W UCLouvadin

Ecole polytechnique de Louvain

Etudes préliminaires du
nanosatellite LUNA

Description prealable de ses composants et de
leurs contraintes, avec determination de I'orbite

Auteur : Ludovic Bontemps
Promotrice : Véronique Dehant

Lecteurs : Philippe Chatelain et Pierre Schrooyen
Année académique 2018-2019

Intitulé officiel du master : Master [120] : ingénieur civil physicien




B UCLouvain

Etudes préliminaires du nanosatellite LUNA
Description préalable de ses composants et de
leurs contraintes, avec détermination de 1’orbite

Ludovic BONTEMPS
Master d’ingénieur en physique appliquée
Ecole Polytechnique de Louvain

Mars - juin 2019

6 juin 2019


mailto:ludovic.cinema@gmail.com

Table des matieres

(L Introduction| 2
2 Composants d’un nanosatellite| 7
[2.1  Electrical Power Subsystem ou EPS (Panneaux solaires, batteries et PCU)[ . . . . . . 7
2.2 On-board Computer (OBC)|. . . . . . . . ... ... . 13
......................................... 15
2.4 Structurel. . . . . . . . 15
2.5 Controle d'attitude| . . . . . . . ..o 16
[2.6 Systeme de régulation thermique| . . . . . . .. ... oo 0oL 16
2.7  Systeme de communication| . . . . . . .. ... oL 18
2.8 Propulsion|. . . . . . .. 19

3 LUNAI 22
B.1  Contenudusatellite] . . . . . . . . . . ... 22
3.2 Objectifsde lamission| . . . . ... ... ... ... ... 22
(3.3 TRL desPayloads|. . . . . ... ... ... .. 23
[3.4 Résumé des caractéristiques techniques| . . . . . ... ... 0 oL 23
[3.5 Caractéristiques de certains sous-systemes de LUNA| . . . . . ... ... ... ... 24
BST  Panneauxsolaires . . . . . . . . . ... . 24

352 Batteriesl . . . . . ... 25

[3.5.3 Un systeme de propulsion : nécessaire? . . . . .. ... ... ........ 25

4 _VLBI 28
4.1  Mise en contexte et principe de fonctionnement| . . . . . . . . ... ... ... L. 28
4.2 Technologie| . . . . . . . . . . L 29
@4.2.1 Source infiniment €loignée| . . . . . .. ..o oL 29

4.2.2  Source proche en mouvement . . . . .. .. .. ... ... ... 31

4.3 Antennes ré€CeptriCes| . . . . . . . . . u e e e e e e e e e e e e 33

abordde LUNAI . . . . . . . . 36

5__mEPT 40
[5.1 Principe de fonctionnement| . . . . . . . . ... Lo 40
5.2 Appareillabord . . .. .. ... 40

{6 Autres Payloads| 45
6.1 Récepteur GNSS| . . . . . . . . o 45
6.2 Réflectometre GPS/GNSS 46

47

47

[7_ Environnement spatiall 49
[/.1 L’atmosphere terrestre] . . . . . . . . . . . . ... 49
(/.2 Videspatiall . . . . . .. . . .. 50
(/.3 Le champ magnétique terrestre| . . . . . . . . . . . .. ... Lo 51
(14 TeSolelll. . . . . . o 51
[Z5__Les ceintures de radiationde Van Allen| . . . . ... .. ... ............ 53




8 Bref . g bite d |

(8.1 Largagedepwisunlanceur] . . . . .. .. ... o o oo
(8.2 Largagedepwis U'ISS| . . . . . . . . . .
9 Orbite de LUNA

9.1 Meécaniqueorbitale| . . . . . ... oL

(9.2 Perturbations par rapport au modele idéall . . . . . ... o000

9.3 Modeles mathématiques des perturbations| . . . . . . .. ... ... ... ......
9.4 Proposition d’orbite pour LUNA| . . . . . . ... ... ... 00 0.
0.5 Analysel . . . . .. e

[9.5.1 Influence des perturbations| . . . . . . .. .. .. ... ...

[9.5.2 Tempsd’éclipse] . . .. .. .. . ..

n

vec | ions VIBIl. . .. ... ... .. ... .

[9.6 Manoeuvres de déploiement| . . . . .. ... ... ... L.

Fin 1el . .

(10.1 Vue globalede STKI. . . . . . . ... . . .

(10.1.1 Vuwe 3D etplanisphere| . . . .. ... ... ... ... .. ..........

(10.1.2  Ligne de temps et arborescence desobjets| . . . . . . . .. ... .. ... ..

(10.2 Les objets| . .

(10.3 Graphes, rapports €t access| . . . . . . . . . . .o e e e e
(10.4 Import-exportl . . . . . . . . . . . . . .
(10.5 Ressourcesl . . . . . . . ...
(0.6 Conclusion| . . ... ... ... ... ... ...

[T Conclusions et projets futurs|

ppendix : Test de u -

B Appendix : Compléments coefficients panneaux solaires|

[C Appendix : Compléments choix des batteries|

D Appendix : Comparaison de différents composants|

[E Appendix : Rapports de manoeuvres dans Astrogator (STK)|

57
57
58

61
61
63
63
65
68
68
70
73
75
79

82
82
83
83
83
86
88
89
90

91

94

96

96

98

100



Cette page est laissée blanche intentionnellement.



ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA

Avant-propos

Ce document étant le premier sur le sujet, il servira aux futurs lecteurs travaillant sur les nanosatellites
(nanosats), leur évitant de perdre du temps a ré-étudier ce qui a déja été fait. Une simple lecture de
la section [2] permet d’avoir une bonne idée générale de la composition et du fonctionnement d’un
micro-satellite.

Pour la facilité de lecture et de recherche de sources, les articles et références utilisés, ainsi que
I’endroit d’ou proviennent les figures (si ré-utilisées) sont indiqués a la fin de chaque chapitre. Une
bibliographie reprenant les principales sources d’information sera néanmoins disponible en fin de do-
cument.

Ce mémoire a été réalisé sous la responsabilit¢ de Mme Véronique Dehant, en collaboration avec
I’Observatoire Royal de Belgique (ORB). Je remercie également pour leurs conseils et explications
Ozgur Karatekin (mission), Bart Van Hove (mission), Bertrand Steenput (VLBI), Christophe Craeye
(antennes), Arthur Lacroix (mission, discussions) et surtout Raymond Liu (soutiens, discussions,
conseils). Je remercie aussi Jean-Marc Gérard pour ses conseils relativistes et tout particulierement
Sylvie Benck pour ses précieuses informations et corrections au sujet du mEPT.

Je remercie bien-slir aussi mes parents pour leur soutien tout au long du projet et leurs nombreuses
relectures...

Ce travail n’aurait pas été possible sans les différents cours de 1’Université d’ Aéronautique et d’ As-
tronautique de Pékin (Beihang ou BUAA), numéro 1 mondial dans le domaine de I’aérospatial ; cours
auxquels j’ai eu la chance d’assister lors d’un programme d’échange couvrant toute 1’année 2018.
Je remercie en particulier les professeurs HU Weiduo (Spacecraft Dynamics & Orbital Mechanics,
Modern Control Theory), YOU Hui (Conceptual Design of Launch Vehicles and Spacecrafts, Space
Environment) et WANG Xinsheng (Satellite OBDH System Design and Test).
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ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA 1. Introduction

1 Introduction

Depuis plusieurs années, le marché des CubeSats explose. Ces nanosatellites en train d’inonder le
marché progressivement permettent en effet d’envoyer des objets dans I’espace de maniere beaucoup
plus simple et économique qu’auparavant. De plus, le temps de vie de ces mini satellites étant limité,
la technologie a bord peut étre mise a jour plus régulierement que les grands satellites conventionnels
du type Hubble, les constellations GPS,...

Aussi, les universités peuvent prendre I'initiative de fabriquer des CubeSats pour former leurs étu-
diants, tester des équipements ou encore faire de la recherche. Au niveau belge, a I'instar de I’'ULg
avec OUFTI, c’est au tour de I’'UCLouvain de préparer son propre nanosat : LUNA (Louvain Univer-
sity NAnosat).

Applications Les applications des nanosats peuvent étre tres variées, mais concernent principale-
ment la transmission, 1’évaluation et la collecte de données.

Dans le domaine de I’agriculture, I’imagerie fournie par les nanosats aide a contrdler les cultures en
donnant des indications sur, par exemple, la fertilité ou I’aridité d’une zone de plantation.

Les nanosats jouent aussi un grand role dans tout ce qui est imagerie terrestre (remote sensing), géo-
désie ou encore cartographie, permettant entre autres d’aider les secours ou d’évaluer les dégats en cas
de catastrophe naturelle (la Chine et le Pakistan ont développé ce genre de systéme tres performant,
utilisé récemment pour les tremblements de Terre et glissements de terrain dans le Sichuan).

Les prédictions météorologiques ou le tracking d’avions, de bateaux ou de flotte de camions sont
d’autres exemples d’applications.

On peut aussi mentionner les relais de télécommunication ou les systémes de positionnement type
GNSS (Global Navigation Satellite System), mais il en existe bien évidemment beaucoup d’autres.
Comme nous pouvons le voir, les applications sont donc quasiment sans limite.

Universités Tout comme I’EPFL de Geneve avec SwissCube, I’'ULg a Liege avec OUFTI, ou méme
encore Beihang a Pékin avec BUAA-SAT, de plus en plus d’universités se lancent dans le projet de
conception des nanosats. La plupart d’entre eux sont d’ailleurs nés dans les universités, travaillant
de paire avec des grandes compagnies, des organisations (ESA, ORB,...) ou de nouvelles startups.
Comme expliqué plus haut, les nanosats offrent aux universités, a leurs étudiants et a leurs chercheurs
des beaux projets pédagogiques.

But du mémoire Le projet n’étant encore qu’a ses début, ce travail consistera dans un premier
temps a évaluer le design du futur satellite sur base de ce qui en est attendu. Ensuite, a partir de
ces informations, il sera possible de déterminer son orbite, tout en respectant une certaine liste de
contraintes.

Ce mémoire est destiné a toutes les personnes qui, dans un futur proche ou lointain, travailleront sur
LUNA ou d’autres nanosats. Les premieres pages se consacrent a résumer les parties essentielles d’un
nanosat et peuvent faire gagner beaucoup de temps de recherche aux futurs chercheurs. La lecture de
ce travail donnera une idée globale du fonctionnement d’un nanosat et de ce qui lui est demandé,
ainsi que ce qui est requis par chaque sous-systeme. Enfin les premieres caractéristiques attendues
pour LUNA seront évaluées.

Nous parlerons ensuite des payloads, de I’environnement spatial et de la mise en orbite des nanosats,
avant de finalement aborder la détermination de 1’orbite de LUNA et conclure.

Ludovic Bontemps 2 6 juin 2019



ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA 1. Introduction

CubeSat, nanosat ?

Un nanosatellite peut étre défini comme un satellite de colt, masse, taille et forme moindres que les
satellites conventionnels. Ces parametres peuvent varier, mais sont basés sur ’'unité standard du Cu-
beSat notée 1U : un cube de 10 cm de co6té, avec une masse entre 1 et 1,33 kg. Au fil du temps, les
CubeSats ont grandi pour prendre différentes tailles (Fig.[T).

Par extension, un nanosat, est constitué d’un assemblage de CubeSats (1U, 2U pouvant aller jusqu’a
12 ou méme 24U), allant de 1 a 15kg, tout en étant en constante évolution [1]].

25m

10x10x10 cm

Dimensions of a CubeSat

13kg 20m
Mass of a CubeSat

m 10m
12U
Sm
6U
25kg 32t

05m€ 240 m€
2u LUME1 HISPASAT 36 W-1

u

. ) FIGURE 2 — Comparaison nanosat vs satellite
FIGURE 1 - Les différentes tailles de nanosat

Les deux premiers nanosats ont été mis en orbite en 1998, suivis ensuite d’une dizaine au cours de
I’an 2000 (Fig. [3) et jusqu’a plusieurs centaines sont prévus plus récemment. Environ 1900 satellites
artificiels actifs ont étés recensés autour de notre planete en 2018 (Fig.[), dont pres de 800 étaient des
nanosats. Comme nous le verrons dans la section suivante, les nanosats sont une alternative low-cost
mais pas nécessairement de moins bonne qualité aux satellites de grande envergure. Cela laisse la
place a un nouveau marché a I’expansion vertigineuse, et donc a des développements a la pointe de la
technologie dans de nombreux domaines de 1’ingénierie.

Nanosatellite launches

. — Nombre de satellites actifs
B Launched

750 | mMlLaunch failures 2000
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700

Nanosats.eu (2018 January) prediction 1800
650 - 01/01/2018
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FIGURE 4 — Evolution du nombre de satellites
actifs au fil du temps [4]]

FIGURE 3 — Evolution du nombre de nanosats lan-
cés par année [3]
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ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA 1. Introduction

Le marché : une croissance sans limite

Depuis le lancement en 1957 de Spoutnik, le premier satellite envoyé par ’homme dans I’espace,
le nombre de satellites artificiels n’a cessé de croitre. Cependant, sur les 40 ans qui ont suivi sa
mise en orbite, le domaine spatial était réservé aux énormes sociétés dépendantes des gouvernements
(comme la NASA) ou au domaine militaire. Aujourd’hui, c’est une nouvelle ere qui apparait, avec
la miniaturisation des syst¢tmes comme on a pu le voir avec les ordinateurs ou les téléphones; le
méme phénomene s’empare maintenant de 1’espace avec des systemes plus petits, plus rapides et
beaucoup moins onéreux. Des centaines de startups ont déja bénéficié de cette révolution et sont
maintenant entrées de plain-pied dans cette nouvelle course a 1’espace. D’apres le rapport annuel du
SIA (Satellite Industry Association), les revenus de ’industrie aérospatiale s’élevent a 360 milliards
USD en 2018, dont 277 milliards rien que pour le domaine des satellites (Fig. [5)), évoluant avec une
croissance constante de 3% depuis déja plusieurs années, représentant ainsi 77% de 1’économie du

spatial. [2]]

The Satellite Industry in Context
. 2018 s worldwide, in billions of U S doll
Global Satellite Industry Revenues (ilions of U5 dollars) e R eLe) e ications )
$280 Government . & em’:'i‘;l' ons
Space - Telephone
$275 Budgets - R"-’:E.—'.?..’"d
- i
Commercial - LI Growth
$270 Human $126.5B |k 2017 - 2018
$265 Spaceflight Remote_Sen:smg
$ . (:lmngel::;tmion
260 Mooy | $277.4B
s255 Global Space P $ catelie
Economy Space Seiones Incustry
$250 r. . : (77% of Space
$245 Ert I .
$240 $125.2B L7 Satellite Manufacturing
@ Launch Industry
$235 Network Equipment
Consumer Equipment . Gateways
$230 ga': ST;f mii‘;i & bm;g;:m equipment +  VSATs
. its & in-vehi 1 - letwork i
2014 2015 2016 2017 2018 D Gusschiprets oo o emment | _)

FIGURE 5 — Evolution mondiale des revenus de 1’industrie des satellites en milliards d’USD de 2014
a 2018 (droite) et décomposition des sources de revenus de 1’industrie spatiale mondiale en 2018
(gauche)

Maintenant plus que jamais, I’espace est devenu la scene sur laquelle se meuvent des entreprises de
toutes les tailles, construisant toutes sortes de systemes tels que des batteries, des fusées, des panneaux
solaires, des programmes de contrdle de satellites, ou méme encore des stations spatiales, créant ainsi
un nouvel écosysteme spatial.

De nouvelles sources de financement et des nouvelles applications ou opérations ont attirés les com-
merces et utilisateurs a se développer et a garder une croissance constante. Bien qu’entre 2013 et 2017
la moitié des nanosats étaient envoyés en orbite pour motifs militaires ou civils et I’autre moitié pour
raisons commerciales, il est prévu que pour 2022, 75% des nanosats soient des nanosats commerciaux.
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ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA 1. Introduction

Avantages des nanosats par rapport aux satellites conventionnels

La ou il n’y avait pas de place a I’erreur sur les satellites de grande taille di entre autres au cofit de la
mission, les nanosats peuvent servir de plate-forme de test pour de futurs systeémes qui pourront tre
mis en place sur de plus grands appareils. Des valeurs en chiffres sur les points clés de comparaison
se retrouvent dans la Table Il

Nanosat Satellite traditionnel
Colit total 500 000 € 500 000 000 €
Temps de vie 1-3 ans 15-20 ans
Masse (avec Payloads) <20 kg 200-2000 kg
Taille <20 dm? 2mx 1.5 m (Ikonos) a 13 m x 5 m (Hubble)
Durée de développement | 8 mois a 2-3 ans 5-15 ans

TABLE 1 — Comparaison des caractéristiques moyennes d’un nanosat vs satellite conventionnel [1]]

Nous pouvons faire une liste des avantages principaux des nanosats :

* Lancement et exploration spatiale peu coliteux

e Peu d’intervenants (une seule université, core team réduite)
* Cycle Recherche & Développement court

» Applications larges et variées

* Réponse rapide pour avoir les données du payload

» Temps de vie court (avec 1’avancée technologique rapide, le remplacement fait en sorte que le
nanosat est toujours a la pointe de la technologie)

¢ Pas de maintenance nécessaire

* Plate-forme de tests de développement et d’expérimentation pour de nombreuses nouvelles
technologies (matériaux, propulsion, micro-électronique, optique, communication, GNSS,...)

* Remplacement rapide, risque distribué dans le cas d’un satellite au sein d’une constellation
» Pédagogique et multidisciplinaire.

Note : certains nanosats peuvent rester en fonction bien apres leur temps de vie estimé lors du lance-
ment. C’est en effet le cas pour le nanosat de télédétection indien Jugnu (3U, 4 kg, 32 000€, lancé en
2011) : prévu pour ne durer qu’1 an, il fonctionne encore aujourd’hui (8 ans plus tard).

Doit-on donc déja penser a la fin des grands satellites ? Il ne faut pas aller trop vite : nous n’avons
évoqué jusqu’alors que des nanosats en orbite autour de la Terre. Comme nous le verrons plus loin, les
missions plus €loignées vont commencer a requérir un systeme de propulsion (réservé aux nanosats
de plus grande taille), mais aussi plus de puissance.

Plus I’optique ou le capteur des télescopes sera grand, plus le pouvoir de résolution des télescopes et
de I’imagerie spatiale sera élevé. Il n’est donc pas possible d’embarquer certains types d’optiques a
bord de nanosats (comme par exemple le WFC3 de Hubble).

Les relais de télécommunication peuvent transférer, émettre et recevoir plus de puissance sur des
grands satellites, mais peuvent aussi €tre plus précis et capter de plus faibles émissions avec de plus
grandes antennes.

Bien que les nanosats présentent d’énormes avantages dans différents domaines, nous avons toujours
besoin des satellites conventionnels, ne serait-ce que pour 1’exploration du systéme solaire ou au-dela.

Ludovic Bontemps 5 6 juin 2019
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ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA 2. Composants d’un nanosatellite

2 Composants d’un nanosatellite

Un nanosat est fait de différents composants, qui seront dans un premier temps décrits, puis estimés
pour LUNA dans les pages suivantes. Ils sont déterminés par les objectifs de la mission et estimés
depuis différentes sources et d’autres nanosats.

A ce stade, il n’est pas nécessaire d’en donner les détails internes ici (comme par exemple le type
de carte ou de connecteurs sur I’ordinateur de bord); ce qui nous intéresse sont la consommation
énergétique, les dimensions et la masse des différents composants.

Comme toujours, un systeme spatial doit étre hautement fiable, sans maintenance et doit pouvoir
toujours fonctionner correctement dans un environnement extréme.

2.1 Electrical Power Subsystem ou EPS (Panneaux solaires, batteries et PCU)

Le sous-systeme de puissance électrique (ou Electrical Power Subsystem EPS) est un des sous-
systemes les plus importants des nanosats et des satellites en général. Il sert a collecter, conserver,
réguler et distribuer 1’énergie électrique fournie par les panneaux solaires vers les payloads et tout
autre sous-systeme ainsi que de fournir le bus électrique avec les bonnes tensions, durant toutes les
phases de la mission en orbite, et sous toutes les contraintes environnementales.

Un satellite demande donc un EPS infaillible, robuste, fiable, efficace, dont les fonctions nécessaires
devront étre vérifiées et testées avant lancement. Des tests de I’EPS du BUAA-SAT sont disponibles
en annexe.

L’EPS est composé de plusieurs sous-systemes, décrits ci-apres.

Cellules
Solaires

Charge

(Physique et
électronique)

PCU

Power Control Unit

FIGURE 6 — Diagramme des différents composants de I’EPS et du chemin du courant
Il est demandé a I’EPS de pouvoir :

* Fournir de I’électricité de maniere continue aux autres sous-systemes et au payload durant toute
la durée de la mission

¢ Controler et distribuer I’électricité dans le vaisseau
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ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA 2. Composants d’un nanosatellite

» Supporter le courant requis pour les payloads en temps normal ainsi qu’aux moments de pics
de consommation d’énergie

* Fournir des convertisseurs AC et un bus régulé DC (si nécessaire)

* Fournir les commandes et la télémétrie pour la bonne santé de I’'EPS (a ’OBC + contrdle au
sol ou systeme autonome)

* Protéger les payloads des éventuels problemes et dysfonctionnements de I’EPS et des erreurs
du bus

Génération d’énergie 1l existe 3 manieres de produire du courant a bord des satellites.
Premierement, de maniere chimique, avec une pile a combustible (fuel cell), comme les batteries Li-
ions, Zn-Ag ou oxygene-hydrogene.

Deuxiemement, en utilisant la puissance nucléaire : générateur thermoélectrique a radio-isotope, ré-
acteur thermo-ionique ou générateur thermoélectrique-réacteur.

Troisiemement, en appliquant la méthode la plus communément utilisée, soit une combinaison batteries-
panneaux solaires (discuté en détails ci-apres).

Nuclear Dynamic

=
-
8
n Solid Hydrogen-Oxygen
£~ Propellant APU or
= APU Hydrazine APU
2 Solar &
Eli Nuclear Dynamic
Z| Sold Propellant
= - Fuel Cell
&| APU or Primary el Gl
e Battery
=
e
=
3 Photovoltaic or
] ’ : Isotope Thermoelectric
z Primary and Secondary Batteries
S
v
<tomin | 10min-1he | 1-2ahr | 2ahr-1wk |1 wk=1mon | 1mon-1yr | >1yr

APU = Auxiliary Power Unit

FIGURE 7 — Diagramme pour le choix du type de systeme pour générer I’énergie a bord d’un satellite,
durée de vie vs puissance requise [1]]

Panneaux solaires

Les panneaux solaires sont la source d’énergie du satellite, captant les rayons du Soleil et les conver-
tissant en électricité. Tous les nanosats en sont équipés, et, grace a eux, nous pouvons exploiter une
source d’énergie illimitée, celle du Soleil. Plus la surface illuminée en direct par le Soleil est grande,
plus la puissance générée sera importante. Dans le cas des plus grands nanosats, les panneaux solaires
peuvent étre déployables, ce qui est envisageable pour LUNA. En effet, des panneaux déployables
augmentent considérablement la surface illuminée, pouvant multiplier par 3 la puissance générée. 1l
faut cependant tenir compte du fait que cela entraine une augmentation évidente de la force de trai-
née (drag force) due a I’atmosphere et au rayonnement du Soleil. Par exemple, le nanosat 6U MarCo
possede une structure de panneaux solaires de la taille d’un panneau 3U, mais qui, déployé, montre
42 cellules solaires (Fig. [8), pouvant fournir 35W (autour de la Terre) !

Ludovic Bontemps 8 6 juin 2019



ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA 2. Composants d’un nanosatellite

Malheureusement, augmenter la taille des panneaux solaires augmente considérablement la masse du
satellite. Un panneau 1U varie entre 70g et 115g, avec pour moyenne 300g pour un 6U. De bonnes
cellules solaires montent jusqu’a 30% d’efficacité, avec environ 1,2W fourni par cellule. Elle sont
généralement faites de GaAs.

Finalement, un dernier parametre tres important est la température d’utilisation. Contrairement a ce
que I’on pourrait croire, la température influence beaucoup la puissance fournie par un panneau so-
laire ; remarquons qu’au plus le panneau est froid, au plus la puissance générée sera élevée comme le
montre la Fig. 0] Lusure due au temps réduit également la courbe caractéristique courant-tension du
panneau solaire (Fig.[T0).

