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La réduction des colts dans le domaine
spatial est devenue ces vingt dernieres
années un enjeu majeur. Cet objectif est
réalisé principalement grace a la diminution
des temps de développement et a la
miniaturisation des vaisseaux spatiaux.
Ainsi, I'énergie a fournir est bien moindre
pour le lancement qui représente une part
importante du budget de fonctionnement.

Dans le cas des satellites, on peut constater
une accélération de cette tendance sur les dix
dernieres années. Il est méme apparu des
réalisations de satellites dont la masse est
comprise entre 1 et 10 kilogrammes: les
nanosatellites.

Ainsi, petit a petit, ’'ingénierie spatiale se
rapproche des domaines d’expertise de la
microtechnique. Il est donc naturel de
s’interroger sur les avantages que pourraient
apporter, dun c6té comme de l'autre, un
rapprochement entre ces disciplines.

Ce travail s'est déroulé en trois phases
successives :

La premiére fournissant en quelque sorte une
¢tude préliminaire a la réalisation d'un
nanosatellite dans un cadre académique. A
cette fin, elle a donné lieu dans ce rapport a
une base théorique de mécanique orbitale, a

b
] "
~ - y
1

FreeEyes : concept de robot spatial, doté d'une vision
stéréoscopique et de micro-propulseurs

WebSat : concept de nanosatellite destiné a la
diffusion d'images terrestres en temps réel
sur Internet

une étude de l'environnement orbital ainsi
qua un  catalogue des  solutions
technologiques et des nanosatellites déja
produits.

Durant la seconde phase de ce travail, une
recherche systématique d'applications
potentielles de nanosatellites a été effectuée
et deux concepts basés sur une méme
architecture ont été proposés.

Le premier, nommé WebSat, est un satellite
de 3 kg en orbite héliosynchrone a 400km
d'altitude destiné a la diffusion d'images du
globe terrestre en temps réel sur Internet.

Le second concept est un robot de 500g se
déplagant en apesanteur grace a des matrices
de micro-propulseurs. Doté d'une vision
stéréoscopique, il est destiné a l'inspection
de satellites ou au support d'astronautes en
sortie dans I'espace.

La troisiéme et derni¢re phase du travail de
diplome a donné lieu a la réalisation d'une
plate-forme mobile montée sur des paliers
"squeeze films" et destinée a tester des
stratégies de controle de la position.
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INTRODUCTION

1.1. Motivations

Construction d’'une station spatiale internationale, exploration martienne, constellations
de satellites terrestres..., jamais les programmes spatiaux n'‘ont été si ambitieux.
Pourtant, I'état d'esprit dans lequel ils sont réalisés n'est plus celui de la course spatiale.
Il n'est plus question de parvenir a tout prix a réaliser une mission, et a linstar des
premiers colons américains, apres avoir été des pionniers, les acteurs du domaine spatial
sont devenus des exploitants. D'ou I'apparition d'une notion relativement nouvelle dans
ce secteur, celle de la rentabilité.

Conséquence logique, la réduction des colts dans le domaine spatial est devenu ces
dernieres années un enjeu majeur. Cet objectif est réalisé principalement grace a la
réduction des temps de développement et a la miniaturisation des satellites. En effet, une
réduction de taille impliquant une réduction de masse a la puissance 3, I'énergie a

fournir est donc bien moindre pour la mise sur orbite qui représente une part importante

du budget de fonctionnement. Dans le cas des satellites, on peut constater une

acceélération de cette tendance [SSHP] sur les dix derniéres années.

Parallelement, l'accroissement de la fiabilité d'un satellite par [l'utilisation de la
redondance de ses sous-systemes, voire du satellite lui-méme, devient envisageable
economiquement avec lI'emploi des microsystemes.

Ainsi, petit a petit, I'ingénierie spatiale se rapproche du domaine d’expertise de la
microtechnique. En effet, telle qu'elle est pratiguée et enseignée a I'EPFL, la
microtechnique regroupe les domaines des microsystémes, de l'optique intégrée, de la
production industrielle et de la robotique. Il est donc naturel de s’interroger sur les
potentialités d’'un rapprochement entre ces deux disciplines.

De plus, les systemes robotiques mobiles dédiés a l'utilisation spatiale n’en sont qu’a
leur balbutiement et manquent encore singulierement d’autonomie. Le Laboratoire des
Systemes Autonomes possede, en ce qui concerne les robots mobiles, un savoir-faire
gu'il serait certainement fructueux d'appliquer a des applications spatiales.

Ce sont ces arguments, auxquels s'est joint mon désir d'étendre mes connaissances aux
applications spatiales, qui ont motivé la réalisation de ce travail de diplome.

1.2. Définitions

L'apparition du terme « Nanosatellite » est assez récente sur la scéne de la recherche
spatiale et il existe encore quelques ambiguités dans son usage. Lorsque l'on parle d'un
nanosatellite, on ne fait référence ni a I'échelle nanométrique, ni a la présence de
nanosystemes, mais a une rapport de taille existant avec les satellites traditionnels.

En fait, au fur et a mesure de la miniaturisation des satellites est apparu le besoin de
deéfinir une catégorie pour des satellites de masse inférieure a une demi-tonne (les

minisatellites), une autre pour les satellites de moins de 100 kg (les microsatellites) et

finalement une autre concernant les satellites dont la masse est comprise entre 1 et 10kg:
les nanosatellites.
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Si les minisatellites sont devenus choses courantes depuis les années 60, le nombre de
microsatellites a surtout cru depuis les années 80, méme s'il faut garder en mémoire que
le premier d'entre eux fat aussi le premier satellite artificiel: le Spoutnik (1957) .

Quand aux nanosatellites, on peut les qualifier de satellites du second millénaire, car on
compte sur les doigts d'une main ceux lancés avant'1R@®érét est naturellement
grandissant, particulierement grace au microtechnologies, qui permettent maintenant
d’envisager des systemes proches du kilogramme et pleinement fonctionnels.

I a méme été prévu, en prévision de futurs développements technologiques, une
catégorie concernant des satellites de masse inférieure au kilogramme, naturellement
appelée les picosatellites.

Bien que fondée sur l'usage, cette nomenclature semble aujourd’hui largement acceptée
[SSHP][6] et c'est a celle-ci que nous nous référerons dans le présent rapport.

T

0.1 1 10 100 1000 [kd]
M pico E nano O micro I mini

Figure 1.1: Nomenclature des satellites en fonction de leur masse

Il faut encore noter que tel que nous I'entendons ici, la dénomination "nanosatellite” ne
donne aucune information sur la fonction. En effet, il faut prendre le terme satellite dans
son sens technique le plus large, un corps (artificiel) en orbite autour de la terre.

Ainsi, il peut s'agir d'un satellite traditionnel aussi bien que d'un mobile se déplacant
localement sur une orbite (autour d'un autre satellite, par exemple).

1.3. Objectifs

e Quelles peuvent étre les applications d'un nanosatellite ?

* Quelles connaissances et savoir-faire spécifiques est-il nécessaire de posséder
pour développer un nanosatellite ?

e Qu'en est-il des solutions technologiques existantes et des développements en
cours ?

» Peut-on utiliser des technologies standards et sous quelles conditions?

e Quels peuvent étre les colts de développement, de lancement et d'exploitation
d’'un nanosatellite ?

hY

L'objectif général de ce travail consiste a apporter des éléments de réponse a ces
interrogations au travers des trois phases suivantes:

1) Etablissement de I'état des développements et des solutions technofogiques
dans le domaine des nanosatellites, identification des applications
potentielles et des conditions d'exploitation.

~

Sans prétendre a l'exhaustivité, cette partie du rapport a I'ambition de

! Excepté les sphéres de calibrations radar et les objets totalement passifs.
2 "state-of-the-art" en anglais.
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permettre a un néophyte en la matiere d'appréhender les solutions
technologiques et de pouvoir identifier les enjeux critiques.

2) Proposition de concepts pour les solutions les plus prometteuses qui feront
l'objet d'une étude plus approfondie.

Cette phase doit faire office d'étude préliminaire a un développement
potentiel.

3) Reéalisation d'un démonstrateur (mobile se déplacant dans un plan) destiné a
servir de banc de test pour certains sous-systémes ainsi que d'outil
pédagogique.

Il s'agit ici d'accroitre la visibilité du projet en proposant une réalisation
physique, ainsi que d'offrir une application supplémentaire a un systeme
novateur de réduction des frottements.

Les résultats de ce travail de dipléme résident donc pour une grande part dans "I'étude
préliminaire” présente dans ce rapport et pour une autre part dans la réalisation du
démonstrateur.

1.4. Planning

Les travaux de diplédme en microtechnique se realisent a 'EPFL sur une durée de 16
semaines lors du semestre d'hiver. La réalisation des 3 phases de l'objectif décrites
précédemment s'est traduite par une planification en quatre volets:

1) Recherche d'information et formation théorique sur le sujet (~6 semaines)
2) Proposition de concepts (~2 semaines)

3) Conception et réalisation du démonstrateur (~5 semaines)

4) Rédaction du rapport. (~3 semaines)

Novembre bre:

o
Caior des charges

Decemt T1anvier Féurier
5 6 7 6 81011121394 151617 10 19 20 21 22 29 24 25 36 &7 031 1 2 3 45 8 7 8 810N 12 6171019 M B2 Er 28800 | 2 9 4 5 el | 29 4 5 6 7 0 G40 1112131415 817 18O P P EI PPN A I 2 I 45 B T I B0 F 1230415 117 B8
ach i Conception Démonatrateur Rédaction

Catakogue des appKatons, tehnologies
recharche sol
{} Proposition concept
tormalisation

concaplion démonslrateur
remise des dessins, commandes (3
ralisation
mise au paint
prérédaction
§ Pian dsfinitit
rédaction
DrevBTEIoN pOUF corrections: G}

comections ef ation
Rendu définitit: 12h00 §

Figure 1.2: Plannning du travail de diplome

Dans les faits, la réalisation de deux premiers volets ont réduit le troisieme a une
période de 3 semaines, ce qui a motivé une conception tres modulaire et facilitant
l'usinage. Cela a permis de s’adapter aux délais et aux prises de risques qu’il a fallut
effectuer pour les respecter.
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BASES THEORIQUES

2.1. Introduction

Ce chapitre est destiné a mettre en place les notions nécessaires a la compréhension et a
I'évaluation des différentes options d'orbite ou de propulsion. Le point 2.1, qui consiste
en une description des caractéristiques des orbites terrestres, est accessible sans
connaissances particulieres. Le point suivant forme un résumé de mécanique orbitale et
est, par conséquent, un peu plus formel.

2.1.1. Coordonnées et parametres d'orbitale [9][12][7]

Pour décrire précisément la position d'un satellite sur une orbite terrestre, il faut un
certain nombre de parametres, appelés éléments Képlériens. Les premiers d'entre eux

décrivent l'orbite elle-méme par rapport a la terre et au soleil, les seconds les
coordonnées du satellite sur cette orbite.

Une orbite terrestre est définie par un ellipse dont un des deux foyers se trouve sur le
centre de gravité de la terre. Le point de cette orbite le plus éloigné de la terre se nomme
I'Apogéeet le point le plus proche Rerigée

Perigee

Equator’s plane

South Pole
Figure 2.1: Apogée, périgée et inclinaison d'une orbite terrestre

Cette orbite se trouve inclinée par rapport a un plan passant par I'équateur terrestre.
L'inclinaison (i sur la figure 2.1 ci-dessus), est un parametre important car il définit la
latitude géographique maximale, a la verticale de laquelle le satellite pourra passer. De
plus, l'inclinaison dépend intimement de la latitude du lieu de lancement puisqu'il n‘est
pas possible de Ilui donner une valeur inférieure sans de colteuses corrections
ultérieures.

La projection ci-contre d'une orbite sur
globe terrestre fournit une compréhensi
plus intuitive de cet état de fait. Ave
I'exploitation de la rotation terrestre po
appuyer le lancement, c'est le princip
argument pour placer les sites
lancement le plus proche possible
I'équateur, a linstar de Cap Canave
(28.5° N) ou de Kourou (5.2° N)

Figure 2.2 : Relation entre latitude et inclinaison
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Ces trois parameétres sont utilisés pour décrire rapidement l'orbite d'un satellite car ils
donnent une information immédiate sur sa fonctionnalité. En effet, les altitudes de
'apogée (Ha) et du périgée (Hp) déterminent la limite supérieure dmlaerture
instantanée("footprint" en anglais) d'un satellite; soit la surface du globe terrestre qu'il
peut observer avec ses instrument.

La couverture instantanée est donc inférieure ou égale
(cas de la figure 2.3) Baire d’acces instantanée
définie comme la surface du globe depuis laquelle
satellite est visible a un instant donné

Horth Pole

Pour déterminer laouverture totaleil est nécessaire
de considérer également linclinaison En effet,

rotation de la terre sur elle-méme provoque un -
de_calage en longitude aprés une révolution, pour UPGure 2.3: Couverture instantanée
latitude naturellement constante. maximale du satellite

Sachant que la plupart des satellites exploitent I'énergie solaire ou désirent observer la
terre de jour, il est important de pouvoir déterminer l'orientation de leur orbite par
rapport au soleil. C’est ce que I'on fait en définissamtidaction de I'équinoxe vernal

(voir figure 2.4) comme premier axe de référence (X), I'axe de rotation de la terre (sud-
nord) comme troisieme axe (Z), le second (Y) se trouvant dans le plan équatorial. Il faut
bien noter que le triedre ainsi défini est en mouvement avec la terre sur son orbite, mais
garde la méme direction, quelles que soient la saison et la rotation de la terre sur elle-
méme.

z

First day of Spring
{Horthern Hemisphere)

First day
of Summer

First day of Autumn

Vernal Equinox Direction
{Fir=t point of Aries)

Figure 2.4: Définition de I'Equinoxe vernal
Dans le référentiel lié¢ au triédre, I'orbite est immobil€ela permet de donner la
position du satellite en connaissant le grand axe et I'excentricité de l'ellipse, par quatre
angles géocentriques:

e I'inclinaison i, déja définie

* l'ascension droiteQ, l'angle entre I'équinoxe vernal et meeud ascendant
(intersection de la trajectoire
montante de l'orbite avec le plan
équatorial), —

« largument du périgéew, l'angle Flane
entre le nceud ascendant et le Youtnox # Ascending Node
périgée et finalement

« [|'anomalie vraiev, l'angle entre le
périgée et le satellite. Apagee

_ Satellite
Perigee

Right Ascencion
of the Ascending Node

Argument of the Perigee
True Anomaly
Satellite Orhit i inclination

Figure 2.5 : Coordonnées elliptiques Képlériennes

% Tout au moins, a notre échelle de temps et en ne considérant qu'un globe terrestre idéal et le satellite.
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Pour exprimer la vitesse instantanée du satellite, les coordonnées elliptiques
Képlériennes que nous venons de voir ne sont pas trés adaptées puisqu'elles ne
permettent pas de définir sa direction. C'est la raison de I'utilisation d'éléments
complémentaires dont :

» lerayon R distance du satellite au centre du globe terrestre

* la déclinaison géocentrigue GCdecangle entre le satellite et le plan
équatorial. Attention, la déclinaison n'est pas égale a l'inclinaison mais atteint
sa valeur aurpsis(périgée ou apogée)

* la longitude L, longitude géographique du point de la suface terrestre se
situant a la verticale du satellite (non représentée sur la figure 2.6)

» l'angle de volp angle entre le vecteur deviesse inertielle \ét la tangente
a l'ellipse a I'emplacement du satellite ("Flight Free Path" en anglais)

» l'azimut inertiel Az, angle entre lenéridien local(parallele a I'axe des pdles
passant par le satellite) et le plan de I'ellipse

HNorth
Pole

Veltkle
|

Local
heridlan X

Equinox Vemal
o mal vemal Equinox
Equinox

Equinox

Figure 2.6 : Comparaison entre cordonnées Képlériennes et sphériques polaires
2.1.2. Principales orbites [58][12]

Nous avons maintenant les outils nécessaires pour aborder les différents types d'orbites.
Elles sont habituellement classées en fonction de leur altitude moyenne et de leur
synchronisation avec la terre ou le soleil.

