une caméra CCD de 7000 pixels, donnant une résolutidngdm, placé a 480 km d’altitude, a
97.32 d'inclinaison (héliosynchrone). La fauchée est de 12n%. Ke cycle est de 7 jours.

altitude | période| inclinaison| Cycle Nceud descendant
EROS A| 5/12/2000 480 97.2 7 15+2/7
EROS B | 2504/2006 600

EROS B est une caméra CCD de 20000 pixels, donnant uneaitiesotle 0.70m, placé a 600 km d'altitude
(héliosynchrone). La fauchée est de 16 Km. Lincidenagevde -4% a 45.

EROS C (prévu en 2014) sera doté en plus d’'un capteur pettisal.

La société ImageSat International a repris les actwuil@ West Indian Space début 2001.

Site WEB : http //www.imagesatintl.com

4.4.5 Formosat-2 (Taiwan))

Le NSPO (National Space Progranffi®e de Taiwan) a mis sur orbite le 20 mai 2004 un satelliteldée&tection,
ROCSAT?2, rebaptisé Formosat-2. L'orbite est héliosyonnk et son altitude : 891 km permet un temps de revisite
égal a 1 jours (la couverture n'est cependant pas assuréa totalité de la Terre, mais couvre les besoins de
Taiwan puisque l'lle de Taiwan, la mer de Chine et la plande partie de la Chine sont ainsi couverts tous les
jours!!) Le capteur optique de 2m de résolution en panclataroe, et 8m de résolution en multispectral. a une
agilité intéressantet/ — 45° tant en visée droite-gauche qu’avant-arriere). Leass&ont de 24ks24km.

altitude | période| inclinaison| Cycle Nceud descendant
Formosat-2| 20/052004 888 | 102.74'| 99.00 1 14 9h30

Les images civiles de ce satellite a vocation duale sahusiies par Spotimage.
Site WEB : http //www.nspo.org.te6Qmenu0400.html, http/www.spotimage.com

4.4.6 KOMPSAT-2 (Corée)

Le KARI (Korea Aerospace Research Institute) s”est det@8ljuillet 2006, d’'un satellite de telecommunication
KOMPSAT-2 (Korean Multi-purpose Satellite, appelé aussiang-2), doté par ailleurs d’un capteur optique de
résolution métrique.

altitude | période| inclinaison| Cycle Nceud descendant
KOMPSAT-2 | 28/07/2006 685 98.1’ 98.59° 28 | 14+17/28 10:50
KOMPSAT-3 | 17/052012 685 98.1' 98.5° 28 | 14+17/28 10:50
KOMPSAT 2 et 3
(um) Résolution

Panchromatique KOMPSAT-2 0.50 - 0.90 Im
Panchromatique KOMPSAT-38 0.45 - 0.90 Im
Multispectral 0.45-0.52 4m
0.52-0.60 4m
0.63-0.69 4m
0.76-0.90 4m

Les scenes sont de 15 km x 15 km. L'agilité gauche-droitdes/ — 30°. Limage panchromatique est acquise
simultanément avec les données multispectrales. L&téaistique originale de ce capteur est de pouvoir agguér
jusqu’a 20 minutes consécutives d’'image par orbite, ¢eguespond a une bande d’environ 8000 km de long.

Les images civiles de ce satellite sornffa$ées par Spotimage.

Il est prévu des sucesseurs optiques (KOMPSAT-3 en 20&6) @i'un satellite RSO (KOMPSAT-5).
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4.4.7 Cartosat (Inde)

Les Cartosat sont des satellites principalement dé&difes ‘applications cartographiques.

— Cartosat-1 est doté de deux caméras panchromatiquessalation 2,5m, permettant une acquisition sur
une fauchée d’environ 30km. L'une des caméras vise entd2érP) et a une fauchée de 30 km, l'autre
vise en arriére (-8) et a une fauchée de 27 km. L'acquisition peutf&etuer en mode stereo, ou en "swath
mode”.

— Cartosat-2 a une résolution inférieure au metre (0.8mealir). Sa camera est agile aussi bien le long de la
fauchée 145 °) que le long de la trace 45 °).La fauchée est legerement inférieure a 10 km. Notpres
Cartosat-2A a vite remplacé Cartosat-2, victime de motds divers.

IRS P5 Cartosat-1 /852005 618 km 97.12 116 1845116 10h30 2 caméraPAN

IRS Cartosat-2 101/2007 629-644 km 98.0 4 1B/4 9h30 Systeme submétrique
IRS Cartosat-2A 284/2008 629-644km 98.0 4 ¥8/4 9h30 Systeme submeétrique
IRS Cartosat-2B 127/2010 629-644km 97.91 4 14+3/4 9h30 Systeme submeétrique

4.4.8 Tianhui-1 (Chine)

La Chine a lancé le 22 septembre 2010 le satellite TianHeRlanglais : Mapping Satellite 1) destiné a des
missions de cartographie a priori militaires. L'altitudst de 500 km.

Ce satellite est doté de deux cameras CCD (5 m de résojutisie verticale et a 25fauchée de 60 km. Iy
a aussi un systeme multispectral de résolution 10 m (80482, 0.524-0.61u, 0.61u-0.6%, and 0.7G-0.9Qu).

ZiYuan (Chine)

ZY-3 est le premier satellite civil chinois de cartograptagestre a tres haute définition. Il a été lancé le 9
janvier 2012. Il est doté de trois caméras (nadir, avamigra) de résolution respectivement de 2.5m, 4.0m and
4.0m. La résolution du capteur mumltispectral est de 8wrHite est héliosynchrone, inclinée a 97.421de 59
jours de cycle. Il est destiné a la cartographie, a tetdes ressources terrestres et a la prévention desoptees
naturelles.
http //sasmac.sbsm.gov amticle//wxzh/20091220091200059258.shtml

4.4.9 Les programmes RESURS-F (ex-URSS) et SPIN-2
RESURS-F

L'ex-URSS a excellé dans I'utilisation de satellites @stbasse altitude et dotés de chambre photographique
d’excellente qualité. Ces satellites (en fait des capsubstok) sont parfois impossibles a programmer a I'aganc
leur faible altitude (200 km a 300km) empéchant toutelmtéon correcte de trajectoire. De plus, étant donnée la
faible altitude, leur durée de vie est de I'ordre de la semau du mois. lls sont programmeés pour retourner sur
terre, permettant ainsi de récupérer capteurs et films pregrammes Resurs (une trentaine de lancements entre
1986 et 1993) , considérés comme civils depuis 198iet une grande ressemblance avec les Kosmos militaires
de troisieme génération (plusieurs centaines entr8 £96991).

Les Resurs-F1 sont prévus pour rester deux semaines dp.disont dotés d’une chambre KFA 1000 (
ouverture 186, film de 300 mm x 300 mm, environ 1800 vues par film, 0.57 - Qu&). La résolution est de I'ordre
de 5 metres. Leur durée de vie est de 2 semaines. L orhitegbe abaissée a 200 km. Il y aurait eu 23 lancement
de tels satellites entre 1986 et 1993.

A partir de la fin 1987 sont apparus les Resurs-F2, dotésedthambre MK4, et dont la durée de vie était de
I'ordre du mois (voire un mois et demi). Lancés de Plessgisk dizaine de lancement entre 1988 et 1995), leur
masse atteignait 6.3 tonnes. lls étaient aussi dotésadipteur KATE 200 (3 bandes, résolution de 15-30 m).

Quelques Resurs F3, dotés d'une chambre KFA-3000, ontipganquisition de données a une résolution de
I'ordre de 2 metres, grace a une orbite temporairemegtdreplus basse (170 km).

Les produits sont distribués —entre autres— par Eurimaigsj que par la sociétResurs F Worldmapjui
commercialise également des données dégradées ebtpaudes Kosmos militaires (chambre KVR-1000, dotée
d’'une optique de 1m de diametre). D’autres sociétesaleWRSS commercialisent ce type de données, comme
Interbranch Association Sovinformsputnik (IASIS, qui pattie prenante du programme SPIN-2, voir paragraphe
4.4.9), Kiberso, ....

Site WEB : http //www.sovinformsputnik.coyh
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Il faut noter que les informations sur ces satellites (ehtaiies, rappelons le) sont parfois contradictoires. Par
exemple, on ne sait quels instruments embarque un des delameés (Resurs F21, le 17 novembre 1997, dont la
durée de vie n'a pas excédé 25 jours).

SPIN-2

A la fin des années 1990, Interbranch Association Sovingputnik (Moscou), Aerial Images Inc. (Raleigh,
NC), et Central Trading Systems Inc. (Huntington Bay, NY)ssat associés pour commercialiser des images
haute résolution (2m). Ces images correpondent aux agana&a acquises entre 1980 et 1997 par des Kosmos
(probablement dégradées). Les données ont été ioep dans le projet “Terra-Server” de Microsoft.

Leurs dforts s'étaient concrétisés le 17 février 1998 par ledament d’un satellite embarquant une chambre
KVR-1000 (résolution 2m) et d’'une chambre TK-350 (résioln 10m) : I'orbite est a 212 km d’altitude (Kosmos
2349).

Plusieurs autres lancements, initialement programmégsoa tous les 6 mois, étaient prévus pour compléter
la couverture de la terre déja disponible. Depuis, desigources de données ont été exploitées (imagesiaésie
voire Landsat et QuickBird).

Site WEB :http /www.terraserver.cofmn

4.5 Mini et microsatellites

Le souhait d’avoir des colits réduits ont conduit certainganismes a lancer des mini satellite Q0 kg), des
microsatellites, voire des nanosatellites. En particdlieNASA avait €laboré le programme SSTI, malheureuse-
ment inabouti.

4.5.1 SSTI (Small Spacecraft Technology Initiative)

Le SSTI (Small Spacecraft Technology Initiative) dévglepe concept “faster, better, cheaper” dans le do-
maine de la télédétection. Le but est de mettre en orleisesdtellites pour moins de 60 million de dollar avec le
lanceur Pegasus. Deux satellites ont &té initialeméwvys: LEWIS (capteur hyperspectral) et CLARK (résolntio
de 3m), mais I'échec du premier a amené la NASA a renonci&reement du second.

Cette approche semblait étre une alternative intéréssaux programmes lourds, comme peut &tre le pro-
gramme SPOT.

Capteur hyperspectral : la mission LEWIS

Le capteur HSI est un systeme hyperspectral de 384 canatpr(0a 2.5um, de largeur 5 a 6.25 nm) et de
résolution 30m. Il permet aussi des images panchromatidg@® m de résolution.

Le capteur pese 81 kg, la structure 195 kg. Doté de 12 kgaeepgols, il nécessite donc de mettre sur orbite
(523 km, héliosynchrone) une masse totale de 288 kg.

Il a été lancé le 23 aout 1997, mais est réentré damadgphére le 28 septembre 1997.

Ancien site WEB : http//crsphome.ssc.nasa.gov&A8TI.HTM

la mission Clark

Le capteur Earthwatch est un capteur panchromatique de Jésdktion, et multispectral (3 bandes) avec 15
m de résolution : il devait étre embarqué sur la missicariC(dotée en outre d’'autres capteurs : spectrometre X,
tomographe atmosphérique, . ..) et la masse totale agvettorbite était de 278 kg (476 km, héliosynchrone).