MarCO e ax

Mars Cube One 120

0 .

1 L 1 1
0 100 200 300 400 500 600 700 ggp 900 1000 (mV)

FIGURE 9 - Effet de la température sur la
FIGURE 8 — Exemple de nanosat 6U (MarCo) avec  courbe I-V des panneaux solaires

panneaux solaires déployables déployés (Crédit :

NASA, JPL/CALTECH)
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FIGURE 10 — Courbes caractéristiques des panneaux solaires, a gauche courbe I-V (Isc = Courant
court-circuit, Voc = Tension circuit ouvert, EOL = End Of Life et BOL = Begining Of Life), a droite
courbe Puissance-Tension avec point de puissance max indiqué [1}3]].

Détermination des caractéristiques des panneaux solaires Le choix et la conception des pan-
neaux solaires n’est pas aisée. Combien de cellules ? Quelle surface ? Quel matériau ? Quel puissance
a fournir ?
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Il faut dans un premier temps déterminer les contraintes et les exigences pour I’EPS :
 Altitude de I’orbite et temps maximum d’éclipse
* Temps de vie estimé du satellite
* Puissance requise durant la phase d’illumination et d’éclipse

La surface des panneaux solaires est déterminée selon la formule :

Les symboles utilisés ainsi que leur estimation sont donnés en Table [2] La quantité d’énergie a pro-
duire par les panneaux solaires est donnée par :

P.T. PyT,
(BE + Hl)

Poy =
SA T,

Et la puissance produite en fin de vie (End Of Life EOL) :

Pror = Ppor X Lq

4
Pgor, = Po x I; x AVE{ ZCOSQn}

n=1
Ld:nUVXntcxnmxnrxnconxnsanadxntxnop

Il faut aussi choisir le type de cellule solaire et estimer 1’ouput de puissance Po = S X nsc, en
supposant le Soleil normal a la surface (S, I'intensité solaire = 1368W/m? et ngc I’efficacité de la
cellule solaire).

Si(14.8%): Po = 0.148 x 1,368 W/m?= 202 W/m?
GaAs(18.5%): Po = 0.185x 1,368 W/m? = 253 W/m?
Multijunction(28%):  Po =0.28 x 1,368 W/m? = 383 W/m?

TABLE 2 — Regroupement des symboles utilisés dans la détermination des cellules solaires, leur des-
cription, et une estimation lorsque possible. Certains détails de calculs sont donnés en annexe. [1]

Symbole Description Estimation
P,, P, puissances requises en éclipse et illumination (d pour daylight) dépend du payload
T.,T;  périodes d’éclipse et d’illumination par orbite dépend de I’ orbite
Te efficacité du chemin cellule solaire - batteries - payload 0.65
Ty efficacité du chemin direct cellules solaires - payload 0.85
Po power output dépend du type de cellule
1 fill factor 0.75 W/m?
0, angles entre le vecteur du Soleil et les 4 vecteurs normaux aux surfaces des panneaux solaires dépend des opérations
Lqg life decay 0.76
nuv pertes par décoloration UV du matériau des cellules 0.98
Nte pertes par cycles thermiques 0.99
Nm pertes par décalage des cellules 0.975
Ny pertes par interconnection de résistance dans les cellules 0.98
Neon pertes par contamination de toutes sources 0.99
s pertes par ombrages 1
Nrad pertes par dommages causés par radiations (1-Désintégration/an)‘cmpsdevie
M ajustement pour température d’utilisation 0.88
Nop ajustement pour I’intensité sur la position orbitale 1
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Batteries

Les batteries permettent de stocker I’énergie recue par les panneaux solaires durant 1’illumination.
Celle-ci est délivrée en temps voulu, c’est a dire lorsque la charge énergétique est plus élevée que
I’énergie pouvant étre fournie par les cellules solaires seules. Durant une phase d’éclipse, seules les
batteries peuvent fournir le courant nécessaire au bon fonctionnement des instruments a bord.

La capacité d’une batterie peut largement varier, suivant son nombre de cellules (une batterie Li-
ion a généralement 2 cellules), sa composition chimique ou le nombre de cycles charge/décharge déja
effectué. La capacité d’une batterie varie entre 1200 et 1600 mAh.

Suivant le nombre de batteries a bord du satellite reliées a I’EPS, ainsi que le courant disponible
pour transférer 1’énergie, elles se chargeront et déchargeront a différentes vitesses.

Les types les plus courants sont les batteries Zn-Ag (dans Spoutnik par exemple), Cd-Ni, H,-Ni et
bien-siir Li-ions.

Les contraintes €lectriques suivantes déterminent le design de I’appareil pour le stockage d’énergie :
* Courant constant et maximal en éclipse
* Décharge moyenne en tension par cellule
* Efficacité de décharge par batterie
* Profondeur de décharge et nombre de cycles
* Temps maximum en mode éclipse
* Vitesse de charge/décharge
* Efficacité du régulateur de charge/décharge
* Restauration en cas de court-circuit

Nous pouvons aussi mentionner les contraintes physiques : taille, masse, température de travail,
configuration, position en opération, environnement statique ou dynamique; et les contraintes lo-
gistiques : coft, vie par cycle, mission, fiabilité, maintenance, productibilité et siireté. D’autres para-
metres contrdlant le choix des batteries sont donnés en annexe.

Type Cd-Ni H,-Ni |Lithium-ion |Ni-MH

Single cell voltage 1.2 1.25 3.6 1.25
(v

Energy density 39 65 125 70
(W.h/kg)

Specific energy 130 60 260 230
(W.h/L)

LEO lifetime 3 5 3 3
(years)

GEO lifetime 8-10 15 8-10 8-10
(years)

FIGURE 11 — Performances des différents types de batteries
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Depth-of-Discharge La profondeur de décharge (Depth-of-discharge DoD) est un élément tres im-
portant concernant les batteries sur les satellites. Il s’agit du pourcentage déchargé par rapport a la
capacité totale de la batterie, comme décrit dans 1’équation suivante,

DoD(t) = % « / (In(t) — To(t)) dt

t

avec :
DoD(t) [%] la profondeur de décharge,

Cp [A.s] la capacité totale de la batterie,
Ip(t) [A] le courant de décharge,
I« (t) [A] le courant de charge.

La DoD ne peut descendre en dessous d’un certain seuil (typiquement 30% pour les Li-ions) sans
influencer de maniere significative le nombre de cycles charge/décharge possible. 11 faut pour cela ne

pas décharger les batteries trop rapidement durant 1’éclipse.
La DoD dépend aussi du type de batterie, comme indiqué dans la figure [12]

Cycle Life Data
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FIGURE 12 — DoD vs Nombre de cycles charge/décharge pour batteries de différentes compositions

Capacité requise Il est important de déterminer au préalable la capacité requise d’une batterie pour
la mission. Celle-ci est donnée par :

_ PeTe

~ DoD x 1 x N x Vi

C

avec :
C [Ah] la capacité requise,
Pe et Te donnés en Table
DoD(t) [%] la profondeur de décharge,
7 le coefficient de transmission entre la batterie et le payload,
N le nombre de cellules,
Vius [V] la tension nominale.

Par exemple, pour les batteries types Li-ion du BUAA-SAT d’une capacité de 10 Ah, nous avons le

calcul
_16.24W x 2074s/3600
 03x09x3x%x36V

= 3.21Ah
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Il faut prendre une marge de 20% compte tenu de la dégradation de I’efficacité des batteries a cause des
cycles charge/décharge au cours de la mission. On calcule donc la capacité requise pour la batterie :

C'=12xC =385Ah < 10Ah

Les batteries de 10 Ah sont donc suffisantes pour le satellite.

Par ailleurs, les batteries offrent la plus grosse contrainte thermique du nanosat : en mode charge,
leur température doit etre plus élevée que 0°C (et inférieure a 40-45°C). Ce sont donc elles qui déter-
mineront le fonctionnement du systeme de régulation de température.

Power Control Unit ou PCU

L’unité de contrdle du courant (Power Control ou Conditioning Unit PCU) est utilisée pour controler
le courant et ses transferts dans le satellite et collecter les données de I’EPS. Le PCU lie les cellules
solaires et les batteries pour former le bus primaire, qui fourni I’énergie du satellite. Si trop de courant
est recu par les batteries ou la charge, le PCU va automatiquement le réguler par dissipation.

Les régulations de courant se font habituellement selon 2 méthodes (sans entrer dans le détail) :

* DET (Direct Energy Transfer), qui fourni I’énergie directement, avec panneaux solaires et pay-
loads mis en parallele. Cette méthode dissipative peut étre divisée en un bus non régulé et un
bus régulé.

* PPT (Power Point Track), méthode non dissipative. Elle régule les opérations des cellules so-
laires en fonction de la demande du payload. Les bus électriques sont habituellement de 3.3V
et SV en sortie pour les bus régulés, et de 9 a 12.5V pour le bus non régulé.

Convertisseur et distribution Dans certains cas, pour unifier les différents sous-systemes et équi-
pements, il faut que le satellite soit équipé d’un convertisseur DC/DC et DC/AC.

Il faut, en plus du systeme de distribution primaire, un systéme dit secondaire, le controle d’igni-
tion pyrotechnique, le controle de distribution thermique, etc. .

Une protection de surcharge de courant (Power Overload Protection) est aussi importante pour (a)
protéger le systeme primaire (bus ou batteries), et (b) protéger I’équipement et les lignes de courant.
Ce systeme de protection utilise généralement des fusibles et un circuit de protection de surcharge
récupérable.

Puisque le satellite n’est pas réparable et doit pouvoir fonctionner sans maintenance et comme les
fusibles ne sont pas remplacgables, une protection de sur-courant est actuellement de plus en plus
adoptée.

2.2 On-board Computer (OBC)

L’ordinateur de bord (ou On-Board Computer OBC en anglais) est littéralement le cerveau du satel-
lite. Il envoie les commandes au PCU pour controler le payload, et recevoir les données du PCU par
télémétrie. L’OBC contrdle aussi les différents modes d’opération (un exemple typique de change-
ments de modes est donné Fig. [3)) et se charge de tous les flux de données (conversion analogique
vers numérique, cryptage/décryptage, encodage, multiplexing, stockage de données, traitement des
données, détection d’erreurs,...).
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FIGURE 13 — Diagramme typique de transition d’états de I’OBC [1]

Sans entrer dans les détails, il existe différentes topologies de connections entre le processeur central
et les capteurs, payloads ou sous-systemes. Chacune de ces topologies présente des avantages et des
inconvénients.
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En plus de la topologie, I’ordinateur doit posséder différents programmes. Les cinq classes principales
de programmes informatiques sur I’OBC sont :

* L’Operating System (OS)

* Le system management

Le systeme de contrdle
* Le traitement des commandes et des données (Command & Data Handling C&DH)

* Le manager de payload (parfois avec le system management ou le C&DH)

Il est important de pouvoir évaluer le nombre de lignes de code des différents programmes et le
nombre de commandes pour les fonctions typiques que le systeme devra traiter pour pouvoir choisir
I’0OBC en fonction de la puissance CPU et de la capacité mémoire.

2.3 Payload

Le payload représente le ou les instruments principaux de la mission, ce pourquoi le satellite a été
envoyé€. Leur bon fonctionnement doit €tre assuré par tous les autres sous-systemes, mais ce sont les
payloads qui décideront des caractéristiques de ces sous-systemes. Dans le cas de LUNA, il s’agit
avant tout du VLBI pour la démonstration technologique. Y seront ajouté un mEPT et un détecteur
GPS, mais peut-€tre aussi un senseur de radiations et un réflectometre GPS. Ces payloads seront
développés plus loin. Ils ne constituent pas un organe vital du satellite dans le sens ou ce dernier peut
toujours fonctionner sans, mais cela enleve bien entendu tout I’intérét de la mission.

2.4 Structure

La structure est I’assemblage sur lequel tous les composants du satellite sont fixés. Elle doit étre
résistante aux vibrations causées par la fusée de transport lors du décollage, mais aussi résister, comme
les autre instruments, a I’environnement difficile de I’espace, comme la température extérieure tres
basse, les radiations solaires, et I’évacuation de la température interne.

Il faut que la structure soit la plus légere possible pour des raisons économiques liées au lancement,
et est donc généralement faite en aluminium.

FIGURE 14 — De gauche a droite : structure 6U avec exemple de systeme de propulsion, structure 8U,
structure 12U avec payload [5, 6]

Des exemples de structures de nanosats sont proposés en figure [I4] La table 3 reprend les caractéris-
tiques des structures.
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TABLE 3 — Caractéristiques des structures de nanosats 6-8-12-16U [6]

6U 8U 12U 16U
Masse [kg] 0,8-1,1 1-1,5 1,5-2 1,75-2,25
Dimensions externes [mm?] 100 x 226.3 x 340.5 | 226.3 x 226.3 x 227 | 226.3 x 226.3 x 340.5 | 226.3 x 226.3 x 454
Dimensions internes/1U [mm?] 96 x 96 x 89.4 94 x 94 par PCB 98.4x98.4x49.2 94 x 94 par PCB
Limites thermiques [°C] -40 a +80 -40 a +80 -40 a +80 -40 a +80

2.5 Controle d’attitude

Le contrdle d’attitude (parfois noté ADCS pour Attitude Determination and Control System) est le
pouvoir de contrdler I’orientation d’un objet, quel que soit son environnement (Fig.[15)). Il s’agit d’une
composante de haute importance pour les satellites : il faut parfois faire pointer un télescope dans des
directions tres précises, parfois a la seconde d’arc pres pour prendre certaines mesures ou clichés.
Tel est le cas par exemple des satellites de remote sensing (prenant des clichés de la Terre pour établir
des cartes, ou aider les populations en cas de catastrophe naturelle), ou encore de ceux étudiant le
comportement d’objets spatiaux précis comme une étoile par exemple. Etant particulierement loin-
tains, une précision extréme est requise, ainsi qu’une bonne stabilisation rapide.

Beaucoup de nanosats se servent du champ magnétique terrestre pour s’auto-orienter (passive atti-
tude control, Fig. [T6)), leur pointage ne devant pas étre d’une précision trop élevée, en fonction du
payload embarqué. Concernant LUNA, I’émetteur VLBI requiert un pointage direct vers les antennes
au sol : celles-ci étant généralement immensément larges (jusqu'a S0m de diametre !), et donc tres
précises (voir section[4.3).

Orbit

Roll-axis

Pitch-axis

FIGURE 15 — Contrdle d’attitude [2] FIGURE 16 — Controle d’attitude passif

Une autre raison d’avoir un controleur d’attitude a bord est le redressement au moment du largage
du nanosat. Etant lancé soit depuis une fusée ou soit depuis I'ISS (ce qui sera le cas pour LUNA),
le satellite expulsé tourne sur lui-méme; il lui faut donc un systeéme pour se redresser. Ce type de
systéme peut aussi étre congu avec des rétro-fusées comme sur les plus grands satellites.

2.6 Systeme de régulation thermique

Il existe 3 types de transferts de chaleur : la conduction, la convection et la radiation. Dans I’espace, il
n’y a pas (ou de maniere négligeable) de fluide pouvant conduire la chaleur autour ou dans le nanosat,
seules la radiation et la conduction sont présentes. La radiation est gouvernée pour la loi de Stefan-
Boltzmann, tandis que la conduction I’est par la loi de Fourrier.
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Pour les problemes de thermique spatiale, il est supposé que les propriétés thermo-optiques sont
constantes dans I’infrarouge (de 70K a 700K) et dans le spectre de lumiere visible (de 1150K a 10
000K) [7].

Le satellite est soumis a différentes sources de chaleur (voir Fig. :

* Le Soleil (considéré comme corps noir, émettant a 5776K), émettant de 1322 W/m? a 1414
W/m? suivant sa distance

* La Terre (considérée comme corps noir, émettant en infrarouge a 255K, aussi présent en éclipse)
* Le phénomene d’albédo (radiation réfléchie par la Terre)
* Les échanges thermiques lors du décollage et de la ré-entrée

* La chaleur des composants interne dissipée par effet Joule (aussi présent en éclipse).

N
096
P
&
L ’%@O’
0
Chaleur
inteme
dissipée
Radiations
infrarouges
de la Terre
Radiations

emises par le satellite

FIGURE 17 — Diagramme des échanges de chaleur subis par un nanosat 6U ([[7] amélioré)

Le controle thermique cherche donc a réguler la température en constante variation du satellite, pour
éviter des dysfonctionnements de composants si la température devient trop basse ou trop élevée ou
encore si ils sont soumis a des changements trop brusques et trop fréquents (la thermo-élastique peut
causer des problemes, mais nous n’entrerons pas dans les détails ici). Le systtme maintient donc la
température dans une certaine limite, fixée par la mission et les composants.

Les valeurs critiques sont généralement données par les batteries a maintenir entre 0°C et 40-45°C,
comme vu précédemment (le systeme se régule habituellement autour des 35-40°C max.).

Le systeme est dans la plupart des petits nanosats (<3U) simplement composé d’une résistance qui
chauffe lorsqu’un capteur détecte une température descendant en dessous des 0°C, comme pour
SwissCube (résistance de S00 mW), le nanosat de I’EPFL, ou le Compass-1 de Aachen ((résistance
de 2010 mW).

Il peut aussi €tre proposé de ne pas placer de systeme de régulation thermique pour économiser de la
puissance, ou si I’architecture ne le nécessite pas. C’est en effet le cas pour Delfi-C?, ol les propriétés
thermo-optiques des matériaux ont été étudiées pour maintenir une température dans les limites de
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fonctionnement des appareils. Ce satellite ne possédant pas de batteries, les écarts de températures
peuvent étre plus larges. [7]]

2.7 Systeme de communication

Il s’agit du systeme transmettant et recevant les données a distance a la station de base située sur
Terre. Pour les nanosats, il s’agit d’un émetteur radio, pouvant opérer sur les bandes commerciales ou
amateures dans le spectre VHF/UHF (Very/Ultra High Frequency). L’UHF est généralement choisi
pour 'uplink (432-438 MHz), et le VHF pour le downlink (145-146 MHz). D’autres plages de fré-
quences peuvent étre utilisées comme la S-band ou la X-band comme nous le verrons avec le VLBI a
la section [l

Nous verrons aussi dans cette section que les fréquences et la puissance d’émission doivent étre choi-
sies selon des normes fixées. La puissance requise variera aussi en fonction de I’altitude a laquelle se
trouvera le satellite au moment de la transmission des données. Pour concevoir le systtme de com-
munication, il est aussi important de connaitre le flux de données a transmettre (nombre de bits par
seconde).

Le systeme de communication est directement relié a I’OBC pour que celui-ci puisse interpréter et
exécuter les commandes qui lui sont demandées depuis la Terre.

En ce qui concerne le systeme d’antennes, elles peuvent étre de toutes tailles et completement dif-
férentes (Fig. [I8). Certains types d’antennes ne nécessitent pas une orientation particuliere, ce qui a
I’avantage de pouvoir émettre et recevoir des informations tout en restant dans 1’orientation optimal
pour le payload.

- VY

FIGURE 18 — Trois systémes d’antennes déployables et une antenne compacte a placer sur une des
faces du nanosat (en bas a droite). Crédits : ISIS, GOMSpace, IMT et Clyde Space

Alternative : balise CW Une question légitime se pose : le systtme de communication est-il vrai-
ment nécessaire ? En effet, si les payloads possedent leur propre émetteur/récepteur, et en supposant
que les autres sous-systemes fonctionnent sans problemes, le syst¢eme de communication n’a pas lieu
d’étre car il prend de I’espace et du poids. Mais il peut aussi simplement servir a rester en contact avec
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le vaisseau. Pour cela, une balise en ondes entretenues (Continuous Wave beacon CW beacon, il s’agit
des ondes de télégraphie, en morse [8]) peut s’avérer optimal car elle peut recevoir des commandes et
envoyer un minimum d’information, est 1égere et simple, et tourne a faible puissance.

Grace a ce petit systetme CW, des informations peuvent étre transmises en cas d’erreur ou de panne
du nanosat. Et avec ces données, il est peut-€tre possible de réparer I’appareil en envoyant les bonnes
instructions a I’OBC via la balise CW.

Des détails devront étre fournis lors d’une étude approfondie du systéme de communication spéci-
fique a LUNA.

2.8 Propulsion

La plupart des nanosats 1U-3U ne possede pas de systetme de propulsion. En effet, pour une orbite
LEO (Low Earth Orbit, jusqu’a 2000 km d’altitude) proche de celle de I’ISS, aucune poussée ne sera
demandée a I’appareil, étant donné qu’il est lancé depuis I’ISS. 1l existe bien-siir d’autres systemes de
lancements de nanosats, comme développé plus loin dans la section [§ mais étant donné que LUNA
sera probablement largué a partir de I’ISS, nous nous concentrerons sur cette méthode.

Le systeme de propulsion devient important lors du transfert d’orbite ou de voyage interplanétaire,
comme la mission Mars Cube One (MarCO), une paire de nanosat 6U servant de relais télécom autour
de Mars (Fig. [19).

FIGURE 19 — Systeme de propulsion de MarCO [9]

Pas ou peu de nanosats 3U ou de moindre taille ont été envoyés sur des orbites éloignées (périgée >
550km, Fig. @, exemple : Jugnu, nanosat 3U a une orbite 850 km x 866 km, 19.9°, sans systeme de
propulsion, mais largué a partir d’un lanceur), et encore moins envoyés depuis I'ISS.

En effet, I’'ISS se trouvant sur une orbite dont 1’altitude maximale (apoapsis) est de 420 km, un nano-
sat sans systeme de propulsion pourra difficilement aller sur des orbites a altitudes plus élevées.

Il faut aussi noter qu'un systeme de propulsion prend 2U de volume a I’intérieur du nanosat, les
instruments généraux environ 1U, ce qui oblige a avoir un minimum de 4U pour un nanosat avec
systeme de propulsion avec payload (de maximum 1U). C’est donc pour ces raisons que la majorité
des nanosats avec systeéme de propulsion font au minimum 6U.
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FIGURE 20 — Graphique du nombre de nanosatellites en fonction de leur orbite depuis 1998 [10]

Nous pouvons ajouter qu’un transfert d’orbite est impossible sans une certaine poussée de la part de
I’objet spatial (le Av sur la Fig. [6I)). Le systéme de propulsion lui fournit donc cette poussée pour
effectuer les manoeuvres orbitales. Celles-ci seront développées a la section[9.6]

Sur un total de 1113 nanosats lancés en 2018, seuls 48 avaient un module de propulsion [10]. Suite a
cette faible demande bien que présente, les systemes de propulsion pour nanosats commencent dou-
cement a se développer. Il en existe déja de différents types comme pour les plus grands satellites
(propulsion ionique, a réaction,...), mais leur commercialisation reste limitée.
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3 LUNA

Aujourd’hui, le projet du Louvain University NAnosatellite n’en est qu’a ses balbutiements, et ce mé-
moire est le premier sur le sujet. Quelle taille, quels payloads, quelle orbite, ou encore quels objectifs
pour LUNA, sont des questions a trancher des le début du développement du nanosat.

LUNA est un des grands projets mis en avant par Louvain4Space, idée lancée par Mme V. Dehant et
concrétisée le 3 octobre 2017. Il a pour objectifs de regrouper les compétences spatiales et d’€laborer
des stratégies pour accroitre la participation de I’'UCLouvain dans le domaine du spatial. Il permettra
aussi d’augmenter la visibilité de 1’université, de partager les expériences et de s’appuyer sur les op-
portunités qui ne manqueront pas de voir le jour dans les années a venir comme la nouvelle Agence
Spatiale, la faible présence de I’'UCLouvain dans le domaine ou la pyramide des ages inversée dans
les métiers du spatial. [[1]

3.1 Contenu du satellite

LUNA se veut d’étre en premier lieu et au minimum une démonstration technologique du senseur
VLBI (Very Long Baseline Interferometry).

Il est souhaité aussi d’y placer un mEPT (miniaturized Energetic Particle Telescope) et méme un sen-
seur GNSS (Global Navigation Satellite System).

Par la suite, il est espéré d’avoir des collaborations avec d’autres universités belges telles que I’'ULg
ou KULeuven, et d’embarquer plusieurs payloads.