Une orbite polaireposséde une inclinaison de 90 degrés et cou Polar orbit
donc les deux péles. C'est la rotation de la terre sur elle mém
confére a cette orbite fixe dans I'espace une couverture tota

globe terrestre en quelques jours. Le désavantage de cette orbh 1 L.
sa longue période entre deux passages au dessus d'un
particulier comme par exemple la station de communication au 257

Beaucoup de satellites d'observation qui doivent couvrir la tc\'—'i‘tjure27'
entiére sont dans des orbites polaires ou quasi-polaires Orbite polaire

Un satellite erorbite géosynchrone la particularité de se positionner a la verticale du
méme point de la surface terrestre avec une période qui est un multiple ou un sous
multiple entier d'un jour sidéral. Autrement dit,

la trajectoire de sa couverture instantanée est
identique a celle de la période précédente.

Un rble typiqgue pour un satellite en orbite
géosynchrone est la surveillance, et la
transmission de communications pour des
latitudes géographiques élevées

Synchronous orbit -

Figure 2.8: Orbite géosynchrone (exemple)
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Dans uneorbite héliosynchronel'angle entre le plan orbital e Sun-synchronous orbit
le soleil demeure constant. Cette condition est réalisée
exploitant la perturbation orbitale due a la non sphéricite d
terre qui provoque une précession de l'orbite (une variatior
l'ascension droit€). On peut choisir les parametres de l'orb

de maniére a obtenir une précession d'environ 1 degré vers
chaque jour, identiqgue au mouvement apparent du soleil.

Un satellitehéliosynchrone croise I'équateur et chaque latituc

la méme heure chaque jour. Ce type d'orbite est dofrigure 2.9:
avantageux pour un satellite d'observation terrestre, car il fourgipite héliosynchrone
des conditions d'illumination constantes pour un méme lieu.

Lesbasses orbites terrestrégiSEO) sont des orbites elliptiques’ou (plus communément)
circulaires dont l'altitude est inférieure a 2.000 kilomeétres/au-dessus de la surface de la
terre. La période orbitale varie entre environ nonante minutes et deux heures. Le rayon
de la couverture instantanée maximale varie de 3000 a 4000'km et le satellite est visible
au-dessus de I'horizon pour un observateur terrestre/@ar nt,’au maximum 20 minutes. On
distingue les Small LEO" d'une altitude inférieure ' 10Q0 /km et l&id' LEO" qui
dépassent cette valeur. / / HEO

.l /
Les orbites terrestres moyenng81EO) ou orbit cwcu}aures intermédiairegICO)
sont des orbites circulaires situées a enwrC} 1000() /km daltitude dont la période de

révolution est d'environ 6h. /

Figure 2.10 : Représentation & I'échelle des différentes orbites terrestres

Les orbites fortement elliptiquegHEO) possedent typiquement un périgée a environ

500 kilometres d'altitude et un apogée aux environs de 50.000 kilometres. Elles sont
géosynchrones d'une période de 8 a 24 heures et sont inclinées a 63,4 degrés. En raison
de I'excentricité élevée de l'orbite, un satellite passera environ deux tiers de la période
orbitale proche de I'apogée, et pendant ce temps il semble étre presque stationnaire pour
un observateur sur la terre (ceci est désigné sous le nsatuttation d'apogép

L'orbite géostationnaire(GEO) est une orbite circulairdirecte située dans le plan
eéquatorial a une altitude de 35786 km et dont la période de révolution €gale celle de la
rotation de la terre sur elle-méme. Un satellite géostationnaire apparait donc comme
immobile pour un observateur terrestre et sa couverture instantanée est quasiment d'un
tiers du globe (de la latitude 75° N a la latitude 75° S).
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2.2. Bases de mécanique orbitale

2.2.1. Equations du mouvement orbital [9] [11]

La trajectoire d'un satellite en orbite terrestre est principalement déterminée par son
interaction gravifiqgue avec la terre. En supposant qu'il s'agisse de la seule force en
présence, que la terre soit homogene et sphérique et que sa masse soit largement
supérieure a celle du satellite, on obtient un formulation simple du probléme.

En combinant la seconde équation de Newton

mOIZF =S F 2.1

dt2 - z ext ( . )

avec la loi de la gravitation universelle que I'on applique au satellite de masse m :
F =-CMM; __ KM, 2.2)

]
ol = GM=398600,5 [kris?]
on obtient I'équation suivante :

F+Hr=o (2.3)

3

-

décrivant le mouvement du satellite autour du centre de gravité du systeme que l'on a
considéré par hypothese (M>>m) au centre de la terre. Une des solutions de cette
éguation correspond a une trajectoire conique, exprimée en coordonnées polaires par:

1-¢’
rw) = a—1+ ccow (2.4)
ol a est le demi grand axe et'excentricité (Figure 2.6 dans le cas de l'ellipse).
Il faut noter que la trajectoire est :
* une ellipse sife<1
e une parabole &=1
e une hyperbole 1

Dans notre étude de l'orbite terrestre, c'est naturellement le premier cas qui nous
intéresse. De I'équation (2.3), on peut déterminer [9] I'énergie mécanique du satellite:

V2

E=T +V:m__u_m:_u_m (2.5)
2 r 2a

qui est une constante dans le cas d'une orbite non perturbée et qui exprime le fait qu'il y
ait un échange constant entre énergie potentielle et cinétique durant la révolution.

La vitesse instantanée s’exprime alors par :

o= u 2! (2.6)
ar
ce qui donne dans le cas d'une orbite circulaire @=6r) :
VENL= 2.7)

Ainsi, l'altitude d'une orbite est déterminée par la seule vitesse du satellite.
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Et la période de révolution est égale a

T= 2n\/a:3 (2.8)
u

Une autre information importante réside dans I'expression du moment cinétique du
satellite :

L =7 xnmv =m(f x) = cte (2.9)
car en multipliant vectorielement I'équation 2.3 paron obtientf xf = 0

Cela signifie que dans ce cas, le mouvement est plan. Or, nous avons vu que cela n’est
pas vrai, en particulier dans le cas des orbites heliosynchrones. En fait I'équation 2.3
n'est qu'une approximation du mouvement orbital réel.

2.2.2. Perturbations orbitales [2][12]

Un certain nombre de contributions physiques influencent la trajectoire d'un corps en
orbite terrestre. On les nomme gesturbationset, s'il n'est pas toujours possible de les
prendre en compte analytiquement dans le calcul de l'orbite, il est nécessaire d'en tenir
compte par exemple pour effectuer des corrections périodiques de la trajectoire.

Il existe differentes méthodes numériques [9] permettant d’évaluer ces perturbations
mais nous n'aborderons ici que quelques résultats permettant de se faire une idée
qualitative de leur influence.

Dans la section précédente, nous avons considéré que seuls deux corps étaient présents :
la terre et le satellite. Nous avions aussi admis que la terre était sphérique et que sa
masse était homogéne. Or il n'est est rien.

a) Perturbations du troisieme corps

La présence du soleil et de la lune provoque des variations de tous les éléments orbitaux,
mais les effets séculaires (linéaires a long terme) se portent principalement sur
l'ascension droit€ et I'argument du périgée. Il se produit donc une rotation et une
précession de l'orbite, tel que cela est représenté sur la figure 2.11.

Dans le cas d'une orbite relativement  omwitrae

circulaire on obtient les relations

suivantes (en degrés par jour):
: cos

North Pole

Q,,. =-0.00338— (2.10)
n
o . =-000154"22 (2.11)
n Equstorial Plane
4 - 55'”2 | " Azcending Hode

@, =-0.0016——1 1 (2.12)
n

Line of Nodes

o = _0.000774—55in2 i (2.13) Figure 2.11: Précession de Il'orbite
n

soleil

ou i est l'inclinaison de l'orbite et n le nombre de révolutions quotidiennes.

Pour des satellites d'orbite assez circulaire et daltitude plus élevée qu'une
geéostationnaire, c'est cette perturbation qui prédomine.
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b) Perturbation due a la non sphéricité de la terre

Par contre, pour des satellites dont l'orbite est d'altitude inférieure ou égale a une
géostationnaire, c'est l'effet de l'aplatissement de la terre aux pbles qui domine en
provoquant principalement les variations suivantes de l'ascension @oge de
l'argument du périgé® [degrés/jour]:

. cos

Q 0-2.0647400" ———
(1_e2)2 /a7
4-5sin’|
(1_e2)2 /a7
C'est cette perturbation que I'on exploite pour obtenir une variation de l'argument du

périgée égale a 0 en fixant i=63.4° dans le cas des orbites HEO ou pour produire une
précession de 0.9856 degrés par jour rendant une orbite héliosynchrone (a est en km).

(2.14)
® 01.03237110* (2.15)

A titre de comparaison, le tableau ci-dessous [2] recense les effets précédents sur
guelgues exemples d'orbites typiques:

Earth's Moon Sun
Values of AQ and Aw in deg/day: oblateness

LEO AQ -7.35 -0.00019 -0.00008
a=6700km, e=0, i=28 deg Aw 12.05 0.00242 0.00110
GPS orbit AQ -0.033 -0.00085 -0.00038
a=26600km, e=0, i=60deg Aw 0.008 0.00021 0.00010
HEO AQ -0.30 -0.00076 -0.00034
a=26600km, e=0.75, i=63.4 deg Aw 0.00 0.00000 0.00000
GSO AQ -0.013 -0.00338 -0.00154
a=42160km, e=0, i=0 deg Aw 0.025 0.00676 0.00307

Tableau 2.1: comparaison des perturbations dues a la lune, au soleil et a la non sphéricité terrestre
¢) Perturbations dues aux frottements atmosphériques

Il s’agit de la principale force d’origine non gravitationnelle qui affecte les satellites en
basse orbite (LEO). Ces frottements leur font perdre de I'’énergie cinétique et donc de
I'altitude (équation 2.6) ce qui augmente encore les frottements puisque I'atmosphére y
est plus dense. Logiqguement, les apsis se rapprochent et parallelement I'excentricité
diminue. Ces frottements peuvent finir par provoquer une rentrée dans I'atmosphére si
la trajectoire n’est pas compensée.

L’accélération (opposée au vecteur vitesse) produite par ces frottements vaut :
Cohe (2.16)
m
ou A est la surface apparente, v la vitesse instantapéde, €efficient aérodynamique

de frottement (entre 1 et 2) @t la densité de l'atmosphére qui est déterminée
empiriquement mais peut étre approchée par:

h-h
p(h) = p,exp 10
O H C

a=-1ip

(5-17)

ou pp est la pression a l'altitude),hH la hauteur d’échelle et h I'altitude. Ces facteurs
seront définis dans le chapitre 6 consacré a la description de I'atmosphere terrestre. Mais
il est d’ors et déja possible d’estimer la durée de vie L (en nombre de révolutions) d’'un
satellite [2] dans le cas d’une orbite circulaire :

H CDAarzevp (218)
Aa m

L=- aveCAa,,, = -2

rev
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d) Perturbations dues aux radiations solaires

A des altitudes supérieures a 800 km, une autre perturbation prend le pas sur les
frottements atmosphériques : la pression due aux radiations solaires qui provoque une
accélération, appliqué dans la direction du soleil, égale a :

a=-45010°2 (2.19)
m

ou A est la surface exposée au soleil et m la masse du satellite

e) Perturbations intrinséques

Il existe toute une série de perturbations qui dépendent directement de la construction du
satellite. Parmi elles on peut relever :

» les incertitudes sur le centre de gravité
» les incertitudes sur la propulsion
» les modes vibratoires de la structure.

Ces perturbations intrinseques concernent principalement l'attitude (la position angulaire
du satellite et sa variation par rapport au temps) du satellite mais peuvent aussi
indirectement influencer la trajectoire de l'orbitale.

2.2.3. Equations des systémes de propulsion en microgravité

Que cela soit pour corriger I'orbite d’'un satellite traditionnel, pour assurer le contréle de
son attitude ou pour réaliser I'asservissement en position d'un «freeflyer », il est
souvent nécessaire de doter un satellite d’'une propulsion.

Pour pouvoir comparer les différents types de propulsion entre eux, on définit
I'impulsion spécifique &, par :

| =T (2.20)

sp :
mg

Nous ne considérons ici que la propulsion autour d'une position en orbite terrestre, c’est-
a-dire dans le vide et localement en absence de gravité. La quantité de mouvement est
ainsi conservee :
d’f

dt?
donc a I'éjection d'une certaine masse dm correspond un accroissement de vitesse dv:

(m=dm)(V + dv) + (v, +V)dm=nv

m

=Y F., =00 mv=cte

ce qui donne en négligeant le produit deet d/ :
mav = -v,dm (2.21)

dont la solution est

- E m, _ E m,
Av=v,I =gl 2.22
V=V, In A E glg,In A E (2.22)

En dérivant I'équation 2.21 par rapport au temps, on définit encp@uséecomme
étant la force produite par le flux de matiere éjectée a la vitesse v

F =-riv (2.23)

e
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ETUDE DE LENVIRONNEMENT D’EXPLOITATION

3.1. Atmospheére

Nous l'avons vu dans le chapitre précédent, I'atmosphere joue un role prépondérant dans
la perturbation des satellites en orbites basses (LEO).