Le lancement avait &té prévu au printemps 1998, mais &rilement repoussine die

45.2 Proba-1

Dans le cadre du programme général de soutien technole¢@BSTP) de 'ESA, le satellite Proba-1 (PRoject
for On Board Autonomy) a été mis en orbite héliosynchrer22 octobre 2001 (inclinaison 97,%rbite de 681km
x 561 km, période de 97’, 94 kg). il est doté de deux imageurs
— un capteur hyperspecti@hris (Compact High Resolution Imaging Spectrometer), de 19 basgectrales
(entre 415 et 1050 nm, avec des largeurs de bandes de 5 a 18ara¥olution 20 m au nadir sur une zone
de 13 km x 13 km. Capable de prendre 5 acquisitions & 5 anighestnce diférents dans un cone 465°,
ce capteur permet de donner des informations sur la BRDut pussi étre reconfiguré pour donner 63
bandes spectrales avec une résolution de 34m.
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— un imageur HRC (High Resolution Camera) de résolutionf@ornissant des imanegBlde 1026 x 1026
pixels.

Fic. 4.8 — Image Proba-1 HRC sur les pyramidegSA.

La réussite du concept “Proba” s’est concrétisée paatellte Proba-2, lancé le 2 novembre 2009 (en méme
temps que SMOS). Il embarque une charge scientifique co@stile deux instruments destinés a observer le
Soleil.

4.5.3 DMC : Disaster Monitoring Constellation

La constellation DMC consiste en un certain nombre de miteligas de télédétection (environ 90 kg),
construits par SSTL (Surrey Satellite Technology) pouetdivgouvernements, et dédiés a la surveillance des
désastres naturels.

fauchée
AISAT-1 Algérie | 28/02/2002 multispectral (32 m)| 600 km
Bilsat-1 Turquie | 27/092003 panchro (12 m)| multispectral (32m)

(fin : 08/2006)

NigeriaSat-1| Nigeria | 27/092003 multispectral (32m)
UK-DMC1 | UK 27/092003 multispectral (32m)
Beijing-1 Chine 27/10/2005 panchro (12 m)| multispectral (32m)
Deimos-1 Espagne| 29/07/2009 multispectral (22 m)
UK-DMC2 | UK 29/07/2009 multispectral (22 m)

Alsat-2 a été lancé le 12 juillet 2010 : c’est un sateltitmcu par EADS-Astrium qui posséde un capteur
panchromatique (2.5 m de résolution) et un capteur meltispl (4 bandes, 10m de résolution).

NigeriaSat-2 devrait &tre lancé en 2011.

Les images sont distribuées par DMCII (DMC Internatioma&ging)
http 7/www.sstl.co.uk
http 7/www.dmcii.comf
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4.5.4 Autres mini et microsatellites

— Surrey satellite Technology a mis en orbite le 21 mars 1998AT-12 qui est doté d’'une camera Kodak
(CCD 1024x1024) 4 canaux de résolution 30m, et panchro Y10m
http //www.sstl.co.ukmission

— Le 25 mai 1999 a été lancé DLR-Tubsat (collaboration deBErlin et du DLR) qui embarquait une camera
(résolution 6m). C’est un systeme a peu pres identiguia gté lancé le 10 décembre 2001 : Maroc-TUBSAT,
fruit d’'une collaboration avec CRTS (Maroc). De méme LAPARNbsat a été lancé le 10 janvier 2007
(collaboration de TU Berlin et du National Institute of Aesutics and Space of Indonesia).
http 7/www.ilr.tu-berlin.d¢RFA/index.htm

— Toujours dans la catégorie des mini ou micro satellitggadons les KitSat du South Korean Advanced
Institute of Science and Technology (1999)
http ;//satrec.kaist.ac.kr

— le 17 avril 2007, 'Egypte a lancé MisrSat-1 (8m de résioh) et I'Arabie Séoudite Saudisat-3 (capteur
optique).

— enfin notons I'apparitions des nanosatellites, utilpsad’université d’Aalborg pour mettre en orbite (86/2003)
une camera de 100m de résolution dans un nanosatellitegde 1k
http //www.cubesatkit.corh

4.6 Capteurs hyperspectraux

Certains des satellites préecédemment cités sont detéapteurs hyperspectraux. D'autres existent, comme le
capteur MERIS embarqué sur ENVISAT (dont la descriptia slonnée au paragraphe 5.1.4).

Certains capteurs n’entrent pas a prioi dans cette ca&égmar exemple le multispectral ASTER (sur Terra,
voir 4.3.3) avec —seulement— 13 bandes fixes (3 dans lejdgldans le MIR, 5 dans le thermique).

4.6.1 Modis

Capteur embarqué sur Terra et Acqua, déja décrit augpgphe 4.3.3, il peut acquérir 36 bandes avec une
résolution hectométrique. Le tableau suivant repreadégactéristiques des 36 bandes acquises.

620-670 || 13 662 -672 25| 4.482-4.549
841-876 || 14 673 -683 26| 1.360-1.390
459 -479 || 15 743 - 753 27| 6.535-6.895
545-565 || 16 862 - 877 28 | 7.175-7.475
1230 - 1250 17 890 - 920 29| 8.400-8.700
1628 - 1652|| 18 931-941 || 30| 9.580-9.880
2105-2155| 19 915-965 || 31| 10.780-11.280Q
405-420 || 20 | 3.660-3.840|| 32 | 11.770-12.270
438-448 || 21 | 3.929-3.989|| 33 | 13.185-13.485
483-493 || 22| 3.929-3.989|| 34 | 13.485-13.785
526 -536 || 23 | 4.020-4.080|| 35| 13.785-14.085
546 -556 || 24 | 4.433-4.498|| 36 | 14.085 - 14.385

B e
SREBovo~vouorwnek

4.6.2 Hyperion

Il est embarqué sur le satellite EO-1 (voir 4.3.2) Le captéyperion est un imageur hyperspectral a haute
résolution - 30 m - dans 220 bandes spectrales (allant derd@®500 nm ). Il est doté de deux spectrometres, un
VNIR (380 & 1000nm) et un SWIR (short wave infrared, 900 t6@%m)

L'instrument peut ainsi produire des images couvrant upesdicie au sol de 7,5 km par 100 km, et permettre
la cartographie spectrale détaillée dans les 220 baades,une grande précision radiométrique.

Il semble qu’en pratique, seuls 198 canaux soient dispesibl

4.6.3 Meris (satellite ENVISAT)

Embarqué sur le satellite ENVISAT (qui sera vu au parageaph.4), Meris (MEdium-spectral Resolution
Imaging Spectrometer) est un capteur hyperspectral darsilide et le proche infrarouge (entre 390 nm et 1040
nm). doté de 15 bandes programmables (position et larggamésolution est de 300m au Nadir et la fauchée est
de 1150 km.

Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>

Cadre privé } sans modifications

- TELECOM
Voir page 128 96/128 ParisTech

—5:7 L |



Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Le temps de revisite est de trois jours.
Voici un exemple d’application de ce capteur :

Nr. | Bandcentre (nm) Bandwidth (nm)| Potential Applications

1 412.5 10 Yellow substance and detrital pigments
2 442.5 10 Chlorophyll absorption maximum

3 490 10 Chlorophyll and other pigments

4 510 10 Suspended sediment, red tides

5 560 10 Chlorophyll absorption minimum

6 620 10 Suspended sediment

7 665 10 Chlorophyll absorption and fluo. referen
8 681.25 7.5 Chlorophyll fluorescence peak

9 708.75 10 Fluo. Reference, atmospheric correctiorn
10 753.75 7.5 Vegetation, cloud

11 760.625 3.75 Oxygen absorption R-branch

12 778.75 15 Atmosphere corrections

13 865 20 Vegetation, water vapour reference

14 885 10 Atmosphere corrections

15 900 10 Water vapour, land

[+e]
(=]
(=]
QJj
<
0
w
©

Fic. 4.9 — Image Meris sur le delta du N§)ESA.

4.6.4 Chris (satellite Proba-1)

Déja décrit au paragraphe 4.5.2, le capteur CHRIS ( Cainidagh Resolution Imaging Spectrometer) em-
barqué sur Proba-1 est un capteur hyperspectral de 19 déamtee 415 et 1050 nm, avec des largeurs de bandes
de 5 a 12 nm), de résolution 20 m au nadir avec une fauché&d #en. Le choix des canaux et leur largeur sont
aussi programmables.

4.7 Quelques programmes militaires

Il est bien évident que peu d’'informations circulent surtele programmes. Durant la guerre froide, ce sont
des dizaines de tirs annuels que les grandes puissancesefllBASS) &ectuaient chaque année.

Les programmes les plus connus sont les KH américaisn{ktgy Hole) dont la résolution serait meilleure
que le décimetre, les Kosmos russes (Orlets, Yantaryé&dleq israélien (dont les orbites sont rétrogrades peur n
pas avoir a survoler la Jordanie lors du lancement).

Ces satellites de renseignement militaire tant amésagile russes ont des caractéristiques tres confidestielle
Seules les orbites sont renseignées, bien que depuis psatedlites sont furtifs et ne peuvent plus étre observés
Jean Marie Nicolas <jean-marie.nicolas@telecom-paristech.fr>
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depuis la Terre. Leur altitude peuvent étre tres basses.
Dans ce paragraphe, certains programmes vont étre rapidemalysés, d’autant que peu d’information filtre
sur ce type de satellite.

4.7.1 France : programme Helios

Les satellites militaires Helios 1-A (7 juillet 1995) et 1{Bdécembre 1999) sont placés a 678 km (inclinaison
98.1°, 14+17/27 orbites par jour). La résolution telle gu’elle a étéhancée a I'assemblée nationale par M. JM
Boucheron est métrigdeL utilisation du satellite est coordonné par les étaigjors francais(78.9 %), italiens
(14.1 %), et espagnols (7 %).

Le lancement d’Helios-2A (4 tonnes!!), qui est en sus d@&é&apacités multispectrales et infrarouge, a été
effectué le 1812/2004, suivi d’Helios 2B le 182/2009. Les participations de I'Espagne (2,5 %) et de |la Bakgiq
(2,5 %) sont du domaine symbolique. ... Notons que le cofprdgramme Helios Il d’éléve & plus de 1,7 Milliards
d’Euros (projet de loi des finances 2003).

Helios 1 : http //www.defense.gouv.factualitegdossiefd38index.html
Helios 2 : http //www.defense.gouv.factualitegdossiefd104index.htm

Helios 1-A | 7/07/1995
Helios 1-B | 3/12/1999
Helios 2-A | 18/12/2004
Helios 2-B | 18/12/2009

Toujours dans le domaine de I'observation optique, on petgrmles expérimentationSpirale (Systeme
Préparatoire Infra-Rouge pour I'ALErte), deux micro $gtes (117 kg) mis en orbite le 11 février 2009 (600
km x 36 000 km). lls sont doté d’un téléscope IRT.

Le futur d'Helios pass par le programme MUSIS (Multinatibspgace-based imaging system), qui proposera
un cadre beaucoup plus large, intégrant diverses comjessamages (optique, radar) dans un consortium européen
(France, Allemagne Belgique, Espagne, Grece et Italiegniplacera, a terme, 'ensemble des composantes mi-
litaires ou duales en cours de réalisation : les systenapgdis Hélios et Pléiades, allemand SAR-Lupe et italie
Cosmo SkyMed.

4.7.2 Japon

Le Japon s’est doté d'une constellation de satellitestaimiéis de surveillance optiques IGS (Information Ga-
thering Satellite) de résolution métrique :

IGS 1a 28032003
IGS 2a 29/11/2003 (echec)
IGS 3a 11/09/2006
IGS 4a 24/02/2007
IGS 5a 28/11/2009
IGS Optical-4 22/09/2011

L'orbite d'IGS-1a est inclinée a 97°4t a une altitude d’environ 495 km.
Cette constellation de satellites optiques est assadi® constellation de satellites radar (voir 5.5).

4.7.3 lsreel

Le 21 janvier 2008, I'lnde a mis en orbit pour le compte d'&ie satellite militaire Tecsar, doté d’'un capteur
optique (de résolution décimeétrique) et d'un radar emdeaX. La composante optique complete les senseurs Ofeq
existants.