Suivant I’orbite qui sera déterminée, un systeme de propulsion sera éventuellement nécessaire aux
manoeuvres orbitales et au placement du nanosat sur son orbite.

Z "

En termes d’unités "satellitaires", cela signifie :

TABLE 4 — Taille des différents composants de LUNA

Contenu Taille estimée
Systemes de base 1J
Transmetteur VLBI 2U
mEPT 2U
Autres Payloads 1J
Sous-total 6U
Payloads ULg & KULeuven 2U a4U
Propulsion 2U
Total 10U a 12U

Comme indiqué dans la table |4 la taille minimale de LUNA serait de 6U. En considérant un systeme
de propulsion et les payloads des autres universités, le nanosat atteindrait facilement 10 ou 12 U.

3.2 Objectifs de la mission
Il est demandé a LUNA de :

* Rester le plus longtemps au-dessus de la station de Redu pour le transfert de données

« Etre en contact avec au minimum 3 stations VLBI au sol espacée d’au moins 1000 km et pendant
une durée la plus longue possible afin de localiser le nanosat
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* Rester en dessous des 20 000 km d’altitude, région des satellites GPS

* Passer par dessus I’ Antarctique (ou a des latitudes proches) pour les tests du mEPT, mais a
vitesse pas trop €levée pour avoir le temps de collecter les données

3.3 TRL des Payloads

System Test, Launch

Tous les payloads n’ont pas encore été développés et sont tous a des BOperations | |TRL?
stades technologiques différents. SystaBubeyston TRL 8
Development -1 _—
Comme discuté plus loin dans la section qui lui sera dédiée, le 1
VLBI est a un TRL (Technology Readiness Level) 2 et sera composé Dechnology B
d’éléments déja a TRL 5. Le mEPT est pour I'instant a TRL 3, — | =
et le capteur de radiations a TRL 4. Le VLBI et mEPT existent Technology 1
déja dans une version grand format et demandent maintenant d’étre Development
miniaturisés. Research to Prove
Feasibility

Le récepteur GNSS et le réflectometre GPS sont déja préts a €tre
envoy€s en mission.

Basic Technology
Research

N

D’ici 2-3 ans, les payloads devraient étre préts a €tre embar-
qués.

3.4 Résumé des caractéristiques techniques

En majorant les caractéristiques des différents composants des nanosats vus dans le chapitre précé-
dent, il est possible de dresser la table [5| La comparaison s’effectue vis-a-vis de composants pré-
existants pour déja donner une idée approximative (mais tout de méme relativement précise) du na-
nosat. Des comparaisons peuvent étre trouvées en annexe. Le module de régulation thermique n’est
pas inclus car aucune information ne fut trouvée a son sujet.

TABLE 5 — Bilan général majoré

Instrument Masse [g] Puissance consommée [mW] Dimensions [mm*]
EPS 150 75 90x96x20
Batteries 4 cellules 325 (10 [g/Wh]) 0 65 x 10 x 7 (dépend du type)
Panneaux PV 22 dm? 1100 (50 [g/dm?]) 0 sur les faces
OBC 100 1000 - 2000 90x96x16
Structure 1500-2000 0 226.3 x 226.3 x 340.5
ACDS 200 1200 96x90x 17a30
Module S-band/X-band 100/150 5000/10 000 90 x96x 15
Systeme de propulsion 2000 + 1000 8000 - 15 000 (pleine puissance) 1a2u0

VLBI 4000 - 10 000 10 000 - 12 000 180 x 200 x 50
mEPT 250 1000 <2U

Autres payloads <641 <6100 1U

TOTAL MAX. 11915-17915 32 375 8U

Les valeurs proposées pour le VLBI, le mEPT et les autres payloads sont décrits dans les chapitres
M} [5]et 2] La masse totale dépendra bien-stir du transmetteur VLBI une fois celui-ci prét a I’envoi. La
surface des panneaux solaires et le nombre de batteries sont déterminés plus loin.
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3.5 Caractéristiques de certains sous-systemes de LUNA

Il est difficile de prévoir a I’avance les caractéristiques techniques précises d’un nanosat ne connais-
sant pas encore en détails quels sous-systemes seront choisis pour sa composition.

Ce document sera une premiere estimation de cette composition, basée sur les caractéristiques des
différents sous-systemes disponibles sur le marché ou ayant déja étés envoyés a bord de nanosats
semblables a LUNA. Les caractéristiques des payloads sont précisées dans leur section respective.

Il n’est a ce jour pas encore possible de s’inspirer d’autres nanosats 12U pour la simple raison qu’au-
cun d’entre eux n’a déja été lancé, bien que de plus en plus sont prévus pour 2019, 2020 et 2021
comme indiqué sur la figure 21] Les paragraphes suivants sont estimés de maniére grossiére, basés
sur les résultats obtenus tout au long de ce document.

Nanosatellite launches by types WwWw.nanosats.eu
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FIGURE 21 — Evolution du nombre de nanosats lancés en fonction de leur type [2]

3.5.1 Panneaux solaires

Sachant que la puissance totale nécessaire maximale devrait étre de 33 W (les instruments ne fonc-
tionnent pas en méme temps que le systeme de propulsion), majorée a 35 W, il est possible de déter-
miner la surface de panneaux solaires nécessaire. En reprenant les équations de la section 2.1,

35%2995 + 35x17523

P — ( 0.65 0.85 ) :5038W
4 17523

Ppor = 1358W/m? x 0.28 x 1.09 x 0.75 = 310.85W/m?
Lq=10.98 x 0.99 x 0.975 x 0.98 x 0.99 x 1 x 0.945 x 0.88 x 1 = 0.76

Pg 4 est la puissance minimale fournie par les panneaux solaires au cours d’une orbite (la moins illu-
minée). Des cellules multi-jonctions GaAs ont été choisies, avec une efficacité de 28%. On détermine
maintenant la surface nécessaire ainsi que Pgoy, :

Prpor = 310.85W/m? x 0.76 = 236.25W/m?
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_ 50.38W
236.25W/m?

11 faudra une surface minimale de 0.213 m? pour subvenir aux besoins énergétiques du nanosat. C’est
une tres grande surface et il ne sera pas possible de récolter autant d’énergie sans panneaux solaires
déployables, d’une surface totale de 22 dm?.

Le calcul de la masse des panneaux solaires donne :

SA = 0.213m?>

50g/dm?* x 22dm?* = 1100g

Bien-sir, il faut relativiser : le calcul a été effectué avec tous les appareils tournant tous en méme
temps a pleine puissance, ce qui ne sera évidemment pas le cas dans la réalité. Il s’agit ici d’une
surestimation.

En réalité, les satellites possedent différents modes de fonctionnement pour ne pas surcharger I’EPS
et économiser de I’énergie. Lorsque le satellite est dans 1’ombre (éclipse), il passe généralement dans
un mode spécial réduisant sa consommation d’énergie au maximum 1’évitant de tomber en panne. Ces
différents modes devront étre implémentés par la suite pour donner plus de précision et d’exactitude
sur I’évaluation de la puissance totale consommée de ce document. Un exemple des différents modes
est donné dans 1’annexe A pour le BUAA-SAT.

3.5.2 Batteries

A nouveau, en se basant sur le chapitre précédent, la capacité maximale requise par les batteries (en
supposant 4 cellules) est déterminée :

35 x 2995/3600

=9.8A
0.3x09%x4x%x3.3 984N

C'=12x

La masse totale des batteries est donc de :
11.2Ah x 3.3V x 10g = 325¢g

Il s’agit d’une valeur approchée : s’il est décidé d’acheter tous les composants de LUNA déja construits,
il ne sera peut-étre pas possible d’obtenir exactement les valeurs obtenues, mais peut-&tre un petit peu
plus ou un petit peu moins (on ne peut pas acheter de demi batteries !).

3.5.3 Un systéeme de propulsion : nécessaire ?

N’étant pas encore décidé si un systeme de propulsion serait embarqué, les deux cas sont considérés
dans un premier temps.

Dans les nanosats 6U embarquant déja un systeéme de propulsion, on peut citer MarCO (Mars Cube
One A et B, lancés en 2018, pour servir de relais télécom d’une mission vers Mars), EQUULEUS
(EQUilibriUm Lunar-Earth point 6U Spacecraft, prévu pour 2020, doit tester des techniques de navi-
gation autour du point Lagrange L2), ou méme Lunar Flashlight (prévu aussi pour 2020, mesure par
spectrometre de I’eau dans les régions polaires de la Lune).

Dans les cas des 6U sans propulsions, on peut donner I’exemple de RalnCube (Radar In a Cube-
sat, lancé en 2018, ayant pour mission de tester un radar miniaturisé), ASTERIA (Arcsecond Space
Telescope Enabling Research in Astrophysics, lancé en 2017, teste un télescope et son systeme de
pointage tres précis) ou encore SPARCS (Star-Planet Activity Research CubeSat, prévu pour 2021,
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observe avec un télescope UV des étoiles de masse faible) pour les satellites sans systeme de propul-
sion.

La principale différence provient de I’orbite de ces satellites. C’est elle qui, avec les manoeuvres
a effectuer, déterminera si un systeme de propulsion est nécessaire. Pour des orbites basses de maxi-
mum 500 km d’altitude sans manoeuvres, une propulsion n’est pas nécessaire : les nanosats sont
largués directement depuis I'ISS, se mouvant elle-méme entre 400 et 450 km d’altitude.

Pour ce qui est des orbites a altitude plus élevée, les satellites sont déployés a partir d’un lanceur.
Si celui-ci possede a son bord différents satellites allant sur la méme orbite, ceux-ci seront regrou-
pés et déployés en méme temps. L’exemple du nanosat indien Jugnu peut €tre a nouveau cité : son
orbite est une 850 km x 866 km, 19.9°d’inclinaison et ne possede pas de systeme de propulsion. Il
fut déployé par le lanceur PSLV-CA avec les satellites Megha-Tropiques (orbite 867 km x 867 km,
20°d’inclinaison), SRMSAT et VesselSat-1 [4]].

Les données utiles sont reprises dans les tables ci-dessous. Notons que le payload fait environ un
peu moins de 50% de la masse du satellite.

TABLE 6 — Comparaison des caractéristiques de différents nanosats 6U (sans propulsion) [, 6]

Mission Masse [kg] | Masse Payload [kg] | Puissance électrique [W] | Dimensions [mm®]
RalnCube 12 5.5 45 10x 20 x 30
ASTERIA 10.165 ? 48 239 x 116 x 366
SPARCS 12 ?7(3U) <35 10x 20 x 30

TABLE 7 — Comparaison des caractéristiques de différents nanosats 6U (avec propulsion) [, 6]]

Mission Masse au sol [kg] | Masse ergols [kg] | Av [m/s] | Puissance électrique [W] | Dimensions [mm?]
MarCO 13.5 ~2 215 35 (Terre), 17 (Mars) 118 x 243 x 366
EQUULEUS 14 1.2 70 50 100 x 200 x 300
Lunar Flashlight 14 2 290 51 100 x 200 x 300

En prenant comme références les tables [0 et[7) ainsi que d’autres satellites 6U exemples non mention-
nés, on trouve qu’un systeme de propulsion fait entre 3 kg et 3,5 kg, dont environ 2 kg d’ergols. [3]

L orbite de LUNA déterminée dans la section [9] nécessite un systeme de propulsion, quel que soit
son type de déploiement.
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4 VLBI

Le transmetteur VLBI est le payload principal de LUNA. A I’instar de la mission APOD en 2016,
il sera utilis€ comme une démonstration technologique. Il devra fonctionner dans toutes les stations
VLBI, ainsi que les nouvelles stations VLBI Global Observing System (VGOS).

4.1 Mise en contexte et principe de fonctionnement

Géodésie Il est important de pouvoir déterminer avec précision la position d’un objet comme nous
le faisons déja depuis des années avec le systeme GPS. Pour déterminer une position, il faut mesurer
les distances et connaitre les caractéristiques de 1’espace dans lequel nous nous trouvons. Cette science
s’appelle la géodésie, comme formulé par Friedrich Robert Helmert en 1880. Il existe 4 systemes de
techniques géodésiques, se complétant les uns les autres, permettant ensemble de déterminer tous les
parametres géodésiques :

* GNSS (Global Navigation Satellite System) : systeme de positionnement au moyen d’une
constellation de satellites (exemples : GPS, Beidou, Galileo)

» SLR (Satellite Laser Ranging) : mesure la distance d’un satellite grace a un systeme de miroirs
a bord de celui-ci réfléchissant un laser envoyé (précision de 1’ordre du millimetre !)

* DORIS (Détermination d’Orbite et Radio-positionnement Intégré par Satellite) : systeme de
positionnement satellite, une station au sol lui envoie un signal soumis a un effet Doppler

* VLBI (Very Long Baseline Interferometry) : systemes d’antennes sur Terre tres éloignées les
unes des autres permettant de mesurer la distance entre elles et son 1’orientation dans 1’espace

Principe Le VLBI est un réseau d’antennes capables de déterminer la position d’une source émet-
trice dans I’espace, quelle que soit sa distance dans I’espace.

La technologie VLBI désire pouvoir localiser une source artificielle avec une extréme précision, et,
afin d’améliorer celle-ci, les antennes situées sur Terre sont séparées de plusieurs milliers de kilo-
metres.

Une seule et méme source est observée par minimum trois antennes distinctes recevant donc le méme
signal...mais déphasé, avec un délais permettant ainsi de connaitre 1’orientation de la distance reliant
deux des stations par rapport a la source en fonction du temps [1].

Bien-sir, plus il y a de stations captant en méme temps le signal, meilleur sera le résultat. Si le nombre
de stations est faible, de grandes lignes de base sont préférables, mais un réseau dense de stations avec
des lignes de base courtes est aussi tres important.

Il est aussi possible de mesurer avec une extréme précision la distance séparant les antennes VLBI.
Ceci fut utilisé pour montrer entre autres les conséquences de la tectonique des plaques. Bien que la
technologie ne soit pas toute récente (années 1950), I’année 2016 vit pour la premiere fois un nanosat
équipé d’un transmetteur VLBI utilisant le réseau d’antennes.

En effet, la mission APOD (imitant le signal d’un quasar, ayant pour but de localiser précisément
le nanosat), et la future E-GRASP/Eratosthenes (European Geodetic Reference Antenna in Space /
European Reference Antenna of Space Geodetic Techniques Enhancing Earth Science) utilisent le
VLBI pour aider a I’obtention d’un systeme de référence (précisément, 1’orientation de la longueur
de base entre deux antennes par rapport a un satellite ; E-GRAPS a pour but de réaliser un systeme de
référence terrestre et d’améliorer les références spatiales et temporelles sur Terre au millimetre pres
et avec une stabilité d’au moins 0.1 mm/an).
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Dans I’ utilisation de la technologie VLBI, il existe deux situations différentes : soit la source radio est
considérée infiniment loin (quasars), soit la source est proche des récepteurs (par exemple en orbite
autour de la Terre) et est en mouvement par rapport a ceux-ci.

Les quasars Un "Quasi-stellar radiosource" est un objet spatial extrémement énergétique et lu-
mineux, généralement positionné autour du trou noir supermassif situé au centre des galaxies. Les
quasars tirent leur énergie de leur disque d’accrétion.

Ces objets sont extrémement €éloignés (plusieurs milliards d’années-lumieres), ce qui permet de les
considérer comme fixes et d’ainsi tracer une toile de fond de 1’espace et d’obtenir un systeme de ré-
férence spatial. Néanmoins, suite a leur éloignement, ce qui reste de leurs émissions a la surface de la
Terre est extrémement faible, de 1’ordre de 10726 Ws/m?2 (unité baptisée 1 Jansky).

Les satellites La technique utilisant le VLBI pour localiser un point mobile dans I’espace est diffé-
rente, mais se base sur le méme principe. 1l faut en effet introduire un décalage Doppler et modifier la
géométrie du probleme, ainsi qu’y rajouter des effets relativistes. Ces derniers sont déja présents dans
le cas des quasars, mais sont plus importants dans ce cas-ci, et doivent également €tre modifiés.

4.2 Technologie

Le signal émis est capté par des antennes (radiotéléscopes) au sol, tres éloignées (very long baseline).
Ces antennes ont parfois des diametres immenses pour atténuer le bruit du signal, comme par exemple
celle d’Effelsberg faisant 100 m, allant méme jusqu’a 305 m pour Arecibo, le plus grand télescope au
monde. Une autre contrainte due au bruit est le fait que la source émettrice doit se trouver a au moins
10° d’élévation par rapport au sol, sans quoi le signal serait trop brouillé par le bruit provenant de sol.

4.2.1 Source infiniment éloignée

L’idée est simple : un signal émis est capté par deux antennes A et B, avec B plus éloignée de la
source. B recevra le signal avec un certain délais, dépendant de la différence de distance entre la
source et A et entre la source et elle-méme.

Si la vitesse de propagation du signal (dans notre cas et dans la plupart des autres, il s’agit d’ondes
électromagnétiques, ayant pour vitesse dans le vide ¢ = 299 792 458 m/s) est connue et constante,
temps et distance parcourus ne sont plus que les deux facettes d’une méme piece.

Nous pouvons donc parler de différence temporelle d’arrivée du signal entre A et B, ou TDOA (Time
Difference Of Arrival). Le quasar étant tellement loin, les ondes nous apparaissent comme planes. Un
schéma du probleme est donné a la figure 22]
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“radio télscope B

Terre

FIGURE 22 — Illustration graphique du fonctionnement du VLBI [4]

Soient :
s(t) le signal émis,
s1(t) et so(t) les signaux recus (fronts d’ondes bleus sur la figure),
t1 et ty les temps de propagation de signaux arrivant aux antennes A et B respectivement,
t I’instant ou le signal est recu a I’antenne A,
¢ le décalage temporel dont nous parlions (TDOA).

C’est a dire,

o=t —t
Nous pouvons donc écrire :
so(t + @) = s(t + ¢ — 12

So(t+ @) =s(t —t1 +ta —t2) = s(t — 1)

Cette technique est appelée géolocalisation par TDOA, qui est une technique tres précise et efficace
si elle est bien implémentée et réalisée dans les bonnes conditions.

Nous mesurons la distance entre A et B (ligne de base entre les deux antennes VLBI) en suppo-
sant une géométrie euclidienne (les symboles utilisés correspondent a ceux de la figure[22] avec ¢ x ¢
=d):

_¢oxc

~ sina

D

Précisons que D est la distance la plus courte dans 1’espace ou 1’on travaille. La référence étant ici la
vitesse de I’onde (et de la lumiere, c), cette derniere est plongée dans un espace-temps courbe, suivant
les géodésiques de cet espace pour relier un point a un autre en la plus courte distance.

a représentant ’angle formé par D et la direction vers le quasar moins 90°, il est donc possible de
déterminer la position de celui-ci, a savoir que D est connue de fagon tres précise.
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Pour déterminer ce TDOA, il faut utiliser une fonction de corrélation. En utilisant les mémes notations
que précédemment, nous pouvons écrire que :

(81 * 82)(’7') = /Sl(t)SQ(t — T)dt = /S(t — tl)S(t — 1y — T)dt
Cette fonction aura un maximum lorsque ¢t — t; = t — t, — 7, autrement dit lorsque
T=t —ty = —9,

nous permettant de déterminer le TDOA.

Délais 1l faut bien-siir ne pas oublier que ces signaux sont soumis a des délais extérieurs diis entre
autres a I’ionosphere, la troposphere, le fait que les instruments ne soient pas parfaits, les effets rela-
tivistes, etc. Nous modélisons le TDOA comme suit :

¢mesuré = Qb'réel + Tiono + Ttropo + Tretat + Tintru

Le détail de calculs des différents délais a été fait par Bertrand Steenput dans [[1]].

4.2.2 Source proche en mouvement

Maintenant que nous connaissons le principe de fonctionnement pour une source infiniment éloignée
(ou source fixe émettant a ondes planes), qu’en est-il d’une source émettrice mobile proche des sta-
tions de réception, comme par exemple un satellite autour de la Terre ?

Tout d’abord, il faut que le signal émis depuis la source artificielle soit de méme nature que celui d’un
quasar pour que les stations VLBI puissent y appliquer le méme traitement.

Puissance, spectre et régulations Le signal des quasars est d’une puissance extrémement faible, de
I’ordre de quelques Jansky, lors de son arrivée au sol. Notre systeme artificiel n’est pas obligé de se
limiter a de telles puissances, mais une faible puissance garanti une meilleure couverture du spectre,
et donc une plus large gamme de fréquences.

En effet, tout comme pour le systeme de communication des satellites, il existe des réglementations
limitant la quantité de puissance pouvant étre récupérée au sol par les antennes d’observation dans
I’espace lointain (deep space) comme expliqué dans la section 4.3}

Différence avec les quasars Nous savons maintenant que le signal a émettre doit étre de méme
nature que celui des quasars. Néanmoins, ce qui fait la différence avec ceux-ci est la vitesse relative
de I’émetteur.

La ou les quasars étaient considérés comme "fixés" sur la toile de fond céleste, les satellites, eux, sont
en mouvement autour de la Terre. Dans le cas des quasars, la vitesse de défilement était simplement
celle du mouvement de la rotation de la Terre. Pour les sources artificielles "proches" de la Terre, la
vitesse de défilement devient la vitesse relative du satellite par rapport a la vitesse des stations au sol
se déplacant avec la rotation de la Terre. Cela se représente généralement par ce qu’on appelle la trace
au sol du satellite sur un planisphere.

Outre la différence de géométrie du probleéme, il existe un probléme dii a la source en mouvement.
Qui dit source en mouvement dit effet Doppler. Il faudra donc prendre cet effet en compte avant de
corréler les signaux.
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Correction Doppler Soit s(t) le signal émis par un satellite en mouvement, se déplacant horizonta-
lement (s’éloignant) a vitesse constante v par rapport a une antenne fixe. Le signal (onde électroma-
gnétique, de vitesse ¢ dans le vide) est émis au temps ¢ et récupéré au temps ¢ + At. R, désigne la
distance séparant les 2 objets au moment de I’émission. Apres quelques calculs, nous pouvons écrire
les lignes suivantes :

— v

t+At:t<1+ Y >+ i
C C

En faisant le changement de variable
R
=t (1 + ) +—

c—v c—v

t'=t+ At

avec

le moment ou le signal est capté, nous pouvons écrire le signal recu s1(t’) comme :

H — B
t/: CcC—v
MO\ T

Ceci veut dire que nous connaissons la transformation a appliquer au signal original en fonction du
temps d’arrivée t'.

Ry

Leffet Doppler se traduit par un déphasage de =—=— et un scaling de 1 + = du spectre du si-

c—v

gnal.

Dans le cas du satellite, la vitesse relative n’est pas constante. Le probleme énoncé ci-dessus est
un cas d’illustration simplifié : la vitesse est constante et il s’agit d’une géométrie 1D.

L’effet Doppler est proportionnel a la vitesse relative de 1’objet. Toutefois, sur des temps tres courts,
nous pouvons considérer la vitesse comme constante. Néanmoins, cela implique de connaitre les
conséquences de I’effet Doppler sur chacun de ces intervalles; il faut donc déterminer la variation
d’effet Doppler. Celle-ci sera calculable si nous connaissons la variation de la vitesse relative (puisque
le Doppler est proportionnel a la vitesse, leur variation le sera aussi).

Correction de la géométrie Bien que le principe de récupération de signal soit le méme qu’aupa-
ravant, il existe des différences.

Premierement, la source n’étant pas infiniment éloignée, le front d’onde n’est plus plane, mais courbé
(voir géométrie du probleme, Fig.[23). Pour calculer le TDOA ¢ (7, sur la figure 23)), nous utiliserons
le formalisme de Klioner [2].

On définit :

t; et t, correspondant aux temps de réception a I’antenne x; et x5 respectivement,

il

i5(t1) le vecteur vitesse relative de la station 5 en ¢4,

S
I
S

En utilisant le GCRS (Geocentric Celestial Reference System) comme systeme de coordonnées (spa-
tiales ET temporelles), nous pouvons écrire :

-
Ry — Ry (1 _ s - $2(t1))
C

C

Vcors = At =ty — 1, =
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xs(tﬂ)

FIGURE 23 — Géométrie du probleme VLBI avec source mobile autour de la Terre

Pour avoir le temps propre (temps local) 7 au niveau des horloges atomiques des stations, il faut
convertir le temps GCRS. D’apres (4.19) du papier de Klioner [2],

=
AT = At 1—% @—FUT(tl,@(tl)) +ATsynC

avec le A7gy,., la désynchronisation des horloges, inférieur a la picoseconde ; nous n’entrerons pas
dans le détail. Uy représente le potentiel gravifique terrestre. Le coefficient du At est quasi constant
et est évalué a 1 - 6.969290 10—,

Les autres corrections des dé€lais se font de la méme maniere que dans le cas de quasars.