Il n'est donc pas inutile de pouvoir appréhender la structure de I'atmosphere afin d’étre a
méme d’évaluer son influence.

3.1.1. Structure et température

500 4
450 -
'
400 - 1
0
350 q 1
'
300

250

Altitude [Km]

200

Thermosphere
150 A

100

—50_—_ Stratopause|
Troposphere

0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000
Temperature [K]

Mesopause —

Mesosphere

Figure 3.1: Profil de température en fonction de l'altitude

La troposphereest la couche inférieure de I'atmosphére et commence donc a la surface
de la terre. A peu prés tous les nuages se situent dans cette zone qui contient environ
99% de la vapeur d’'eau et 90% de l'air de I'atmosphére. La température y diminue
d’environ 10 °C/km avec l'altitude. Comme les gaz se compriment avec la diminution
de température, la gravité tend a ramener l'air froid vers le sol. C’est une des principales
causes de l'instabilité de la troposphere, raison d’étre de la météorologie.

La tropopauseforme la frontiere supérieure de la troposphére. Son altitude varie entre
15 et 20 km a I'équateur et vaut environ 10 km aux péles.

Dans la stratosphére qui constitue la couche suivante, la température augmente

lentement ce qui procure une stabilité aux flux dair qui sont principalement

horizontaux. Le dégagement de chaleur provient principalement de I'absorption d’'une
partie des ultraviolets entre 200 et 300 nm par la couche d’ozone.

A une altitude variant entre 48 et 53 km, la température atteint un maximum local
d’environ 0 °C. Il s’agit de lastratopopausesous laquelle se trouve 99% de
'atmosphere alors que son altitude ne représente que 0.75% du rayon terrestre.

Au dessus, se situe laésospheéreou la température décroit a nouveau et ou I'oxygene

y est si rare qu’il n’est plus possible de l'utiliser comme oxydant pour un propulseur. I
faut donc emmener comburant et carburant pour assurer la propulsion des la
stratopopause.

Page 16



La mésopausese situe a environ 80 km daltitude et la température y atteint un
minimum de 170 K avant de subir, dangHarmosphéreun fort gradient positif, d0 a
I'absorption du rayonnement ultraviolet de longueur d’onde inférieure a 200 nm.

L’altitude de la limite supérieure de la thermosphér¢héamopausedépend fortement
de I'activité solaire et varie entre 400 a 800 km. Dés environ 200 km, la température
varie également en fonction du jour et de la nuit.

Au dela s’étends éxosphéredont la température ne dépend quasiment plus que de
I'activité solaire et varie de 700K a plus de 2000K.

3.1.2. Densité

On considére généralement que 150 km représente l'altitude la plus basse a laquelle un
satellite en orbite circulaire peut accomplir au moins une révolution sans propulsion. Au
dessous de cette altitude les frottements atmosphériques sont en effet trop importants.
Pourtant, a encore 1000 km d’altitude, les satellites en orbite dans I'exosphere sont aussi
soumis a des perturbations causées par les collisions avec des molécules individuelles.

Pour évaluer la durée de vie (équation 2.18) d'un satellite en orbite basse, il faut
connaitre la densité atmosphérique du périgée. Cette derniere, a linstar de la
température, varie en fonction de l'activité solaire comme le montre le graphe ci-
dessous.

1000 1

900

——Solar M D
800 Solar Max (Day)

— Solar Max (Night)
700 4
- -Solar Min (Day)

600

»»»»»» Solar Min (Night)

500

Altitude [km]

400

300

200

100

0 T T T T T T
1E-15 1.E-14 1.E-13 1E-12 1.E-11 1.E-10 1.E-09 1.E-08

Neutral Mass Density [kg m 3]

Figure 3.2 : Densité atmosphérique en fonction de l'altitude et de I'activité solaire

Elle peut étre modélisée par I'expression 2.17 :

h-h
p(h) = p, exph -0
O H C

Ou l'on voit apparaitre laauteur d’échelle Hqui représente la rapidité avec laquelle la
pression décroit. Le tableau de la page suivante propose plusieurs valeurs empiriques de
la densité atmosphérique et de la hauteur d’échelle en fonction de I'activité solaire. Ces
valeurs pourront ainsi étre directement reprises dans I'équation 2.18 pour plus de
facilite.
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Altitude Atmospheric Density [kgm-3] Scale Height [km]
(km] Solar Min Solar Max Solar Min Solar Max
Night Day Night Day Night Day Night Day

100 9.80E-09 9.80E-09 9.80E-09 9.80E-09 6 5.9 5.9 5.9
200 1.80E-10 2.10E-10 3.20E-10 3.70E-10 33.4 37.9 43.2 49.4
300 5.00E-12 1.10E-11 2.60E-11 4.70E-11 44.5 53.2 57 67.9
400 4.80E-13 1.60E-12 5.00E-12 1.20E-11 52.8 60.5 69.5 79.8
500 4.10E-14 2.00E-13 8.50E-13 3.10E-12 60.4 67.4 74.6 88.7
600 1.00E-14 3.90E-14 2.00E-13 1.00E-12 76.1 76.4 81.8 96.1
700 4.10E-15 1.00E-14 4.80E-14 3.10E-13 133.7 95.6 92.8 105
800 2.40E-15 4.30E-15 1.70E-14 1.10E-13 213.4 138.7 113.5 115.8
900 1.60E-15 2.40E-15 7.30E-15 4.30E-14 324.8 215.4 153.2 134.2
1000 9.60E-16 1.70E-15 4.20E-15 2.00E-14 418.2 308.9 217.1 164.9
Tableau 3.1 : Modéle empirique de la densité atmosphérique et du facteur d'échelle
3.1.3. Chimie
On peut noter que la hauteur d’échelle définit 2 zones différentes :
* I"homosphere ou H ne varie A.-‘E;:;.GE;

guasiment pas et ou les '

constituants principaux (azote et

oXygene) restent en proportion

constante (99% de l'air sec), 1500
e [|'hétérosphére ou H varie

sensiblement et ou prédominent

des gaz légers (azote,

hydrogéne, hélium). 1000 + Hetérosphére
La séparation entre ces deux régions
'atmosphére se situe a une altituc
d’environ 100km et se nomme |
turbopause On peut constater sur | *°T
figure ci-contre qu’'a 150 km d’altitude, I¢
principal constituant moléculaire n’es
déja plus lazote moléculaire mai T——
I'oxygene atomique produit pa ° 1‘35 1'0 Cancentration

(cr

photodissociation.
. 3 . Tableau 3.3 : Répartition des constituants
En LEO, un satellite se déplace a travers atmoshériaues

I'oxygene atomique a une vitesse d'environ 7,5 km/s. Bien que la densité de ce dernier
soit relativement faible, le flux rencontré par le satellite est important.

L’oxygéne atomique, qui est dans un état fortement réactif, peut produire une érosion
sérieuse des surfaces par oxydation. Alliée au cycle thermique généré par le passage
fréquent du satellite en éclipse terrestre, cette érosion peut provoquer le retrait de la
couche oxydée. Quelques matériaux réagissent encore differemment en modifiant
radicalement la structure de leur surface, et par conséquent leurs propriétés mécaniques
ou thermiques.

Naturellement, cette activité chimique est plus importante lorsque l'activité solaire est
maximale car I'atmosphere augmente alors de rayon.
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3.2. Champ magnétique et radiations

Le champ magnétique terrestre joue un role vital en protégeant la terre des radiations du
vent solairé en lui opposant une sorte de bouclier magnétique. Mais il affecte aussi les
satellites qui gravitent autour de la planéte. En effet, il peut permettre a un satellite de se
positionner, alimenter en courant une station spatiale [60] ou emprisonner des particules
chargées qui viendront bombarder la navette spatiale.

3.2.1. Origine

Les observations ont montré que les sources du champ magnétique terrestre proviennent
du cceur et de la surface de la planéte, aussi bien que de la haute atmosphére. La
contribution principale semble étre issue des courants de convection thermique qui
évacuent la chaleur du noyau terrestre vers le manteau. Le fer en fusion qui entoure le
noyau créerait un courant électrigue induit qui générerait a son tour un champ
magnétique Bp). La seconde source est rémanente et provient des minéraux et des
métaux ferromagnétiques de I'écorce terresBg. (C'est l'origine de bon nombre
d’anomalies locales du champ magnétique terrestre. A ces termes géophysiques s'ajoute
une troisieme contribution, associée au mouvement de particules chargées dans la
magnétosphersg).

Ainsi le champs magnétique total peut s’écrire :
B=B,+B, +B, +3B (3.1)

ou B représente les variations dues a I'action du vent solaire et de rayons cosmiques. A
noter que le champ homogeBgreprésente 90% du champs

3.2.2. Géométrie [8] B B e e S

A haute altitude, le champ magnétique terres
est fortement déformé par la pression du v
solaire comme le montre le modeéle ci-contre.

A basse altitude et (LEO), il es [
approximativement celui d’'un dipdle inclin  gE§
d’environ 11.5 degrés par rapport a l'axe '
rotation du globe terrestre. _mf_

20F

1wk

On peut I'exprimer coordonnées polaires

magnétiquesar : 7 :
> —_ /'l H - g 1 1 1 1 1 1 1 1 N ""I' -I -I = _;
B,(r,0) —r—§(20056 (& +sinf (&) (3.2)~+# é _'2{1 -z'm e
. ) . i Figure 3.4 : modélisation du champ magnétique
ou O est la latitude magnétique (mesurée depuis terrestre

I'équateur magnétique et non géographique) etzoiaut 8, T10%°gauss.
La norme de ce vecteur s’exprime par

B, (r.0)=E\1+3c0s (3.3)
r

Le champ magnétique & la surface terrestre vaut ainsi 0.32 Gausdqb.3} a
I'équateur magnétique et le double aux péles magnétiques.

“ Le vent solaire est un flux de particule issu des protubérances du soleil.
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3.2.3. Ceintures de Van Allen

Un des effets du champ magnétique terrestre les plus importants du point de vue de
'ingénierie sont lexeintures de Van Allendu nom du physicien Américain qui les
découvrit en 1958. Il s’agit de deux zones toriques, ou la concentration d’électrons et de
protons est tres importante car ils ont été piégés par le champs magnétique.

La premiére CEinture €s Prolton Rcdthion Bglts Elgctron IF—?odiot‘ion Bglts
comprise entre 600 e
9000 km d'altitude pour
une latitude comprise
entre +40° et —40°. -

o nr

La seconde se situe & ur -
altitude valant environ 4
fois le rayon terrestre e
recouvre largement e .
premlére_ 0 1 2 3 4 0 2 4 5 8 10

¥ (Re} » (Re)
Ces particules chargéesFigure 3.5 : Ceintures de Van Allen
proviennent du vent
solaire, du rayonnement cosmique et probablement des essais nucléaires extérieurs.

1Er0r
1ELgs

Le mouvement des particules dans ces ceintures est assez complexe mais peut se
décomposer en 3 tendances :

e giration autour des lignes de champ sous l'action de la force de Lorentz

» oscillation Nord—Sud due au gradient du champ magnétique qui croit lorsque
I'on se rapproche de la surface et qui resserre I'hélice de la giration jusqu’a
provoquer un phénomene de rebond

« dérive en longitude d’Ouest en Est pour les électrons et d’Est en Ouest pour
les protons

Flex Tube P A o

v frapped Particle
frajectory

Proton 3 Magnetic Field

. Line ‘

Figure 3.6 : Mouvements de base des particules piégées : gyration,
oscillation Nord-Sud et dérive

Les effets engendrés par ces particules vont jusqu'a provoquer la détérioration de
composants électroniques, de cellules solaires et de matériaux structurels. Mais les
effets les plus courants en LEO sont la génération Fast Charged Energetic

. ~ Particle . Proton ,
de bits fantomes ou de reset dans les composants, ‘
électroniques. Tout cela sans évoquer les effgis
biologiques de ces radiations sur les astrona
résidant sur MIR et bient6t sur ISS.

Figure 3.7 : Génération de bit fantdmes
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En regardant la figure 3.5, on pourrait penser pouvoir échapper a ces effets en
choisissant des orbites dont l'altitude est inférieure a 600 km. Or, cela ne fait que
diminuer la probabilité d’interaction sans la supprimer. La raison principale en est
'existence de Anomalie de I'Atlantique Sud région

ou le taux de radiation est sensiblement plus él 500k alt.
qu'ailleurs. Cette anomalie est causée par la dissyme-___ .~

du champ magnétique qui rapproche du globe terrest\""”""'-"--ii_i\\\
ceinture inférieure de Van Allen, comme repréesenteé /
contre. Earth's ™

Surfoce

South Atlantic Ancmaly
L L

—Zz0

—40

© ssa 1994

—&0 1 I I 1 |
—B80 —&80 —40 —Z20 o jeis) 40

500 km alt, > 583 MeaV proton fluxes, APBMIN madal

Figure 3.8 : Anomalie de I'Atlantique Sud Figure 3.9: dissymétrie du
champ magnétique

L’étendue de cette anomalie est si vaste qu'il est quasiment impossible de ['éviter,
exceptions faites des orbites ayant une inclinaison inférieure a 5°. Il faut aussi noter que
les radiations sont également plus nombreuses aux latitudes trés élevées.

Les mesures a prendre pour la protection de I'électronique embarquée, dans le cas des
trés basses orbites, peuvent étre les suivantes :

« L'utilisation de composants surdimensionnés, spécifiquement destinés aux
applications spatiales dont le colt est tres éleve.

e La mise en place de couches de protection, qui augmentent la masse du
satellite.

« La réinitialisation fréquente des systemes.
e Laredondance algorithmique lors des calculs cruciaux.
* Laredondance des systéemes pour augmenter la fiabilité.
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3.3. Debris spatiaux [46][47]

Un autre élément est a prendre en compte depuis peu en ce qui concerne
I'environnement opérationnel des satellites : les débris spatiaux.