34 juillet 2001, n°3219, rapport d’information déposé eplication de l'article 146 du réglement par la commissitss finances, de
I'economie générale et du plan, sur le renseignemenifipgage, disponible sur le site WEB de I'’Assemblée Natiena
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4.7.4 Chine

La série des Yaogan recouvre des satellites militairesdptique que radar. lls sont considérés comme des
senseurs dédiés aux applications civiles, mais sorgaii@ opérés par 'armée.
Pour la composante optique, on note les lancements suivants
— Yaogan-2 le 25 mai 2007
Yaogan-4 le 1 décembre 2008
Yaogan-5 le 15 décembre 2008
Yaogan-7 le 9 décembre 2009
Yaogan-9A le 5 mars 2010 (sur la méme orbite que Yaogans®Bgf un RSO)
Yaogan-11 le 22 septembre 2010
— Yaogan-12 le 9 novembre 2011
Les autres Yaogan sont des satellites radar (voir paragizpta).

4.8 Utilisation de la navette spatiale et de Mir

De maniére sporadique, des acquisitions de donnéedétietéction ont étéffectuées a partir des navettes
ameéricaines et de la station soviétique MIR.

Les exemples cités dans ce paragraphe sont ceux qui oné dienra I'acquisition de données commerciales
disponibles.

4.8.1 Experimentations sur les navettes ar@ricaines

Ce paragraphe ne traite que des expérimentations ayathii¢ar'acquisition de données optiques : le chapitre
dédié aux données Radar traitera des missions des emdéttiées a ce type d’'imagerie (section 5.2).

MOMS-1 : Modular Optoelectronic Multispectral Stereo Scanner

Le capteur MOMS-1 a été embarqué sur deux missions devkttea
STS-7 18-24 juin 1983  Challenger 285 292km
STS-41-B  3-11février 1984 Challenger 28.5 289-330 km

Le vol STS-41-B est parfois répertorié sous le label STS-1

MOMS-01 a été le premier systeme “CCD push-broom” eaegpspatial. |l travaillait sur deux bandes spec-
trales:

MOMS-01
575-625nm| 20 m
825-975nm| 20 m

MOMS-2 : Modular Optoelectronic Multispectral Stereo Scanner

Installé dans le vol STS-55 (26 avril 1993 au 6 mai 1993, @xiia, inclinaison de 'orbite de 28.45ltitude
296 km), MOMS-2 utilisait 3 caméras stereo linéaires. yg&me, construit par la DASA, opérait dans les bandes
suivantes

MOMS-02

résolution
Multispectral
1 440-505 nm 13.5m
2 530-575 nm 13.5m
3 645-680 nm 13.5m
4 770-810 nm 13.5m
Panchromatique
5 520-760 nm 45m
6 520-760nm  13.5 m (21%4n avant)
7 520-760nm  13.5m (21%4n arriere)

La combinaison de ces canaux permet d’avoir 7 modes de éometiment dtérents (stereo, multispectral, .. .)
Slte WEB : http //www.dfd.dIr.de
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4.8.2 Mir
KFA

Deux chambres KFA-1000 ont été embarquées sur Mir en $88& module Kristall (on nomma parfois ces
2 cameras “Priroda-5"). La résolution est de I'ordre de 7 m.

Priroda

Le programme international PRIRODA, module d’observaiilenla terre monté sur la station MIR le 26
avril 1996, et doté de divers capteurs (SAR “Travers” tiltaset en bande L et S, visible, IR, MOS ...). Des
expérimentations ont débuté début 1997, mais un inegihel 23 février 1997), puis une collision avec un cargo
Progress (le 23 juin 1997)) les interrompit brutalementstagion MIR acheva d’ailleurs sa mission en rentrant
dans I'atmosphere le 23 mars 2001 sans que le module PRIR@f@Actionne correctement.

Site WEB : http //www.ire.rssi.rypriroda,
http 7/ www.ba.dIr.dgNE-WSws5priroda.html

Le MOMS-2P, version améliorée de MOMS-2, était embarsur le module PRIRODA. Etant donné I'altitude
de MIR (400 km), les performances étaient les suivantes :

MOMS-2P
résolution

Multispectral
1 440-505 nm 18 m
2 530-575 nm 18 m
3 645-680 nm 18 m
4 770-810 nm 18 m
Panchromatique
5 520-760 nm 6m
6 520-760 nm 18 m 21%en avant
7 520-760 nm 18 m 21%en arriere

Site WEB : http //www.nz.dIr.d¢gmoms2pindex.html

4.9 Futurs Projets d’'observation de la terre
4.9.1 Sentinel-2 et Sentinel-3

Dans le cadre du GMES (Global Monitoring for Environment &eturity), 'ESA et la communauté eu-
ropéenne ont pour objectif de doter 'Europe d’outils di&diétection pour la surveillance et I'environnement :
c’est le projet Sentinel.

Une de ses composantes sera un satellite RSO : Sentineirla(gection 5.4) visant a assurer une continuité
d’acquisition avec les satellites ERS et Envisat.

Pour la composante optique d’observation de la Terre,ddifjde Sentinel-2 (prévu pour 2011) est d’assurer
la continuité des capacités européennes d'observapague de la Terre (SPOT 1 a 5). Linstrument générera
des images optiques dans 13 bandes spectrales de la gamnsibthuet de 'infrarouge proche, a raison d’'une
résolution décamétrique et de fauchées de 290 km de.lBrgux satellites permettraient alors de couvrir la Terre
avec un temps de couverture de 5 jours.

Pour la surveillance des cotes et des océans, Sentine@xpour 2013) sera congu pour générer des données
de radiométrie infrarouge, c’est-a-dire une lecturetdaspératures de haute précision, des données alijmés
par radar (calcul de I'altitude), ainsi que des images ragéctrales d'une résolution de 500 a 1000 m.

Les Sentinel 4 et 5 seront dédiés a I'analyse de I'atmésph

http y//www.esa.intesaL PSEMZHMODUSELPgmes0.html
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4.9.2 Divers

— Ressources 21, consortium impliquant Boeing, Agrium USenvisageait de placer en orbite héliosynchrone
(743 km) 4 satellites de résolution déecamétrique. Cgeprimitialement prévu pour 2004, est pour l'instant
repoussé a une date ultérieure.

— Le Chili se dotera en 2010 s’un systeme satellitaire disddsrvation terrestre (SSTO) fabriqué par EADS
Astrium.

— Dans le cadre du projet e-Corce (e-Constellation d’olaginv récurrente cellulaire), le CNES envisage de
lancer, a I'norizon 2014, 13 satellites de résolutiortngé@e pour assurer une réactualisation hebdomadaire
de la couverture de la Terre. Lafldision de ces données fectuera par le biais d’'un opérateur appelé
provisoiremenBlue Planet
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Les satellites radar
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

L'imagerie radar est tres complémentaire des donnétquas. L'écueil de I'acquisition de telles données
réside dans la dimension des antennes qui peuvent étr@rquées sur un satellite. Un systeme RAR (Real Aper-
ture Radar) ne donne alors que des résolutions kilomégsiga I'instar des capteurs radar embarqués sur les
sondes Meteor (voir 4.1.5. C'est le principe de la syntt@severture qui a permis d’obtenir des résolutions
décamétriques, puis métriques, avec de tels systeoreparle alors de RSO (Radar a Synthese d’Ouverture).

Ce chapitre détaille principalement les systemes RSé@llisaires existants et a venir, ainsi que ceux dont
les images sont commercialisés et disponibles. Schuoatient, on peut distinguer deux grandes catégories de
RSO : ceux qui sont embarqués sur des satellites génégatehéliosynchrones et ceux qui ont été embarqués sur
la navette ameéricaine ou sur Mir (plus faible altitude sfaible inclinaison d’orbite, non héliosynchrone).

Notons au passage que la Lune (Apollo 17) et Venus (Venetes1ont déja été I'objet d'imagerie RSO.
Actuellement, la mission indienne Chandrayaan-1 (laec22 octobre 2008) cartographie la Lune a 'aide d’'un
mini systeme RSO ameéricain (7 kg !!) qui agira de concegtawn autre mini radar placé sur le LRO.

5.1 Les satellites RSO de prengre genération

Le tableau récapitulatif suivant donne les caractgusts essentielles des 6 principaux satellites (actuels et
passés) dotés de systeme RSO de résolution en g@l&manétrique, et dont les images sont disponibles sur le
plan commercial.

ERS European Remote Sensing satelljit&ESA

ENVISAT ENVIronmental SATellite ESA

JERS Japanese Earth Ressource SatellitdASDA

RADARSAT | RADAR SATellite CSA (Canadian Space Agency)
SEASAT SEA SATellite NASA

ALMAZ diamant NPO

Historiguement, c’est SEASAT qui, en 1978, fut le permigeBite mis en orbite autour de la Terre et permet-
tant I'acquisition de données RSO en vue d'urféudion dans le monde scientifique. Malheureusement une panne
a interrompu tres vite cette expérimentation. |l a fatheadre plus de 10 ans pour trouver des systemes européens
(ERS), japonais (JERS) et canadiens (Radarsat) permdtar@tudes approfondies sur ce type d'images.

Il faut noter que le capteur RSO ALMAZ a été monté sur ungcstire disponible de la station spatiale militaire
ALMAZ (diamant en russe) dont ont été dérivées lesatai'Salyut” des années 70. Ceci explique sa masse et ses
capacités a emporter des quantités importantes dgrgelqui lui permettait de changer d’orbite. Un prototype du
radar d’Almaz a été embarqué sur Cosmos 1870 (en 198dyrint 2 ans, a fourni des images radar de résolution
30 m.

Les capteurs RSO actuellement embarqués sur des satelfiterbite polaire visent en général a droite du
satellite : étant donné l'inclinaison de I'orbite, ceptaurs a visée latérale permettent d'imager le poledNer
quelques krh prés) mais non le pdle Sud (sauf retournement du sateliiie 5.1.3). Notons que I'utilisation
d’antennes horizontales (comme Radarsat-2) permettesiti@ienchir de cette contrainte.

5.1.1 Particularités d'ERS (1991-2011)

Les satellites ERS (2400 kg) étaient dotés de 6 instruspeioint un RSO : AMI (Active Microwave Instru-
ment).

Phase Tandem

L'ESA a disposé du 20 avril 1995 au 10 mars 2000 de deux RSOkgte 0 ERS-2 —clone d’'ERS-1- avait été
placé sur la méme orbite qU’ERS-1, & 30 minutes de distaneci permettait le survol d'un point de la terre a 1
jour d’intervalle par ERS-1 et ERS-2.