4.3 Antennes réceptrices

Le réseau d’antennes terrestres du VLBI est géré partiellement par la collaboration d’organisations
internationales IVS (International VLBI Service for geodesy and astrometry). Sur les 45 stations fonc-
tionnelles actuellement, 33 font parties de ce réseau (Fig. [25).

Avant de nous attaquer a la conception de 1’émetteur il nous faut connaitre les récepteurs déja pré-
sents. Il s’agit d’antennes, généralement de (tres) grande envergure, pouvant capter les fréquences et
puissances extrémes provenant de 1’espace lointain.

Les bandes de fréquences pouvant étre captées par ces antennes limiteront les fréquences allouables
a I’émetteur placé dans le nanosat. De plus, il faudra respecter les contraintes de I'ITU (International
Telecom Union) sur la puissance au sol des ondes émises (Fig. [24)).

A chaque antenne, une horloge atomique indique avec une précision extréme le temps propre d’ar-
rivée du signal. Lors de la corrélation des signaux des différentes antennes, un pic apparaitra a la
position de I’émetteur. Au plus I’erreur de synchronisation des signaux sera élevée, au plus le TDOA
sera décalé, et le pic se verra élargi, laissant un certain degré d’incertitude sur la position de 1’émet-
teur. Pour cette raison, il faut au minimum trois stations VLBI capables de repérer I’émetteur au méme
moment, comme dans toutes les techniques utilisant le TDOA [3]].
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Bande Densité spectrale de puissance Densité spectrale de puissance
(GHz) de brouillage maximale surfacique de brouillage
admissible maximale admissible
(dB(W/Hz)) (dB(W/m? - Hz))
2,29-2.30 -222.5 2570
8,40-8,45 -220.9 -255.1
12,75-13,25 -220,5 2543
31,8-32.3 -217.3 —-249.3

FIGURE 24 — Puissances d’interférence maximales autorisées pour les stations terrestres d’observation
de I’espace lointain [S]

Il faut aussi prendre en compte une contrainte qui sera importante lors de la détermination de 1’ orbite :
les satellites en orbite basse (LEO ou MEQO) possedent des vitesses qui n’ont pas été prévues pour
les antennes VLBI. Bien que celles-ci soient mobiles, il leur faudrait une vitesse d’environ 0,5°/s,
ce qui peut s’avérer difficile pour la plupart des stations. Bien que des mises a jour soient en cours
(permettant d’aller jusqu’a 12°/s en azimut et 6°/s en élévation), nous reviendrons sur cette contrainte
lors de la détermination de I’orbite. Dans la table [0 nous pouvons voir que 1’antenne d’Effelsberg se
déplace a une vitesse azimutale de 0,53°/s et une vitesse d’élévation de 0,27°/s.
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FIGURE 25 — Carte mondiale du réseau VLBI. Le réseau comptait 45 antennes fin 2018 ; 4 stations,
en rouge, sont en construction
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VGOS Le VGOS (VLBI2010 Global Observing System) est la mise a jour des antennes VLBI men-
tionnée au paragraphe précédent. Celles-ci furent principalement construites dans les années 60-70 et
commencent a dater (électronique obsolete, problemes d’interférences, cofits de maintenance élevés).
I1 devient donc difficile de garder en fiabilité et précision.

Suite a cela, I'IVS développe et met en place un nouveau systeme VLBI (appelé VLBI2010). Celui-ci
couplé avec le GGOS (Global Geodetic Observing System) forme le VGOS, lancé en mars 2012. Ses
buts principaux sont d’obtenir des précisions de position au millimetre pres et de pouvoir faire des
mesures en continu (24h/24).

Techniquement, le VGOS change I’architecture des systemes électriques des antennes, permettant
non seulement de capter en S-band et X-band (VLBI), mais plutot sur un large plage de fréquence (de
2 a 14 voire 18 GHz).

La figure [26] reprend les principales améliorations techniques du VLBI2010. Des informations dé-
taillées peuvent étre trouvées en [7, 18, 9].

Current VLBI2010
antenna size 5-100 m dish ~ 12 mdish
slew speed ~20-200 deg/min 2 720 deg/min
sensitivity 200-15,000 SEFD < 2,500 SEFD
frequency range S/X band ~2—-14 (18) GHz
recording rate 128, 256 Mbps 8-16 Gbps

FIGURE 26 — Améliorations techniques entre le réseau VLBI actuel et le réseau futur VLBI2010 [[7].

Caractéristiques techniques des antennes Malheureusement, chaque antenne est différente, de-
puis le diametre jusqu’a la localisation. Nous pouvons toutefois donner quelques précisions.

Etant donné que les antennes sont calibrées pour recevoir des signaux de 1’ordre de ceux émis par les
quasars, c’est a dire de 1 a 4 W/m?Hz (ou J/m?), nous pouvons utiliser les équations suivantes :

P,, = SOBAAntenneneff

P, =kgT,B
P,
NR ="
SNR 23
P.\/2Bt
SNRCOT‘ =
P.+ P,
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En prenant

t le temps d’intégration [s] de 1 s,
T,, la température du bruit de I’antenne [K] de 50 K,
B la bande passante [MHz] de 256 MHz,
le diamétre de I’antenne [m] de 50 m,

7 'efficacité de 1’antenne [-] de 0.7 pour une parabole,

il est possible d’obtenir la table[§]:

TABLE 8 — Caractéristiques usuelles antenne VLBI

Symbole | Parametre Valeur min | Valeur max
So Puissance au sol [W/m2Hz] 1026 41072
P, Puissance regue par I’antenne [W] 1.6107% 6.410°%
P, Puissance du bruit de I’antenne [W] | 1.77 10~1® | 1.77 10713
SNR Rapport de puissance signal/bruit [-] | 9.04 1072 | 3.62 1072
SNR.. SNR corrigé apres corrélation [-] 203 791

Ces valeurs sont tout a fait acceptables et réalistes. On corrige le SNR en corrélant les signaux de
différentes stations pour augmenter sa valeur, sinon le SNR est bien trop faible.

Nous verrons plus loin dans la détermination de 1’orbite que nous aurons besoin de 1’angle d’ou-
verture des antennes. Celui-ci est donné pour le lobe principal d’une antenne parabolique par (Fig.

27) :
9_7O>\_700
D uvD

avec
0 I’angle d’ouverture [°],
A la longueur d’onde [m],
D le diametre de la parabole [m],
70 le coefficient d’illumination [°],
c la vitesse de la lumiere dans le vide [m/s],
v la fréquence de I’onde [Hz]

p—

FIGURE 27 — Angle d’ouverture du
lobe principal [6]]

Un coefficient d’illumination de 70° représente une illumination non-uniforme. Dans le cas d’une
illumination uniforme, il aurait fallu choisir un coefficient 58°.

Pour donner une idée de valeurs techniques d’une antenne, la table [9)en propose quelques-unes.

4.4 Emetteur 2 bord de LUNA

Maintenant que nous avons expliqué le fonctionnement du VLBI, nous allons désormais présenter le
transmetteur VLBI.

Il s’agit de ’appareil qui sera a bord du satellite. Les informations importantes le concernant sont sa
masse, sa taille, sa puissance consommée, mais aussi les plages de fréquence dans lesquelles émettre.
LUNA devra émettre dans les plages de fréquences VLBI et VGOS, en utilisant les standard utilisés
par I'IVS pour les mesures habituelles de géodésie dans le but de s’intégrer parfaitement dans le
planning régulier des observations depuis les stations de 'IVS.
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TABLE 9 — Caractéristiques techniques du radiotélescope d’Effelsberg

Coordonnées 6.53’01"E 60.31°29.4"N
Altitude (au dessus du niveau de la mer) 319 m
Diametre 100 m
Distance focale 30m
Surface 9090 m?
Azimut (0=N, 90=E) 30-510°
Vitesse max. azimut 32°/min
Temps pour rotation de 360° ~15 min
Elévation 7.5-94°
Vitesse max. élévation 16°/min
Temps pour tilt de 7.5 a 90 ~5 min
Précision effective (pointage) 1-2" d’arc
Angle d’ouverture (via formule) 0°5°37" (S-Band)

Fréquences d’utilisation 1l existe trois contraintes majeures dans le choix de la fréquence a étre
utilisée.

Premierement, 1’atmosphere terrestre ne laisse pas passer tout le spectre électromagnétique, comme
nous pouvons le voir sur la figure Cela limite déja fortement la gamme de fréquences possibles.
La deuxieme contrainte provient de 1’appareil lui-méme : comme mentionné plus haut, le signal émis
doit étre proche de celui des quasars pour étre capté par les stations au sol. Il faut également émettre
des bandes de fréquences précises pour que la puissance au sol respecte les limitations de la figure 24]
Troisiemement, I'ITU régit quel appareil utilise quelle fréquence afin d’éviter les interférences. En
effet, si deux objets émettent a la méme fréquence ou a des fréquences relativement proches, cela
peut créer des interférences, néfastes pour les deux signaux.

ATMOSPHERIC WINDOWS IN THE ELECTROMAGNETIC SPECTRLIM
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FIGURE 28 — Spectre d’absorption de 1’atmosphere [[11]]

Les fréquences d’émissions sont généralement situées entre 2 et 14 GHz (VGOS). Trois bandes de
fréquences sont compatibles avec ce que les stations VLBI peuvent observer : S-band, X-band, et
Ku-band. Toutes les stations pourront donc voir le signal dans au minimum 2 plages de fréquences
distinctes.

Le choix d’une troisieme plage s’effectue pour avoir un maximum de stations capables de lire le
signal, étant donné que les stations VLBI s’équiperont d’une bande Ku dans le futur proche (VGOS),
mais aussi pour déterminer la correction sur certains délais.
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Le signal émis Comme mentionné plus haut, le signal émis par le transmetteur VLBI a bord du
nanosat doit avoir la méme signature qu’un quasar. Il s’agit en fait d’une tache relativement simple :
un bruit passant par une série de filtres et d’amplificateurs suffit, envoy€ dans une antenne large-bande.
Le link budget (bilan de liaison) est disponible Table[I0] La puissance recue a été obtenue de la méme
facon que précédemment, avec cette fois une antenne de 12 m de diametre.

TABLE 10 — Link budget du signal VLBI émis par le nanosat

S-band X-band Ku-band
Fréquence [GHz] 2.245 8.2125 13.625
Largeur de la bande [MHz] 90 375 750
Puissance émise [mW] 1 4.17 8.3
Portée max [km] 11750 11750 11750
Densité de puissance au sol [W/m?Hz] 4 4 4
Puissance recue [mW] 2.821078 | 1.17510712 | 2.34 1012

Le transmetteur L’intérieur du systeme et les circuits électroniques seront basés sur les compo-
sants de la mission de la Nasa GRAIL. Le transmetteur S-band sera basé sur le Time Transfer System
(TTS) de GRAIL, et le X-band sur son Radio Science Beacon (RSB). Les composants internes sont

déja a TRL-5. L’antenne en forme de trompette (Quad-Ridge Flared Horn ou QRFH) qui servira a
I’émission du signal a été concue pour les sites VGOS et des variantes ont été testées [[10].

Un prototype de transmetteur a déja été construit par le JPL tres récemment [9, [10]], mais n’a pas
encore été miniaturisé, ce qui explique le stade de TRL-2 pour I’objet total et non 5. La Table [I]
reprend les caractéristiques techniques du transmetteur VLBI.

TABLE 11 — Caractéristiques techniques transmetteur VLBI a bord du nanosat (pas encore d’info sur
I’antenne Ku-band)

Instrument Dimensions [mm?3] | Masse (est.) [kg] Masse totale [kg] Puissance consommée [W]
Transmetteur VLBI 180x200x50 3-9

Antenne S-band 100x100x6 0.3 4-10 (avec cables, antennes, 10-12

Antenne X-band ?=44, h=200 0.4 et électronique)
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5 mEPT

Le mini Energetic Particle Telescope (ou mEPT) serait le deuxieme payload de LUNA. Il s’agit d’un
spectrometre mesurant les flux de particules énergétiques chargées dans I’espace. Il est basé sur le
principe de I’EPT [1] et serait donc une version miniaturisée de cet instrument qui vole actuellement
sur Proba-V. [2]

Ce dernier a été congu par les différentes équipes de I'TASB (aspects mécaniques), du centre des ra-
diations spatiales de I’'UCLouvain (aspects scientifiques) et de QinetiQ Space (€électronique du mEPT,
fabrication et intégration sur PROBA-V) avec le soutien de I’ESA et de Belspo. La récolte des don-
nées se fait au centre de Redu par le BUSOC. D’autres pays ont des satellites faisant des missions
similaires, comme le CSES (China Seismic Electromagnetic Satellite, avec leur instrument appelé
Low Energy Particle Detector LEPD) pour la Chine [3, 4].

L’EPT (version non miniaturisée) vole a bord du satellite PROBA-V, lancé en 2013 sur un lanceur
Véga. L’appareil est congu pour mesurer les flux de particules énergétiques en LEO dans les régions
aurorales et au niveau de I’ Anomalie Sud Atlantique. Comme nous le verrons plus loin dans la section
sur I’environnement spatial, ces flux de particules sont nocifs aux appareils électroniques, aux maté-
riaux, et aux étres vivants. Il est donc tres important de pouvoir décrire le plus précisément les flux de
particules dans les différents endroits de 1’espace ainsi que leur évolution. Les données acquises par
le mEPT serviront a I’étude expérimentale et théorique de ces mécanismes afin de pouvoir prédire
les variations de flux dans le cadre de ce qui est convenu d’appeler la "météorologie spatiale”, mais
aussi pour la mise a jour des modeéles de radiations spatiales. (5]

Bien que 'EPT est déja parti en mission, le mini EPT n’existe pas encore, c’est-a-dire que sur papier
et se trouve a un TRL 3. Cette section expliquant les détails de I’appareil et son fonctionnement se
base donc sur le principe de ’EPT.

5.1 Principe de fonctionnement

Le principe de mesure n’a pas changé depuis les débuts de la physique des particules avec les
chambres a brouillard : I’EPT mesure 1’énergie de chaque particule pénétrant dans son systeme en
tenant compte de la distance d’arrét de ces particules. Ici, les particules détectées sont les protons, les
électrons et les particules alpha. Deux informations sont utilisées pour déterminer le type de particule
incidente et son énergie :

¢ En traversant les senseurs (des détecteurs semi-conducteurs au silicium ou matériau "actif")
de I’EPT, les particules y déposent une énergie (elles perdent en fait de I’énergie). Un signal
électrique est créé proportionnellement a la quantité d’énergie déposée dans le senseur. Dans
I’EPT, le dépot d’énergie n’est évalué que pour les deux premiers senseurs traversés.

* La distance de pénétration qui donne des informations sur 1’énergie initiale de la particule est
enregistrée. Chaque particule a sa propre signature : pour une méme énergie incidente, un élec-
tron aura une distance d’arrét plus grande que celle d’un proton, lui-méme en aura une plus
grande que celle d’une particule alpha).

Ou bien, pour une méme épaisseur de pénétration, 1I’électron a besoin d’une énergie moindre
que le proton et ce dernier a besoin d’une moindre énergie que la particule alpha. [3]]

5.2 Appareil a bord

Chaque module de détection est composé d’un capteur au silicium (épais de 0.375 mm) et éventuelle-
ment d’un absorbeur en aluminium ou en tungsténe (inerte) : comme visible sur la figure [29] les trois
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FIGURE 29 — Modules de ’EPT en coupe FIGURE 30 — Vue en CAO de ’EPT

premiers modules ont des capteurs ronds seuls ; dans les modules suivants, le capteur est précédé par
un absorbeur de matériau et d’épaisseur adaptés.

Les absorbeurs servent a faire perdre 1’énergie des particules et ainsi les arréter plus rapidement.

Au total, 12 couches actives peuvent étre traversées par les particules chargées.

L’EPT est fait de deux parties en séries, I’une pour les basses énergies (2 détecteurs), et 1’autre pour les
hautes énergies. La distinction entre les deux parties vient du fait que pour les deux premiers senseurs
traversés le dépot d’énergie est évalué, alors que pour les suivants seul le passage est enregistré.

La connaissance de la profondeur de pénétration (dernier senseur touché) et du dépdt d’énergie dans
les deux premieres couches des senseurs permet d’identifier les particules et d’avoir une indication
sur leur énergie.

La table [I2]reprend les aspects techniques de I’'EPT et du mEPT a bord.

TABLE 12 — Caractéristiques techniques du mEPT a bord du nanosat [6]

Parametres EPT mEPT
Dimensions 205 x 205 x 190 mm? <2U

Masse [kg] 6 0.25
Puissance consommée [W] <6 1

Diameétre ouverture [mm] 35 5 (a confirmer)
Angle d’ouverture [degrés] 50 ~25

Facteur géométrique du détecteur [cm? sr] ~1.5 (pas encore déterminé)
Gamme en énergie couverte pour les électrons [MeV] 0.5-20 0.1-7
Gamme en énergie couverte pour les protons [MeV] 9.5 - 300 4-300
Gamme en énergie couverte pour les particules alpha [MeV] 38 - 1200 ions < 100/nucléon
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FIGURE 31 — Vue du EPT FIGURE 32 — Vue du EPT

Traitement des données Chaque particule passant dans les détecteurs crée un événement qui est
traité directement par le DPU (Data Processing Unit) de I’appareil : détermination du type de parti-
cule, classification dans les différents canaux qui constituent les spectres brutes, etc. Le mEPT ainsi
que 'EPT mettent donc a jour constamment le spectre des particules détectées et ceci pendant un
temps d’intégration défini (par exemple, pour I’EPT, le temps d’accumulation pour une mesure est de
2 secondes). Ces spectres sont ensuite transmis a la base au sol. Ils peuvent par ailleurs directement
étre utilisés pour différentes applications et ne nécessitent qu’un traitement rapide apres réception. A
noter que lors de la transmission des données a la base terrestre, I’appareil n’accumule pas nécessaire-
ment de nouvelles données, comme visible sur cette carte formée par les données de PROBA-V/EPT
en 6 jours (Fig.[33] les zones blanches ne contiennent pas d’information).

PROBA-V/EPT electron flux map in 0.50 - 0.60 MeV energy range for 2019/04/15 - 2019/04/21 (UTC)  Flux
E:so ; ; ; 10" (s.cm?srMevy”
S
Created b
60 10° u::affeurcvsn,
Belgium

1 0‘ Processed at (UTC):
2019/04/22-00:52:01

1 03 — 187317
measurements

0 were used
10°
-30 =
10
ad 1
-90 1 L | I | | 1 I | L 1 | | 1 1 0—1
-180 =120 -60 0 60 120 180
LON (9)

FIGURE 33 — Carte LEO des données collectées par I’EPT a bord de PROBA-V sur 6 jours

La table [[3]dresse le bilan de données a transmettre par temps d’intégration. La taille des mesures est
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adaptée pour des orbites MEO (Medium Earth Orbit, entre 2000 et 35 000 km d’altitude) ou GEO
(GEosynchronous Orbit, orbite circulaire d’environ 42 200 km de demi-grand axe).
Une orbite LEO entrainera moins de données (statistiques dans les spectres); pour avoir une bonne
résolution spatiale, un temps d’intégration de 10s est un bon choix au vu du bref temps court de par-
cours du ciel des satellites en LEO. Ce temps étant plus long en MEO et GEO, un temps d’intégration

plus grand peut étre sélectionné.

TABLE 13 — Data-budget pour un mEPT en MEO ou GEO par temps d’intégration

Parametre Taille du vecteur | Bits/valeur | Nbre de bits
Table du nombre d’électrons (Spectre) dans chacune des 8 canaux 8 25 200
Table du nombre de protons (Spectre) dans chacune des 12 canaux 12 25 300
Table du nombre d’ions (Spectre) dans chacune des 8 canaux 8 25 200
Energie totale déposée dans S1 pour chaque canal des électrons 8 36 288
Energie totale déposée dans S1 pour chaque canal des protons 12 36 432
Energie totale déposée dans S1 pour chaque canal des ions 8 36 288
Energie moy. déposée par les protons lors d’un événement dans S8 8 12 96
Données "tests" dans les 8 capteurs centraux 8 25 200
Données "tests" dans les 7 capteurs anti-coincidence 7 25 175
Données auxiliaires (Température, tension,etc.) 10 12 120
Temps auquel la mesure a été prise 1 40 40
Espace requis pour les mesures par temps d’intégration TOTAL 2339

Si le satellite parcourt plusieurs orbites sans décharger ses informations a la station au sol (soit parce
qu’il ne la survole pas ou soit parce qu’elle n’est pas disponible), il faudra penser a installer une
mémoire interne suffisante pour stocker les données récoltées par le mEPT a bord de LUNA.
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6 Autres Payloads

Outre le VLBI et le mEPT qui seront les deux principaux payloads de LUNA, I’ Observatoire Royal de
Belgique et I’'UCLouvain esperent, avec les autres universités partenaires, pouvoir y placer d’autres
payloads comme un GPS receiver, un dispositif de réflectométrie GPS ou encore un capteur de radia-
tions. Ces payloads sont brievement décrits ci-apres.

6.1 Récepteur GNSS

Un récepteur (avec antenne) GNSS est généralement utilisé pour le positionnement. Néanmoins, le
but serait ici de déterminer des parametres importants de I’atmosphere. [1]]

Comme le montre la figure [34] le signal GNSS est déformé par 1’atmosphére neutre (dont nous pour-
rons caractériser la densité et la température), I’ionosphere (dont nous pourrons caractériser la densité
en électrons) et la scintillation ionosphérique (le "climat spatial"). Tout cela pourra étre mesuré grace
au positionnement du nanosat et par occultation radio.

L appareil utilisé a bord de LUNA sera le Novatel OEMV-1DF ou le Septentrio AstRx-m2, avec un
patch d’antenne. La table [T4]donne les caractéristiques techniques du récepteur GNSS.

SATELLITE GPS

NANOSAT &
AVEC '
REFLECTOMETRE SIGRALGES e
GPS -

ATMOSPHERE it o

IONOSPHERE -

——

—
] .~
-80 TEMPERATURE ['C] 20

FIGURE 34 — Principe de fonctionnement des différentes mesures de I’atmosphere (Crédit : Wikime-
dia Pline, GMT Advanced Structures et L. Feruglio)

TABLE 14 — Caractéristiques du récepteur GNSS [2]

Parametre Valeur
Température de fonctionnement [°C] -40 a +85
Masse [g] 21
Tension d’entrée [V] 3.3
Puissance consommée [W] 1.1
Dimensions [mm?] 71 x46x 13
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6.2 Réflectometre GPS/GNSS

La réflectométrie GNSS consiste a faire des mesures des signaux de GNSS (comme le GPS par
exemple en L-band, 1.2 a 1.6 GHz) a partir de leur réflexion sur la Terre, principalement sur les zones

couvertes d’eau, de glace ou de neige (Fig. [35).

Ces techniques sont utilisées en océanographie et glaciographie. Grace a cette technique, il est pos-

sible de mesurer le niveau de la mer a 5 cm pres ! [[1]]
Cette technique est utilisée pour :

L’ océanographie : La Terre :
¢ Vents de surface ¢ Humidité des sols
¢ Tsunamis e Etendue des zones
humides

» Topologie

o « Etat de gel/dégel
* Géodésie, niveau moyen

des mers  Caractéristiques de la

végétation

TABLE 15 — Caractéristiques du réflectometre GPS (FOTON) [3]

La cryosphere :

» Expansion mer-glace

* Niveau de la glace

* Profondeur de la neige

« Age de la glace

Parametre Valeur
Masse [g] <400
Puissance max. consommée [W] <4.5
Dimensions [mm?] 83 x 96 x 38

FIGURE 35 — Principe de fonctionnement de la réflectométrie GNSS [4]
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6.3 Radiation Sensor

Il s’agit d’un capteur de radiations a spectre allant des UV aux infrarouges lointains. Il sera utilisé
pour mesurer 1’éclairement énergétique (puissance d’un rayonnement €lectromagnétique par unité
de surface, une mesure est donnée en Fig. [30)) et autres événements solaires, ainsi que les bilans et
prédictions des radiations terrestres.