On nomme débris spatial tout corps,
artificiel ou naturel, en orbite terrestre
n'assurant pas un role fonctionnel. Il pe
s'agir de météorites, de satellites hg
d'usage entiers ou disloqués, d'étages |
fusées, de déchets de lancement, de rg
de combustibles solides ou encore
particules minuscules a I'exemple _
gouttelettes issues de réacteurs nucléaireg

Sur plus de 20000 tonnes d'objets mis .
orbite depuis le début de la conquéss
spatiale, il en reste aujourd’hui 4500 tonn :
dont seulement 5% correspond a desigure 3.10 : réartiuon en LE
satellites encore en fonction. La figure 3.10

représente la répartition en LEO des objets parmi les plus importants (les points ne sont

O des débsigatiaux

Diameter in inches pas a I'échelle).
mlu.nuu m:m 1.'1lw '|rlm : |ID 1In u}w A
100 Trillion kg —Debris Swarms measured by LDEF Satellte Heureusement, les objets les plus
il I Orbital debris found from chemical gros, et donc les plus massifs, sont
B analysis on LDEF Satellite . g N

e T ‘< Estimated uncataloged aussi les moins nombreux: sl y a

18illion |- N\ & orbial debris population lus de 10000 objets d'une taille
100 Million ~ Goldstone Radar p L. . J ;

10 Million |- supérieure a 10 cm, valant environ
1 Million /Hnym:k Radar . .
100,000 |- Telescopes 99,5% de la masse totale en orbite, ils

! Cataloged z
ool /g:bj::g ne représentent que 0,5% du nombre
I~ ebris , . R
W .. 4\, total des débris. Par contre, on estime
104 109 102 101 100 00 102 103 w0t 3 35 millions [48] le nombre de

Diameter in centimeters

déchets spatiaux dont la taille est
comprise entre 1 mm et 1 cm de
diamétre. Sans parler des déchets dont la taille est encore inférieure.

La densité des débris spatiaux € '’
naturellement plus élevée a  iesiy
voisinage des orbites les pl _
populaires (LEO, MEO, GEO, c \
1e-10 | ; [
v
1e-11 \k)\ ‘ A

figure 3.12) et est maximale a envirc

Figure 3.11 : Nb de débris donction de leur taille

3
©
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1000 km d'altitude.

Si le nombre d'objets au kilométr
cube reste encore tres faible,
danger provient principalement d ¢
leur énergie cinétique élevée en LE =
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qui est totalement aléatoire. Figure 3.12 : Densité des débris catalogués
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kmh'*!
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Si le flux d’objets dangereux catalogués (diamétre supérieur au cm) reste inférigur & 10
mZan', celui des petites particules représente un colt sensible dans la conception
spatiale. Ainsi, la station spatiale ISS est equipée de boucliers protégeants toutes les
zones sensibles. De plus, 5000
navette Spatiale es
systématiqguement mise, dé¢
gue la mission le permet, dar
une position offrant son
bouclier thermique a |Ia
direction préférentielle
d'impact. On peut relevel
gu’en moyenne, un hublot su
huit doit étre remplacé apre
chagque mission en raiso - A AL 27 SIS 77007

0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
d’'impact de poussieres. ALTITUDE (omy

Notons encore que
probabilit¢  de  collision
diminue avec le carré de la taille, mais qu’en contrepartie les conséquences d’'un impact,
elles, augmentent dramatiquement, et plus encore lorsque I'on parle de nanosatellite.

5.006-6 -

4.00e-6 -

2.006-6 -

CATALOGED OBJECT FLUX  (objects/mA2-yr)

Figure 3.13: flux des débris catalogués en fonction de I'altitude

3.4. Synthese

En guise de synthése de ce chapitre, voici une figure [49] reliant cause et effets des
interactions avec I'environnement orbital en fonction des énergies mise en jeu :

Environment Hazards

SEU,

Cosmic Hﬂ.‘fS —— LﬂtChUP

ey

Interference
Solar Flare
Particles

Radiation

Radiation Damage,

Belt Particles Degradation
Energetic
Plasma Charging

Leakage
Low-energy :
Plasma Sputtering
Meutral Erosion
O-atoms
Debris, m— == Puncture

Meteor.

Figure 3.14 : Causes des détériorations dues a I'environnement orbital

Page 23



ETUDE DU SYSTEME

4.1. Définition du systéeme

Le but de ce chapitre est de permettre I'évaluation rapide des options technologiques qui
s'offrent pour les principaux sous-systemes d'un nanosatellite.

4.1.1. Schéma bloc

radiation

NANOSATELLITE SYSTEM

perturbation

Power Structure NC h
radiation Attitude
9 determination
Attitude mass
support contol
distribution '

I
determination '

control
Payload

Command

Thermal control

sensors
radiators

Communication

data handling

radiation distribution

fli

o | Signal processing
radiation ¥
|1 emmission |<J| reception | 00
LAUNCH SYSTEM
|  GROUND STATION SYSTEM | Bl caa
I cnergy

Figure 4.1 : Schéma bloc fonctionnel d'un satellite
La raison d'étre d'un satellite opérationnel est d'assurer une mission en exploitant les
propriétés que lui confére son état orbital. Le satellite est donc considéré ici comme un
systeme dont chaque élément concourt, au travers d'une tache spécifique, au succés de
cette mission.

On peut voir dans le schéma bloc de la figure 4.1 I'ensemble des sous-systemes qui
constituent un satellite en général. Il s'agit d'un diagramme simplifi€, mais il permet tout
de méme d'identifier les principales fonctions et les flux d’information ou d’énergie.

4.1.2. Spécificités propres aux nanosatellites

Afin de limiter I'étendue de ce catalogue de solutions potentielles a des dimensions
raisonnables, on considérera un certain nombre de contraintes :

* La masse du nanosatellite, structure comprise, ne doit pas dépasser 10 kg.

» L'orbite considérée est de la classe des tres basses orbites (VLEO), soit entre
160 et 500 km d'altitude.

e L'énergie est limitée (cf. point 4.4). Des sous systemes impliquant une forte
consommation d'énergie ne seront donc pas considére ici.

» Seules des options technologiques disponibles ou ayant de grandes chances
d'aboutir seront prises en compte.

Page 24



4.2. GNC [31]

Le bloc GNC (Guidage et Contréle de la Navigation) regroupe deux fonctions : la
détermination et le contrdle de la position et de l'attitude. Il s'agit souvent du sous-
systeme le plus cher d'un satellite.

On définit lattitude par trois angles et par la variation de ces angles par rapport au
temps:

* leroulis (roll) : rotation du satellite autour de I'axe passant pas son centre de
gravité et défini par son vecteur vitesse

* le lacet (yaw) : rotation du satellite autour de I'axe passant par son centre de
gravité et le centre de la terre

» et letangage (pitch) : rotation autour de l'axe du satellite passant par son
centre de gravité et perpendiculaire aux deux précédents.

4.2.1. Détermination de l'attitude

=
3 (c
4
>
) .
Star traker Sun sensors  Horizont ref Inertial Proximity Magnetometer
sensor measurement Sensors
Attitude O O O 0 O O
Position O ] O O O O
1 arc sec - 0.005° - 0.1° - cm - 0.003°h - mm - 0.5° -
1 arc min 3° 1° Dm 1 °/h (drift) cm 3°

Precision
range

Figure 4.2 : Comparaison entre les différentes techniques de détermination de l'attitude et de la position

Les solution techniques permettant la détermination de l'attitude et/ou de la position sont
les suivantes:

» Laprise de référence par rapport aux étoilgy:
Elle est tres adaptée a des satellites ayant besoin d'un positionnement inertiel
comme par exemple les télescopes spatiaux. Le systeme nécessite la
comparaison entre une image acquise et une base de donnée. Ce systéeme est
peu applicable aux nanosatelltes en LEO a cause de linfluence des
frottements atmosphériques.

» Ladétermination de la position du soldiB2]:
S'il faut orienter des panneaux solaires, ce systeme est vital. On peut utiliser
des capteurs dédiés a cette tache ou interpréter directement le courant fourni
par les cellules solaires. Les mesures comportent alors une marge d'erreur bien
supérieure.

* Ladétermination de l'attitude par rapport a I'horizon terrestre
Il s'agit de faire coincider la projection de I'horizon terrestre sur une caméra
via un réflecteur convexe. Le systeme est particulierement bien adapté aux
nanosatellites en LEO car il est simple, précis et miniaturisable. Il peut méme
permettre une interprétation de l'altitude. Cependant, seul le positionnement
par rapport a la verticale terrestre est possible.

* Lesystéeme GP$4][35]:
Originellement destiné a la navigation terrestre, maritime et aérienne, il est
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apparu que cette technologie était utilisable dans le cas des basses orbites. Le
systeme original a besoin d'étre adapté, mais son grand avantage réside dans la
détermination de la position en latitude, en longitude et en altitude sans besoin
d'informations complémentaires. En intégrant ces données, on détermine
egalement I'amplitude et la direction de la vitesse instantanée.

Antenna

. o Data Bit Alignment
Mizer Data Bit Havigation Message | Data Parity

Preamplifier Demodulation —’ Data Decoding
and Down Converter and Position,
Code Control Satellte Positions Velocity,

r
and Tine

Pseudo-Range —}

Corrections
CiACode | <A CodeMeas Pseudo-Ranges
Generator F
f Receiver Position,
Velociky,
5 and
Clock Time Messurement "‘ Time Computations

Figure 4.3 : Schéma bloc fonctionnel simplifié d'un récepteur GPS
On peut méme l'utiliser pour connaitre l'attitude en disposant plusieurs
récepteurs sur le satellite. Il s'agit d'une option particulierement bien adaptée
pour un nanosatellite, méme s'il faut rappeler que ce systeme n'est utilisable
gu'en LEO, les satellites Navstar se trouvant a une altitude de 20000 km.

La mesure inertielle

En se référant a un gyroscope, il est possible de déterminer avec précision la
variation de l'attitude. On doit pourtant étalonner périodiquement la mesure,
car il se produit une dérive au cours du temps. Ce systéme n'est pas adapté aux
nanosatellites, car l'entretien du mouvement d'un gyroscope perturbe
passablement son attitude si le rapport des masses est faible. En effet, il faut se
rappeler que si la taille d'un satellite diminue d'un facteur L, sa masse diminue
d'un facteur &

Des systemes immobiles de mesure inertielle a I'état de microsystemes sont en
cours de développement et leur apparition sur le marché pourrait les rendre
trés attractifs pour les nanosatellites et les picosatellites de demain.

La détection de proximité

Dans le cas des robots évoluant en apesanteur, l'utilisation de détecteurs de
proximité ou linterprétation des données d'une caméra stéréoscopique peut
permettre d'évaluer la position du mobile par rapport a une référence locale.
Ce type de détermination de la position n'a pas de réelle application aux
nanosatellites a vocation plus traditionnelle.

La détermination de l'attitude par rapport au champs magnétique terrestre
L'utilisation de magnétomeétres constitue une.
alternative lorsqu'il faut déterminer par exemple .9:33.4.:;;“
variation de l'attitude dans une boucle de contre-
réaction. La variation permanente, linhomogénéité .-
et la mauvaise modélisation du champ magnétiquét;ir_.;.ﬁ\;_
terrestre rendent la détermination absolue ge . ;
lattitude difficile. Il faut de plus isoler les| ‘W i
_magnetometres des_ sources de perturbatlop%ure 4.4 - Modélisation du

internes du nanosatellite. champ magnétique terrestre
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4.2.2. Contrdle de l'attitude [8]

Reaction Gravny thrusters Magnetic
wheel stablllzatlon dynamlcs gradient gyroscope torquers
Attitude O O O O O O O
Position O O
T
oraue 101 .1 105-10% 106 - 10% 102 - 10° 102-10 102- 10

range
[Nm]

Figure 4.5 : Comparaison entre les différentes techniques de contrdle de I'attitude

La figure ci-dessus représente schématiquement les options de contrble de l'attitude
parmi les plus importantes. Pour une analyse formelle et détaillée de la dynamique de
ces systemes, il est conseillé de consulter I'excellent ouvrage [8].

Evaluons qualitativement ces différents techniques :

L'utilisation d'unvolant d'inertie:

On provoque la modification de l'attitude en accélérant ou freinant un volant
d'inertie, ce qui induit un couple entre ce dernier et le satellite. Si le principe
est simple, la réalisation a I'échelle des nanosatellites peut étre critique, car le
systeme dépend de la durée de vie des paliers.

La conservation du moment cinétique

En donnant une vitesse de rotation au satellite autour de son axe principal, on
oppose le moment d'inertie du satellite aux perturbations éventuelles. Ce
systeme n'est pas adapté aux nanosatellites, car leur inertie n'est pas suffisante
pour assurer une réelle stabilisation.

L'utilisation dedrottement atmosphériques

En dessous de 500 km de hauteur, les frottements avec I'atmosphére résiduelle
représentent l'influence majeure de I'environnement. Son exploitation est donc
adaptée aux nanosatellites, méme si elle ne permet qu'une orientation en
fonction du vecteur vitesse, ce qui n'est pas toujours souhaité.

L'exploitation dugradient de gravité terrestre

L'adjonction d'un simple mat a un satellite fournit un moyen de stabilisation
simple et passif. En effet, I'extrémité du méat entrainé par le satellite subira une
force centrifuge plus élevée s'il se trouve au dessus et une force gravifique plus
forte s'il se trouve au dessous. Toutefois, ce systéme ne fournit pas une
excellente résolution et provoque une précession autour de l'axe passant par le
mat, qu'il faut ensuite amortir.

L'utilisation del'effet gyroscopique

En modifiant l'orientation d'un gyroscope, on récolte un fort couple, mais la
grande consommation en énergie de ce systeme semble linterdire aux
nanosatellites.

L'exploitation duchamp magnétique terrestre

A l'aide d'une simple bobine on génére un dipble magnétique qui tend a
s'aligner dans le champ magnétique terrestre (important en LEO). Ce systeme
a l'avantage de ne pas nécessiter de piece mobile et est donc parfaitement
adapté aux nanosatellites.
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4.2.3. Propulsion

La propulsion est traitée a part des systemes de controle de l'attitude, car elle représente
aussi I'unique moyen pratique d'influer sur les parametres de l'orbite d'un satellite.