Limitations pour les acquisitions

La durée d’'acquisition dRS1-2 était limitée & 12 minutes par orbite (une image nétessiviron 15 se-
condes) dans la mesure ou le satellite est illuminé paslilsDans le cas contraire (passage de nuit) cette durée
était limitée a 4 minutes.
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Wind Scatterometer™

Antennae [

PRARE

SAR Antenna

—_ATSR-Microwave Sounder
__ATSR-Infra—red
Radiometer

| Laser Retro-reflector

Fic. 5.1 — Le satellite ERS-OESA

|| ERS-1 (ERS-2)]| ENVISAT Radarsat JERS-1 | SEASAT | Almaz [
Bande Cc Cc Cc L L S
Polarisation VvV VV ou HH HH HH HH HH
VV/HH,
VV/VH ou HH/HV
Fréquence 5.3 GHz 5.331 GHz 5.3 GHz 1.275 GHz 1.275GHz 3.125 GHz
A 5.66 cm 5.66 cm 23.53 cm 23.5¢cm 9.6cm
Antenne 10m x Im 10mx1,3m 15mx15m 12mx2.5m| 10.74m x 2.16m| 15m x 1.5m (x2)
B 0.4286 162
T 37.12us 20pus 35.0us 33.4us 70-100us
Br 15.55 MHz 16 MHz 11.6,17.3, 30.0 15 MHz 19 MHz
Echantillonage 18.96 MHz 14-32 MHz 17.076 MHz 19 MHz
PRF 1640-1720 Hz 1650-2100 Hz 1200-1400 Hz 1463-1640 Hz 1500 Hz
angle 23 20° a 49 35° 1P 420 32 as0
Fauchéee 100 km 100 km & 400 km 75 km 100 km 40 a 280 km
Nlook (PRI) 3 4 4
Résolution 20m 30m 28m, 7.5m 18m 25m 15m
Altitude 785 km 799,8 km 797,9 km 568 km 800 km 270 & 380 km
Période 100"’ 100’59 100.7°’ 96’ 1o01r 92’
Orbites par jour 14+ 4 14+ 4 14+ 4 14+ 23 14
Inclinaison 98.516 98.594 108 72.°
Héliosynchrone oui oui oui oui non non
Passage ascendan 22h30 22h00 18h00 22h45 Fokk Fokk
Passage descendaft 6h30 10h00 6h00 10h45 xxx xxx
Couverture 35 jours 35 jours 24 jours 44 jours 17, 3 jours 1-4 jours
(nombre d’orbites) 501 501 343
Poids (tonne) 2.4 2.75 1.4 2.29 18.5
dont ergols 57 kg 1300 kg
Lancement 1:1707/1991 01/03/2002 4/11/1995 11/02/1992 28/06/1978 31/03/1991
2:20/04/1995
Fin des émissions 1:10032000 04/2012 11/10/1998 10101978 11/10/1992
2:407/2011

Les “Phases” ERS

Le capteur ERS ne disposant pas en particulier de focalisétectronique permettant de faire varier I'angle
d’eémission, I'ESA a défini des “Phases” permettant desteditverses configurations d’expérimentations. Ces tests
ont porté entre autre sur une réorientation du systenoe gotenir un angle d’émission proche de B8Roll-

Tilt Mode) et sur un changement d’orbite pour permettre degads a 3 jours (pour des zones déterminées de la
planéte).
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Phases Début Fin Couverture|| Altitude || Inclinaison | Orbites
(jours) (km)

| A | “Commissioning”[| 2507/1991 ] 10/12/1991 | 3 | 785 | 98518 || 43 |
[ B]lce | 28/12/1991] 1/04/1992 | 3 | 785 ] 985168 | 43 |
[ R [ Roll Tilt | 2/041992 || 1404/1992] 35 | 782 ] 98543 | 501 |
| C | Multidiscipline  [| 14/04/1992 ] 2312/1993] 35 | 782 | 98543 || 501 |
[ D] Ice | 23/12/1993 | 10/04/1994 || 3 | 785 | 98518 || 43 |
| E | Geodetic | 10041994 ] 28091994 ] 168 || 770 || 98.497 | 2411 |
| F | Geodetic | 28/091994 ] 21/03/1995 ] 168 || 770 || 98.497 | 2411 |
| G | Multidiscipline || 2/03/1995 || 20/03/2000 | 35 | 782 ] 98543 | 501 |

5.1.2 JERS (1992-1998)

JERS (Japanese Earth Ressource Satellite), appelé ayssilFa été lancé un an apres ERS-1. Il opérait en
bande L comme SEASAT(23 cm). Son antenne dBéxdinte de celle d’ERS (plus large, mais a peu prés de méme
longueur), son incidence moyenne est d&’86son altitude est plus faible (568 km); le tout se tradurtypze
fauchée plus réduite (70km) et un cycle plus long (44 jpurs

A bord du satellite était aussi installé le capteur opi@PS.

Tres complémentaire d’'ERS (la bande L pénetre a tealeicanopée, voire a travers le sable sec), il a eu
malheureusement une durée de vie plus réduite (fin dess@ms en 1998).

5.1.3 Particularités de Radarsat (1995-.)

Le systeme Radarsat est constitué d’'une antenne de 15mughg sur 1,5 m (élévation) : celle-ci est composé
en fait de 8 panneaux identiques (selon la direction azi@ytehaque panneau étant en fait subdivisé en 32 sous
antennes, ceci permettant, par le contrdle de la phagastBala direction de I'émission. Ce contrble électoure
de l'angle d’émission est en fait I'originalité de Radatrsil faut néanmoins remarquer que les valeurs de dégkasa
ne sont pas les mémes en émission et en réception, cecgssite un changement des valeurs de déphasage entre
chaque mode (I'électronique garantit un changement emsrbe 2Qus). 7 valeurs d’angles sont disponibles en
mode standard (mode 1). Globalement, I'antenne est a0 ( a peu pres le faisceau 3 du mode 1). Cette
focalisation électronique permet d’autre part des mogésifiques (“Wide”, ScanSAR,...).

La dimension en élévatioD(= 1,5 m) donne, en absence d'apodisation, une ouverture aa'nglale% =
0,0377 = 2,16° pour un pouvoir séparateen 200 .ur a 3,92 dB, et au mieexdntre les zéros de la fonction
pupille) 4, 32°. Or les données du faisceau 3 (mode 1), pour lequel il n'yasiguent pas de correction angulaire
électronique, montrent que I'image fournie s’étale slB°50n en déduit, comme pour ERS-1, que I'antenne est
apodisée, a la fois pour augmenter I'ouverture et pouirdier les lobes secondaires. Cette apodisation est plus
forte que sur ERS-1 (donc meilleure atténuation des setmy].

Par ailleurs, on peut aussi calculer la taille équivalel@dantenne selon I'angle de focalisation électronique
adopté : on voit qu’en mode standard, la dimension de lfamgequivalente est quasiment la dimension de I'an-
tenne réelle.

Le choix d’'une dimension en azimuth plus grande qu’ERS-1n(l&u lieu de 10 m) pénalise la résolution
azimutale (qui est donnée pour 28 m en 4-look). En pratidjaeitorise une PRF plus faible (1200 a 1400 Hz au
lieu de 1640 a 1720 Hz), donc une analyse plus longue destragus : la fauchée peut alors &tre plus grande (ce
gu'autorise par ailleurs la focalisation électroniqud’datenne en élévation), sa valeur théorique étantatdie
de 125 km au maximum (pour 1200 Hz), mais il faut noter que téelde signal utile doit &tre diminuée du temps
d’émission (2Qus) et du temps nécessaire a passer les lois d’antenne duénadsion au mode réception (2€).

Le mode Antarctique de Radarsat

Le satellite Radarsat a été concu pour permettre unma¢owent du satellite a 180permettant d’observer le
continent antarctique. Ce mode imageur a été opéralahnl2 septembre 1997 au 4 novembre 1997 et a permis
une cartographie de ce continent. Il faut noter que ce re@unent s'est averé extréemement périlleux et a failli
causer la perte du satellite. Aussi la seconde opérationaete antarctique prévue a été annulée.
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Modes d’acquisitions

Radarsat est doté d'une antenne a focalisation éldgtrence qui lui autorise un nombre important de modes
d’acquisition.

Les produits disponibles (par choix spécifiques d’angleaitience et d’autres parameétres) sont regroupés dans
le tableau suivant :

Mode Elévation x Azimuth| Nombre de| Fauchée| incidence
(m xm) vues (km) (degrés)
Standard 25x 28 4 100 S1:22
S2:27
S3:33
S4:36
S5:39
S6:44
S7:47
Wide - 1 48-30 x 28 4 165 20-31
Wide - 2 32-25x 28 4 150 31-39
Fine resolution 11-9x9 1 45 37-48
ScanSAR narrow 50 x50 2-4 305 20-40
ScanSAR wide 100 x 100 4-8 510 20 -49
Extended (H) 22-19x 28 4 75 50-60
Extended (L) 63-28 x 28 4 170 10-23

La bande passante est variable : 11.58 MHz (S3 & S7), 17.28(@Het S2) et 30 MHz (“Fine”).

5.1.4 ENVISAT (2002-2012)

AATSR

MW

Ka-band
Antenna

DORIS

X-band
Antenna

Solar Array
(not shown)

Fic. 5.2 — Le satellite ENVISATOESA

L'Europe alancé le 1 mars 2002 le satellite ENVISAT (figure.8), d’'environ 8 tonnes, doté de 10 instruments
scientifiques, dont le capteur “ASAR” (Advanced Synthetjmefture Radar), un RSO en bande C (5.331 GHz). Il
permettait une focalisation électronique (sur le méniregipe que Radarsat), le choix de polarisation (HH ou VV),
et la possibilité, sur une résolution double, d’obtemie dlouble polarisation (par exemple émission V et réoapti
H et V). Les modes d’acquisition permettaienfféientes valeurs d’incidence, ainsi que des modes “Scdri-SA
(voir figure 5.1.4). Son fonctionnement a duré presque 3Jfimde vie dficielle : avril 2012)

Il est a noter que 'ASAR d’ERS a une fréquence tres tégeent diférente, ce qui exclut toute possibilité
d’interferogrammes "tandem” entre Envisat et ERS-2.
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M flight direction

405 ko

wide swath

global monitering

image alternating/eross wave
polarization

Fic. 5.3 — Les modes d’acquisition du satellite ENVISEESA

Mode Fauchée | “Near Range Incidence Anglel’ “Far Range Incidence Angle
IS1 108.4 - 109.0 14.1-14.4 22.2-223
I1S2 107.1-107.7 18.4-18.7 26.1-26.2
IS3 83.9-84.3 25.6-25.9 31.1-313
IS4 90.1-90.6 30.6-30.9 36.1-36.2
IS5 65.7 - 66.0 35.5-35.8 39.2-39.4
IS6 72.3-72.7 38.8-39.1 42.6-42.8
IS7 57.8-58.0 42.2-42.6 45.1-45.3

L'antenne est donc composée de 20 éléements de 16 modules

L'orbite d’Ensvisat était controlée afin que I'heure dispage au nceud ascendant soit garanti a 1 minute pres,
et que l'altitude ne varie au plus que de 1 km. Ce contrdlfegeuait globalement toutes les semaines (contrble
fin, sans interruption des systemes) et, pour les correcptus importantes, plusieurs fois dans I'année (avét arr
des systémes d’acquisition).

Site WEB : http //www.dfd.dIr.d¢gPROJECTENVISAT
http //envisat.esa.ipnt

5.1.5 Almaz

Almaz a marqué les esprits par son mode d’émission flef, eon signal d’émission n’était pas cimrp, mais
un signal de type impulsionnel. Ce type d’émission ne reqaionc pas d'étape de filtrage adapté a la réception.
En revanche, la puissance créte émise atteignait les 2V(@akcomparer avec des valeurs de I'ordre de quelques
KW pour les sytemes classiques).

5.1.6 Autres sysemes

Parmi les autres systemes imageurs RSO mis en orbite dpasdé, on peut relever les suivants :
- Cosmos 1870, lancé le 25 juillet 1987, et doté d’'un RSOamde S (9.6 cm, 30 m de résolution).

- les programmes Resurs-O1 N2 (1988) et Resurs-O1 N3 (1@#&h)gsant d’'un RSO en bande L (résolution
50 m), orbitant entre 650 et 670 km (inclinaisor?P&e sont des radar en bande L (1.286 GHz) émettant a
35°

- Le RSO “TRAVERS” sur le module Priroda de la station Mir, eante L (23 cm) et en bande S (9.3 cm),
de résolution 150 m (angle d'observation®3550 km de fauchée, qui a fourni ses premieres images Ip-9 se
tembre 1996 : une d’entre elles est toujours visible sur [BMitp //www.ire.rssi.ryprirodaTravergdnriver.gif.
Ce fut semble-t-il une des rares jamais acquises par cemsgstétant données les turbulences qui ont
définitivement compromis I'avenir de MIR, méme si lors de&union scientifique du projet Priroda (16-17
juin 1998), des recommendations aient été faite surdaseité de réparer ce capteur.
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Le satellite Meteor-M 1 (mis en orbite le J0B/2009) possede a son bord un systeme RSO de résolution
hectométrique pour I'étude de la glace (voir 4.1.5).