Le capteur (Fig. n’est pour I'instant qu’a un TRL de 4.

M1.1 flare, 28 Feb 2011, 12:52 UTC
L R T T

(]
w
-

Flore irrodiance / (mW m™)

L ] m1: The first mass 8 gram, black 1
_ool ) ‘ ‘ 1 coating. @:0.96+0.02. b=}
a 50 ~too 150 200 m2: The second mass 160 gram, white
Tirne / min coaling. @:0.200.02.
FIGURE 36 — Graphe d’éclairement énergétique FIGURE 37 — Illustration du capteur de radia-
(temps vs puissance/surface) tions

TABLE 16 — Caractéristiques du capteur de radiations

Parameétre Valeur
Masse [g] 220
Puissance consommée [W] 0.5
Dimensions [mm?] 30 x 70, @ = 60

6.4 Bilan total payloads secondaires

Les valeurs techniques du GPS Receiver, du Reflectometre GPS et du Radiation Sensor sont reprisent
toutes ensembles dans la table [I7] ci-dessous :

TABLE 17 — Récapitulatif des caractéristiques principales des payloads secondaires

Parametre Valeurs max.
Masse [g] <641
Puissance consommée [W] <6.1
Volume total <1U
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7 Environnement spatial

Avant de parler de I’orbite du satellite, il faut d’abord savoir dans quel environnement il compte
évoluer. L’univers étant tellement large et varié, nous ne parlerons que de I’environnement spatial
se trouvant autour de la Terre [[1]. Outre celle-ci, 1’astre le plus influencant n’est autre que le Soleil
lui-méme. Bien qu’éloigné, il reste la source principale

* de la variation des niveaux de densité d’atmosphere

* de I’environnement thermique qu’un objet spatial subira

* des niveaux de densité de plasma et des niveaux orbitaux de débris
* des radiations ionisantes

* du champ magnétique terrestre

Exosphere

L’atmosphere terrestre est bien-slir toute aussi importante, et nous verrons ce
que la combinaison des deux peut provoquer.
Par exemple :

* Une atmosphere plus dense crée plus de trainée

* Des particules chargées de haute énergie peuvent causer des erreurs
(Single Event Upset)

* Des particules de basse énergie peuvent charger les appareils

¢
]
<
S
%)
<)
S
—
@
=
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7.1 L’atmosphere terrestre

Il s’agit de la couche de gaz entourant la Terre et retenue par sa gravité.

Il existe différents "étages” dans 1’atmosphere (Fig. [38)), définis par leurs
caractéristiques thermiques, chimiques et dynamiques.

La troposphere, ou nous vivons, s’étend de la surface terrestre jusqu’a
environ 20 km d’altitude. La température diminue jusqu’a -51°C et I’air se

raréfie. fi@?’ﬁfea?f
La stratosphere s’étend de la fin de la troposphére jusqu’a environ 50 km
d’altitude. Elle contient 19% des gaz de I’atmosphere mais quasiment pas
d’eau. La température y augmente jusqu’a -15°C a cause des radiations se Météores
faisant absorber par 1’oxygene.

La mésosphere s’étend de la couche précédente a environ 85 km d’altitude.
L air se raréfiant de plus en plus, les radiations peuvent moins le réchauffer,
menant a des températures allant jusqu’a -120°C. C’est ici que les météores ()) Batlon metéo
se désagregent et briilent. :
La thermosphere (ou haute atmosphere) s’étend quant a elle de 85 a 690 km
au dessus du sol. L air devenant toujours plus fin, seuls les rayons de hautes
énergies (UV, rayons X) du Soleil sont absorbés, menant a une augmentation
de la température jusqu’a 2000°C!

L’exosphere, la derniére couche, s’étend jusqu’a 10 000 km d’altitude. C’est
ici qu’orbitent les satellites et ou les molécules s’échappent de la Terre. FIGURE 38 —

Aurore

50 km

Troposphére

Mont Everest

Couches atmosphé-
riques
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On désigne par ionosphere la partie de I’atmosphere ionisée par les radiations solaires. Pour la Terre,
elle s’étend de 60 km a 800 km d’altitude.

Il n’y a ensuite pas de frontiere précise avec le reste de 1’espace (outer space). La ligne de Kar-
man peut étre parfois mentionnée. Elle se situe a une altitude de 100 km.

L’évolution en température, densité et pression de I’atmosphere est donnée Fig. [39]
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FIGURE 39 — Les différentes couches de I’atmosphere et leur évolution en température, pression et
densité. Le suffixe -pause signifie "limite de".

7.2 Vide spatial

Il s’agit de I’espace se situant entre les astres. Bien qu’appelé "vide", il reste encore des atomes et des
particules. La table [I§|reprend la densité du vide aux différentes altitudes.

TABLE 18 — Evolution de la pression atmosphérique en fonction de I’altitude

Altitude [km] Pression atmosphérique [Pa]
0 (niveau de la mer) 101 325

90 0.2

100 1072

200 1.510°*

500 10-6

1000 10°8

10 000 10~

380 000 (Lune) 1012
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La différence de pression peut donc causer des dégats et doit tre prise en compte lors de la conception
d’un satellite car celui-ci pourrait se déformer ou €tre soumis a des contraintes et efforts indésirables
au niveau de sa structure. C’est d’autant plus important pour les satellites avec systeme de propulsion
liquide ou gazeux, puisque la différence de pression peut provoquer des fuites dans les réservoirs et
réduire le temps de fonctionnement, et ainsi compromettre la mission.

Le gaz piégé dans les matériaux va également avoir tendance a €tre diffusé vers le vide et a sortir a la
surface du matériau. Cela peut €tre dangereux si le gaz vient d’une partie a haute température et sort
a un endroit de basse température, pouvant contaminer la surface et en modifier ses propriétés.

Les appareils au sol sont toujours en contact avec de 1’05 et de I’H;O, ceux-ci recouvrant les objets
d’un fin film protecteur, réduisant leur coefficient de friction. Au-dela de 10~7 Pa, le film protecteur
se trouvant dans 1’air ambiant n’est plus présent.

A cette pression 1a, il est aussi possible d’avoir un effet de friction séche et de soudure froide. Ces
effets peuvent accélérer I’ abrasion des roulements a billes, des engrenages et des interrupteurs, ce qui
peut les endommager ou réduire leur durée de vie.

L’effet de décharge Lorsque le niveau de vide atteint les 10~2 Pa, les surfaces métalliques peuvent
libérer plus d’électrons si celles-ci sont bombardées d’électrons énergétiques. Cela crée un €tat sta-
tionnaire de décharge appelé micro-décharge. Cet effet peut dégrader les fréquences et appareils radio,
ainsi que les guides d’ondes.

De plus, le métal peut commencer a chauffer.

7.3 Le champ magnétique terrestre

Nous avons déja mentionné un effet du champ magnétique terrestre dans la section[2.5|avec le controle
d’attitude passif. Bien que relativement faible, le champ peut influencer le moment magnétique d’un
satellite et donc affecter son attitude.

Le moment magnétique interférentiel peut conduire au ralentissement de la vitesse de rotation du
satellite. Ce moment peut étre calculé selon la formule

L=MH

avec :
L le moment magnétique interférentiel,
M le moment magnétique du satellite,
H I’intensité du champ magnétique terrestre.

On décompose généralement ce moment en un moment d’atténuation de spin et un moment de ci-
saillement.

En plus de I’effet du moment, des courants de Faraday peuvent apparaitre lorsque le satellite est
en rotation. Ces effets sont d’autant plus forts en orbite basse.

7.4 Le Soleil

Le Soleil est de loin le plus grand et le plus gros objet du systeme solaire. Il peut étre assimilé a un
corps noir, avec une température de surface de 5777 K, et une intensité de 1367 W/m? a la Terre.

Le cycle solaire mesure 1’activité du Soleil et a une grande influence sur le climat terrestre et spa-
tial. La lumiere du Soleil a d’ailleurs une grande influence sur I’activité magnétique de la Terre, et le
champ magnétique solaire change de polarité tous les 11 ans, porté par le vent solaire. Tout cela peut
influencer le comportement du satellite.
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Le vent solaire est absorbé par les objets. Avec lui, le champ magnétique interplanétaire (Interplane-
tary Magnetic Field IMF) peut étre completement dévié et créer des formes parfois tres inattendues,
comme pour Venus qui, a la base, n’a pas de champ magnétique intrinseque (Fig. 40).

Bow Shock Magnetotail

te
_ _ Bow
—» = Flow N\ Shock
wdgp— B (in tai}
—a— B {outside tail} b 2 3 ta ts

FIGURE 40 — Formation d’un queue magnétique sur Vénus qui n’a pas de champ magnétique in-
trinseque, mais qui possede une ionosphere dense. B les lignes de I'IMF et "Flow" le vent solaire

(2]

Suivant la direction du champ magnétique interplanétaire, les astres peuvent créer une sorte de cavité
de protection (Fig. 41). Sur la figure, on voit que le vent solaire s’écrase de plein fouet sur la sur-
face illuminée de la Lune, tandis que I’IMF n’en sort que peu déformé. Néanmoins, la cavité dépend
de I’orientation relative du flux de vent solaire par rapport a I'IMF. L’émission des photons se fait
avec des longueurs d’ondes de 104 a 10* m. Elles transportent différentes énergies, et les longueurs
d’ondes les plus énergétiques (90% du spectre lorsque la température de corps noir atteint les 6000
K) sont celles visibles, avec les UV et I’infrarouge.

Les UV sont particulierement nocifs pour I’équipement. Ils peuvent entre autre altérer la conduction
électrique des céramiques ou porcelaines isolantes, ou changer la couleur des optiques ou des enve-
loppes des cellules solaires.

Les radiations sur du métal peuvent également créer beaucoup d’électrons libres par photo-émission
et interférer avec le systeme électrique du satellite. Dans certains cas, il peut il y avoir rupture de
liens chimiques des macromolécules des polymeres, résultant en la décomposition du matériau et
modification de propriétés mécaniques (€élasticité, masse, résistivité,...).
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a) Flow-aligned B-Field

-Field

FIGURE 41 — Interaction entre le vent solaire et I'IMF avec la Lune, un corps intrinsequement non-
magnétique et sans ionosphere [2]

7.5 Les ceintures de radiation de Van Allen

A cause du champ magnétique terrestre, les vents solaires se trouvent piégés autour de la Terre, créant
deux volumes en forme de tores appelés les ceintures de Van Allen (Fig. [42)), ol la quantité de radia-
tions y est bien plus intense qu’a I’extérieur. En cas de vent solaire, une troisiéme ceinture peut se
manifester entre les deux premieres.

Les ceintures de Van Allen sont principalement constituées de protons énergétiques dans la premiere
ceinture (plusieurs centaines de Mev avec un flux de I’ordre de 10* protons/cm2s pour les régions
intenses) et d’électrons énergétiques dans la seconde ceinture (plus de 5 MeV, flux d’ordre de 10?
électrons/cm?s). La premiere ceinture s’étend de 700 km a 10 000 km d’altitude, tandis que la se-
conde va de 13 000 km a 65 000 km d’altitude. Il faut savoir que les ceintures suivent le champ
magnétique terrestre, et non I’axe de rotation de la Terre (Fig. 3] ; elles se rapprochent de la surface
dans I’hémisphere sud, dans la zone appelée "Anomalie Atlantique Sud" (South Atlantic Anomaly

SAA, Fig. 6).

Impact sur le voyage spatial Le vent solaire et 'IMF sont dangereux pour 1’électronique. Les
cellules solaires, circuits intégrés et capteurs peuvent subir des dommages, et la miniaturisation des
appareils pour les nanosats les rendent encore plus vulnérables, étant donné que les ions sont main-
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FIGURE 42 — Schéma de I’influence du vent so-
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FIGURE 44 — Flux [#/cm?s] de protons (> 10 FIGURE 45 — Flux [#/cm?3s] d’électrons (> 1
MeV) dans la ceinture intérieure de Van Allen MeV) dans la ceinture extérieure de Van Allen

tenant plus grands par rapport a la taille des circuits. Méme le satellite Hubble éteint ses systemes
lorsqu’il croise une région de forte activité.

Un satellite d’orbite elliptique 320 km x 320 000 km passant donc au travers des deux ceintures recoit
une dose de 25 J/kg (= 25 Sv) par an, avec un blindage de 3 mm d’aluminium. Cette dose étant tres
élevée, les compagnies de lancement essaient soit de contourner un maximum ces ceintures, soit de
les traverser le plus rapidement possible (~30 min), tout en observant attentivement 1’activité solaire
afin que les ceintures soient le moins chargées possible avant le décollage. Pour donner un exemple,
la mission Apollo ayant subit le plus haut taux de radiation s’éleve a 2,24 mJ/kg (I’équivalent d’une
radio a I’hopital).

7.6 Autres effets

Il existe une multitude d’autres effets diis a I’environnement spatial a prendre en compte, tous ayant
une influence différente. Nous pouvons rajouter les effets suivants dont nous ne rentrerons pas dans
les détails :

* La microgravité : la gravitation ne disparait jamais totalement, et est d’approximativement de
10~*g. Elle a surtout de I’influence sur les tissus vivants envoyés dans 1’espace.

* Les atomes d’oxygene : I’atmosphere restante n’est quasiment plus composée que d’oxygene
atomique (pas moléculaire, les rayons UV les cassent), surtout entre les altitudes de 200 a 800
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FIGURE 46 — Illustration de I’anomalie Atlantique Sud (Crédit : ESA 1994)

km. Ces atomes d’oxygene peuvent causer de I’oxydation sur les coating en argent, et causer
des pertes de masses sur les films de carbone.

* Les micro-météorites : il s’agit de météorites de moins d’un millimetre de diametre et plus
légeres que 1 mg, voyageant a des vitesses entre 10 et 30 km/s. Elles peuvent causer entre autres
I’érosion de la surface du satellite et la rendre rugueuse, détruire le coating thermique extérieur,
affecter les surfaces optiques, les cellules solaires et méme faire fondre des matériaux ou les
vaporiser. Plus elles sont petites plus elles sont dangereuses ; les plus destructrices étant celles
pesant 10~ g et mesurant 100 um de diametre, a cause de la probabilité élevée de collision.

* Les débris spatiaux : ceux-ci sont connus et trackés, et peuvent causer d’énormes dommages
comme des perforations de la coque, des destructions de panneaux solaires ou de surfaces fra-
giles,... Les débris de plus de 10 cm sont répertoriés a environ 17 000 en 2016 en orbite basse.

Tout cela laisse donc espérer de nouveaux domaines de recherche et d’amélioration ou adaptation pour
I’avenir, notamment dans la recherche et collecte des débris, les calculs de probabilité de collision,
tests de simulation, etc.
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8 Bref commentaire sur la mise en orbite des nanosats

Avec la miniaturisation des satellites, leur déploiement s’est diversifié. En effet, lorsque ceux-ci sont
transportés par les fusées, les nanosats sont bien moins lourds et bien plus petits que leurs ainés.
Comme développé auparavant, cela va de paire avec le marché et I’évolution des technologies. [1]]

Il existe aujourd’hui 2 facons de lancer les nanosats en orbite. La premiere est le largage depuis le
véhicule de lancement et la seconde, un déploiement depuis I’'ISS, solution qui sera probablement
choisie pour LUNA.

8.1 Largage depuis un lanceur

Les nanosats sont placés dans I’étage supérieur du lanceur, généralement avec un autre payload prin-
cipal (par exemple, un satellite de télécommunication). Lors de la séparation avec le dernier étage,
une trappe s’ouvre pour expulser les nanosats.

Il est a noter que les nanosats déployés depuis un lanceur sont rarement seuls (comme déja mentionné
avec Jugnu) et que le payload principal se trouve dans la coiffe de la fusée. Les nanosats se trouvent
en bas de 1’étage, habituellement pres des réacteurs de cet étage. Cela ajoute la contrainte que les na-
nosats doivent pouvoir résister aux vibrations et a I’environnement voisin des propulseurs en marche
de la fusée.

Le nanosat doit cependant étre placé dans un déployeur (qui sera perdu) pour pouvoir étre lancé depuis
la fusée. Le systeme de déploiement le plus connu est P-POD (Poly-Picosatellite Orbital Deployer),
développé par la Caltech, pouvant contenir jusqu’a 3 CubeSats et qui s’assure que les nanosats une
fois déployés ne constituent pas de risque pour le lanceur et son payload. Le lanceur envoie un si-
gnal électrique au P-POD qui déclenche [’ouverture de la porte et I’éjection a l’aide d’un ressort des
CubeSats. [2]]

Cubesats provided by NPSCul Structure provided by
various organizations, Naval Postgraduate School
labs, universities,
contractors

ubeSats installed

in P-POD
W l.
=
¥
m./
ﬁ!q
B

P-PODs (qgty 8)
installed in NPSCuL

NPSCuL installed on
Centaur aft bulkhead

Poly Pico Orbital
Deployer (P-POD)
provided by Cal Poly

[ — Atlas V Centaur Upper Stage Aft

FIGURE 47 — Placement des nanosats dans le P-POD lui-méme dans le NPSCuL, lui-méme dans
I’ ABC de I’étage Centaur de 1’ Atlas V
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Les P-POD sont placés verticalement tous en parallele dans un module appelé NPSCuL (Naval Post-
graduate School CubeSat Launcher) pouvant contenir entre 8 et 10 P-POD. Le NPSCuL est lui-méme
placé dans I’Aft Bulkhead Carrier (ABC) de I’étage Centaur de 1’ Atlas V. L’ ABC est une petite région
de I’espace laissée vide entre les réservoirs a hélium pour un payload auxiliaire et placée juste a c6té
de la machinerie du réacteur de I’étage, au dessus de la tuyere (Fig. 47| et 48). [3]

Nanosat déployé

P-PODs

Reéacteur

FIGURE 48 — Photo du déploiement d’un nanosat depuis I’ Atlas V (vol NROL-55)

8.2 Largage depuis I’'ISS

Les nanosats peuvent aussi €tre largués depuis I'ISS. Ils sont dans un premier temps transportés
jusqu’a la station dans un vaisseau cargo pressurisé et récupérés a la main. Ils seront déployés entre 1
et 3 mois apres leur arrivée a bord.

NanoRacks est actuellement 1’unique société commerciale (I’autre €tant la société japonaise JAXA
avec le J-SSOD pour motifs scientifiques [4, S]]) proposant le déploiement de nanosats depuis I’'ISS.
Un systeme est fixé au bout du bras de I’'ISS dans lequel sont chargés les nanosats (jusqu’a 24U, 82
kg) préts a étre déployés. Le bras se déploie et éjecte les nanosats a une vitesse entre 1,1 et 1,7 m/s
(Fig. 49). Le systeme d’éjection fonctionne comme pour les P-POD avec un ressort.
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Pour aller plus loin...

Une vidéo d’une caméra placée sur Centaur montrant le déploiement des nanosats depuis les P-PODs :
https://www.youtube.com/watch?v=2yg0PXzRxsY

Une vidéo montrant le cheminement des CubeSats depuis leur laboratoire jusqu’au décollage du lan-
ceur :
https://www.youtube.com/watch?v=60MT493w29M

Une présentation sur le placement du NPSCuL :
http://mstl.atl.calpoly.edu/~bklofas/Presentations/DevelopersWorkshop2009/
1_Tito-NPSCuL.pdf

Des caractéristiques techniques des déployeurs :
https://directory.eoportal.org/web/eoportal/satellite-missions/c—missions/
cubesat-deployer

Documents de chez NanoRacks :
http://nanoracks.com/resources/documents/

...dont le guide d’utilisation/datasheets du NanoRacks CubeSat Deployer (NRCSD) :
NanoRacks CubeSat Deployer (NRCSD) - Interface Definition Document (IDD), 2018, NR-NRCSD-
S0003
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9 Orbite de LUNA

La détermination de 1’ orbite est influencée par beaucoup de parametres mentionnés tout au long de ce
document. Nous avons pour contraintes principales :

« Etre visible par un maximum de stations VLBI possibles en méme temps (avec un minimum de
3 stations)

* Rester en contact avec les stations VLBI le plus longtemps possible (min. une dizaine de se-
condes)

* Se trouver sous les 20 000 km d’altitude (en dessous des orbites GPS)

Comme nous I’avons vu dans le chapitre sur le mEPT (section [5), il est important d’avoir une large
couverture du planisphere.

Si les ceintures de Van Allen peuvent a priori poser probleme a cause des radiations, ¢’est précisément
ce que doit mesurer le mEPT (ceinture interne préférable car ceinture externe plus dynamique, en lien
avec I’activité solaire).

Ajoutons que, LUNA étant un nanosat, il n’est pas nécessaire pour lui d’avoir un long temps de
vie (1-2 ans max.). De ce fait, une détérioration des matériaux peut €tre tolérée si ceux-ci ne sont
affectés qu’au minimum apres la fin de ses opérations. Néanmoins, il faut faire primer le but scienti-
fique sur cette restriction (élevant le colit de la mission) : les composants électroniques peuvent étre
choisis pour résister aux radiations sous une certaine dose.

Finalement, 1’apogée doit se tenir dans I’hémisphere nord puisque la station au sol se trouve en Bel-
gique, a Redu, ou il est espéré avoir un maximum de temps de communication pour transférer les
données.

9.1 Mécanique orbitale
Avant de donner les propositions retenues pour 1’orbite de LUNA, voici un bref rappel des parametres

orbitaux utilisés et du fonctionnement de la mécanique orbitale.

Eléments orbitaux Pour localiser un objet dans I’espace, sa trajectoire et sa position sont définis
par les éléments orbitaux. La figure [50|indique leur définition, avec les appellations reprises dans la
Table

TABLE 19 — Noms des parametres orbitaux

Symbole | Description

Corps central (a un des foyers)
Point Vernal

Périastre

Demi-grand axe

Excentricité

Inclinaison

Argument du périgée

Longitude du noeud ascendant
Anomalie vraie (parfois notée v)

THE =0 S|P

L’anomalie vraie # est indiquée sur la figure Il ne faut donc que 6 éléments pour positionner en
temps et en espace un objet en orbite autour d’un corps.
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P1

FIGURE 50 — Eléments orbitaux (Crédit image : Wikipédia)

e () et i positionnent le plan de 1’orbite
* aet e donnent la forme de I’ellipse
» w oriente I’ellipse dans le plan de I’orbite

* @ positionne I’objet a tout instant

Mathématiques La mécanique orbitale repose sur les lois de Kepler (1609 et 1618), énoncées ci-
dessous :

* K1 : les objets spatiaux décrivent des mouvements elliptiques autour d’un corps central situé a
un des foyers de I’ellipse décrite

» K2 : des aires égales sont balayées dans des temps égaux par le vecteur joignant le corps central
a I’objet en orbite autour de celui-ci

* K3: :’;—Z = cste avec a le demi-grand axe et T la période de I’orbite

Les équations des ellipses peuvent donc étre appliquées, c’est a dire :

p

"= 1+ ecosf

CL3

@2y~ M

2 b
p=a(l-)(=")
h = 1vcos fpa
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Les différents parametres sont définis comme dans la figure [S1]
L’influence de la Lune et du Soleil seront aussi pris en compte sur la détermination de 1’orbite de
LUNA.

N
n

.

FIGURE 51 — Illustration des différents parametres d’une ellipse et du mouvement d’un objet sur une
orbite elliptique [[1]

9.2 Perturbations par rapport au modele idéal

Toutes les équations que nous venons de voir sont correctes, mais il existe 3 principales perturbations
a ce modele. Dans le cas d’une estimation, d’une détermination ou d’une approximation de I’orbite
seule la perturbation gravitationnelle est a prendre en compte. Les deux autres seront utiles lors des
analyses de I’évolution de I’orbite au cours de sa vie et devront étre modélisées avec soin pour déter-
miner la position du satellite avec précision.

* La force de trainée : comme vu dans la section (7] il reste toujours de 1’air en orbite, bien que
tres peu. Cela crée néanmoins une force de frottement (la force de trainée) qui ralenti 1’objet
suivant la direction dans laquelle il se déplace. Lorsque le satellite passe par de faibles altitudes,
cet effet est d’autant plus intense.