On trouvera une comparaison systématique des systemes de propulsion dans [2] et |l
n'est pas le propos ici de les passer tous en revue. Si I'on exclut toutes les propulsions
nécessitant une interface trop complexe, il reste quelques options particulierement bien
adaptées aux nanosatellites :
* Lapropulsion a gaz froid2]:
L'énergie est assurée par la compression d'Azote, d'/Ammoniac, de Fréon ou
d'Hélium dans un réservoir et le contréle de la propulsion s'effectue par une
simple vanne. L'impulsion spécifigue vaut entre 50 et 75 s, soit 6 a 7 fois
moins qu'une propulsion chimique. En contrepartie, la poussée est assez faible
(0.005 N pour les plus petits systemes). La simplicité et le faible colt de cette
propulsion sont compensés par le fait que le systeme est relativement massif. Il
semble de plus difficilement intégrable dans une technologie compatible avec
le silicium (probleme d'étanchéité).
e Lapropulsion a combustible solidg7] :
Avec une impulsion spécifique et une poussée qui rivalisent avec les
propulsions chimiques, les cartouches de combustible solide possedent
avantage d'étre interfacable tres facilement. Ce type de propulsion fournit une
impulsion unique dont il est possible de controler la forme.
Thermal Insulation 4 — Cylindrical Channel

hrust Theust T
= @Ok O
L Sofid Fuel
e - @

Time Time Time

T

hrust

hrust

Figure 4.6 : Géométries de cartouches a combustible solide
Il existe en, développement, une version totalement intégrée de cette
propulsion fournissant des impulsions digitales dé& 6. Il serait possible
d'accumuler 1 million de micro-propulseurs sur un seul wafer. Le systéme
souffre encore d'une reproductibilité moyenne mais est trées prometteur pour
un proche avenir.
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Figure 4.7 : Technologie et intégration de matrices de micro-propulseurs
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» Lapropulsion électro-thermiqu¢38][39] :
Dans ce type de propulsion, le combustible gazeux est échauffé localement par
de I'énergie électrique et accéléré dans une tuyere. On distingue les arcjets ou
le gaz, s'écoulant du réservoir vers la tuyére, est chauffé par un arc électrique
et les résistojets, ou il est chauffé par une résistance. Ces montages
macroscopiques sont assez lourds, mais il est théoriguement assez facile
d'intégrer les résistojets dans une technologie silicium pour provoquer une
détente de certains gaz.
Il faut noter que l'impulsion spécifique de ces systemes est trés élevée (entre 2
et 5 fois celle des propulsions chimiques).

» Lespropulsions électrostatiquesu ioniques [39]:
Ces solutions sont trés intéressantes, car elles offrent une impulsion spécifique
immense, de l'ordre de 5 a 15 fois supérieure a une propulsion chimique. Le
principe de base est illustré ci-contre : les atomes ou un colloide sont d'abord
ionisés puis accélérés hors ¢

lon propulsion system
propulseur par une force

=
électrostatique. Il faut ensuite ._"__f'___:_ & = &[]
neutraliser les ions sortants par d --tih--;lt "".; © ot

z pe . — — -

électrons émis par une cathoc ‘_*_:'ﬂ:: lr.::r 1o

externe. Cette solution pose enco *—%&—§ _""‘

énormement de problemes pratique F"—I Electrode

by

mais a long terme, elle pourra Accelerating electrode

fournir une excellente solution Figure 4.8 : Fonctionnement des propulsions
intégrée pour des nanosatellites et loniques

des picosatellites.

4.3. Lancement [2]

Bien que le systeme considéré soit le satellite (figure 3.1), il est important d'inclure le
moyen de lancement en tant que sous-systéme a part entiére. Ceci pour deux raisons :
d'une part, il influence énormément la conception du satellite, et d'autre part, c'est lui qui
fournit la plus grande partie de I'énergie (cinétique) au travers de la mise sur orbite.

Dans le cas des nanosatellites, un des modes de mise sur orbite courant est le parasitage
du lancement de satellites plus gros : le lancement en "piggy-back”[6]. Il s'agit de
profiter de l'espace libre restant dans le lanceur pour abaisser fortement le colt de
'opération. Le plus dur étant de trouver un hote compatible qui veuille bien accepter le
parasitage. Naturellement, plus la masse et le volume du nanosatellite sont faibles plus
les opportunités sont nombreuses. Il semble que ce type de pratique soit de mieux en
mieux accepté, ce qui représente souvent le seul mode d'acces a l'espace pour des
réalisations académiques. On évalue généralement le codt d'un tel lancement a 10 k$/kg
sans compter les frais éventuels d'adaptation.

Une autre solution, est de profiter du fret de la navette spatiale, dont l|'orbite
opérationnelle est en LEO. Le prix au kilogramme revient ainsi a moins de 9k$.

Vu ces faibles codts, aucune autre option n'est envisagée ici. Il y a pourtant fort a parier
qu'avec l'augmentation du nombre des nanosatellites, de nouveaux systemes de
lancement mieux adaptés a ces faibles cargaisons, voient le jour.
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4.4. Energie [38]

Un autre sous-systeme important est celui de la génération et du stockage de I'énergie. Il
faut en effet minimiser la masse embarquée sans mettre en péril 'autonomie du satellite;
rappelons qu'un satellite en orbite se retrouve forcément éclipsé par la terre lors d'une
partie de sa révolution.

Cette éclipse dure au minimum 35 minutes dans le cas d'une orbite terrestre circulaire.
Naturellement, pour une orbite plus elliptique, la durée de I'éclipse peut étre plus
longue. En ce qui concerne les orbites en LEO, elle représente environ 40 % de la
période orbitale. Cela constitue encore une limitation importante a I'expansion des
nanosatellites. Les solutions envisageables sont par exemple la mise en veille lors de
I'éclipse ou le fonctionnement alterné des sous-systemes.

La seule option de génération énergétique a I'échelle d'un nanosatellite réside dans
I'exploitation de I'énergie solaire. Or, le flux solaire vaut 1350 %ém orbite. Dans le
meilleur des cas, il est perpendiculaire aux cellules solaire, et la puissance maximale
générée par une surface de 106 vaut alors :

e 1,9 W pour des cellules en silicium (14 % de rendement)
e 2,4 W pour des cellules en Galliure d'Arsenium (18 % de rendement)

Il faudra donc surveiller de prés I'évolution prochaine du rendement des batteries et des
cellules solaires.

4.5. Communications

Le dimensionnement du sous-systeme de communication dépend trés étroitement du fret
embarqué et des besoins de la mission. Nous n'allons donc pas nous lancer dans une
théorie générale que I'on pourra trouver dans [40] ou de maniére plus succincte dans [2].

Il est par contre utile d'attirer I'attention sur de nouvelles options qui pourraient modifier
fondamentalement la maniére de communiquer des satellites avec leur station au sol. Il
s'agit de l'utilisation des constellations de satellites destinées a la transmission de
données a haut débit, comme vecteur des communications du nanosatellite.

On trouve plusieurs candidats potentiels dont :

» le réseadridium [42] de télécommunication qui se situe en LEO (& 780 km
d'altitude) qui propose le service de relais de communication mobile.
Le principal avantage réside dans la faible puissance nécessaire pour
communiquer avec ces satellites, mais le revers de la médaille est que la
différence d'altitude avec un nanosatellite en orbite & 400 km d'altitude ne sera
peut étre pas suffisante pour assurer une communication ininterrompue.

* le réseaGlobalStar[43] possédera 48 satellites a une altitude de 1414 km. Si
le probleme de l'altitude semble résolu, le désavantage de cette solution réside
dans la faible bande passante que le systeme procure.

et bientét le réseauTeledesic [41] se composera de 288 satellites
opérationnels, divisés en 12 plans (vers 1400 km) ayant chacun 24 satellites. Il
s'agit d'un véritable réseau de satellites , les données transitant par plusieurs
satellites avant de redescendre sur terre. La bande passante pourrait aller
jusqu’a 64 Mbit/s sur la liaison descendante et jusqu’a 2 Mbit/s sur la liaison
montante.
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Les avantages de cette derniére solution sont indéniables sur les communications entre
le nanosatellite et la station au sol :

» Possibilité de communication a haut débit
» Faible puissance nécessaire (pas d'atmosphére a traverser)
» Possibilité d'acces quasi permanente.

Si I'on consideére la fagon dont I'adaptation de la navigation GPS aux satellites a été
réalisée, il y a fort a parier que des solutions adaptant ces nouveaux protocoles verront
rapidement le jour et que la communication en temps réel avec des satellites est pour
trés bientot.

4.6. Autres sous-systemes

Les autres sous-systéemes ne sont pas aussi critiques que les précédents dans le cas des
nanosatellites en LEO. Leur dimensionnement est, par ailleurs, largement évoqué dans

[2] :

e Contrdle thermique
e Structure

» Station au sol

« Commande

* Fret

4.7. Réflexion sur le « tout silicium »

Depuis quelques années, un concept trées ambitieux est proposAemespace
Corporation[38]: Nanosat

Malgré son nom, il s'agit d'un picosatellite dont la mission est I'observation dans les
longueurs d'onde de l'infrarouge. Le concept repose sur la réalisation entiére du satellite
dans les technologies des microsystemes.

Attitude Determination

Solar Cell Wafer —__ and Control Modules
s ; B

Battery Housing
Wafer {non-silicon) ™

Main Wafer:
Computer, Image
Sensor, Memory,

Power Conditloning,
Internal Sensars,
Radio Modems,

Receivers,
& Transmitters

Solar Cells ____

Primary Mirror
Wafer

Antenna

Solar Cell Wafer

10 cm
Figure 4.9 : Le concept Nanosat
Les propriétés du silicium sont exploitées pour tous les sous systemes : peut servir a la
structure, a la protection des rayonnements, a I'évacuation de la chaleur, a l'optique
(également en transmission), et naturellement comme substrat semi-conducteur.

Il préfigure sans doute ce que seront les satellites de demain.
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ETUDE DES APPLICATIONS POTENTIELLES

Afin de déterminer les applications potentielles des nanosatellites, nous passerons tout
d'abord en revue les applications les plus significatives des missions réalisées ou en
phase de développement. Nous évaluerons ensuite quelques nouveaux concepts
proposeés dans le cadre de ce travail.

5.1. Applications opérationnelles

Par applications opérationnelles, il faut entendre ici, des missions ayant été réalisées,
méme si les satellites en question ne sont plus en orbite ou tout simplement plus
fonctionnels a I'heure actuelle.

Un grand nombre de nanosatellites ont été envoyés dés le début de la conquéte spatiale.
Pourtant, dés les années soixante, la grande majorité d’entre eux ne furent que des objets
passifs servant a la calibration des radars. On peut le constater dans le Tableau 5.1 [13]
relatant les lancements de nanosatellites originaires des Etats-Unis.

Spacecraft Intl. Des Launch Mission Organization Orbit Mass
Name Date (kg)
Vanguard 1 1958-[Beta]2 3/17/58 Research U.S. Navy MEO 1
Comments: Transmitted pear-shaped earth data
Explorer 3 | 1958-[Gamma]1l | 3/26/58 | Research [U.S. Army [LEO |5
Comments: Radiation, micrometeoroid data
Pioneer 3 [ 1958-[Theta]l [ 12/6/58 [ Lunar [ NASA [HEO 6
Comments: Failed to reach moon; provided radiation data
Explorer 4 | 1958-[Epsilon]1 | 7/26/58 | Research | DARPA [LEO |8
Comments: Mapped project Argus radiation
Vanguard 2 [ 1959-[Alpha]l [ 2/17/59 [ Research [ NASA [MEO 10
Comments: Operated for 18 days; satellite wobble degraded data
Explorer 9 | 1961-[Delta]l | 2/16/61 | Research | U.S. Air Force [LEO |7
Comments: 12 foot dia. balloon; atmospheric density studies
Oscar 1 [ 1961-A[Kappa]2 [12/12/61 [ Amat. Radio [ U.S. Air Force [LEO 5
Comments: transmitted for 18 days; 1st amateur radio satellite
Oscar 2 [ 1962-[Chi]2 | 6/2/62 | Amat. Radio [ U.S. Air Force [LEO  J10
Comments: Transmitted 18 days
[ 1962-B[Epsilon]1 [ 10/9/62 [ Surveillance [ U.S. Air Force [LEO 2

Comments: KH-5; film capsule recovered 4.1 days later

1962-B[Tau]3 12/13/62 Military U.S. Air Force, Navy LEO 3
Surcal 1C 1963-021F 6/15/63 Technology U.S. Air Force, Navy LEO 3
Comments: Surveillance Calibration

1963-030D 7/18/63 Military U.S. Air Force MEO 1
ERS 9 1963-030B 7/18/63 Technology U.S. Air Force MEO 2
Comments: Radiation damage data
ERS 5 | 1963-014B | 5/9/63 | Technology [ U.S. Air Force [MEO 1
Comments: Solar cells damage data
ERS 6 [ 1963-014C [ 5/9/63 [ Technology [ U.S. Air Force [MEO 1
Comments: Solar cells damage data
ERS 12 1963-039B 10/17/63 Military U.S. Air Force HEO 2
Explorer 19 1963-053A 12/19/63 Research NASA LEO 7
Comments: 12 foot dia. balloon; identical to Explorer 9; atmospheric density studies