5.2 Utilisation de la navette spatiale

La navette américaine a emporté des expérimentatitdressantes sur 'imagerie RSO : en particulier, I'elqrére
SIR-GX-SAR, multicapteurs multipolarisations, et tout derei@ent la mission SRTM qui, par 'usage de deux
antennes, a fourni une couverture interferométrique@® 8es terres émergées afin d’établir sur ces zones un
modele numérique de terrain de qualité. La limitatiorcdse programmes tient en sa couverture temporaire réduite
par la durée de la mission (nécessairement plus courteejleed’'un satellite) ainsi qu’aux latitudes explorées
(limitées a environ 60Nord et Sud).

5.2.1 Columbia : le programme SIR-A (1982)

La navette Columbia, lancée le 12 novembre 1982, embdrigueapteur SIR-A (Shuttle Imaging Radar A).
Les caractéristiques globales du systéeme sont don@ésde tableau 5.1.

SIR-A SIR-B
Altitude 259 km 360, 257, 224 km
Inclinaison 57° 57°
Bande L L
Polarisation HH HH
Fréquence 1,275 GHz 1,275 GHz
A 23,5cm 23,5cm
Bande passante | 6 MHz 6 MHz
Angle d’'incidence| 50° +/- 3° 15°a 6%
Résolution 40 m 20 a 30 m (4-vues
Fauchée 50 km 20240 km
Antenne 9.4mx2,16 m 10,7mx 2,16 m
T 30,4us 30,4us
PRF 1464 a 1824 Hz en 200|.
Look équivalent 4

Tas. 5.1 — Caractéristiques principales des capteurs SIRS\RB.

La mission n'a duré que 2,5 jours. Néanmoins, elle a nedetpotentiel d'un tel capteur, en particulier de son
utilisation dans les zones désertiques sur lesquellesriéatmtion des ondes radar (banded =23,5 cm) permet
de découvrir les lits d’anciennes rivieres.

5.2.2 Challenger : le programme SIR-B (1984)

La navette Challenger, lancée le 5 octobre 1984 (missids-&I-G), embarquait le capteur SIR-Bhuttle
Imaging Radar B, élaboré en prenant en compte les missions SIR-A et SHAS@s caractéristiques majeures
sont reprises dans le tableau 5.1. Son antenne pouvaiingétieée mécaniquement avec un angle d’incidence
compris entre 1%5et 6. La mission s’est déroulée en trois phases, avec traiaaas diférentes : la derniére a
permis une répétivité d’environ 1 jour. La mission a&eriviron 8 jours.

5.2.3 Endeavour : le programme SIR-C (1994)

La navette spatialEndeavoura efectué deux vols de 10 jours (mission SRL-1 sur STS-59 eh K84 et
SRL-2 sur STS-68 en octobre 1994) avec, dans sa soute, wmsySAR multifréequences et multipolarisations.
Etaient opérationnels le radar SIR-C (Spaceborne Imagampr-C, développé par les USA, en bandes C et L)
et le radar X-SAR travaillant en bande X et développé par&ouipe germano-italienne (DLR et ASI). Les deux
vols ont été ffectués a la méme altitude (225 km), sur une orbite ieelia’5? .

Le principe d’acquisition se fondait sur un archivage adb@00 cassettes numériques permettant d’archiver
au total 93 Terabits). Le systeme radar (11 tonnes au mdal)pe les trois quarts de la soute de la navette.
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[ I SIR-C | SIR-C | XSAR ]|
Bande L C X
Fréquence 1,250 GHz 5,3GHz 9,6 GHz
Longueur d’onde 23,5cm 5,8cm 3,1cm
Dimension 12mx2,9m 12mx0,75m 12mx 0,4 m
Polarisation HH HV VH VWV HH HV VH VWV A\AY
Focalisation électronique électronique mécanique
T 33,8, 16,9, 8,xs | 33,8, 16,9, 8,s 40pus
PRF 139521736 Hz| 1395a 1736 Hz| 1395 a 1736 Hz
Angle d'incidence 20° 459 20°a 5% 20° 459
Bande passante 10 ou 20 MHz 10 ou 20 MHz

Tas. 5.2 — La famille des systemes SIR.

5.2.4 Endeavour : le programme SRTM (2000)

Du 11 au 22 février 2000 s’est déroulée la mission SRSMittle Radar Topography Missi@gnbord de la
navette Endeavour (mission STS-99) en orbite a environka38'altitude et inclinée de 57 A son bord, outre
un systeme analogue a celui de la mission SIR-C (les ceptmrrespondant a la bande L ont néanmoins di
etre déposés pour respecter des contraintes de mastsenlgarquée une seconde antenne uniquement réceptrice,
placée a I'extrémité d’'un mat de 60 m déployable erterét formant un angle de 4%par rapport & la verticale.
Grace a ce systeme, il est alors possiblefd&uer I'acquisition de données interferométriquesuianées, le
radar embarqué sur la navette émettant et les deux astescevant. La couverture assurée par la mission SRTM
concerne les surfaces émergées entre les latitud@set5®F, ce qui représente environ 80% des terres de la
planéte.

Par ailleurs, la bande C utilisait un mode Scansar qui, piausdée élargie, a permis une couverture mondiale,
ce que ne permettait pas la bande X.

Cette mission a recu le soutien du NIMAdtional Imaging and Mapping Agencyaguere DMA Defense
Mapping Agency du DLR (Deutsches Zentrum fur Luft und Raumfatet de I'ASI (Agenzia Spaziale Italiana
pour les aspects liés a la bande X.

http y/southport.jpl.nasa.ggscienceapgSIRCdesc.html
http //www-radar.jpl.nasa.ggsrtrryindex.html

5.3 Les capteurs de secondeegération (2006-2008)

Si les années 90 ont vu un foisonnement intéressants dewraRSO décamétriques en bande C et L, le
milieu des années 2000 a vu la conception et la mise en atbisystemes plus performants, soit sur le plan de la
résolution (qui est alors métrique), soit sur le plan dwed’acquisition, avec des données polarimétriduls
polar.

5.3.1 ALOS

Le satellite japonais ALOS, lancé le 24 janvier 2006, (ymaragraphe 4.3.7 ) est doté d’'un RSO en bande L
“PALSAR” (1,27 GHz). Il propose deux modes d’'imagerie :

— imageriehigh resolution 10 m de résolution, en diverses polarisatiaiispolar (HH, VV, HH-HV et VV-

VH), avec une fauchée de 70 km

— un mode Scansar, 100 m de résolution, fauchée de 25060 k3
Une particularité des acquisitions d’ALOS est de résdespasses descendantes au mode SCANSAR, permettant
ainsi un archivage systématique dans ce mode.

Ce satellite a subi de gros problemes électrique et estmlemopérationnel le 21 avril 2011.

http y/alos.jaxa.j2/palsar-e.html

5.3.2 Radarsat-2

Le successeur de Radarsat : Radarsat 2 a été finalemedtdabhd décembre 2007, sur une orbite identique a
celle de Radarsat-1 (altitude : 797 km).
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Radarsat-2 : caractéristiques de I'orbite

Orbite héliosynchrone Radarsat-2 : caractéristiqgues du RSO
Altitude 798km Fréquence 5.405 GHz
Inclinaison de I'orbite 98.6 Bande passante 11.6,17.3, 30, 50, 100 MHz
Periode 100.7 minutes|| Polarisation HH, HV, VH, VWV

Cycle 24 jours Dimensions de I'antenne 15mx 1.5m

Orbites par jour 14+ 7/24

Il offre encore plus de modalités que son prédécesseur, utleureerésolution (3m en mode “ultra-fine”,
bande passante jusqu’a 100 MHz) ainsi que des modes pélaigoresfull polar. L'antenne est placée horizonta-
lement par rapport au sol, ce qui fait que les acquisitioefetuent indiféremment a droite ou a gauche.

Mode Fauchéeg| angle d'incidence Nombre de visees Résolution
Standard 100 km 20-50 1x4 25mx28m
Large 150 km 20-45 1x4 25mx28m
Faible incidence 170 km 10-20 1x4 40mx28m
Incidence élevée 70 km 50-60 1x4 20mx 28 m
Fin 50 km 37-48 1x1 10mx9m
ScanSAR large 500 km 20-50 4x2 100 m x 100 m
ScanSAR étroit 300 km 20-46 2x2 50mx50m
Standard, quadruple polarisation 25 km 20-41 1x4 25mx28m
Fin, quadruple polarisation 25 km 30-41 1 11mx9m
Fin & triple visée 50 km 30-50 3x1 11mx9m
Ultra-fin large 20 km 30-40 1 3mx3m
Ultra-fin étroit 10 km 30-40 1 3mx3m

http y//www.radarsat2.info

5.3.3 Terrasar-X

Le projet Terrasar, issu d’une collaboration entre EADSdDLR, a placé en orbite le 15 juin 2007 un sa-
tellite avec un capteur en bande X polarimétrique (antetend.8mx0.8m, 9.65 GHz, bande jusqu'a 300 MHz,
polarisation duale) qui a donc une résolution métriquea(fcement DLR-EADS).

Lorbite est située a 514 km, l'inclinaison est de 9744

Début mission altitude | inclinaison | orbites par jour| cycle | nceud ascendant
TERRASAR-X1| 1506/2007 514.8 km 97.444 15+ 1% 11 18:00
TANDEM-X 21/06/2010 514.8km| 97.444 15+ = 11 18:00
Spotlight | Stripmap| ScanSar
Résolution Im 3m 16m
Fauchée 10 km 30km | 100 km
incidence | 20°a 4% | 20° 459

Une seconde plateforme identique a été mise en orbite Jai@ 2010 et permet des acquisitions “tandem”
entre autres : c’est la mission TanDEM-X (TerraSAR-X addf@nDigital Elevation Measurements). Dans la
configuration Tandem la plus classique, une seule antemeeét les deux antennes regoivent : la synthese RSO
effectuée par le DLR fournit alors deux données directemans ¢h méme géomeétrie.

Enfin le lancement prévu en 2013 du satellite espagnol PAZ Hv4), quasimentidentique aux TSX, permettra
d’envisager une exploitation en constellation.

http y//www.infoterra-global.corterrasar.html
http //www.astrium-space.coftorg’programgndexearthob.htm
http 7/ www.dIr.dg's¢projektgTerraSAR-X
http 7/ www.weblab.dIr.dgbri/FlightDyryFutureProjectd SX/TSX FD.html
http //www.infoterra.d¢errasar-gandem-x-mission.html

5.3.4 Cosmo-Skymed

Alcatel, MMS et Alénia ont proposé naguerdtédients projets de SAR (Climacs pour Alcatel, Mariah pour
MMS, enfin Cosmo-Skymed —COnstellation of Small SateliteMediterranean basin Observation— pour Alénia).
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Finalement, c’est le projet Cosmo-Skymed qui a vu le joursdancadre d’une coopération bilatérale Franco-
Italienne (Orfeo : constellation de 2 satellites optiquedesd satellites radar bande X, 9,6 GHz, multipolarisation,
altitude 619 km, période de ]14}—2, voir le paragraphe 4.4.3 dédié a la composante optiet)e constellation de

4 satellites permet un temps de revisite de 12h a I'équdtewchoix d’un plan orbital unique pour les 4 satellites

autorise aussi des configurations diverses (interfénoerd® 1 jour, mode tandem, ...).