* La pression radiative : il s’agit de 1’équivalent de la force de trainée pour le rayonnement
solaire. Cette force est appliquée dans la direction objet-Soleil, et est nulle dans I’ombre de la
Terre.

* La non-sphéricité de la Terre : il s’agit d’'une perturbation gravitationnelle car le potentiel
gravitationnel terrestre est modifié par non-sphéricité de la Terre (ellipsoide).

9.3 Modeles mathématiques des perturbations

Force de trainée La force de trainée est décrite de maniere générale par la formule

1 77’6[
?drag = iApCszel W_ZH

avec :
Cp le coefficient de trainée (drag) fixé a 2.2,
V la vitesse relative de I’objet par rapport au fluide [m/s],
p la masse volumique du fluide [kg/m?],
A I’aire de référence [m?].

Le modele utilisé est le modele Jacchia-Roberts qui calcule la densité atmosphérique basé sur la
composition de 1’atmosphere, prenant en compte 1’altitude du satellite et les variations saisonnieres.
Ce modele est valide entre 90 et 2500 km d’altitude.
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Pression radiative La force due a la pression radiative est décrite de maniere générale par la for-

mule
?satfsol

Frn = ARC, =
H satfsolH

avec :
Py la pression de radiation solaire (~ 4.63 107% N/m?),
C, le coefficient de réflexivité fixé a 1,
m la masse de I’objet [kg],
A I’aire de référence [m?].

Géoide terrestre La Terre n’est pas parfaitement sphérique, elle est un peu aplatie, lui donnant la
GM

forme d’un ellipsoide. Le potentiel gravitationnel donc n’est pas = comme dans Kepler, mais plutot

comme décrit ci-dessous (Fig.[52)). Dans les modeles utilisés, on s’arréte généralement aux termes de
second ordre (le terme .J5).

Potential perturbateur U,
Perturbations du
mouvement Keplerien

GM Z Y e B, (sin(@))(C,, cos(mA) + S, sin(mA))

=1 m=0

Ce potentiel est entiérement
décrit par le jeu de coefficients
Cim» Sim, 8e €t GM.

Potential central Uy:
Mouvement Keplerien

Avec: . . . -
I et m . degré et ordre du développment en harmoniques sphériques

““““ Pratiguemment on trongue a un degré maximum L.
GM (=Cy) : Constante universelle de gravitation x Masse de la planéte.

P,.(sin(¢)) : Polynome de Legendre non-normalisés Cim et Si, : Coefficients de Stokes non-normalisés

FIGURE 52 — Description de Kaula du potentiel terrestre

Apres certains développements, il est possible de réécrire le potentiel comme ceci (dont P, sont les
polyndmes de Legendre et ¢ la latitude) :

O(r,¢) = Gy{l — i (%)anPn Ccos gb}

n=2

Les constantes de Jeffery J,, représentent les harmoniques sphériques de la distribution de masse
planétaire. La perturbation la plus importante vient du terme ./, (Cyg sur la Fig.[52]rendant compte de
I’aplatissement de la planete, deuxieme harmonique) du potentiel terrestre. Il crée une précession des
termes (2, w et 6, alors que a, e et i ne sont pas perturbés. Par exemple, I'influence du terme .J; sur le
noeud ascendant (2 est décrite par (R le rayon terrestre) :

. 3 JLR%L :

QJ2 = —§mn COS 1
Ces constantes dépendent du systeme géodésique (par exemple NAVDS88, ETR89, WGS84,...) choisi.
Celui-ci est un systeme de référence nécessaire pour décrire 1’ellipsoide et le géoide terrestre. Le
systeme géodésique WGS84 étant précis au metre pres sera utilisé, la table 20| en reprend les valeurs
importantes.
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TABLE 20 — Parametres du modele de gravité¢ WGS84.

Symbole | Description Valeur

G Constante gravitationnelle [m?/kg s?] 6.67 10~
M Masse de la Terre [kg] 5.98 10%*
R, Rayon équatorial terrestre [m] 6 378 137
R, Rayon polaire terrestre [m] 6 356 752

w Vitesse de rotation [rad/s] 7.292115107°
f Aplatissement (“=2) 1/298.25722356
Jo Terme d’aplatissement dynamique 1081.87 1076
Js Constante de Jeffery 3 -2.546 1076
Jy Constante de Jeffery 4 -1.61 1076
Js Constante de Jeffery 5 -0.21 107

Variations des éléments orbitaux

courte période

FIGURE 53 — Effet de I’aplatissement de la Terre sur les parametres orbitaux

9.4 Proposition d’orbite pour LUNA

longue période

s Temps

Molnia Les orbites Molnia sont des orbites particulieres en ce sens qu’elles possedent leur argu-
ment du périgée fixe. En effet, dii au fait que la Terre n’est pas parfaitement sphérique, I’argument du
périgée (w) sera perturbé, et I’apogée va se déplacer. Il est possible de corriger cela avec les propul-
seurs du satellite si il possede ce systeéme, mais mieux vaut économiser le carburant. La variation de
I’argument du périgée en un jour est donnée par :

Awjour = 4.98° (—

a) (1—e?)’
avec :
1 I’inclinaison [°],
Rp le rayon terrestre [km],
a le demi grand-axe [kml],
e I’excentricité.

Pour annuler cette dérive, on trouve une inclinaison de 63,435°.
Néanmoins, il y existe une faible variation de 1’inclinaison de 1’orbite (Fig. @ bas), entralnant tout

RE>2 5cos?i— 1
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de méme une dérive de I’argument du périgée d’environ 1,5 milliemes de degré sur 3 ans, ce qui est
totalement négligeable ((Fig.|5/|haut).

L’ orbite molnia propose aussi 1’avantage de rester longtemps au-dessus d’une zone (haut de la trace
au sol) et de passer plus vite dans d’autres (bas de la trace au sol), cela permettra ainsi de rester en
contact avec plus de stations VLBI (étant majoritairement en hémisphere nord) durant un plus large
intervalle de temps et d’échanger des données.

L’orbite choisie passera aussi autour de 1’ Antarctique en ses latitudes les plus basses, afin de ré-
colter un maximum de données pour le mEPT. En ayant un peu plus de 4 orbites par jour, le décalage
de la trace au sol par révolution permet de couvrir un maximum de surface terrestre pour ce second
payload.

La position de I’apogée a été choisie pour se trouver au-dessus de Redu (antenne de 15m de diametre
en S-band), la station au sol qui récoltera les données. Ainsi, la trace au sol au dessus de Redu sera la
portion ou le déplacement du satellite projeté sur le planisphere sera le plus lent. De plus, la plupart
des stations VLBI se trouvant dans I’hémisphere Nord, il a été choisi de rendre la course du satellite
plus lente dans la partie supérieure du globe, et plus rapide dans la partie inférieure. Cela s’est fait au
moyen d’une ellipse fortement excentrique et trés inclinée.

Il faut ajouter qu’une telle inclinaison fait éviter la ceinture de radiations externe 8 LUNA. Elle ne
nous intéresse pas (vu plus haut) et ne nuira pas (ou moins) au vaisseau.

Pour nous aider a la visualisation, mais aussi pour effectuer les optimisations sous les contraintes
susmentionnées, nous utiliserons le logiciel STK de AGI. Les modeles mathématiques des perturba-
tions mentionnées a la section précédente sont regroupées sous le terme HPOP (High-Precision Orbit
Propagator).

La position de certaines antennes des stations du réseau VLBI a du étre entrée dans STK avant d’en
donner les parametres précis (visibilité, bande de fréquences, vitesse de rotation, limite des angles
de vue, précision, azimut et élévation, etc.). Nous y avons ajouté la contrainte d’une élévation d’au
minimum 10° car le signal VLBI est trop bruité par le sol pour des valeurs plus basses.

Orbite retenue La table 21| donne les parametres orbitaux de I’orbite retenue pour LUNA, et les
figures[54]et[55)en montrent la trace au sol (sur 24h) et la position dans 1’espace (vue 3D) de la mission
a différents moments, avec les contacts avec les stations VLBI.

TABLE 21 — Parametres orbitaux pour I’orbite de LUNA

Symbole | Description Valeur
a Demi-grand axe [km] 16228.1
e Excentricité [-] 0.563836
i Inclinaison [°] 63.4349
w Argument du périgée [°] 270
Q Longitude du noeud ascendant [°] | 356.226
T Période [h] 5.71794
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FIGURE 54 — Images de I’orbite de LUNA (droite trace au sol, gauche visualisation 3D). De haut en
bas : contact avec des stations d’Europe et de Chine - aucun contact - contact avec quasiment toutes
les stations - contact avec les stations chinoises uniquement
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FIGURE 55 — Images de I’orbite de LUNA (droite trace au sol, gauche visualisation 3D). Contact avec
les stations européennes

9.5 Analyse

9.5.1 Influence des perturbations

Les perturbations susmentionnées ont été calculées en utilisant le propagateur HPOP de STK. En
voici I'influence sur les différents parametres orbitaux de I’orbite de LUNA (période de simulation :
1 an, pas de temps : 1200 secondes).

Nous voyons que le modele de Kepler est "trop" parfait : les parametres orbitaux restent tous constants
et ne sont pas perturbés (Fig. [56)).
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FIGURE 57 — Evolution des parametres orbitaux de LUNA sur 1 an - Modgle prenant en compte le
terme J2

L’introduction de 1’aplatissement terrestre nous montre une augmentation de 1’argument du périgée,
quoique minime : 5 10~* degrés par an! Le périgée reste fixe, mais la précession du RAAN (Right
Ascension of the Ascending Node, peut étre utilisé a la place de la longitude du noeud ascendant) est
claire (Fig. [57).

Finalement, le modele complet HPOP prédit en plus une décroissance de I’altitude du périgée (100
km par an, Fig.[58)) et donc de son argument. Il ajoute aussi une augmentation de 1’excentricité.

En regardant a plus long terme (3 ans), on observe des variations hautes et basses fréquences pour
chacun des parametres. A I’exception des basses fréquences du RAAN dues au terme Js, toutes les
autres oscillations sont dues au perturbations HPOP. La période de révolution du RAAN est de 2 ans,
9 mois, 15 jours et 13 heures.
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FIGURE 59 — Evolution des paramétres orbitaux de LUNA sur 3 ans - Modele HPOP

9.5.2 Temps d’éclipse

Une fois I’orbite déterminée, il est important de connaitre les temps et moments auxquels le satellite
sera dans I’ombre et ne pourra plus produire d’énergie. Grace a ses données, il sera possible de déter-
miner la surface optimale des panneaux solaires comme vu a la section [2]
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En fonction de la position de la Terre vis-a-vis du Soleil c’est a dire de la date dans 1’année, les
moment ol le satellite sera dans 1’ombre seront différents. Cependant, la durée dans 1’ombre restera
la méme pour chaque révolution autour du Soleil, soit 1 an. Le "point de départ" de la course de la
Terre autour du Soleil sera donné par la date de déploiement du satellite, qui est pour I’instant en-
core inconnue. Nous prendrons donc comme date de départ le ler janvier 2019 a 11 heures UTCG et
comme date de fin le ler janvier 2020 a 11 heures UTCG.

Les temps d’ensoleillement, de pénombre et d’éclipse sont donnés dans le rapport suivant :

Ludovic Bontemps 71 6 juin 2019



ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA Orbite de LUNA
Sunlight Times
Start Time (UTCG) Stop Time (UTCG) Duration (min)
1 Jan 2019 11:00:00.000 6 Jan 2019 04:27:27.674 6807.461
6 Jan 2019 04:41:59.301 2 Feb 2019 09:09:27.147 39147.464
26 Dec 2019 01:59:02.733 26 Dec 2019 03:19:47.772 80.751
26 Dec 2019 03:28:59.347 1 Jan 2020 11:00:00.000 9091.011
Global Statistics
Min Duration 26 Dec 2019 01:59:02.733 26 Dec 2019 03:19:47.772 80.751
Max Duration 28 Mar 2019 16:28:00.474 16 Jun 2019 04:41:48.908 114493.807
Mean Duration 548.810
Total Duration 499965.792
Penumbra Times
Start Time (UTCG) Stop Time (UTCG) Duration (min)
6 Jan 2019 04:27:27.674 6 Jan 2019 04:41:59.301 14.527
2 Feb 2019 09:09:27.147 2 Feb 2019 09:11:21.015 1.898
26 Dec 2019 01:49:38.846 26 Dec 2019 01:59:02.733 9.398
26 Dec 2019 03:19:47.772 26 Dec 2019 03:28:59.347 9.193
Global Statistics
Min Duration 30 Jul 2019 00:35:37.639 30 Jul 2019 00:35:44.669 0.117
Max Duration 26 Nov 2019 10:32:14.786 26 Nov 2019 12:19:17.931 107.052
Mean Duration 0.546
Total Duration 980.700
Umbra Times
Start Time (UTCG) Stop Time (UTCG) Duration (min)
3 Feb 2019 02:17:28.419 3 Feb 2019 02:21:40.687 4.204
3 Feb 2019 07:59:40.414 3 Feb 2019 08:05:39.480 5.984
25 Dec 2019 15:53:15.926 25 Dec 2019 16:03:01.099 9.753
25 Dec 2019 21:40:41.698 25 Dec 2019 21:41:38.657 0.949
Global Statistics
Min Duration 25 Dec 2019 21:40:41.698 25 Dec 2019 21:41:38.657 0.949
Max Duration 9 Dec 2019 16:28:11.225 9 Dec 2019 17:18:06.096 49.915
Mean Duration 27.826
Total Duration 24653.509
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Les valeurs importantes a retenir sont reportées dans la Table 22] Elles pourront étre utilisées pour la
détermination des caractéristiques requises pour les panneaux solaires dans la section[2]

TABLE 22 — Valeurs importantes de 1’analyse des temps d’éclipse

Parametre Valeur [min] | Marge de 20% [min]
Durée max. d’ensoleillement 114493.807 137 393 (~95 jours)
Durée min. d’ensoleillement 80.751 64

Durée max. dans la pénombre 107.052 129

Durée max. dans I’ombre 49915 59

9.5.3 Contact avec les stations VLBI

Comme évoqué précédemment, toutes les stations VLBI n’ont pas pu €tre entrées dans le logiciel (par
manque d’informations principalement), mais seulement une partie suffisante d’entre elles (European
VLBI Network EVN principalement [7]]). La plupart des antennes du réseau européen et chinois ont
été entrées tandis que celles d’Amérique ne 1’ont pas été. Néanmoins, les résultats étant déja plus
que satisfaisants pour la configuration actuelle, ils n’en seraient que meilleurs en ajoutant les stations
manquantes.

Cette fois, la simulation est d’abord lancée sur une période d’un mois avant d’étre lancée sur un
an pour donner une idée représentative étant donné le nombre important de contacts. Les contacts
avec les stations VLBI peuvent étre visibles sur les figures [55|et[54] La condition de mise en contact
des stations avec le satellite n’est activée que lorsqu’au minimum 3 stations peuvent se connecter en
méme temps avec LUNA. Les angles d’ouverture et la vitesse de rotation des antennes furent aussi
pris en compte.
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Access Times

Access # Start Time (UTCG) Stop Time (UTCG) Duration (min)
1 1 Jan 2019 12:04:11.187 1 Jan 2019 16:15:33.644 251.374
2 1 Jan 2019 18:39:44.958 1 Jan 2019 21:17:57.967 158.217
130 31 Jan 2019 23:11:44.344 1 Feb 2019 03:27:16.063 255.529
131 1 Feb 2019 04:50:11.450 1 Feb 2019 09:27:20.417 277.149

Global Statistics

Min Duration 112 27 Jan 2019 19:42:36.253 27 Jan 2019 19:45:21.923 2.761
Max Duration 92 23 Jan 2019 03:32:01.150 23 Jan 2019 08:20:58.362 288.954
Mean Duration 229.769
Total Duration 30099.796

Access Times

Access # Start Time (UTCG) Stop Time (UTCG) Duration (min)
1 1 Jan 2019 12:04:11.187 1 Jan 2019 16:15:33.644 251.374
1 Jan 2019 18:39:44.958 1 Jan 2019 21:17:57.967 158.217
1538 1 Jan 2020 02:15:51.422 1 Jan 2020 06:35:21.619 259.503
1539 1 Jan 2020 08:57:26.383 1 Jan 2020 11:00:00.000 122.560

Global Statistics

Min Duration 318 17 Mar 2019 15:24:11.591 17 Mar 2019 15:24:26.633 0.251
Max Duration 802 10 Jul 2019 12:21:13.651 10 Jul 2019 17:10:10.948 288.955
Mean Duration 230.396
Total Duration 354579.950

On observe déja une importante quantité de contacts sur un période de seulement 1 mois (131). A nou-
veau, toutes les valeurs sont calculées avec un minimum de 3 stations connectées. La table reprend
les valeurs importantes.

TABLE 23 — Valeurs importantes des contacts entre LUNA et les stations VLBI

Parametre Valeur [min] | Marge de 20% [min]
Durée max. d’un contact [min] 289 /

Durée min. d’un contact [min] 0.25 (15 59) /

Durée totale des contacts (1 mois) [min] 30100 24080 (~16.7 jours)
Durée totale des contacts (1 an) [min] 354580 283664 (~197 jours)
Nbre total de contacts (1 mois) 131 /

Nbre total de contacts (1 an) 1539 /

On observe que le nanosat est en contact avec les stations plus de la moitié du temps des intervalles
sélectionnés. Ceci prouve une fois de plus 1I’avantage de cette orbite.
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9.6 Manoeuvres de déploiement

Puisque LUNA sera équipé d’un systeme de propulsion et déployé depuis I’ISS, il lui faudra effectuer
une manoeuvre orbitale pour atteindre I’orbite déterminée précédemment, étant donné que 1’orbite
initiale donnée par I’ISS ne croise pas celle-ci. Pour ce faire, il suffit d’envoyer une certaine poussée
dans une certaine direction a un instant précis pour modifier la trajectoire du satellite. Il prendra une
nouvelle direction et suivra un chemin sur ce qui est appelé une orbite de transfert. A partir de 1a, une
deuxieme poussée a I’apogée de 1’orbite de transfert guidera le satellite vers son orbite finale.

Il existe 3 méthodes de transfert d’orbite possibles : le transfert d’Hohmann, le transfert rapide et
le transfert bi-elliptique (Fig. [60). On parle de transfert d’Hohmann lorsque 2a; — ry = 75.

Il y a transfert rapide (Fig.[61]) lorsque la seconde poussée ne se fait pas a 1’apogée (2 sur la figure [60),
mais avant celle-ci, a I’intersection entre le cercle rouge et I’ellipse turquoise de la figure[60} En plus
de cela, il est parfois requis de changer I’inclinaison de I’ orbite finale si celle-ci n’est pas coplanaire
avec I’orbite initiale.

Le transfert bi-elliptique est avantageux sur le transfert d’Hohmann par le fait qu’il consomme moins
de carburant, mais est prés de deux fois plus lent que celui-ci. Le transfert d’Hohmann est lui-méme
plus avantageux en carburant par rapport au transfert rapide, mais aussi au détriment de sa durée.
En effet, le transfert bi-elliptique requiert de parcourir une ellipse compléte, un transfert d’ Hohmann
seulement une demi ellipse, et le transfert rapide moins d’une demi ellipse.

C

\-

2a,

r,

ry

FIGURE 60 — Transfert bi-elliptique FIGURE 61 — Transfert rapide

[’équation fondamentale du transfert d’orbite pour calculer les changements de vitesse nécessaires
est I’équation de la force vive :
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avec :
a [m] le demi-grand axe de I’ orbite,
1 =GM, dont
G [m?/kgs?] la constante de la gravitation = 6.67 10711,
M [kg] la masse du corps central,
r [m] la distance de I’objet en orbite par rapport au corps central,
v [m/s] sa vitesse.

Quant a la variation de vitesse pour un changement d’inclinaison (Fig. [62), elle est donnée par :
Ai
Av = 2v; sin(—)
2
avec v; la vitesse initiale de 1’objet et Ai la variation d’inclinaison. La manoeuvre sera plus écono-

mique si la changement d’inclinaison et le transfert d’ Hohmann sont combinés en une seule et unique
manoeuvre.

Vi

v2

FIGURE 62 — Illustration du Av pour un changement d’inclinaison [[1]]

De I'ISS a lorbite de LUNA I est désormais possible de calculer le transfert depuis 1’orbite de
lancement de LUNA (orbite de I’ISS) a son orbite finale désirée. Les conditions de largage depuis
I'ISS sont reprises table [24]

TABLE 24 — Parametres orbitaux de I'ISS avec conditions de largage des nanosats

Symbole | Description Valeur
a Demi-grand axe [km] 6785
e Excentricité 0
1 Inclinaison [°] 51.65
Q Longitude du noeud ascendant [°] | 225.116
Altitude de largage [km] 400-415
Vitesse d’éjection [m/s] 1.1-1.7

Un minimum de deux manoeuvres est nécessaire. La premiere pour fixer I’inclinaison et I’apogée, et
la seconde pour fixer le périgée et I’argument du périgée.

Il faut aussi optimiser le moment de largage depuis I’ISS et pour cela il a fallu déterminer la bonne
anomalie vraie pour que les manoeuvres suivantes se passent sans probleme. calcul rapide sous STK
nous donne les résumés suivants des manoeuvres (rapports complets en annexe) : Un calcul rapide
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sous STK nous donne les résumés suivants des manoeuvres (rapports complets en annexe) :
Maneuver Summary:

Maneuver Start: 1 Jan 2019 11:07:00.000 UTCG; 2458484.96319444 UTC Julian Date
Maneuver Stop: 1 Jan 2019 11:07:00.000 UTCG; 2458484.96319444 UTC Julian Date

Duration: 0 sec
Fuel Used: 0 kg
DeltaV Magnitude: 7889.772696782534 m/sec

Maneuver Direction Specification: Thrust Vector

DeltaV vector with respect to VNC(Earth) axes:

X (Velocity): -1864.771629475206 m/sec

Y (Normal) : 7449.730929027559 m/sec

Z (Co-Normal) : 1809.046451003893 m/sec
Azimuth: 104.0531725008725 deg
Elevation: 13.25527819566161 deg

Magnitude: 7889.772696782539 m/sec

Maneuver Summary:
Maneuver Start: 1 Jan 2019 13:48:19.150 UTCG; 2458485.07522164 UTC Julian Date
Maneuver Stop: 1 Jan 2019 13:48:19.150 UTCG; 2458485.07522164 UTC Julian Date

Duration: 0 sec

Fuel Used: 0 kg

DeltaV Magnitude: 92.36627197040467 m/sec
Maneuver Direction Specification: Thrust Vector

DeltaV vector with respect to VNC(Earth) axes:

X (Velocity): 92.30809087587291 m/sec

Y (Normal): 0.8714415163175226 m/sec

Z (Co-Normal) : -3.159928202664297 m/sec
Azimuth: 0.5408890732886384 deg
Elevation: -1.96051957828741 deg

Magnitude: 92.36627197040468 m/sec

La premiere manoeuvre envoie le satellite a ’apogée, 1’inclinaison, RAAN et argument de périgée
demandé (Fig. [63)). La seconde manoeuvre consiste a diriger le satellite vers un périgée a 700 km
d’altitude, tout en maintenant les autres parametres atteints précédemment fixes (ce qui fut le plus
compliqué dans la conception de la simulation : quelle manoeuvre influence quels parametres, dans
quel ordre, comment les conserver, etc.).

On remarque que la premiere valeur calculée du Av est trés élevée pour un systeme de propulsion
de nanosat. Néanmoins il ne s’agit d’ici que d’une simple simulation rapide avec impulsions instan-
tanées et manoeuvres effectuées a 1’apogée ou périgée des orbites. D’ailleurs STK n’a pas renvoyé la
quantité d’ergol utilisé (Fuel Used : 0 kg). Le transfert d’orbite depuis celle de I'ISS se révele faisable
mais devra étre confirmé et déterminé avec précision. Un logiciel connexe de STK, ODTK possede
un plug-in concu spécialement pour la détermination d’orbite

En effet, un rapide calcul manuel de manoeuvre orbitale d’une orbite LEO a GEO (donc plus de
36 000 km d’altitude, presque deux fois plus éloigné que I’orbite de LUNA) avec changement d’in-
clinaison donne un Aw total de 4,29 km/s en effectuant un premier transfert d’Hohmann, suivi d’un
transfert combiné a 1I’apogée.