1964-063C 10/6/64 Military U.S. Air Force, Navy LEO 1

1964-063" 10/6/64 Military U.S. Air Force, Navy LEO 10
Explorer 24 1964-076A 11/21/64 Research NASA LEO 9
Comments: 12 foot dia. balloon; atmospheric density studies
ERS 17 [ 1965-058C [ 7/20/65 [ Research [ U.S. Air Force [HEO |5
Comments: Radiation data
Surcal | 1965-065C | 8/13/65 [ Technology [ U.S. Navy [LEO |4
Comments: Surveillance Calibration; dodecahedron; extended 12 25 ft. antennas
Surcal [ 1965-065" [ 8/13/65 [ Technology [ U.S. Navy [LEO  J9
Comments: Surveillance Calibration; black 14 inch dia. sphere
Surcal [ 1965-065H | 8/13/65 [ Technology [ U.S. Navy [LEO |2
Comments: Surveillance Calibration; white 14 inch dia. sphere
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GGSE 2 [ 1965-016B [ 3/9/65 [ Technology [ U.S.A.F., Navy, Army [LEO 4
Comments: Gravity gradient stabilization tests
GGSE 3 | 1965-016C | 3/9/65 | Technology [ U.S.A.F., Navy, Army [LEO  J4
Comments: Gravity gradient stabilization tests
Surcal | 1965-016G [ 3/9/65 [ Technology [ U.S.A.F., Navy, Army [LEO 5
Comments: Surveillance Calibration
Dodecahedron [ 1965-016H | 3/19/65 [ Technology [ U.S.A.F., Navy, Army [LEO 4
Comments: Surveillance calibration
1966-012B 2/15/66 Military U.S. Air Force LEO 9
1966-012C 2/15/66 Military U.S. Air Force LEO 4
ov1isg 1966-063A 7/14/66 Technology U.S. Air Force LEO 10
ERS 15 1966-077C 8/19/66 Technology U.S. Air Force, Army MEO 5)
Comments: Cold welding experiments
Surcal [ 1967-053B | 5/31/67 [ Technology [ U.S. Air Force, Navy [LEO [ 2
Comments: Surveillance Calibration; 20 inch dia. calibration sphere
GGSE 4 [ 1967-053C [ 5/31/67 [ Technology [ U.S. Air Force, Navy [LEO T[4
Comments: Gravity gradient stabilization tests
GGSE 5 1967-053D 5/31/67 Technology U.S. Air Force, Navy LEO 4
Timation 1 1967-053E 5/31/67 Technology U.S. Air Force, Navy LEO 4
Comments: Navigation experiments
Surcal | 1967-053J | 5/131/67 | Technology | U.S. Air Force, Navy [LEO ]2
Comments: Surveillance Calibration; 16 inch dia. calibration sphere
Explorer 39 [ 1968-066A | 8/8/68 [ Research [ NASA [LEO 9
Comments: Air Density Explorer; atmospheric density and temperature data
OV5 2 | 1968-081B | 9/26/68 | Research | U.S. Air Force [HEO J10
Comments: Particle radiation data
Calsphere 3 [1971-012C [ 2117171 [ Technology [ U.S. Air Force [LEO 1
Comments: Radar calibarion sphere
Calsphere 4 1971-012D 2/17/71 Technology U.S. Air Force LEO 1
Calsphere 5 1971-012% 2/17/71 Technology U.S. Air Force LEO 1
Balloon (Mylar) 1971-067F 8/7/71 Technology U.S. Air Force LEO 1
Grid Sphere 2 1971-067G 8/7/71 Technology U.S. Air Force LEO 4
Grid Sphere 1 1971-067H 8/7/71 Technology U.S. Air Force LEO 6
Rigid Spherel 1971-067P 8/7/71 Technology U.S. Air Force LEO 2
ODERACS 1A 1994-006B 2/3/94 Technology LEO 4
Comments: Orbital Debris Radar Calibration Sphere; deployed from the shuttle
ODERACS 1B 1994-006C 2/3/94 Technology LEO 4
ODERACS 1C 1994-006D 2/3/94 Technology LEO 1
ODERACS 1D 1994-006" 2/3/94 Technology LEO 1
ODERACS 1° 1994-006F 2/3/94 Technology LEO 5
ODERACS 1F 1994-006G 2/3/94 Technology LEO o)
ODERACS 2F 2/3/95 Technology LEO ~0
ODERACS 2A 1995-004C 2/3/95 Technology LEO o)
ODERACS 2B 1995-004D 2/3/95 Technology LEO 4
ODERACS 2C 1995-004" 2/3/95 Technology LEO 1
ODERACS 2D 1995-004F 2/3/95 Technology LEO ~0
ODERACS 2" 1995-004G 2/3/95 Technology LEO ~0

Tableau 5.1 : Liste des objets de moins de 10kg satellisés par les USA

Dans ce contexte, on remarquera aussi I'importance que prend la détection des débris
spatiaux dans les années 90, question qui a fait I'objet du chapitre 3.3.

Pour les autres nanosatellites, il s’agit de bancs de test technologique (pour la
stabilisation par gradient de gravité, par exemple), d’outils d’espionnage avec la prise
des premieres photographies par satellite ou des premieres applications de
télécommunication, avec en particulier les relais radioamateur.

Les quelques missions fonctionnelles réalisées avec des nanosatellites ont petit a petit
migré vers des satellites de taille plus imposante, dés que la maitrise des lancement s’est
accrue et a permis la concentration de plusieurs fonctions sur un méme vecteur.

Page 33



C’est une tendance inverse qui se dessine aujourd’hui, car les progres réalisés dans les
domaines de la microélectronique et des microsystémes rendent beaucoup
d’applications, traditionnellement réalisées par de gros satellites, accessibles aux
nanosatellites. Les progres les plus significatifs concernent certainement I'optique et les
capteurs, mais des propositions trés prometteuses d’intégration de la propulsion
apparaissent et ouvrent aussi de nouveaux horizons. Il ne reste plus guére que les
applications géostationnaires pour justifier encore de Iintégration maximum de
fonctionnalités sur un satellite.

Récemment, deux alternatives originales de lancement ont été utilisées.

Le 3 Novembre 1997, une répligue commémorative du Sputnik [15] fut mise en orbite
(383x391 km inclinée a 51.6 degrés) depuis la station MIR lors
d'une sortie spatiale. Réduit a I'échelle 1/3 et d'une masse de 3
- kg, ce nanosatellite fut construit par des étudiants russes et
francais sous le patronage de I'Aéro-club de France et de la
/ Fédération Aéronautique Russe.
.. Dépourvu de systeme de contrdle de l'attitude, sa seule fonction
Figure 5.1: le Sputnik ~ (comme l'original représenté ci-contre) fut de transmettre un
bip-bip dont la fréquence était proportionnelle a la température
intérieure. Il n'est plus fonctionnel depuis le 29 Décembre 1997 et s'est completement
détruit depuis peu.

Un couple de nanosatellites TUBSAT-N (8,5 kg) et TUBSAT-N1 (3 kg) congus a
I'Université Technique de Berlin [14], furent lancés le 7 Juillet 1998 depuis un sous-
marin nucléaire au moyen d'un missi
militaire SS-23 modifié pour la circonstanc
Le colt du lancement se serait monté
100'000 US$ [SSHP] pour atteindre u
orbite de 400x776km inclinée a 78.9 degrés

La commande d'attitude du nanosatell
principal se compose de deux actuate
magnétiques, d'un magnétometre, d'un vol
d'inertie et dun capteur  d'étoile

L'alimentation est assurée par des batteries algure 5.2: Dimensions du TubSat-N
NiCd de 5 Ah chargées par deux panneaux

solaires (6x4 cf). La mission de ces nanosatellites est le repérage par “"store &
forward" de données provenant de mammiferes, de voiture volées ou de bouées
équipées d'émetteur adéquat.

Comme évoqué dans l'introduction, nous ne nous limiterons pas ici aux seuls satellites
traditionnels. En effet certaines applications de « robot mobile en micrograsiégont
inclues dans cette étude, méme si leur masse est sensiblement supérieure a 10 Kkg.

® « FreeFlyers » en Anglais. Il est difficile de trouver un traduction satifaisante.
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A notre connaissance, il n’existe que deux applications de robots autonomes
opérationnelles a I'heure actuelle. Dans les deux cas, il s'agit de caméra autonomes
téléopérées.

La premiére est issue de la NASA ou il exis
programme visant a « développer intégrer
démontrer la science et la technologie de
téelémanipulation de telle sorte que dans
années 2004, 50% des opération en sorties
véhiculaire (EVA) puissent étre menées
robotique téléopérée®[26]. Il s'agit du module .
AERCam Sprint qui effectua une mission lors
vol STS-87 (1997).

Constitué d'une sphére de 35 cm de diamg
d'une masse de 13 kg et équipé de deux ca
permettant une vision stéréoscopique, le robot ;
peu autonome. En effet, les propulseurs a I'azoggyre 5 3: Free-Fiyer AERCam Sprint.
sont directement commandés depuis une console

située dans la navette spatiale. C'est donc un opérateur qui réalise manuellement
'asservissement en position.

BN

La seconde réalisation est loin d'appartenir a la classe des
nanosatellites, puisqu'il s'agit du satellite X-Mir Inspector dont la
masse avoisine les 250 kg. Construit par la DASA [17] et mis en
orbite en 1997 par le vaisseau russe Progress au voisinage de la
station MIR, il exécuta une mission ayant pour but la vérification

) d'un systtme de navigation vidéo haute résolution et Ila
Figure 5.4: X-MIR démonstration du concept de l'inspection visuelle.

Ce minisatellite est le premier d'une famille en cours de
développement et destinée, dans les années 2003, a proposer des services de
maintenance et de réparation sur la station spatiale ISS ou éventuellement sur d'autres
satellites.

5.2. Applications en développement

Si le nombre de projet de nanosatellites ne cesse de croitre, beaucoup sont encore a
I'état de concept. Il existe pourtant quelques réalisations assez avancées comme Bitsy,
Munin ou ASUSAT.

AN
ASUSAT-1 est un nanosatellite de 5 kg destiné a fournir de I'imagerie
terrestre, a servir de relais radio amateur et a servir de validatj
conceptuelle de plusieurs sous-systemes. Le projet est issu du mo
académique [18] (Arizona State University), ou il a été concu et \
construit par des étudiants. L'orbite dépendra des opportunités de
lancement, mais se situera en LEO et sera héliosynchrone. Fiure 5.5 - ASUSAT-
Un lancement, qui devait avoir lieu en 1998, semble avoir été reporte
au milieu de l'année 1999. Le systeme d’AOC est basé sur l'utilisation du gradient de
gravité et d’'un récepteur GPS. On peut noter aussi la présence de capteurs directionnels
solaires et terrestres, ainsi que d’un amortisseur a fluide.

® Ce programme a donné lieu au fameux robot Sojourner
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Egalement issu du giron académique (Swed
Institute of Space Physics), le nanosatell
Munin [19] possede une masse de 5,5 kg MEDUSA slstonon
devrait étre satellisé sur une orbite circula =

polaire de 1000 km d’altitude en octobre 19%..

[SSHP]. Sa mission est la collection de donn¢ , -
sur I'activité aurorale des deux péles. e .

Les informations disponibles sur ce projet s¢ e S

assez lacunaires mais le systéme d'AOC sen baper | L —

principalement basé sur I'utilisation passive Tanscever 1950 Noraton oA Sensers
champ magnetique terrestre. Figure 5.6: Schém;mgﬂl; nanosatellite MUNIN

Il peut étre intéressant de noter que la
détermination de l'attitude au moyen d'un récepteur GPS n'a visiblement pas été retenue,
principalement pour des raisons de colts et de flexibilité. [35]

Bitsy, réalisé par AeroAstro pour le compte de L'U.S. Air
Force, est un concept avancé de nanosatellite [22]. Il est
annoncé par le constructeur comme étant fonctionnel,
mais il ne semble, ni avoir été construit, ni mis sur orbite.
Le systeme de contrble de lattitude est basé sur des
volants d'inertie ou I'éjection de gaz froid. Ses points forts
seraient sa grande modularité et naturellement sa faible
masse Iui permettant de profiter d'opportunités de
Figure 5.7: Nanosatellite BITSY Jancement a faible co(t (lancement en piggy-back).

Développé par I'Université de Surrey pour le compte de S!
(Surrey Satellite Technologie Ltd), SNAP-1 [23]a été const
pour étre lance le 12 Avril 1999 avec le minisatellite UOSA _
12 dont il se séparera et deviendra un nanosate@em—=
d'inspection de 2 kg. i
Il servira également de banc de test pour un systeme GF ;ygg”s’
détermination de l'attitude, pour une caméra CCD et pour__ r,&,s.-'fa’.mmﬁgmmr
processeurs RISC. Il s'agit aussi de démontrer la faisatews = i
d'un bus modulaire et normalisé pour des nanosatellites. ™™™ ==

) ., . Figure 5.8: Déploiement du
L'Université d'Anahuac au Mexique est dans la phase de SNAP-1

conception d'un nanosatellite, I'ANISAT. Ce travail est
réalisé par des étudiants, mais il n'y a encore aucune information disponible pour
l'instant.

Les deux réalisations académiques SAPPHIRE (18,5 kg) et OPAL (13,5 kg) du SSDL
de l'université de Stanford [20][21], ne sont pas a proprement parler des nanosatellites,
mais ils sont tout de méme extrémement intéressants. Il s’agit en effet d’'une des
expériences les plus poussées de développement par des étudiants et la réflexion
engagée sur la production de satellites en milieu académique est trés aboutie. Une masse
supérieure a 10 kg représente toutefois un lourd handicap pour trouver une opportunité
de lancement a un colt acceptable.

Les projets en cours de développement dans le cadre des robots en apesanteur ne sont
pas trées nombreux. En effet le marché n'est pas trés ouvert cependant, avec I'habitation
permanente de la station spatiale ISS, il émerge un intérét pour la robotisation de taches
comme l'inspection et la manipulation.
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Nous avons déja évoque la caméra AERCam Sprint. Le concept va étre développé et
deux générations successive (AERCam Il et AERCam lIl) sont d’ores et déja prévues.
La seconde doit gagner en autonomie en permettant un pilotage par assignation de
coordonnées, ce qui implique la génération de trajectoires, la détection et I'évitement
d'obstacles. Elle devra aussi permettre l'automatisation de certaines tache d'inspection ou
la poursuite autonome des activités d'un astronaute enr

Activité Extra-Veéhiculaire. L'intelligence de ce modele se
encore située dans la navette ou la station spatiale et ce
gue dans la troisieme génération qu'elle sera intégralel
transférée dans le mobile, le rendant quasiment entiere
indépendant.

Un concept extrémement similaire a été présenté récem
[24]. Celui-ci réalisé pour le compte de 'ESA et nomi _
MICROS, est plus particulierement destiné a la statidrigure 5.9 : Concept MICROS

spatiale ISS mais ne semble apporter aucune fonctionnalité supplémentaire a celles du

programme AERCam, exception faite d'une caméra infrarouge additionnelle.

Les seuls concepts avancés de manipulateur autonome semble étre le Rahgler [&FX
NASA [16], I'lInspector MK Il de la DASA [17] et I'Experimental Servicing Satellite
[25]de 'ESA mais ils appartiennent tous, au minimum, a la classe des minisatellites.
Il n'existe pas a notre connaissance de concept dont la masse soit inférieure a 100 kg

Afin de synthétiser les résultats de cette étude, les nanosatellites évoqués au chapitre 5.1
et 5.2 sont classés par domaine d'application dans le tableau ci-dessous :

Mission nanosatellites  tatus *  feference
Communication ASUSAT-I 2-3 [18]
Bitsy 2-3 [22]
TUBSAT-N 4, SO [14]
Earth observation ASUSAT-I 2-3 [18]
Munin 2-3 [19]
Education ASUSAT-I 2-3 [18]
Sputnik-Il 4 [15]
In situ measurements | Bitsy 2-3 [22]
Explorer 39 4 [13]
Munin 2-3 [19]
Inspection AERCAM | 4, SO [16]
AERCAM I 2 [16]
AERCAM llI 1 [16]
MICROS 1 [24]
SNAP-| 3 [23]
Technology testbed ASUSAT-I 2-3 [18]
Bitsy 2-3 [22]
TUBSAT-N 4, SO [14]
SNAP-| 3 [23]
* Status Legend :  1=concepted, 2=still building, 3= Ready to
lauch , 4=launched, SO= still operational

Tableau 5.2 : Récapitulatif des réalisations et des concepts de nanosatellites

5.3. Proposition de nouvelles applications

Le propos de ce chapitre est de trouver de nouvelles applications potentielles,
particulierement adaptées aux nanosatellites. L'approche utilisée est la suivante:

" Le Ranger TFX a perdu son autonomie et est devenu le Ranger TSX, manipulateur rataché a la navette
spatiale. Il est a noter qu'un modéle grandeur nature du TFX pour la simulation en piscine a été réalisé et
utilisé.
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1) Déterminer les éléments caractérisant un satellite.