Début mission altitude | inclinaison | orbites par jour| cycle | nceud ascendant
CSK-1| 07/06/2007 619 km 97.86 14+ 33 16 18:00
CSK-2 | 09122007
CSK-3 | 24/10/2008
CSK-4 5/11/2010
Mode résolution Fauchée
Spotlight <1m 10 km x 10 km
HIMAGE (Stripmap)| 3-15m 40 km
ScanSAR 30m 100 km
ScanSAR (Huge) 100 m 200 km

Les données peuvent étre acquise dans une polarisatcoau: HH, VV, HV, or VH.

L'antenne présente une configuration originale en 5 pamnéselon le sens de la trace), le tout ayant une
dimension de 5,7m x 1,4m. Chaque panneau est composé (cenmies Radarsat et Envisat) de 8 éléments
permettant une focalisation électronique, ce qui perradaile varier I'angle d’'incidence (de 2@ 60).

L'originalité réside dans le pilotage séparé des panrdce qui n'était pas prévu pour Radarsat) qui conduit
au concept de “multi faisceaux”. On dispose ainsi de 14 mpdssibles, dont voici quelques exemples (pour un
panneau, 1 signifie que la sous antenne recoit, 0 signifi¢'gu@e prend pas en compte les données venant de
cette sous antenne) :

— standard : 11111

— Split Antenna SPAN2a : 10001

— Split Antenna SPAN3a : 10101
On peut aussi diviser I'antenne en deux grandes antenneehtales (“vertical split antenna”, mode SPAN 2V).

Il avait été envisagé d’associer un des satellites ame@ntenne passive (BISSAT : Bistatic and Interferometric
SAR Satellite) dans le cadre de la mission SABRINA.

http //www.asi.ifsito/programmicosmo.htm
http ;//directory.eoportal.ofpresCOSMOSkyMedConstellationof4SARSatellites.html

5.4 Les projets en cours

— L’Espagne va se doter en 2013 d'un satellite dual radar . P&@duit par EADS, ses caractéristiques sont
tres proches de celles de Terrasar-X au point qu’un accété signé en vue d’exploiter ces deux satellites
en stratégie de constellation.

— Pour doter I'Europe de successeurs aux ERS et a ENVISBSA’propose le programme Sentinel. Parmi
ces satellites, les deux Sentinel-1 seront dotés d'un SABaade C, opérant dans un mode spécial ScanSar
permettant d'associer dimension de grande fauchée (408kde résolution décamétrique. Le but est d’as-
surer un archivage global et le plus complet possible delleeTee qui est par exemple requis des lors que
I'on étudie les mouvements de la crolte terrestre ifs&ss volcanologie).

Début mission altitude | inclinaison | orbites par jour| cycle | nceud ascendant

Sentinel-1 2012 693 km 98.18 14+ 5 12 18:00

La frequence est de 5.405 GHz et la bande est programmabbp(p 100 MHz) ainsi que la longueur du

pulse (entre 5 et 100s). La polarisation sera simple (au choix HH ou VV) et en duall{VV+VH ou

HH+HV). Lantenne est de 12.3x 0.84 .

Mode résolution Fauchée| incidence
Stripmap 5m x5m 80 km | 19.9-46.1
Interferometric Wide Swath Mode 5m x 20m 250 km | 30.9-46.1
Extra wide swath mode 25m x 100 m (3 vues) 400 km | 20.8-46.9

Comme pour les ERS et ENVISAT, il y aura aussi un wave mode.
Les autres Sentinels (paragraphe 4.9.1) auront des tacladsgues aux Terra et autres Cryosat du pro-
gramme EO.
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— Le programme “Constellation Radarsat” aura pour but di@sda pérennité des données acquises en bande
C par les précédents systemes Radarsat. Ce sera endaiboatellation de trois petits satellites, pouvant
évoluer jusqu’a 6 satellites. Les orbites seront hghatirones (cycle de 12 jours, 4$41/12 orbites par
jour), auront une altitude de 593 km (période de 96.4'jivaibon de 97.79), et seront définies dans un tube
orbital de 100m.

La fréquence est de 5.405 GHz.fidrents modes d’acquisition sont envisagés :

Mode d’acquisition Angle d'incidence| largeur de fauchée Résolution
Base résolution 19° - 54° 500 km 100x 100 m
Moyenne résolution (Maritime) 19°-58° 350 km 50 x50 m
Résolution moyenne (Terre) 20° - 47 30 km 16 x16m
Résolution moyenne (Terre) 21°-47 125 km 30x30m
Haute résolution 19° - 54° 30 km 5x5m
Trés haute résolution 18 -54° 20 km 3x3m
GlacgHydrocarbures bas niveau de brjit ~ 19° - 58° 350 km 100 x 100 m
Mode de détection de navires 19°-58° 350 km variable

La configuration a trois satellites assurera une couvertomplete des terres et des eaux territoriales du
Canada par le biais d’'une réobservation qui aura lieu eremog/tous les jours a une résolution de 50 m ainsi
gu’une importante couverture de zones internationalesdfit ges utilisateurs canadiens et internationaux.
Les lancements pourraient débuter en 2013
Site WEB : http //www.asc-csa.gc.¢as¢fr/satellitegradarsat

— L'Inde envisage de mettre en orbiteun satellite civil rdasinde C de résolution métrique full-polar : RISAT-
1. L'orbite aura une altitude de 610 Km et une inclinaison d8& Plusieurs résolutions et fauchées seront

offertes :
CRS Coarse Resolution ScanSAR 50m 240 km

MRS Medium Resolution ScanSAR25m 120 km
FRS2 Fine Resolution Stripmap  9-12m  30km  quad-pol
FRS1 Fine Resolution Stripmap 3-6m  30km
Le mode HRS aura la bande passante la plus élevée (225 MHf)eeune résolution presque métrique.

— Le KARI (Korea Aerospace Research Institute) envisage @02 la mise en orbite d’'un satellite RSO
(développé par Alcatel Alenia Space) de 3m de résolgioatripmap et 20m en scansar.

— Le projet Terrasar-L (antenne de 11mx2.5m, 1.258 GHz, daed55 MHz), avait été reporté sine die. Il
prévoyait que les deux systemes (X et L) soient placéglgiteade sorte qu’ils survolent le méme point du
globe a 12 minutes d’intervalle (cycle de 11 jours en 167tesl. Il pourrait étre relancé dans le cadre d'une
coopération avec la NASA.

— Afin de préparer les futures constellations de systemagéurs RSO, EADS Astrium propose le concept de
“AstroSAR-Lite”. Ce nouveau radar RSO hautement manceletlires économique a été congu et réalisé
par Astrium pour une clientele située dans les régioogitales et subtropicales. AstroSAR-Lite innove
par une largeur de fauchée et une fréquence de rafragcthent d'image inégalées ainsi qu’une résolution
exceptionnelle. Il s’adapte de fagon optimale aux missaasurveillance maritime et environnementale, de
sécurité et de gestion de catastrophes.

Ce satellite d'entrée de gamme fait appel a un concepffionuition pour des prises de vue réglables entre 20
km sur 900 kilometres a une résolution de 3 metres et 800@0 kilometres a une résolution de 60 metres,
suivant les spécifications convenues avec le client potgdan observée. Des fauchées plus étendues et
un meilleur rapport résolutigfauchée sont fberts par la version mode maritime pour les applications de
sécurité maritime.

http y/www.astrium.eads.nét/familiegsatellite-navigation-sensing-gps-meteorojogsnote-sensingstrosar-
lite-1

5.5 Les systmes militaires
5.5.1 USA: Les Lacrossg®nyx

Les “Lacrosse” sont RSO militaires américains, dont ort peaser que la résolution est métrique. Six systemes
ont été lancés a I'heure actuelle :
* Lacrosse 1, lancé le 2 decembre 1988 sur une orbite ieelin57, d'altitude 650-700 km

* Lacrosse 2, lancé le 2 mars 1991 sur une orbite inclin@® ad’altitude 650-700 km
* Lacrosse 3 (“Indigo”), lancé le 24 octobre 1997 sur undterimclinée & 57, d’altitude 650-700 km (proba-
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blement en remplacement du Lacrosse 1), et dont la massechgpait les 14 tonnes.

* Lacrosse 4, le 22 mai 1999.

*

Onyx le 17/08/2000, dont la rumeur attribue une résolution décimétriq
* Onyx2, lancé le 30 avril 2005

* USA 193, lancé le 141.2/2006, dont on a pensé gu'il serait un Onyx. Ce lancement kesmbir &té un échec
et le satellite a été désorbité vers la Terre le 21 #&n2D08.
Le dernier satellite radar lancé par les américains serdoe USA 215, mis sur une orbite rétrograde (incli-
naison 123.9) le 27/09/2010.

Comme pour tout satellite “espion”, les informations obiessur le WEB sur de tels systemes semblent sujets
a cautions : voir par exemple le site http :

//www.fas.orgsppmilitary/prograniimint/lacrosse.htm.
Notons aussi que depuis quelques temps, ces satellitesndevit furtifs, ce qui limite encore plus 'acces a

des informations fiables sur leurs systéemes.

5.5.2 Japon:IGS

Le Japon s’est doté d'une constellation de capteurs RSO :

IGS 1b 28032003
IGS 2b 29/11/2003 (echec)
IGS 3b 24/02/2007
IGS Radar-3|  12/12/2011

Fabriqués par Misubishi Electric, ils auraient une régoh de 1m. L'orbite d'IGS-1b est inclinée a 97 &t a une
altitude d’environ 495 km. Une constellation composée datdllites radar associés avec 4 satellites optiques (voi
4.9.2) était initialement prévue.

(IGS : Information Gathering Satellite).

5.5.3 Allemagne : La constellation Sar Lupe

L'Allemagne a mis sur orbite une constellation de SAR miilda, SAR-LUPE, avec 5 satellites placés sur 3
orbites diférentes (consortium industriel composé de OHB TELEDATB, ALCATEL SPACE, BOSCH SAT-
COM, RST, SAAB ERICSSON et EADS DORNIER). Les orbites sordsijtpolaires (périgée de 468 km, apogée
de 505 km, inclinaison de I'orbite 98 2période 94.3 minutes).

Sar Lupe 1| 21/12/2006
Sar Lupe 2| 3/07/2007
Sar Lupe 3| 1/11/2007
Sar Lupe 4| 27/032008
Sar-Lupe 5| 22/07/2008

http //www.ohb-system.d8atellitegMissiongsarlupe.html,
http 7/ www.weblab.dIr.dgbri/FlightDyryFutureProjectSLP/SLP.FD.html

5.5.4 Chine : Yaogan

La Chine a lancé le 26 avril 2006 le satellite militaire Réen8ensing Satellite 1 (YaoGan WeiXing-1). Il
embarque un SAR en bande L de résolution 5mx5m. Un secoallitsatadar du méme type, Yaogan-3, a été
lancé le 11 décembre 2007.

Une seconde génération de satellites radar ont ét&@slapsi sur orbite :

— Yaogan-6 le 22 avril 2009
Yaogan-8 le 15 décembre 2009
Yaogan-9B le 5 mars 2010 (méme orbite que Yaogan-9A, cgsgute un capteur optique)

Yaogan-10 le 10 ao(t 2010
Yaogan-13 le 29 novembre 2011, qui fonctionnerait cotgmrent avec le Yaogan-6
Ces satellites sont des compléments aux Yaogan optiqagpéragraphe 4.7.4).
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5.5.5 lIsreel: Tecsar

Israél a fait placer en orbite par I'Inde le 20 janvier 200BRSO en bande X : Tecsar (appelé aussi Ofeq-8).
Son orbite est ellipitique (altitude entre 450 et 580 ki&ires) et a une inclinaison de%1
Un second Tecsat est prévu prochainement.