Au final, il suffira d’orienter le nanosat vers la bonne direction, dans laquelle il pourra donner son
impulsion. Il n’est pas confirmé (mais fortement supposé) que le bras du largage de I’ISS permet de
choisir I’orientation dans laquelle les nanosats sont expulsés. Ceux-ci sortant avec une vitesse entre
1.1 et 1.7 m/s, une certaine quantité d’ergol pourra étre économisée.
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I55 Classical Orbit Elements
Time (UTCGE): 1 Jan 2019 11:00:00.000

Semi-major Axis (km):
Eccentricity:
Inclination (deg):
EasM {deg):

Arg of Perigee {deg):
True Anomaly {deg):
Mean Anomaly {deg):

6791.137000
0.000776
51,642
244.300
238,146
0.000
§.000

9. Orbite de LUNA

Is5 Classical Orbit Elements

Time (UTCGE): + 1 Jan 2019 11:00:00.000
Semi-major fxis (km): BF91.137000
Eccentricity: 0.000736°
Inclination {deg): 51,642
RAAN (deg): 244,300
Arg of Perigee {deg): 238,148
True Anomaly (deg): " 0.000
Mean fnomaly (deg): N 0,000

FIGURE 63 — Illustration des manoeuvres de mise en orbite de LUNA : en jaune I’orbite de I'ISS,
en rose la premiere orbite de transfert apres la premiere impulsion (propagation jusqu’a I’apogée),
en vert la seconde orbite de transfert apres la seconde impulsion située a I’apogée (propagation sur
une orbite), en bleu I’orbite finale de LUNA. L’image du haut est prise depuis le Soleil, celle du bas
derriere la Terre
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Une alternative ?

Il est bien évident que pour rejoindre son orbite, LUNA requiert un systeme de propulsion. L’ISS se
trouvant trés basse par rapport a I’orbite visée, une grande quantité d’ergol (ou du moins un I, élevé)
est nécessaire.

Lalternative serait de déployer LUNA par un lanceur. En attendant d’avoir d’autres satellites pos-
sédant une orbite similaire, une solution serait d’embarquer le nanosat avec un satellite de télécom-
munication sur un lanceur allant déja vers une orbite GEO (aux alentours des 36 000 km d’altitude).
Ce type de lancement est plus fréquent, et LUNA est placable sur son orbite en 2 ou 3 manoeuvres
moins consommatrices d’ergol.

9.7 Fin de vie

L orbite des satellites a tendance a naturellement se réduire, c’est a dire que 1’on observe une dimi-
nution de I’altitude du périgée et de 1’apogée. Cela est dii principalement a la trainée atmosphérique
(section[9.2)). Avec I’accumulation du nombre de débris et de satellites dans 1’espace, les agences gou-
vernementales renforcent les regles par rapport au temps d’utilisation et au temps de vie des nanosats,
surtout une fois leurs opérations achevées. [2]

Il est en effet requis pour les vaisseaux (dont nanosats) et étages de lanceurs de limiter sa présence
dans la région LEO protégée a un maximum de 25 ans apreés la fin de mission. (ISO 24113 :2011
Space systems — Space debris mitigation requirements)

Sans entrer dans les détails, les ISO 26872 :2010 et ISO 16164 :2015 demandent aux satellites pas-
sant par des orbites LEO ou GEO de préserver du carburant spécialement pour la fin de vie, et de se
parquer sur une orbite de sorte de ne pas retomber dans les orbites LEO et GEO protégées sous 100
ans. [3]]
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FIGURE 64 — Densité de débris spatiaux répertoriés en fonction de leur altitude

La pollution spatiale est en effet I’'un des grands challenges des années a venir (Fig. [64). Il existe
principalement trois moyens de désintégration de nanosats en fin de vie.
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Le premier, passif, consiste a avoir un satellite en orbite assez basse pour que celle-ci décroisse toute
seule de par la trainée aérodynamique réduisant sa vitesse. Le satellite finira par entrer tout seul dans
I’atmosphere ou il se consumera. Cette méthode est souvent utilisée pour les orbites LEO et laisse
une durée de vie relativement longue car tres lente (3 a 5 ans).

La deuxieme méthode consiste a utiliser le systeme de propulsion et opérer une manoeuvre orbitale
afin de changer la trajectoire du nanosat et de soit le parquer sur une orbite hors LEO et GEO, soit
le faire se diriger directement vers 1’atmosphere terrestre. Il est demandé qu’aucune piece de grande
taille ne survive apres la réentrée et la désintégration du nanosat.

La derniere méthode est de placer un dispositif a bord du satellite qui, une fois la fin de vie décidée,
se déploierait pour augmenter considérablement la force de trainée et revenir comme dans le premier
cas, mais beaucoup plus rapidement. Ce dispositif peut étre par exemple une voile (InflateSail, 2017 :
3,2 kg, dimensions de 32 x 10 x 10 cm) ou un ballon [4].

A la différence de la premicre, les deux autres méthodes permettent de faire une ré-entrée intention-
nelle lorsque la mission le requiert. Il est possible de contrdler la force de trainée pour la deuxieme
solution, tandis que ce sont la vitesse et la trajectoire qui peuvent étre choisies dans le cas de la troi-
sieme.

LUNA ayant un systeme de propulsion, il est fort probable que ce soit la deuxieme méthode qui
soit choisie.

En effet, concernant la troisieme méthode, le prix du gramme a envoyer dans 1’espace reste a ce
jour toujours élevé (~15€/g avec Arianespace et ~19€/g avec Space Exploration Technologies Corp.
(S 16]]), et il n’est pas possible de se permettre de perdre 3U de volume uniquement pour le systeme
de désorbitage.

La premiere méthode est a exclure, car elle prendrait simplement trop de temps pour LUNA. En lan-
cant les simulations (prenant en compte la diminution d’altitude due a 1’atmosphere, a la pression
radiative du Soleil et au coefficient .J5), LUNA ne retombe pas sur Terre avant au moins 100 ans
(365225 jours, limite fixée dans la simulation). Les parametres utilisés pour la simulation sont les sui-
vants (réels corrigés de 20% ou bien valeurs extrémes, comme par exemple les surfaces exposées) :

TABLE 25 — Parametres utilisés pour la simulation de fin de vie

Parametre Valeur

Surface de drag [m?] 1

Surface exposée au Soleil [m?] 1

Masse [kg] 30

Cd 2.2

Cr 1

Modele NRLMSISE 2000 & Jacchia-Roberts
Altitudes de validité des modeles [km] 0-1000& 90 - 2500

Néanmoins, il est important de remarquer que ces effets (atmosphere et pression radiative) ne sont pas
négligeables sur la vie de 1’orbite, comme en témoigne la figure [5§| Ils ne vont cependant pas mener
a la ré-entrée du satellite dans 1I’atmosphere.
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10 Commentaires sur ’utilisation de STK

Systems Tool Kit (STK) est un logiciel développé par AGI. En date du 6 juin 2019, la derniere version
du logiciel est la version 11.6. Les calculs de ce document ont été effectués sur la version 11.5. Ce
logiciel est un ensemble d’outils congus pour différentes missions spatiales, aériennes et maritimes.
Cette section portera surtout sur les opérations spatiales puisque les autres domaines n’ont pas été
explorés dans le cadre de ce travail.

Il existe des applications fonctionnant de paire avec STK, telles que Orbit Determination Tool Kit
(ODTK) servant a la détermination précise d’un orbite. ODTK possede aussi ses propres modules
comme Maneuver Processing Tool, outil spécialement développé pour les manoeuvres spatiales. Il
est donc fortement conseillé ne serait-ce que de tester ces programmes dans le cas de LUNA, STK de
base ne permettant pas une optimisation correcte des manoeuvres.

Il faut toutefois de bonnes connaissances dans 1’utilisation de ces logiciels ainsi qu’en aérospatial.
Pour reprendre 1’exemple du transfert orbital, selon si I'impulsion est donnée avant ou a 1’apogée, le
résultat sera différent (a ’apogée = transfert d’Hohmann, avant = transfert rapide). C’est I’ utilisateur
qui décide du meilleur instant pour donner I’impulsion Av. Il est possible de demander a STK de
déterminer ce meilleur instant en plus du Av idéal (norme et direction), mais 1’on risque d’obtenir des
résultats divergents : avec trop de degrés de liberté, STK ne parvient pas a effectuer I’optimisation de
maniere idéale.

10.1 Vue globale de STK

STK fonctionne par "scénario". Il s’agit de I’ensemble des éléments composants la mission préte a
étre congue. Avant de commencer il est important de préciser I’époque, c’est a dire le moment ol
commence la ligne de temps.

Il est possible d’exporter les résultats sous forme de vidéos, rapports (tableau Excel) ou graphiques.
Par exemple, lorsque deux objets entre en contact, il est possible de demander au programme de cal-
culer différents parametres tels que la durée du contact, le temps de début et de fin, le nombre de
contacts si il y a plusieurs appareils, etc. Ces rapports de contacts sont appelés access.

L’interface de STK propose différents panneaux : une vue 3D, un planisphere, une arborescence des
objets du projet et une ligne de temps (Fig. [63).

Ey s @E; HEBO, @5

FIGURE 65 — L’interface de STK (a gauche : ’arborescence des objets, la ligne de temps et la vue
3D; a droite : le planisphere)
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10.1.1 Vue 3D et planisphere

La vue 3D et le planisphere proposent d’innombrables possibilités de personnalisation afin de garantir
a l'utilisateur la meilleure vue possible sur sa mission. Les cartes sont fournies par Bing et peuvent
étre agrandies a souhait, a la limite des images satellites.

Pour les opérations au sol, il est possible d’utiliser le relief du terrain ou d’importer des formes 3D
de batiments directement depuis des sources en ligne de GNSS comme les données Google Earth. La
trace au sol des appareils apparait dans la fenétre 2D.

Pour le spatial, il est possible de concevoir des missions dans tout le systeme solaire et autour d’une
multitude d’astres différents, allant des planétes, aux cometes ou astéroides. La vue 3D permet de
suivre les objets ou d’en avoir une vue globale avec I’astre autour duquel ils orbitent.

Presque chaque bouton est personnalisable et tous les chiffres indiqués peuvent €tre exprimés en de
multiples unités proposées et changeables facilement.

10.1.2 Ligne de temps et arborescence des objets

La ligne de temps permet de se déplacer dans le temps du scénario. Il est possible de choisir le pas de
temps et la vitesse de lecture, en avant ou en arriere. Dans la ligne de temps peuvent apparaitre aussi
tous les access calculés.

L’arborescence des objets fait une liste des objets du scénario a partir de laquelle il est possible
d’atteindre leur propriétés facilement.

10.2 Les objets

Sans entrer dans les détails, STK propose une multitude d’objets. Ceux utilisés pour la mission de
LUNA sont les objets Place, Facility, Chain, Constellation, Satellite et Sensor (Fig. @

Facility et Place correspondent a des batiments ou stations sur Terre auxquels il est possible d’attribuer
un Sensor. Les objets Sensor sont des antennes et ont étés utilisés pour modéliser les antennes VLBI.
[Is proposent un nombre incalculable de parametres rendant ainsi les calculs plus précis. Il a en effet
été possible d’introduire les propriétés physiques de chaque antenne VLBI. La figure [67| montre les
nombreuses options des Sensors. Surligné en jaune sont les onglets de parametres les plus importants.
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FIGURE 66 — Liste des objets de STK
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FIGURE 67 — Options des objets Sensor

Les onglets 2D Graphics et 3D Graphics sont a peu de choses pres les mémes pour chaque type d’ob-
jet, aidant a la visualisation sur les fenétres 2D et 3D. Il est méme possible de choisir le modele 3D
utilisé ; un modele de nanosat 6U fut choisi pour LUNA (visible sur la figure [65]), les panneaux so-
laires pouvant €tre animés et déployés (le modele n’influence bien-slir aucun calcul, il ne sert que de
repere visuel).
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Les objets satellites permettent de créer et de gérer les satellites. A nouveau, énormément de para-
metres sont proposés pouvant étre aussi précis que les Sensors. En plus des parametres, STK propose
des utilités séparées comme un Orbit Wizard (Fig. [68) pour pouvoir personnaliser I’orbite souhai-
tée, un onglet Lifetime aidant a la détermination du temps de vie, un plug-in Solar Pannels ou un
simulateur d’attitude.
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FIGURE 68 — Orbit Wizard. Sous I’onglet "Type" il est possible de sélectionner des presets comme

Geosynchronous, LEO, Molnia, Heliosynchronous,...
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Il est possible d’entrer tous les parametres du satellite comme toutes informations sur le systeme
de propulsion, les coefficients de trainée, réflectivité, ratio surface/masse, quantité d’ergols, matrice,
d’inertie,... (exemple des coefficients utilisés pour la thermique sur la figure [74).

Des onglets spéciaux peuvent aussi calculer uniquement les flux de particules, de radiations solaires
ou I'influence de I’atmosphere sur le satellite.

Mais I’onglet le plus important est celui appelé Orbit, dans lequel STK propose 13 propagateurs
d’orbite différents ! Le tableau ci-dessous en reprend les principaux.

TABLE 26 — Description des propagateurs d’orbite principaux

Nom du propagateur Description rapide
TwoBody Applique uniquement les lois de Kepler sans perturbations
J2Perturbation Prend en compte le terme J2
SGP4 Importe un satellite déja existant a partir de son numéro SSC
HPOP Prend en compte le plus de perturbations possibles, comme la pression radiative,
) . s T4 <
la trainée, les effets relativistes, 1’albédo terrestre, les marées, etc.
Astrogator Plug-in a part entiere, il permet de déterminer les transferts orbitaux
j Force Model for LUNA x
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o Propegater it Sate Toot| | 7 SO Y o
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Pass Break Gravity File:
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SEET Thermal Orbit Epoch:l & 1dJan 2019 11:00:00.000 UTCG | = |Apogee Aftude V| [15000km #| [Juse Ocean Tides Atm. Density Model: Jacchia-Roberts v
SEET Particle Flux = — ; - e e SolarFlux/GeoMag
SEET Radiation Coord Epoch:| & 11an 2000 115855816 UTCG | [+ [Pergee Atiude | [7001am =2
L Enter Manually  ~
SEET SEP Madel Daily F10.7:
Description Coord System: Argument of Pengee Spherical v
=) 2D Graphics + _1 000000 Average F10.7:
Atabutes Prp Spectc [ Foroe Moda. (S | Bl m Geomogretic ndex )
Time Events ‘Tme Aromaly ‘ ‘Ddeg = ‘ R
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Swath Third Body Gravity
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SEET Environment Sun 1 [cofie 1.327122000000e+11 ki isec'2
Radar Cross Section Moon 2 Cb file 4.902800305555e+03 km'Jsec"2
(=) 3D Graphics Jupiter ] Cb file 1.267127648383e+08 km*3/sec'2
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Attitude Sphere
Vertar o
Advanced... More Options...
0K Cancel Apply Help
oK Cancel Help
Report: Te... =]LUNA : Basi... e

FIGURE 69 — Le propagateur HPOP dans I’onglet Orbit

Finalement les objets Chain et Constellation servent a relier différents objets entre eux pour créer une
sorte de groupe. Toutes les stations VLBI ont été mises dans 1’objet Constellation et celui-ci a été
introduit dans 1’objet Chain avec LUNA. L’objet Chain crée la connexion entre les deux. Ces objets
ont eux aussi des parametres réglables et des contraintes. Par exemple, pour les stations VLBI, la
contrainte "au moins 3" a été choisie. Les résultats ne seront visible qu’une fois les access calculés

(Fig. [71).

10.3 Graphes, rapports et access

Quasiment chaque parametre peut étre exporté sous forme de graphe ou de rapport. La figure ci-
dessous permet de voir le rapport d’un access entre I’antenne Sensorl a Redu et le satellite Test_Sat.
Une longue liste de presets de rapports et de graphes et fournie, avec des noms équivoques, mais il
est possible de personnalisé ces rapports et graphes comme le montre la figure
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Content *

@[
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FIGURE 70 — Personnalisation des rapports dans le Reports & Graphs Manager

Une fois les access calculés, les lignes rouges apparaissent dans la fenétre 2D, indiquant les objets en
contact. Les lignes de couleurs dans la fenétre 3D sont les cones d’ouverture des différentes antennes

VLBI, pointant vers le satellite.
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FIGURE 71 — Haut : rapport d’access, bas : visuel d’un access sur les fenétres 2D et 3D (les lignes
rouges montrent qu’il y a contact entre le satellite et les stations)

10.4 Import - export

STK supporte un grand nombre de types de fichiers et permet d’importer des modeles, autant pour les
stations, qui pour des contrdles d’attitude, I’aérodynamique, la propulsion, etc.

Ludovic Bontemps 88 6 juin 2019



ETUDES PRELIMINAIRES DE LUNA 10. Commentaires sur utilisation de STK

@ STK Search

Contents E[H-1-]

B Central Body Rotation

B City Database stFacility.fd File | stkracility-f File | stkFacility.oa File

B Ephemeris

=] Facility Database

B Great Arc Propagator
B Interval List

Facility Database Format

The facility database is comprised of a total of three files. You can create your own facility database by following the farmat required by STK. For example, the stkFacility database
(the database shipped with STK) includes the following files:
B Torque stiFaciiity database files
B Planetary Ephemeris

B Propagator

stiFacility.fd Main database file
B Propulsion
B sotalite Datab stiacility.fn Facility networks
Satellite Database
P o stkFacility.gd Latest update information
B sensor Pattern

SR
B Sensor Pointing The first file contains fixed-width fields, whera one row represents a single entry. The remaining are in the standard STK database file format.

B Solar Flux

BoTe

B Custom Simulation Sched stkFacility.fd File
B Vector Data

This is the main facility database file; it contains all searchable fields. The format, starting at column zero (0) is as follows:
-] Vector Template

B Bxdernal Data stiacilty.fd file descripton
STK Plugins
BT ETR Column Width Description
Standalone Tools 0-36 37 Site Name
= 37-48 12 Network (e.g. USAF)
[l Add-on Modules
= . 49-58 10 Latitude (deg)
tegrating with STK
W STK Desktop Release Notes 59-69 " East longitude (deg)
B Legal 70-76 7 Altitude (m)
B Using the STK Help System 75.89 12 Central Bodv

FIGURE 72 — Dans I’aide, une longue liste de type d’objets pouvant étre importés

10.5 Ressources

L’aide en ligne est extrémement abondante. Chaque commande y est expliquée et il existe beaucoup
de tutoriaux couvrant les points clés des différentes parties du programme. Des missions ayant déja
eu lieu sont recréées dans les exercices proposés. Les tutoriaux d’ Astrogator furent utilisés pour les
manoeuvres orbitales et furent tres utiles, bien que le résultat de 1’optimisation ne soit pas satisfaisant.

@ st
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Special
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B Down Range Report Parg
_ Plugins
¥ Analysis Workbench Tools SEET
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F Technical Notes Radar Clutter
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FIGURE 73 — Une partie de 1’aide plus que com- FIGURE 74 — Exemple de parametres pour les
plete flux thermiques
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10.6 Conclusion

STK est un logiciel tres performant balayant des domaines d’utilisation tres larges. Les parametres
pouvant étre ajustés pour chaque objet sont nombreux et peuvent étre modifiés a souhait. STK peut
fournir des données sous diverses formes avec une tres haute précision et est trés pratique pour son
coté visuel. Le package ODTK pourrait venir compléter de maniere efficace les utilités de détermi-
nation d’orbite (déja treés performantes) et de manoeuvres orbitales (avec Astrogator). Un document
tres complet sur ODTK est disponible a ’adresse https://pdfs.semanticscholar.org/
p113/89e48e8975f508dd73£f00£39bbde9f509f4b.pdfl
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Orbit* Propagator: |strogator ~] Central Body: Eatth

Attitude

Pass Break
- Propagator: | Earth HPOP Defaut v 10 Advanced
Mass B-9¢ = E1 @ — e

Stopping Condtions
O =X & me e )

Ground Ellipses ‘ A Initial State On_| Wame | Sequence) User Comment Description

SEET Environment. (210 Target Sequence Periapsic STOP Stop at the point closest to the origin Stop at the point closest to the origin

SEET Thermal @4 ProfToManeuver

SEET Particle Flux 1§ Maneuver

SEET Radiation [G] PropToperigee]

SEET GCR -

SEET SEP -

Description
212D Graphics

Attributes

Eclipse Bodies
Reference

Time Events
Pass
Contours

Tiip: Crterion:

Range
Lighting Tolerance: 107 B =i |

Swath Certral
et ?
Ground Elipses R T ‘ e

SEET Environment Ui o | e
Radar Cross Section ces =
513D Graphics Sequence: [$TOF I

Pass.
puorien S| el
Attitude Sphere
Vector
Proximity

oK Cancel Apply Help

Results. . tritel: | 8 Feb 2018 16:37:38,860 UTCG (@ Final: | 8 Feb 2018 20:33:39.,310 UTCG @

= Basic ~
Qrhit

Propagator: |Astrogator v
© Target Sequence.Delta RA & Dec: Finished: *CONVERGED* in 7 iterations. *Constraints Met* =2 EC
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Launch : Launch.Epoch |31 Dec 2017 18:59:03.984 UTC | -301.22sec|_ToPeriselen : Dekia Decination | 0 _deg | -0.020954|-0.020854d| 0.1 deg
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FIGURE 75 — Astrogator. Haut : transfert d’orbite, bas : illustration des itérations effectuées pour
I’optimisation de 2 parametres (dans la petite fenétre)
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11 Conclusions et projets futurs

Ce travail constitue les premieres bases du nanosatellite de I’UCLouvain, LUNA. Le but était de don-
ner des estimations générales préliminaires du satellite.

Apres une remise en contexte, nous avons commencé par décrire de maniere générale les différents
composants d’un nanosat pour ensuite estimer les caractéristiques techniques de ceux qui seraient
utilisés pour LUNA. Nous avons ensuite décrit les payloads principaux, dont le VLBI et le mEPT.
Nous avons caractérisé les contraintes qu’ils imposaient sur la conception du satellite ainsi que sur
son orbite. Une vue globale des conditions extérieures au satellite dans I’environnement spatial a été
exposée, suivie des techniques de déploiements de nanosatellites. Nous avons finalement fait une pro-
position pour I’orbite de LUNA, avec les manoeuvres a effectuer pour sa mise en orbite et pour sa fin
de vie.

Pour I’orbite de LUNA, il est proposé d’utiliser une orbite molnia permettant de survoler une zone
précise plus longtemps pour le transfert de données et pour le test technologique du VLBI. LUNA
survole aussi (plus rapidement) des latitudes plus basses pour récolter des données via le second pay-
load : le mEPT. Les calculs ont été faits avec les équations de la mécanique orbitale, aidés du logiciel
STK de AGI pour les optimisations sous contraintes.

Un bilan des temps d’éclipse ainsi que les temps de contact avec les antennes VLBI a été dressé.
Finalement une analyse sur le déploiement depuis I’ISS et sur la fin de vie a été proposée.

Dans la continuation de ce mémoire, il est attendu de concevoir en détail chacun des composants
mentionnés dans la section {2, d’étudier les effets de I’environnement spatial et de prévoir une protec-
tion durable pour LUNA.

Le transfert d’orbite ISS-LUNA devra étre déterminé avec précision, en fonction de la position de
I’ISS au moment du largage pour envoyer LUNA sur son orbite au bon moment. Il est toujours envi-
sageable de changer de stratégie et de larguer LUNA depuis un lanceur.

Il faudra aussi détailler et prendre des décisions sur le type de propulsion, la maniere d’utiliser les
moteurs (impulsion, continu, accélération), les modes de fonctionnement dépendants des conditions
extérieures permettant de calculer les dépenses énergétiques avec une meilleure précision,...

Toutes les propositions faites dans le cadre de ce mémoire et des suivants devront finalement étre
décidées si I’on veut passer d’une analyse théorique a une réalisation concrete du projet. Il faudra
aussi tenir compte des apports venant d’éventuelles universités partenaires.