2) Générer une taxinomie la plus compléte possible des applications en
fonction des opérations exploitant les propriétés du point 1).

3) Identifier les applications qui n'ont pas été réalisées et les évaluer dans le
contexte général des satellites.

4) L'évaluation systématique de la faisabilité de I'ensemble des applications a
I'échelle des nanosatellites ne se fera, qu'au chapitre suivant.

Commencons donc par énoncer les caractéristiques principales d'une orbite terrestre:
* microgravité

e trajectoire elliptique

e position hors de I'atmosphére

* révolution autour de la terre d'une période minimale d'environ 90 min.
(a titre de comparaison celle de la lune est de 27 jours)

e période d'éclipse terrestre minimum de 37 minutes

» possibilité d'orbite géosynchrone (géostationnaire)

+ altitude minimale de 160 km

« énergie a disposition (solaire et champ magnétique terrestre Viriable

Une application d’'un satellite réside donc dans I'exploitation des caractéristiques
conférées par I'état orbital. Cette classification est établie dans ce rapport sur la base de
la nature de la mission : la manipulation de données (ou plus généralement d’énergie) et
la manipulation de matiére. Or parfois, ce n'est pas la mission en elle-méme qui est
importante, mais I'existence ou la mise au point de cette mission : c’est la raison d'étre
de la catégorie « Essence ». Cette hiérarchisation peut étre naturellement sujette a
discussion, mais, plus que le résultat, c’est le processus de son développement qui est
intéressant, en permettant de déterminer un maximum d’applications potentielles de
maniere systématique.

De catégories en sous-catégories, on arrive aux applications qui forment les
terminaisons de cet arbre. Par éthique, aucune application militaire n'y est
mentionnée, mais comme toujours dans ce domaine, il n'est pas besoin de
beaucoup d’'imagination pour les concevoir.

Dans le graphe figure 5.10, les applications traditionnelles (en phase
d’exploitation) des satellites sont représentées en noir alors que les applications
novatrices (en phase de développement ou d’essai) le sont en bleu, les nouveaux
concepts le sont en rouge.

8 Un satellite en LEO se déplace a une vitesse de 7,5 km/s.
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Figure 5.10 : Taxinomie des applications en orbite terrestre

La plupart des applications traditionnelles sont bien connues, particulierement dans le
domaine des télécommunications et de I'observation terrestre. Par contre, dans le cas
des applications en phase de développement, une description des projets concernés n’est
pas inutile.

Nous ne reparlerons pas des applications par essence éducatives ni des applications
d’inspection et de maintenance , deux themes déja abordés au chapitre précédent.

Dans le cadre de la production énergétique, I'exploitation en orbite de I'énergie solaire
est une chose courante lorsque la consommation est locale mais le transport de I'énergie
pose naturellement des probléemes. Le transport d’énergie électrique sous la forme de
batterie vers le sol n’est énergétiguement pas intéressant et le transport massif d’énergie
sans support matériel (laser ou micro-ondes) n'en est encore qu'a ses balbutiements.
Quant a I'exploitation du champ magnétique terrestre, les missions STS-46 et STS-75,
destinées a prouver sa faisabilité [60], ont jusqu’a maintenant échoués pour des raisons
techniques mineures [57]. Une application controversée, la réflexion de lumiere
d’origine solaire vers des zones sombres du globe terrestre a fait recemment (le 4 février
1999) I'objet d’'une mission russe mais le déploiement de la surface réflectrice a échoué
[29].
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Deux autres applications diamétralement opposées font pourtant partie de la méme
catégorie. La premiere, a but scientifique, est le prélévement de poussiéres provenant de
comeétes (lancement effectué le7 février 1999). A notre connaissance, il s’agit du
premier prélevement orbital volontaire d’objets célestes. La seconde, a vocation
commerciale, est le stockage funéraire de d’échantillons de cendres ou d’ADN humain.
Aussi surprenant que cela puisse paraitre, un marché semble exister qui a donné lieu a
un premier lancement en avril 1997 [30].

Les nouvelles applications proposées dans la taxinomie sont quasiment toutes issues
d’'un brainstorming effectué avec la participation des collaborateurs de 'ASL. Parmi
elles, on peut citer les ceuvres d’art célestes réalisées par show laser depuis le satellite
(ce qui semble énergétiguement trés exigeant) ou la retransmission télévisée, depuis un
satellite, de la trajectoire supérieure d’'une navette ou d’'une fusée.

L’exploitation de la microgravité pour la fabrication ou la mise en forme de matériaux a
aussi été proposée, bien qu’aucune solution économique concernant 'acheminement de
la matiere n’ait été trouvée.

Le stockage encyclopédique en orbite répond quant a lui, a un soucis de perpétuation de
la connaissance au dela d’'une catastrophe planétaire.

Plusieurs applications concernant la destruction d’objets ont été proposeées : celle de
méteorites, de débris spatiaux ou de satellites entre eux dans un but ludique. A nouveau,
la principale difficulté semble résider dans les énergies nécessaires, sans parler de la
production des débris spatiaux résultants, bien qu’il ait été proposé de réaliser des
récupérateurs actifs de ces déchets.

Une autre proposition vise a exploiter I'émergence de plus en plus marquée du gadget
technologique au travers d'un satellite individuel, affecté a un seul utilisateur. La
mission peut étre utilitaire (télécom par exemple) ou ludique, a I'exemple d’'un satellite
tamagoshi

5.4. Catalogue d'applications et évaluation

Dans ce chapitre, nous allons passer en revue toutes les catégories d’applications du
chapitre précédant et évaluer leur faisabilité a I'échelle des nanosatellites en termes
technologiques et a court terme (5 ans).

C’est ce que se propose ce catalogue en se basant sur I'échelle suivante :

e Prouvée: note maximum de faisabilité, cette évaluation correspond a une
réalisation de nanosatellite opérationnel ou ayant été
opérationnel.

« Tres bonne: pas encore opérationnelle, I'application est soit sur le point
d’étre réalisée soit en développement.

e Bonne: réalisable avec la technologie actuelle ou en passe d’aboutir.

e Faible: réalisable avec une technologie encore en développement

« Tres faible : caractere utopique ou difficulté technologique majeure

* Nulle: la réalisation du concept va a I'encontre de principes physiques

A noter encore que les catégories mentionnées aux pages suivantes sont celles de la
figure 5.10 en partant de gauche a droite et de haut en bas.

® animal de compagnie virtuel résidant dans un jeux électronique de petite taille.
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Catégorie Arguments Portabilité¢  réf.. évt.
(O négatif ,00 positif)
« Emission d'un signal [ systéme simple Bonne
de synchronisation ou [J miniaturisation de I'antenne
de localisation [ peu adapté au LEO (vitesse
trop élevée)
e Production d’'une O optique intégrée Tres faible
animation optique  [J puissance consommée
» Production 00 miniaturisation du stockage Nulle
énergetique [0 Nécessité d’une taille
importante (exposition solaire
ou exploitation champ
magnétique)
« Routage de données [] systeme trés simple Bonne
(1>1) 0 nécessite une constellation de
nanosatellite pour assurer
couverture en temps réel en
LEO
 Diffusion de données [l systeme trés simple Tres [18]
« (1>>1) [ miniaturisation au détriment ~ bonnes
de la puissance de I'émission
0 nécessite une constellation de
nanosatellites pour assurer
couverture en temps réel en
LEO
« Concentration de [0 systéme tres simple Prouvée [14]
données 0 nécessite une constellation de
(>1-21) nanosatellites pour assurer
couverture en temps réel en
LEO
« Diffusion de lumiere [ nécessite surface importante Faible [29]
(réflexion solaire) (structure ultra-légére)
[0 nécessite technologie de
dépliage
(origami géant)
e Acquisition de O unique possibilité de réaliser Trés bonne [19]
mesures in situ des mesures simultanées en [21]
des lieux différents.
[ capteurs intégrables
« Inspection téléopérée [ Technologie CCD applicable Bonne [AER]
ou robotisée O collisions moins critiques si [24]

faible masse
[0 autonomie énergétique
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Observation terrestre

Retransmission
d'images de
lancement depuis
'espace

Observation
astronomique

Hébergement animal
Activité de stockage

maintenance

Correction de
trajectoire de satellite

Récupération de
débris

Destruction de débris

Formage de matiere

Expérimentation
technologique

Expérimentation
scientifique

O
H

|

Oo0Oooagd |

|

Technologie CCD applicable Trés bonne

nécessite une constellation de
nanosatellites pour assurer
couverture en temps réel en
LEO

Technologie CCD applicable  Faible

nécessite un contrble d’orbite
précis pour assurer le rendez-
Vous

position hors de I'atmosphére Faible

nécessite une constellation de
nanosatellites pour assurer
I'ouverture suffisante

synchronisation élevée
nécessaire

nécessite gros volume Nulle
systeme extrémement simple Bonne
faible intérét

collisions moins critiques si Bonne
faible masse

Nécessite grande inertie pour
opération externe ou autre
contact

opération unigue envisageable Faible
exécution du rendez-vous
autonomie énergétique

libre parcours moyen Tres faible
dépendant de la taille

autonomie énergétique
autonomie énergétique Trés faible
production d’autres débris

récupération des produits Trés faible

Test en situation réelle Prouvée
plus fiable que simulation

O plus cher que simulation

O

O
H

O

environnement particulier, faible
(microgravité, radiations, etc.)

systeme complexe

pas d’avantage par rapport a
ISS

récupération délicate

[18]

[18]
[23]
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e Mission d’'origine [ faible temps de Prouvée [15]
académique développement [SNAP]

O faible colt de développement
[0 opportunité de lancement

» Satellite personnel [0 codt inférieur a celui d'un bonne
satellite
[J Faible nombre d’applications
» Mission a but [0 Colt abordable Prouvée [15]
politique O Impact dépendant du but de la
mission

Pour résumer ces données, les missions adaptées d’'un point de vue technologique aux
nanosatellites (notations « Bonne » a « Prouvée ») sont les suivantes :

» Applications de télécommunication en général

« Applications d’'observation terrestre en général

» Applications de robotique d’inspection (voire de maintenance)

e Applications de mesures in situ.

» Reéalisations académiques

« Applications d’expérimentation technologique (banc de test) de microsystemes
» Applications individuelles.

Nous n’évoquerons pas ici les hypothétiques applications individuelles dont il faudrait
qgue le colt de production et d’exploitation tombe aux alentours du millier de francs
pour espérer un marché. Chose qui ne serait possible qu'avec une production massive,
ce qui n'est pas envisageable pour l'instant.

Parmi les autres applications potentielles de nanosatellites, certaines ne sont pas
intéressantes économiquement parlant. 1l s’agit de celles faisant directement
concurrence a des applications assurées par des satellites déja implantés, a l'instar de la
téléecommunication et de l'observation terrestre traditionnelles. En effet seules des
applications réellement spécifiques ne pouvant étre réalisées par ces satellites
traditionnels seraient rentables.

Parmi elles, on peut citer une application qu’il n’est pas possible de realiser
pratiguement sans se passer de nanosatellites : I'acquisition simultanée de données a
différentes latitudes, longitudes ou altitudes. Il faut en effet posséder une constellation
de satellites mais tous identiques et de tres faible masse afin de pouvoir maitriser les
codts. Le sujet de ce acquisitions de données peut s’étendre de I'observation terrestre a
'observation astronomique en passant par la cartographie instantanée du champ
magneétique terrestre. Il s’agit la d’'une des applications les plus prometteuses de
nanosatellites ou méme de picosatellites, bien que l'investissement a fournir dans le
développement et la production semble colossal. Dans I'état actuel des choses, seules
de grands groupes industriels ou gouvernementaux peuvent se permettre un tel pari.
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6. PROPOSITION DE CONCEPTS

Ce chapitre est destiné a illustrer le second volet de ce travail de dipléme. L'objectif est
ici de proposer un concept de nanosatellite dont le développement et la réalisation
peuvent étre réalisés dans un cadre académique et en particulier a 'EPFL.

6.1. Criteres de sélection

Sept applications génériques de nanosatellites ont été proposées au chapitre précédent
car elles se trouvent étre technologiquement réalisables a I'échelle du kilogramme. Il
s’agit donc de déterminer parmi elles, celle qui peut déboucher sur une mission concréte
et dont les chances de réalisation sont éleveées.

Deux critéres distincts qui maximisent ces chances de réussites ont alors été établis :
e co0t minimal de la mission
* notoriété maximale de la mission

Ces criteres ont ensuite été analysés afin de déterminer ce qu’ils impliquaient et quels
criteres secondaires pouvaient en découler. Le résultat de cette démarche est synthétisé
dans les deux figures suivantes.

Simple | Large number of users |

communication
protocols V\I Minimal ground station |
Profitability Piggy-Back
Launch

Staff

Students
‘ LOW-COST NANOSATELLITE

Engineering

y

Short-time from

concept to launch
'/ Low-cost

— sub-systems
| Little staff |<—| Simplicity |

Use of local 4 .
competences Standard Simple mission
technologies

Figure 6.1 : Définition du critere de colt minimal

Sur ces graphes, les éléments terminaux (en
bleu ciel) représentent les différents
moyens de répondre a l'exigence de ces
deux criteres principaux.

Minimal number of
sub-systems

[}

Maximal fame of the mission

Popularity
linteractivity

Ainsi, _Ia mission la plus probante dq Tecmooey | [“ovay ][ Accemity | [ Gompranenaiiy ]
pouvoir se réaliser en orbite basse, é.Jzty
réduite & un nombre minimum de fonctiongigure 6.2: Définition du critére de notoriété

et faire appel a des technologies standards. Cette derniere exigence mettant son
développement a la portée d'une petite équipe comptant une bonne proportion
d’étudiants. De plus, le caractére innovant, mais facilement compréhensible, d’'une
application technologique de pointe doit fournir au projet la popularité nécessaire.