5.5.6 Inde : RISAT-2

L'Inde a placé en orbite le 20 avril 2009 son satellite RISAdans des délais extrémement courts puisque ce
systeme a été acheté a Israél en mars 2009. Il semhlsajtitres proche du Tecsar israélien.
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Annexe A

Derniers lancements de satellites de
teledetection (1997-2009)
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Les données fournies dans ce paragraphe sont extraitsgaiement du remarquable site de I'Encyclopedia
Astronautica :
http 7//www.astronautix.com

On trouve aussi d'intéressantes informations sur la page :
http //gdsc.nlr.nlFlexCatalogcatalog.html#

A.1 Année 1997

Date Satellite Nationalité Type divers
4/04/1997 | DMPS 5D-2F-14 USA weather militaire
2504/1997 | GOES-10 USA GOES-K weather
15051997 | Cosmos 2343 Russie surveillance| militaire | 123 jours
6/06/1997 | Cosmos 2344 Russie surveillance| militaire | P=1502km, A=2739km
10/06/1997 | FY-2B chine weather
1/08/1997 | Orbview-2 USA surveillance| civil
23/08/1997 | Lewis USA earth civil
2/09/1997 | Meteosat 7 Europe earth weather
29/09/1997 | IRS-1D Inde earth
24/10/1997 | USA133 USA militaire | Lacrosse 3
17/11/1997 | RESURS F-1M (F21) Russie earth 21 jours
15/12/1997 | Cosmos 2348 Russie surveillance| militaire
24/12/1997 | Early Bird USA surveillance| civil
A.2 Année 1998
Date Satellite Nationalité Type divers
22/01/1998 | Ofeqg-4 Israel surveillance| militaire | échec au lancement
17/02/1998 | Cosmos 2349 surveillance SPIN2
24/04/1998 | SPOT 4 Europe earth
13/051998 | NOAA-15 USA earth weather
24/06/1998 | Cosmos 2358 Russie surveillance| militaire | 22/10/1998
25/06/1998 | Cosmos 2359 Russie surveillance| militaire
10/07/1998 | Resurs O-1-4| Russie earth
A.3 Année 1999
Date Satellite Nationalité Type divers
1504/1999 | Landsat-7 USA earth civil
21/04/1999 | UoSAT-12 UK earth civil (30m)
27/04/1999 | Ikonos-1 USA earth civil echec
10/051999 | Feng-Yun 1C
18051999 | TERRIERS USA
22/051999 | Lacrosse 4 USA radar militaire
25051999 | DLR-Tubsat Allemagne | optique 45 kg
26/05/1999 | IRS-P4 Inde OceanSatl
26/05/1999 | Kitsat-3 Corée earth civil
17/07/1999 | Okean-O Russie earth RSL
18/08/1999 | Cosmos 2365 Russie surveillance| militaire
24/09/1999 | lkonos-2 USA 98.2, 678km-679km
28/09/1999 | Resurs-F-1M Russe 82.3, 220km-231km
retour le 2210/1999
14/10/1999 | Zi Yuan 1: CBERS-1 98.6, 773km-774km
3/12/1999 | Helios 1B France militaire 98.1, 679km-681km
12/12/1999 | DMSP F-15 USA weather militaire 98.9, 837km-851km
18/12/1999 | Terra USA earth 98.2, 654km-684km
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A.4 Année 2000

Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

D

Date Satellite Nationalité Type divers
27/01/2000 | ASUSAT .5 km 100.2, 754km-809km, 100.4min.
12/03/2000 | MTI USA militaire | 97.4, 574km-609km
3/052000 | Cosmos 2370| Russie Yantar-4KS1 | militaire | 64.7, 240km-300km
3/052000 | GOES 11 USA GOES-L weather | géostationnaire
2506/2000 | Feng-Yun-2B | Chine Meteo géostationnaire
28/06/2000 | Kosmos-3M (Tsinghua-1)
1507/2000 | Kosmos-3M BIRD-Rubin 87.3, 411km-463km
19/07/2000 | Mightysat-2.1| USA militaire HSI 97.8, 547km-581km
17/08/2000 | Onyx USA radar militaire 68.(°, 689km-695km
1/092000 | ZY-2 CBERS (Cz-4B) 97.4, 489km-501km
21/09/2000 | Tiros-N USA NOAA-L 98.8, 853km-867km, héliosynchron
25092000 | Cosmos 2372| Russie (Orlets-2) | 64.8, 211km-343km
29/09/2000 | Cosmos 2373| Russie Yantar-1KFT 70.#, 211km-285km
retour le 1411/2001
20/11/2000| QuickBird1 USA Echec
21/12/2000 | NMP/EO-1 USA
5/12/2000 | EROS-Al Israel dual ? 97.3, 480km-500km
A.5 Année 2001
Date Satellite Nationalité Type divers
29/052001 | Cosmos 2377| Russie 67.1°, 165kmx358km
retour le 1010/2001
23/07/2001| GOES 12 USA météo géostationnaire
21/092001 | Orbview 4 USA Echec
5/10/2001 | USA 161 USA Advanced Keyholg Militaire | 97.9, 150km-1050km
10cm?
29/09/2000 | Cosmos 2373| Russie Yantar-1KFT 70.4, 211km-285km
retour le 1411/2001
18/10/2001 | QuickBird2 | USA 97.2, 461kmx465km
22/102001| TES Inde optique, 1m? Militaire | 97.8, 550kmx579km
10/12/2001 | Maroc-Tubsat| Maroc optique 47 kg
A.6  Année 2002
Date Satellite Nationalité Type divers
25/02/2002 | Cosmos 2387 Russie Yantar-4K1 67.1°, 168kmx297km
retour le 2706/2002
01/03/2002 | ENVISAT Europe radar,Meris, .. 98.@, 790km
04/052002 | SPOT-5 France optique 98.8, 825km
04/052002 | AQUA (EOS-PM1)| USA optique 98.2, 699km-706km
15052002 | Hai Yang 1 Chine optique marine | 98.8, 793km-799km
15052002 | Feng Yun 1D Chine optique météo | 98.8°, 851km-871km
28/052002 | Ofeqg-5 Israel militaire | 143.%, 370km-757km
24/06/2002 | NOAA-M USA optique météo | 98.8, 807km-822km
28/08/2002 | MSG-1 Europe météo | géostationnaire,0
12/09/2002 | METSAT Inde meétéo géostationnaire, P&E
27/10/2002 | ZiYuan-2B Chine militaire | 97.4, 470km-483km
28/11/2002 | ALSAT-1 Algérie optique (32m) 98.2, 681km-745km, 90 kg
14/12/2002 | ADEOS-2 Japon optique 98.7, 804km-806km
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A.7 Année 2003

Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

)

Date Satellite Nationalité Type divers
28/03/03 IGS-1a Japon Optique militaire | 97.3, 483km-495km
28/03/03 IGS-1b Japon radar militaire | 97.3, 489km-500km
9/04/03 INSAT 3A Inde Météo géostationnaire
(et communications
26/06/03 Orbview-3 USA optique 97.3, 452km-455km
30/06/03 AAU Cubesat | Danemark | optique (100 m) 98.7, 816-831, 1kg
12/08/03 Kosmos 2399 | Russie Yantar-4KS1M militaire | 64.9, 180km-289km
détruit sur orbite le 42/2003
27/09/03 Bilsat 1 Turquie optique 98.2, 677km-695km, 100kg
29/09/2000 | Cosmos 2373 | Russie Yantar-1KFT 70.4, 211km-285km
retour le 1411/2001

27/09/03 BNSCSat 1 UK optique 98.2, 677km-695km, 100kg
27/09/03 NigeriaSat 1 Nigeria optique 98.2, 677km-695km, 100kg
27/09/03 INSAT 3E Inde
151003 SHenzou 5 Chine optique (1,6m) militaire | 42.4, 338km-347km

(orbital module)
17/10/03 ResourceSat 1 | Inde optique 98.8, 813km-836km

(IRS-P6)
21/10/03 CBERS-2 Chine optique 98.5, 731km-750km
28/03/03 IGS 2aet2b Japon Optique et radar militaire | Echec

A.8 Année 2004

Date Satellite Nationalité Type divers
18/04/2004 | Shiyan-1 (Tansuo-1) Chine imageur 97.7, 598km-616km, 204 K¢
20/052004 | Formosat 2 Taiwan optique 2m 99.1, 887-891 km

(ex Rocsat-2)
1507/2004 | Aura USA EOS-CHEM1 98.6 688-694 km
6/092004 | Ofeq-6 Israél optique militaire échec au lancement
24/09/2004 | Kosmos 2410 Russie Yantar-4K1M | militaire 67.1, 208-348 km

retour aprés 109 jours
19/10/2004 | FY-2C Chine Météo Geéostationnaire
6/11/2004 | ZiYuan-2C Chine dual 97.3, 479km-504km
18/11/2004 | Shiyan-2 (Tansuo-2) Chine imageur
18/12/2004 | Helios 2A France optique militaire 98.1, 688-690 km
24/12/2004 | Sich-1M Ukraine radar Okean O1-N9 | 82.6, 280-650km
périgé de 650 km non attein
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A.9 Année 2005

Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Date Satellite Nationalité Type divers
26/02/2005 | Himawari 6 | Japon Météo Géostationnaire
30/04/2005 | USA 182 USA Onyx?7?? militaire | 57.C, 481-705km
05052005 | Cartosat-1 Inde IRS-P5 97.9, 97.10’, 620 km
20/052005 | Tiros-N USA NOAA-18/NOAA-N 98.7, 102.1’, 847km-866km, héliosynchror
2/09/2005 | Kosmos 2415/ Russie Yantar-1KFT militaire | 64.9°, 89.3’, 205-272 km
retour le 15 octobre
8/10/2005 | Cryosat Europe altimetre radar echec
16/10/2005 | USA 186 USA Crystal??? militaire | 97.9, 264-1050km
20 tonnes
27/10/2005 | Topsat GB optique 2.5 m 98.2, 98.7’, 682-707 km
108 kg
27/10/2005 | Sinah-1 Iran optique 3 m 98.2, 98.6°, 682-705 km
160 kg
21/12/2005 | MSG-2 Europe météo | géostationnaire
A.10 Année 2006
Date Satellite Nationalité Type divers
24/01/2006 | Daichi Japon radar-optique 98.2,98.7’, 697km
18/02/2006 | MTSAT-2 Japon Meteo Geéostationnaire
2504/2006 | EROS-B Israel optique 97.3, 94.8’, 505 km
26/04/2006 | Yaogan-1 Chine radar militaire 97.8,97.3", 630 km
28/04/2006 | Cloudsat USA climat 98.2,98.8’, 703 km
Calypso A train
3/05/2006 | Cosmos 2420 Russie Yantar-4K1 67.1°, 89.8’, 178km-349km
retour le 19 juillet
24/05/2006 | GOES-13 USA Météo, GOES-N Geéostationnaire
16/06/2006 | RESURS DK-1 | Russie “earth” 69.9, 94’, 355 km-585 km
Yantar-4KS1 (optique 1m
28/07/2006 | KOMPSAT1 Corée Communications caméra 1m| 98.1C°, 98.5’, 676 km-701 km
11/092006 | IGS-3a Japon Optique militaire 97.2, 484km-491km
14/092006 | Cosmos 2423 | Russie Orlets (film) militaire 64.9, 89.7', 208km-306km
détruit en orbite le 1/4.1/2006
19/10/2006 | METOP-A Europe climat 98.7, 101, 817 km
4/11/2006 | DMSP-5D3-F17| USA climat militaire 98.8,101.9’, 841-855 km
8/12/2006 | FY-2D Chine Météo Geéostationnaire
14/12/2006 | USA 193 USA Onyx?? militaire 58.5, 91.8’, 354-376km
20 tonnes | détruit le 21 février 2008
16/12/2006 | TACSAT-2 USA optique 1m militaire 40.(%, 92.3’, 410-426 km
19/12/2006 | Sar Lupe 1 Allemagne | radar militaire 98.2, 94.3', 467-506km
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A.11 Année 2007

Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

Date Satellite Nationalité Type divers
10/01/2007 | LAPAN Tubsat Indonésie optique 5m technologie 97.9,97.3',620-638 km
10/01/2007 | Cartosat-2 Inde optique< 1m cartographie | 98.0, 97.40', 629-644 km
24/02/2007 | 1GS-2 Japon radar militaire
24/02/2007 | 1GS-3V Japon optique militaire
11/04/2007 | Haiyang 1B Chine multispectral océanographie 98.€°, 100.8’, 782-815 km
17/04/2007 | MisrSat 1 Egypte optique (8m) 98.10, 98.00’, 657-667 km
17/04/2007 | Saudisat 3 Arabie Séouditg optique 98.10, 98.10’, 656-679 km
25052007 | Yaogan-2 Chine optique militaire 97.8, 97.6’, 631-655 km
7/06/2007 | Cosmos 2427 Russie Yantar-4K1 (film) | militaire 67.10, 89.8’, 167-239km
retour le 2208/2007

8/06/2007 | Cosmo-Skymed 1 Italie radar dual 97.9,97.20’, 622-626 km
10/06/2007 | Ofeq-7 Israél optique militaire 141.80@, 93.8’, 340-576 km
15/06/2007 | Terrasar-X Allemagne radar 97.5@, 499-512 km
2/07/2007 | Sar Lupe 2 Allemagne radar militaire 98.2, 94.3', 470-508km
18/092007 | Worldview-1 USA optique (50 cm) 97.50, 94.50’, 492-496 km
19/092007 | CBERS-2B ChingBreésil 98.2, 100.3’, 773km-775km
1/11/2007 | Sar Lupe 3 Allemagne radar militaire
12/11/2007 | Yaogan-3 Chine radar militaire
9/12/2007 | Cosmo-Skymed 2 Italie radar dual
14/12/2007 | Radarsat-2 Canada radar

A.12 Année 2008
21/01/2008 | Tecsar Israél radayoptique militaire 41°,94.50, 405-580 km
27/032008 | Sar Lupe 4 Allemagne| radar militaire
28/04/2008 | Cartosat-2 Inde optique (1m) 98°, 97.40’, 623-645 km
27/052008 | FY-3A Chine weather 98.8, 101.40’, 826-828 km
22/07/2008 | Sar Lupe 5 Allemagne| radar militaire
29/08/2008 | RapidEyes Allemagne| 5 optiques
6/092008 | Geo-Eye 1 USA optique (42 cm)
1/10/2008 | Theos Thailande | optique PAN (2m et 15m)| 820 km
24/10/2008 | Cosmo-Skymed 3 Italie radar dual
5/11/2008 | Shiyan 3 Chine
14/11/2008 | Cosmos 2445 Russie Yantar-4K2 (film) | militaire
1/12/2008 | Yaogan-4 Chine optique militaire
1512/2008 | Yaogan-5 Chine optique militaire

A.13 Année 2009
12/02/2009 | Spirale AetB France optique militaire
20/04/2009 | RISAT-2 Inde radar militaire
22/04/2009 | Yaogan-6 Chine optique ou radar ? P militaire
29/04/2009 | Cosmos 2450 | Russie Yantar-4K2 (film) | militaire
27/06/2009 | GOES USA GOES-O weather géostationnaire
14/07/2009 | RazakSat Malaisie optique 9°,685 km
29/07/2009 | Dubaisat-1 Emirats arabes unis optique
29/07/2009 | Deimos-1 Espagne optique DMC
29/07/2009 | UK-DMC2 UK optique DMC
17/092009 | Meteor-M1 Russie MSU-MR météo 814 km x 820 km, 98.8
23/09/2009 | Oceansat-2 Inde optique mer
8/10/2009 | Worldview-2 USA optique (42 cm)
18/10/2009 | DMSP-5D3-F18| USA climat militaire 98.8, 101.9', 841-855 km|
2/11/2009 | SMOS Europe environnement SAR passif
18/12/2009 | Helios 2B France optique militaire 98.1, 688-690 km
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A.14 Année 2010

Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

4/03/2010 | GOES-15 USA GOES-P weather
16/04/2010 | Cosmos 2462 Russie Yantar-4K1 67.2, 180km-270km
retour le 2107/2010
21/06/2010 | Tandem-X Allemagne| radar 97.5@, 507-509 km
22/06/2010| Ofeq-9 Israél optique militaire 141.80, 94.5’, 400-586 km
12/07/2010| Cartosat-2B Inde optique (0.8 m) 97.9P, 97.44’, 629-647 km
12/07/2010 | ALSAT-2A Algérie optique (2.5 m) 98.2, 672km-674km
9/08/2010 | Yaogan-10 Chine radar militaire 97.8°,97.3", 630 km
24/08/2010| Tianhui-1 Chine optique cartographie
21/09/2010| USA 215 USA radar militaire 123.@, 1102km-1105km
22/092010| Yaogan-11 Chine optique militaire 98°, 97.7’, 626km-669km
5/11/2010 | FY-3B Chine weather 98.7, 101.40’, 825-828 km
6/11/2010 | Cosmo-Skymed 4 Italie radar dua
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Annexe B

Rappels de trigononetrie spherique
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

La trigonométrie sphérique traite des relations existantre les angles constitutifs d’tnangle sphérique,
c’est a dire d'un triangle tracé sur la surface d’'une sphe

C’est une discipline majeure de la géométrie, qui n'esteseplus guére enseignée de nos jours. Cependant,
tout formulaire mathématique exhaustif propose des jeuodnules qu'il ne reste plus qu’'a utiliser a bon escient
(comme par exemple [7]).

B.1 Cas gnreral

Soit un triangle sphérique, comme lillustre la figure B.1

Fic. B.1 — Exemple de triangle sphérique construit sur unespté centre O.

Si I'on désigne les angles selon la convention suivante :

— angleAOB : ¢
— angleBOC :a
— angleAOC :b
on a alors les cinq relations utiles suivantes :
cosa = cosb cosc + sinb sinc cosa (B.1)
COse = —COSB COSy + Sing siny cosa (B.2)
sina cotb = cotB siny + cosa cosy (B.3)
sina cot3 = cotb sinc — cosa cosc (B.4)
sina sinb  sinc
k = 2= _ 2" (B.5)
sina sing  siny

B.2 Triangle sphérique “rectangle”

Sil'angley est rectangley. = 5, on a alors les dix relations utiles suivantes :

sina = sinc sina (B.6)
sinb = sinc sing (B.7)
tana = sinb tana (B.8)
tanb = sina tang (B.9)
cosc = cosa cosb (B.10)
tana = tanc cosB (B.11)
tanb = tanc cosa (B.12)
cosB = cosb sina (B.13)
cosae = cosa Sirg (B.14)
cosc = cota cotB (B.15)
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Index

A-train : Aqua et Aura, 79
A-train : Parasol, 73
ADEOS, 85

ADEOS-II, 85

ALl (capteur), 78

Almaz, 103

ALOS, 85

Alsat, 95

Aqua, 78

ASTER (capteur), 79
AstroSAR-Lite, 112
Aura, 78

AVHRR (capteur), 69
AVNIR (capteur), 85
AVNIR 2 (capteur ALOS), 85

Bandes Radar, 29
Beijing-1, 95
Bilsat-1, 95
BISSAT, 111

CartoSat, 83

Cartosat, 93

Cartosat-1, Cartosat-2, 93
CBERS, 86

Chris (capteur), 94, 97
Clark, 94

Constellation Radarsat, 111
Cosmo Skymed, 110
Couverture d'un satellite, 21
CSK, 110

Cycle d’'un satellite, 21
CZCS (capteur), 74

Deimos-1, 95
Distance au nadir, 37
DMC, 95

DMSP, 70

E-corce (Blue Planet), 101
EarlyBird, 89
EarthWatch,DigitalGlobe, 89
Ellipsoide de réféerence : WGS84, 12
Envisat, 106

EO, 78

EOS, 78

EOSAT, 88

EROS, 92

ERS, 103

Feng Yun (FY-1D, FY-2A a FY-2C, FY-3A), 68

Formosat-2, 92
Fuyo-1 (optique), 85
Fuyo-1 (radar), 103, 105

GEO : orbite géostationnaire, 26
GeoEye, 88

GeoEye-1, 89

GeoEye-2, 89

GMS, 66

GOES, 63

GOMS, 68

Héliosynchronisme, 13
Haiyang, 75

Helios, 98

HRC (capteur), 94

HRV (capteur), 81

HRVIR (capteur), 81

Huan Jing, 87

Huan Jing (optique), 87
Hyperion (capteur), 78
Hyperion (satellite EQ), 96

IceSat, 79

IGS (optique), 98
IGS (radar), 113
Ikonos, 89
INSAT, 67

IRS, 83

JERS, 103
JERS (optique), 85
JERS (RSO), 105

Kalpana-1, 67

KFA 1000 (capteur), 93, 100
KFA 3000 (capteur), 93
Kitsat, 96

KMSS (capteur), 72
KOMPSAT-5, 112
KVR-1000 (capteur), 94

Lacrosse, 112

Landsat, 76

LDCM, 77

LEO : Low Earth Orbit, 26
Lewis, 94

Lidar IceSat, 79
LISS(capteur), 83

Meris (capteur embarqué sur Envisat)), 96
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Les Bases de I'lmagerie Satellitaire

MESSR (capteur), 84
Meteor, 72

Meteor-M, 72
Meteor-M 1 (RSO), 107
Meteosat, 64

METOP (ESA), 71
METSAT, 67

MisrSat-1, 96

MK4 (capteur), 93
MODIS (capteur), 79
MOMS-1 (capteur), 99
MOMS-2 (capteur), 99
MOMS-2P (capteur), 100
MOP (Meteosat), 64
MOS, 84

MOS (capteur), 83, 100
MSG, 65

MSU-E (capteur), 80
MSU-K (capteur), 80
MSU-MR (capteur), 72
MTG, 66

MTSAT, 66, 67

Myriade : Parasol, 73

NigeriaSat, 95

NIMBUS, 74

NMP, 78

NOAA, 69

NPO : Near Polar Orbit, 26
NPOESS, 71

OceanSat, 75

OCM (capteur), 75

Ofeq, 98

Ofeq-8, 114

Okean, 75

OLS (capteur), 70

Onyx, 113

OPS (capteur), 85

ORBIMAGE, 88

Orbites gelées, 13

Orbites héliosynchrones, 12

Orbview, 88

Orbview-5, 89

Orfeo, 91

Orientation de la trace, 30

Orientation des images : visée avant-arriere, 56
Orientation des images : visée oblique, 57
Orientation des images : visée verticale, 30

Période d'un satellite, 10
PALSAR (capteur ALOS), 109
Parasol, 73

PAZ, 111

Phasage d’'un satellite, 21
Pléiades HR 1A et 1B, 91
POES (NOAA), 69

Polder, 73

Polder (satellite Parasol), 73

Polder (satellites ADEOS et ADEOS-II), 73
Priroda, 84, 107

Proba-1, 94

pushbroom, 28

QuickBird, 90

Résolution (définition), 34
Radarsat, 103, 105
Radarsat : constellation Radarsat, 111
Radarsat-2, 109
RapidEye, 86

RazakSAT, 86
ResourceSat, 83
Ressources21, 101
Resurs-F, 93

Resurs-0, 80, 107
RISAT-1, 112

RISAT-2, 114

ROCSAT, 92

SABRINA, 111
SAR-LUPE, 113
Saudisat-3, 96

Seasat, 103

SeaWiFs, 74
Sentinel-1, 111
Sentinel-2, 100
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