Du point de vue pédagogique, au vu de I'intérét croissant de la part des étudiants pour 1’espace, il
serait peut-étre intéressant d’organiser a I’UCLouvain une filicre dans le domaine spatial en collabo-
ration avec I’ULg, voire avec I’Université d’ Aéronautique et d’ Astronautique de Pékin (BUAA), dont
beaucoup de connaissances apportées dans ce travail proviennent de plusieurs de ses cours spécialisés
en la matiere (Conceptual Design of Spacecrafts, Satellites On-Board Data Handling, Orbital Mecha-
nics et Space Environment).

C’est sur cette conclusion que j’espere que le projet LUNA sera mené a sa fin de maniere fructueuse.

l LANCE,
LUNA SERA...
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A Appendix : Test de PEPS du BUAA-SAT

Tests effectués sur I’EPS du nanosat BUAA-SAT (nanosat de 1’université de Beihang, 30 kg, 30 cm x
30 cm x 50 cm). Premierement un tableau reprenant les modes de fonctionnement, ensuite le plot des
données recueillies lors des tests.

Power
Start
Scenario Unregulated 5V End time Equipment Operation
time
Bus Bus

S-band
Status check and
10.5W 12W 5 min 10 min up/down
telecommand
working
Check
encoder
status
S-band
Status check and
10.5W 12W | 10.67min | 16 min up/down
telecommand
working
Flight in

eclipse
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B Appendix : Compléments coefficients panneaux solaires

En prenant un taux de désintégration du GaAs de 2,75% par an pendant 2 ans :

Nraa = (1 — 0.0275)% = 0.945

La température des panneaux varie entre 90 et 95 °C, et la température de test est 25°C, donc

n =1—0.0017 x (95 —25) = 0.88

C Appendix : Compléments choix des batteries

1. Determine the Energy
Storage Requirements

Consider

= Mission length
* Primary or secondary power storage
= Orbital parameters
— Eclipse frequency
— Eclipse length
= Power use profile
— Voltage and current
— Depth of discharge
— Duty cycles
» Battery charge/discharge cycle limits

FireSat Il Example

« 5yrs
« Secondary power storage
- 16 eclipses per day
* 35.3 min per eclipse (T,)
* Eclipse load 110 W (P;)
— 264V, 4.2 Amp (max)
« 20% (upper limit)

2. Selectthe Type of
Secondary Batteries

= Ni-Cd (space gualified)
+ NiH2 (space qualified)
» Li-lon (space qualified)

= Ni-Cd, Ni-H2 or Li-lon. Selection based
upon trade studies and program risk
assessment

3. Determine the Size of the
Batteries (Battery
Capacity)

» Number of batteries

= Transmission efficiency between the
battery and the load

= N = 3 batteries (non redundant)
+n=0.90"

« Cr=119 W-hr

= Cr=4.5 Ah (26.4 V bus)

Battery Capacity: C = (P T/ADOD)Nn) W-hr (for battery capacity in Ah, divide by bus voitage)




Energy Density (W-hr/kg) 30 60 125 Mass savings and vehicle center of gravity

Energy Efficiency (%) 72 70 98 Reduction of charge power reduces solar panel
mass & size

Thermal Power 8 10 1 Reduction of radiators, heat pipes sizes

(scale 1-10) i

Self Discharge 1 10 0.3 Simple management at launch pad & more margin

(% per day) during transfer

Temperature Range (°C) 0to40 | 201030 | 10to 25 |Management at ambient and thermal control regs

Memory Effect Yes Yes No No reconditioning management

Energy Gauge No Pressure | Voltage |Easier state of charge assessment

Trickle Charge ' Yes Yes No Balancing need pripr to eclipse. Li-lon typically
requires cell equalization circuitry.

Modularity No No Yes One cell design

Heritage Yes Yes Yes Risk Assessment. Continued Li-lon LEO testing
and missions establishing heritage.

600 T -~
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D Appendix : Comparaison de différents composants

Parametre Note Min Typ Max | Unités
Température de fonctionnement CubeSat Kit MBM2 -40 +85 °C
ISIS iOBC -25 +65
IMT Cubesat OBC -20 +70
Masse CubeSat Kit MBM2 31 g
CubeSat Kit MBM Rev. E | 77 88 103
ISIS iOBC 76 94 100
IMT Cubesat OBC 38
Tension d’entrée CubeSat Kit MBM?2 3.3 5 5 \"
CubeSat Kit MBM Rev. E | 1.65 5 5.5
ISIS iOBC 3.3 3.3
IMT Cubesat OBC 3.3
Puissance consommée CubeSat Kit MBM2 50 1500 1750 | mW
ISIS iOBC 400 550
IMT Cubesat OBC 300
Clyde Space OBC 350 400 1000
Dimensions CubeSat Kit MBM?2 90x96x16 mm
CubeSat Kit MBM Rev. E 90x96x16.1
ISIS iOBC 90x96x12.4
IMT Cubesat OBC 90x96x10
TABLE 27 — Comparaison des caractéristiques de différents OBC
Parametre Note Min Typ Max Unités
Température Endurosat EPS 1 -40 +150 °C
de fonctionnement CubeSat Kit Linear EPS -40 +85
ISIS -20 +60
GomSPace p60 -35 +85
Masse Endurosat EPS 1 124 208 (1 batt) 292 (2 batt) g
CubeSat Kit Linear EPS 155 210
Clyde Space 3rd Gen 3U EPS 148 148+447/batt
ISIS 70 200 (2 batt) 330 (4 batt)
P60 80 180
Tension d’entrée Endurosat EPS 1 3.7 5.5 v
(Panneaux solaires @25°C) CubeSat Kit MBM Rev. E 1.65 5 5.5
Puissance consommée Endurosat EPS 1 75 mW
GomSpace p60
Puissance en sortie Endurosat EPS 1 10.2 20.4 Wh
(BUS +5V et +3.3V) Clyde Space 3rd Gen 3U EPS | 40 Wh/batt
ISIS 20
Dimensions Endurosat EPS 1 90.2x96x21.2 90.2x96x30 mm
Cubesat Kit 1.6 90x96 14-24(1-2batt)
Clyde Space 3rd Gen 3U EPS 90x95x17.25 +27.4/batt
ISIS 96x92x 11 | 96x92x38 | 96x92x 27
P60 90x96

TABLE 28 — Comparaison des caractéristiques de différents EPS (min et max réferant a 1 ou 2 Battery
Packs). Attention, I’EPS d’ISIS est pour des nanosats de 3U max.




Parametre Note Min Typ Max | Unités
Température Clydespace CPUT X-Band Transmitter -25 +61 °C
de fonctionnement CPUT S-Band CubeSat Transmitter -25 +61
GOMSpace NanoCom SR2000 -40 +85
ISIS Full Duplex Transceiver -20 +60
Masse Clydespace CPUT X-Band Transmitter 150 g
Clydespace CPUT S-Band Transmitter 100
GOMSpace NanoCom SR2000 271 310
ISIS Full Duplex Transceiver 75
Tension d’entrée Clydespace CPUT X-Band Transmitter 4 30 \"
Clydespace CPUT S-Band Transmitter 6 12 A"
GOMSpace NanoCom SR2000 4.5 5.5
ISIS Full Duplex Transceiver 6.5 20
Puissance consommée | Clydespace CPUT X-Band Transmitter 10 w
Clydespace CPUT S-Band Transmitter 5
GOMSpace NanoCom SR2000 3.88 5.94
ISIS Full Duplex Transceiver 0.48 4
Plage de fréquences | Clydespace CPUT X-Band Transmitter 8.025 8.45 GHz
Clydespace CPUT S-Band Transmitter 24 245
GOMSpace NanoCom SR2000 1.98 2.29
ISIS Full Duplex Transmitter 4.35-4.38 4-4.02
ISIS Full Duplex Receiver 1.45 1.46
Puissance d’émission | Clydespace CPUT X-Band Transmitter 2 W
Clydespace CPUT S-Band Transmitter 1
GOMSpace NanoCom SR2000
ISIS Full Duplex Transceiver 0.5
Taux de transfert Clydespace CPUT X-Band Transmitter 3 50 Mbps
Clydespace CPUT S-Band Transmitter 2
GOMSpace NanoCom SR2000 0.5 1.25 2
ISIS Full Duplex Transceiver 1.2 9.6
Dimensions Clydespace CPUT X-Band Transmitter 90x96 mm
Clydespace CPUT X-Band Transmitter 90x96
GOMSpace NanoCom SR2000 90x66
ISIS Full Duplex Transceiver 90x96x15

TABLE 29 — Comparaison des différents systemes de communication




E Appendix : Rapports de manoeuvres dans Astrogator (STK)

Rapport de Astrogator dans STK pour déterminer le Avl :

Astrogator MCS Segment Summary Astrogator MCS Combined DV Summary
MCS Segment Type: Maneuver:Impulsive
Name: Combined DV
User Comment: Maneuvers satellite with impulsive or finite burn

Maneuver Summary:
Maneuver Start: 1 Jan 2019 11:07:00.000 UTCG; 2458484.96319444 UTC Julian Date
Maneuver Stop: 1 Jan 2019 11:07:00.000 UTCG; 2458484.96319444 UTC Julian Date
Duration: 0 sec
Fuel Used: 0 kg
DeltaV Magnitude: 7889.772696782534 m/sec
Maneuver Direction Specification: Thrust Vector

DeltaV vector with respect to VNC(Earth) axes:

X (Velocity): -1864.771629475206 m/sec

Y (Normal) : 7449.730929027559 m/sec

7 (Co-Normal) : 1809.046451003893 m/sec
Azimuth: 104.0531725008725 deg
Elevation: 13.25527819566161 deg

Magnitude: 7889.772696782539 m/sec

DeltaV vector with respect to Earth Inertial axes:

X: -5270.292280445259 m/sec

Y: 4808.632432273993 m/sec

Z: 3368.914753575248 m/sec
Azimuth: 137.6225699921235 deg
Elevation: 25.27717664046093 deg

Magnitude: 7889.772696782536 m/sec

DeltaV vector with respect to spacecraft body axes:

X: 7889.772696782536 m/sec

Y: 0 m/sec

Z: 0 m/sec
Azimuth: 0 deg
Elevation: 0 deg

Magnitude: 7889.772696782536 m/sec

Attitude with respect to Earth Inertial axes:

ax: 0.3614255159756638
qy: 0.4215783393680698
qz: 0.8101030150264228
gs: 0.1880861643568855
Estimated Equivalent Finite Burn Duration: 147.995 sec

Estimated Fuel Used: 25.1521 kg (Update mass OFF)

UTC Gregorian Date: 1 Jan 2019 11:07:00.000 UTC Julian Date: 2458484.96319444
Julian Ephemeris Date: 2458484.96399519
Time past epoch: 420 sec (Epoch in UTC Gregorian Date: 1 Jan 2019 11:00:00.000)

State Vector in Coordinate System: Earth Inertial

Parameter Set Type: Cartesian
X: —-3459.7281158035743829 km Vx: -3.7636874587425919 km/sec
Y: 2467.6354748896055753 km Vy: -6.6478551144154121 km/sec
Z: —-5291.4491975437276778 km Vz: -0.6425027377937030 km/sec



Parameter Set Type:

Keplerian

sma: 6791.1370000000079017
ecc: 0.0007362537377768
inc: 51.64229999999996

Parameter Set Type:

Spherical

Right Asc: 144.5018068021097
Decl: -51.23192922113516
IR : 6786.6323078830155282

Other Elliptic Orbit Parameters

Ecc. Anom: 25.71830571884995
Long Peri: 122.4462999999929
True Long: 148.1829175132795
Ang. Mom: 52028.34553521439
C3: -58.69421298672072

Vel. RA: 240.483602251424
Rad. Peri: 6786.1370000000024447
Rad. Apo: 6796.1370000000124492
Mean Mot.: 0.06463649266405358
Period: 5569.60913506075
Period: 1.547113648627986

Time Past Periapsis:

Time Past Ascending Node:
Beta Angle (Orbit plane to Sun):
Mean Sidereal Greenwich Hour Angle:

Geodetic Parameters:

Latitude: -51.49351962591516

Longitude: -122.8957097498278

Altitude: 421.5500064104243734
Geocentric Parameters:

Latitude: —-51.31753213095809
Longitude: -122.8957097498278
Spacecraft Configuration:
Drag Area: 0.6 m"2
SRP Area: 0.6 m"2
Dry Mass: 25 kg
Fuel Mass: 2 kg
Total Mass: 27 kg
Area/Mass Ratio: 2.22222e-08 km"2/kg
Tank Pressure: 5000
Fuel Density: 1000
Cr: 1.000000
Cd: 2.200000
Rad Press Area: 0.6 m"2
Rad Press Coeff: 1.000000

User-selected results:
Altitude Of Apoapsis =
Inclination =
RAAN =
Argument of Periapsis =
Altitude Of Periapsis =

UTC Gregorian Date:
Julian Ephemeris Date:
Time past epoch: 420 sec

km RAAN: 244.3
w: 238.1462999999929
deg TA: 25.73661751328665
deg Horiz. FPA: 0.01830572316639598
deg Azimuth: 97.668753095038
km [V]: 7.6662983686670989
deg Mean Anom: 25.70000000002217
deg Arg. Lat: 263.8829175132795
deg Vert FPA: 89.98169427683361
km"2/sec p: 6791.1333187313175586
km"2/sec”2 Energy: -29.34710649336036
deg Vel. Decl: -4.807525746541638
km Vel. Peri: 7.6668575266332484
km Vel. Apo: 7.655576327436351
deg/sec
sec Period: 92.82681891767918
hr Period: 0.06446306869283276
397.6082076977354 sec
4083.111141213515 sec
-42.6791554570558 deg
267.567077059625 deg
deg
deg
km
deg
deg

1 Jan 2019 11:07:00.000
2458484.96399519
(Epoch in UTC Gregorian Date:

kg/m"3

418.0000000000121076 km
51.64229999999996 deg
244.3 deg
238.1462999999929 deg
408.0000000000027853 km

UTC Julian Date: 2458484.96319444

1 Jan 2019 11:00:00.000)

deg
deg
deg

deg
deg
km/sec

deg

deg

deg

km
km"2/sec”2
deg

km/sec
km/sec

min
day



State Vector in Coordinate System: Earth Inertial

Parameter Set Type:

Cartesian

X: -3459.7281158035743829
Y: 2467.6354748896055753
Z: —-5291.4491975437276778

Parameter Set Type:

Keplerian

sma: 15920.1430608949376619
ecc: 0.5940897576386784
inc: 63.43603954443969

Parameter Set Type:

Spherical

Right Asc: 144.5018068021097
Decl: -51.23192922113516
IR : 6786.6323078830155282

Other Elliptic Orbit Parameters

Ecc. Anom: 15.05163696959349
Long Peri: 93.00476834020184
True Long: 122.3470029535784
Ang. Mom: 64078.71018562876
C3: -25.03749118179049

Vel. RA: 191.5075438734313
Rad. Peri: 6462.1491282747756486
Rad. Apo: 25378.1369935150978563
Mean Mot.: 0.01800823175039231
Period: 19990.85779158509
Period: 5.55301605321808

Time Past Periapsis:

Time Past Ascending Node:
Beta Angle (Orbit plane to Sun):
Mean Sidereal Greenwich Hour Angle:

Geodetic Parameters:

Latitude: -51.49351962591516

Longitude: -122.8957097498278

Altitude: 421.5500064104243734
Geocentric Parameters:

Latitude:
Longitude:

-51.31753213095809
-122.8957097498278

km Vx -9.0339797391878509
km Vy -1.8392226821414188
km Vz 2.7264120157815452
km RAAN: 183.0047694058774
W 269.9999989343245
deg TA: 29.34223461337659
deg Horiz. FPA: 10.85714139388973
deg Azimuth: 45.57589331836707
km [V ]: 9.6139925360049077
deg Mean Anom: 6.212109880903403
deg Arg. Lat: 299.342233547701
deg Vert FPA: 79.14285860611027
km"2/sec p: 10301.2457377165337675
km"2/sec”2 Energy: -12.51874559089524
deg Vel. Decl: 16.4744594402149
km Vel. Peri: 9.9160061016320267
km Vel. Apo: 2.524957218175742
deg/sec
sec Period: 333.1809631930848
hr Period: 0.2313756688840866
344.9594589301125 sec
18882.51336189159 sec
-81.6116652924778 deg
267.567077059625 deg
deg
deg
km
deg
deg

km/sec
km/sec
km/sec

deg
deg
deg

deg
deg
km/sec

deg

deg

deg

km
km"2/sec”2
deg

km/sec
km/sec

min
day



Rapport de Astrogator dans STK pour déterminer le Av2 :

Astrogator MCS Segment Summary Astrogator MCS Maneuver Summary

MCS Segment Type: Maneuver:Impulsive
Name: Maneuver
User Comment: Maneuvers satellite with impulsive or finite burn

Maneuver Summary:
Maneuver Start: 1 Jan 2019 13:48:19.150 UTCG; 2458485.07522164 UTC Julian Date
Maneuver Stop: 1 Jan 2019 13:48:19.150 UTICG; 2458485.07522164 UTC Julian Date
Duration: 0 sec

Fuel Used: 0 kg
DeltaV Magnitude: 92.36627197040467 m/sec
Maneuver Direction Specification: Thrust Vector

DeltaV vector with respect to VNC(Earth) axes:

X (Velocity): 92.30809087587291 m/sec

Y (Normal) : 0.8714415163175226 m/sec

Z (Co-Normal) : -3.159928202664297 m/sec
Azimuth: 0.5408890732886384 deg
Elevation: -1.96051957828741 deg

Magnitude: 92.36627197040468 m/sec

DeltaV vector with respect to Earth Inertial axes:

X: 92.0636845329029 m/sec

Y: 7.030023008013734 m/sec

Z: -2.526848718007824 m/sec
Azimuth: 4.366656607112041 deg
Elevation: -1.567626672924261 deg

Magnitude: 92.36627197040467 m/sec

DeltaV vector with respect to spacecraft body axes:

X: 92.36627197040467 m/sec

Y: 0 m/sec

Z: 0 m/sec
Azimuth: 0 deg
Elevation: 0 deg

Magnitude: 92.36627197040467 m/sec

Attitude with respect to Earth Inertial axes:

gx: 0.5747459739668284
qy: 0.03310605269931028
qz: 0.02328014347845857
gs: 0.8173304653585445
Estimated Equivalent Finite Burn Duration: 4.91029 sec

Estimated Fuel Used: 0.834518 kg (Update mass OFF)

UTC Gregorian Date: 1 Jan 2019 13:48:19.150 UTC Julian Date: 2458485.07522164
Julian Ephemeris Date: 2458485.07602238
Time past epoch: 10099.1 sec (Epoch in UTC Gregorian Date: 1 Jan 2019 11:00:00.000)

State Vector in Coordinate System: Earth Inertial

Parameter Set Type: Cartesian
X: 618.5432020265592428 km Vx: 2.5162918381326769 km/sec
Y: -11355.5974305728414038 km Vy: 0.1321424446609185 km/sec
Z: 22751.8892916554286785 km Vz: -0.0024559832138322 km/sec



Parameter Set Type:
sma: 1594
ecc:
inc:

Parameter Set Type:
Right Asc:
Decl:

IR : 2543

Other Elliptic Orbi

Ecc. Anom:
Long Peri:
True Long:
Ang. Mom:
C3:
Vel. RA:
Rad. Peri: 646
Rad. Apo: 2543
Mean Mot.: 0.
Period:
Period:
Time
Time Past
Beta Angle (Orbi

Mean Sidereal Green

Geodetic Parameters
Latitude:
Longitude:
Altitude: 1907

Geocentric Paramete
Latitude:

Keplerian
8.8169808920210926
0.5948401970575101

63.44209584426176

Spherical
273.1178392085509
63.44202779041814

5.8144166399906680

t Parameters
180
93.04063242680893
273.0406320934089
64092.15689318453
—-24.99247699547595
3.006112327198338
1.8195451440478791
5.8144166399943060
01795968886122147
20044.89068723855
5.568025190899596
Past Periapsis:
Ascending Node:
t plane to Sun):
wich Hour Angle:

63.48755515720354

-34.8538363933239
4.7893775242264383
rs:

63.44903313520907

Longitude: -34.8538363933239
Spacecraft Configuration:
Drag Area: 0.6 m"2
SRP Area: 0.6 m"2
Dry Mass: 25 kg
Fuel Mass: 2 kg
Total Mass: 27 kg

km RAAN:
w:
deg TA:
deg Horiz. FPA:
deg Azimuth:
km [V]:
deg Mean Anom:
deg Arg. Lat:
deg Vert FPA:
km"2/sec p:
km"2/sec”2 Energy:
deg Vel. Decl:
km Vel. Peri:
km Vel. Apo:
deg/sec
sec Period:
hr Period:
10022.44534361927
8570.86815166495
-81.4862282532211
308.007285999257
deg
deg
km
deg
deg

Area/Mass Ratio:
Tank Pressure:
Fuel Density:
Cr:
Cd:
Area:
Rad Press Coeff:

Rad Press

2.22222e-08 km~2/kg
5000

1000

1.000000

2.200000

0.6 m"2

1.000000

User-selected results:

Argument of Periapsis =
Altitude Of Periapsis =

RAAN =

Inclination

kg/m"3

270.0624341956589 deg
83.6825451440475945 km

182.9781982311501 deg

UTC Gregorian Date:
Julian Ephemeris Date:
Time past epoch:

10099.1 sec

1 Jan 2019 13:48:19.150
2458485.07602238
(Epoch in UTC Gregorian Date:

63.44209584426176 deg

UTC Julian Date:

182.9781982311501
270.0624341956589
179.9999996666

4.894851518111769e-07

90.12490645134663
2.5197603600714960

180
90.06243386225889
89.99999951051484

10305.5695567276034126

-12.49623849773797
-0.05584558643675509
9.9185928120429701
2.51976036007149¢6

334.0815114539757

0.2320010496208165
sec
sec
deg
deg

2458485.07522164

deg
deg
deg

deg
deg
km/sec

deg

deg

deg

km
km"2/sec”2
deg

km/sec
km/sec

min
day

1 Jan 2019 11:00:00.000)



State Vector in Coordinate System: Earth Inertial

Parameter Set Type:
X: 618.
Y: -11355.
Z: 22751.

Parameter Set Type:

Cartesian

5432020265592428
5974305728414038
8892916554286785

Keplerian

sma: 16256.9596259327227017
ecc: 0.5646116712003115
inc: 63.44207660880551

Parameter Set Type:

Spherical

Right Asc: 273.1178392085509
Decl: 63.44202779041814
IR : 25435.8144166399906680

Other Elliptic Orbit Parameters

Ecc. Anom: 180.1013221162184
Long Peri: 92.99899852451721
True Long: 273.052447507053
Ang. Mom: 66440.09206003908
C3: -24.51875693067244

Vel. RA: 3.05420054183133
Rad. Peri: 7078.0904828988577719
Rad. Apo: 25435.8287689665921789
Mean Mot.: 0.01745149066803054
Period: 20628.61029169763
Period: 5.730169525471564

2.6083555226655792
0.1391724676689322
—-0.0049828319318400

182.9995682079123
269.9994303166049
180.0534489825358

-0.0693125681855962
90.10579136303171
2.6120705076607615

180.1585297357689
90.05287929914068
90.06931256818559
11074.4629793554031494
-12.25937846533622
-0.1092985093754317
9.3867254481364455
2.612067122463901

343.8101715282938
0.2387570635613152

Time Past Periapsis:

Time Past Ascending Node:

Beta Angle (Orbit plane to Sun):
Mean Sidereal Greenwich Hour Angle:

Geodetic Parameters:

sec
sec
deg
deg

Latitude: 63.48755515720354

Longitude: -34.8538363933239

Altitude: 19074.7893775242264383
Geocentric Parameters:

Latitude:
Longitude:

63.44903313520907
-34.8538363933239

km Vx

km Vy

km Vz

km RAAN:

w:

deg TA:

deg Horiz. FPA:

deg Azimuth:

km [V ]:

deg Mean Anom:

deg Arg. Lat:

deg Vert FPA:

km"2/sec p:

km"2/sec”2 Energy:

deg Vel. Decl:

km Vel. Peri:

km Vel. Apo:

deg/sec

sec Period:

hr Period:
10323.38916845666
8665.948359381682
-81.503845228958
308.007285999257

deg

deg

km

deg

deg

km/sec
km/sec
km/sec

deg
deg
deg

deg
deg
km/sec

deg

deg

deg

km
km"2/sec”2
deg

km/sec
km/sec

min
day
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