Une application répondant parfaitement a ces contraintes est celle du concept WebSat.
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6.2. Concept WebSat

6.2.1. Mission

WebSat est un nanosatellite dédié a la diffusion en temps réel d'images de la surface
terrestre sur Internet. Le satellite se déplace sur une orbite circulaire située a 400 km
------------- ( d’altitude. Son orbite héliosynchrone, rétrograde et inclinée a
\ﬁ GPS 97.03° lui permet de couvrir quasiment toute la surface
du globe en conservant un angle d’illumination constant
mettant en valeur les reliefs terrestres.

------- A cette altitude, I'espérance de vie du satellite est
[ . surtout déterminée par les frottements qu'il subit
au contact de I'atmosphere. Celle-ci peut varier
de une a trois années en

fonction de l'activité solaire.

La caméra embarquée
pourrait étre celle
développée pour I'ESA
par le CSEM [59], a
laquelle on aurait adjoint
une autre optique. Le nanosatellite pourrait alors également servir de banc de test pour
ce prototype. Dans ce cas, la résolution ne pourrait pas étre supérieure a 25 m (condition
de Rayleigh).

Figure 6.3 : Schéma conceptuel de la mission de Websat

Websat est relativement indépendant de sa station au sol, car la détermination de sa
position s’effectue grace a un systeme GPS embarqué. La communication est assurée
via le réseau de satellites Teledesic [41] qui proposera des 2003 des acces a large bande
passante (2 et 64 Mbps) pour la transmission de données. Cette solution a deux
principaux avantages : permettre une communication a tout instant de la révolution
(voire en temps réel) et demander une puissance réduite de I'émetteur. Au cas ou cette
solution se révélerait trop chére, I'utilisation de la constellation de satellites Iridium [42]
pourrait offrir une alternative économigque mais avec une bande passante trés inférieure.

communication antenna x

—— CCD camera

gravity gradient
stabilisator

solar cells

GPS receiver

Figure 6.4 : Concept WEBSAT
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6.2.2. Description du systeme

Caractéristiques: Dimensions :  prisme octogondl @8cm x 15 cm
(non compris le mat de stabilisation)

Masse : environ 3 kg
* AOC: Détermination : GPS seul
Contréle : électromagnétique (lacet, tangage)
gradient de gravité (tangage, roulis)
e Fret: Caméra CCD 1024x1024 et focale associée

Electronique de traitement d’image. (2,5W)

» Communication: Unidirectionnelle (satellit#¢ station au sol)
via Réseau Teledesic (2 Mbps)(1 W). La communication
s’effectue par bouffée si la puissance n’est pas suffisante pour
assurer simultanément I'alimentation de la cameéra.

e Alimentation: min 3W fournie par des cellules solaires standards réparties
sur la surface du prisme.

* Lancement: En piggy-back ou depuis la navette spatiale.

6.2.3. Evaluation des colts

Phase Commentaire Codts
Développement : 6 homme-année répartis 2 ans 900 kF
Construction Technologies standards. <100 kF
Lancement : Compter environ 10k$/kg <50 kF
Exploitation : Abonnement et facturation TELEDESIC durant 2 ans100kF?

(probablement concurrentiel au prix d’'une ligne
terrestre de méme capacité)

Maintenance du serveur WWW d’images 75 KF
(1/2 homme-an durant 2 ans)

Col(t total estimé <1,5 MF

Notons qu'il ne s'agit la du codt d'un exemplaire unique. On peut ainsi aisément
imaginer ce que représenterait la production d'une série de 200 unités pour lesquelles
tout le développement ne serait plus a effectuer.

6.3. Concept FreeEyes

Le concept FreeEyes n’entre pas directement dans les criteres énoncés au point 6.1,
principalement a cause du marché réduit de cette application. De plus, il appartient par
sa masse a la classe des picosatellites. Il est tout de méme présente ici car le principal
objectif de cette mission est I'acquisition de savoir faire et de connaissances au travers
du développement académique. Ce concept se préte donc particulierement bien a une
réalisation dans le cadre des activités du Laboratoire des Systemes Autonomes

6.3.1. Mission

FreeEyes est une caméra autonome permettant l'inspection de proximité en
microgravité. Les fonctionnalités du systéme n’étant a priori pas supérieures a celles du
robot AERCam [AER] déja existant, les chances d’aboutissement opérationnel sont
assez faibles.
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Le but de la mission est surtout académique et le systeme, hautement autonome, et
d’'une masse inférieure au kilogramme, doit servir a développer de nouvelles techniques
dans le domaine de la robotique mobile. L'utilisation de propulseurs intégrés (Si) [37]
[38] et qui pourraient étre développés a I'Institut des Microsystémes, représente un des
aspects novateurs du projet. La vision stéréoscopique peut également offrir une
application particulierement bien adaptée a la microcaméra [59] développée par le
CSEM.

GPS

Microcamera

Digital Micropropulsion

Figure 6.5 : Concept FREEEYES

6.3.2. Description du systeme

o Caractéristiqgues: Dimensions : prisme octogonall d8 cm x 2,5 cm
Masse : environ 500 g

 AOC: Détermination : GPS
Capteurs de proximité,
Interprétation de la vision stéréoscopique

Contréle : Micropropulseurs digitaux
(x, vy, z, lacet, tangage, roulis)
* Fret: 2 microcameéras CCD 1024x1024 (41°, F:14 mm) (2,5W)

e Communication: 1 fois 10 Mbit/s pour la vidéo (unidirectionnelle)
1 fois 2400 bit/s pour la commande et le feed-back
(bidirectionnelle)

« Alimentation:  10W fournie par des batteries rechargeables.
e Lancement: En fret de la navette spatiale.

6.3.3. Evaluation des colts
Phase Commentaire Colts

Développement : commandes au travers de projets d'étudiants encadfskF
par ¥2 homme-annee durant 2 ans
microsystéemes: 2 homme-année durant 2 ans

Construction Effectuée localement +acquisition des microcaméras <50 kF
Lancement : Compter environ 10k$/kg <10 kF
Exploitation : Remplacement des matrices de micropropulseurs a

chaque mission
Codt total estimé <400 kF
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6.4. Concept ModulSat

6.4.1. Motivations

Au fur et a mesure de I'élaboration des concepts Websat et FreeEyes, il est apparu que
certains besoins étaient identiques dans les deux types d'applications envisagées. On
peut songer, a la navigation GPS ou aux systémes de communication.

Cette méme constatation est d'ailleurs valable pour la plupart des réalisations de
nanosatellites présentés dans les chapitres 5.1 et 5.2 : quasiment tous leurs sous-
systemes ont été développés en parallele en partant de zéro. Or, dans le cas des
programmes académiques, le budget de développement est souvent tellement serré qu'il
existe un risque tangible de produire des solutions manquant de maturité. Rappelons que
l'on considére habituellement qu'environ 30% du co(t d'un engin spatial réside dans
l'ingénierie.

Lors de l'atelier consacré aux micro vaisseaux spafiaeda conférence Nanospace'98,

il a été mis en avant qu'un des problemes majeurs entravant la miniaturisation des
satellites réside dans la complexité de linterconnexion des sous-systemes. En effet,
I'espace et le poids qu'occupe le cablage dans un satellite est important, et il semble ne
pas exister de solution adaptée de connectique. Un des nombreux vceux de cet atelier [1]
fut que la standardisation des sous-systémes augmente.

Le réve d'un satellite, dont tous les sous-systémes sont "plug & play", n‘est pas loin.

Avec un codt inférieur a 50k$ comprenant la conception, la construction, le lancement

et l'exploitation d'un nanosatellite, l'attrait pour des programmes spatiaux réalisés

entierement en milieu académique augmenterait fortement. Le seul moyen d'arriver a
cette réduction drastique des coUlts réside dans la réutilisation systématique de sous-
systemes déja développés et éprouveés.

Or cela n'est possible qu'avec l'existence d'un standard partagé par un grand nombre
d'utilisateurs et de concepteurs de nanosatellites et c'est la raison d'étre du concept
ModulSat.

6.4.2. Objectifs

ModulSat est un concept de nanosatellite totalement modulaire reposant sur un bus
physique dont les objectifs sont les suivants :

» standardisation du logement de sous-systemes internes

« standardisation du logement des éléments extérieurs (optique, capteurs, etc.)
» protection des sous-systemes aux chocs

» protection des éléments externes aux chocs

e protection des sous-systémes contre les radiations

» isolation électromagnétique des sous-systemes entre eux et avec l'extérieur

» transport des données entre les sous-systemes

« transport de I'énergie entre les sous-systemes

» dissipation thermique

19 "microspacecraft" en englais
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6.4.3. Architecture du systeme

Le bus structurel est formé de modules dont la combinaison produit un prisme octogonal
de 5 cm de c6té définissant la morphologie générale du nanosatellite. Ces modules de
base sont:

* Une base ] permettant la fixation des sous-systemes. Elle est formée de
poutrelles reliant les sommets de I'octogone.

e Un profilé O hébergeant le bus de données et assurant la liaison entre les
différentes bases par leurs sommets.

* Un profilé O hébergeant le bus d'alimentation et assurant la liaison entre les
différents bases par leurs sommets. (placé en alternance avec le profilé
précédent)

 Une paroi O rectangulaire assurant la protection externe des faces de
l'octogone.

* Uneparoi 0 octogonale dont la fonction est identique a la précédente.

« Un systeme de liaison novateur permettant un assemblage rapide, simple et
fiable assurant a la fois la rigidité de I'ensemble et le contact au bus de données
ou d'énergie.

Le montage prend la configuration suivante:

Figure 6.6 : Eclaté de la structure de base

Les faces extérieures sont destinées a recevoir des modules standardisés, eux aussi, tels
gue des cellules solaires, des voyants, des capteurs, des récepteur GPS, des antennes
radio, etc. Chacun de ces modules est connecté d'un c6té au bus de données et de l'autre
au bus d'alimentation. Leur taille doit étre impérativement de 5 cm (la longueur d'un
c6té de l'octogone) sur 2,5 cm. Exceptionnellement, cette derniére dimension peut étre
supérieure, mais toujours un multiple entier de 2,5 cm.

data bus side ‘i

¥ power bus side

Figure 6.7 : Options de modules externes : Cellules solaires et récepteur GPS
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Le bus dalimentation compte des lignes de collection de I'énergie (non régulées), des
lignes de distribution et une ligne de masse.

Le bus de données compte 1 bus analogique coaxial et 1 bus digital sériel dont 2 lignes
sont réserveées a la prise et a la quittance du bus analogique. La nature du bus digital
n'est pas encore fixée mais il pourrait s'agir d'un bus 12C [61] qui, malgré tous ses
défauts, posséde un certain succés dans le monde académique anglo-saxon,
principalement a cause de sa facilité d'interfacage. Une solution plus professionnelle
consiste a considérer tous les sous-systemes comme des périphériques du systeme de
commande, et a utiliser une version linéaire du port USB [62] (Universal Serial Bus) ce
qui permettrait l'interconnexion simultanée de périphériques simples (les modules
externes) et gourmands en bande passante (certains eétages comme l|'acquisition vidéo et
la communication). Cette option offre de hautes performances et la possibilité de test
directement a partir d'un pc, mais complique l'interfacage du bus a cause des pilotes
logiciels qu'il faut créer pour chaque sous-systéme.

Il faut noter que c'est le profilé qui est I'élément clef dans ce concept. En effet, il assure
la transmission de données et d'énergie entre les modules, il transmet les contraintes
meécaniques a l'ensemble de la construction et il protege les modules externes des
impacts tangents. La présence du bus de données et du bus d'alimentation dans les
profilés permet aussi le réarrangement des modules externes sur le nanosatellite,
indépendamment de la position des modules internes.

Si une géomeétrie prismatique octogonale a été choisie pour ce bus, c'est parce qu'elle
offre un excellent compromis entre le cylindre et le cube; entre la constance de

lllumination moyenne de ses faces par le soleil et la facilité d'agencement d'élément

rectangulaires a lintérieur. De plus, la présence simultanée d'une forte symétrie de
rotation et de faces perpendiculaires est un attrait pour la disposition éventuelle de

propulseurs car la prise de référence est facilitée.

6.4.4. Réalisations potentielles

Un des gros avantages de l'architecture ModulSat est qu'elle ne fait pas la distinction a
priori entre les applications orbitales traditionnelles et celles de robotique autonome en
apesanteur.

Pour preuve, le lecteur aura déja certainement noté que les deux concepts d'applications
proposés dans le cadre de ce travail de dipldme sont basés sur cette architecture (cf
Figure 6.4 et Figure 6.5)

Les figures des pages suivantes représentent des vues conceptuelles de sous-systémes
basés sur le bus ModulSat et permettent d'évaluer son potentiel.

Figure 6.8 : Module d'alimentation Figure 6.9 : Module de localisation GPS
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Figure 6.13 : Module de fret (observation terrestre) Figure 6.10 : Module de communication
radiofréquence

Figure 6.11 : Module de propulsion Figure 6.12 : Module de propulsion
(contrdle de l'attitude (dénlacement

Figure 6.14 : Option de terminaison : cellules solaires Figure 6.15 : Option de terminaison :
fret ou réservoir

Figure 6.16 : option de terminaison : Stabilisateur a gradient de gravité
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6.4.5. Evaluation des colts

La rentabilité de ce projet repose sur 2 aspects : l'acceptation du standard par les acteurs
(académiques) de la construction spatiale d'une part, et la commercialisation de ce bus
pour des applications terrestres d'autre part.

Le bus doit naturellement étre adopté pour ses qualités intrinseques (fiabilité,
performance et colt) mais doit aussi étre imposé par une politique de diffusion tres
agressive. On peut songer par exemple a un concours mondial (dont le jury serait
indépendant) destiné au milieu académique qui offrirait la mise sur orbite du meilleur
nanosatellite congu sur ce bus. Dans cette optique, la production a terme en petite série

doit naturellement étre envisagée.

Les applications terrestres du concept ModulSat touchent I'enseignement et la recherche
en robotique mobile et, par voie de conséquence, le marché ludique. Une clause
permettant I'adaptation et I'exploitation terrestre des sous-systemes pourrait lier sous
condition le concepteur du bus et ceux de sous-systemes, ce qui raccourcirait
énormément les temps de développements.

Phase Commentaire Colts

Développement : Développement du bus et des structures de base 600 kF
4 homme-année sur une durée de 2 ans

Construction Exécution de prototypes, conception de l'appareil dé MF
production et fabrication en petite série des modules de
base.

Promotion : Dépbt d'un brevet internationnal 50kF
Organisation d'un concours, 200KF

offre de la procédure de test et du lancement

Col(t total estimé <2 MF
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DEMONSTRATEUR

7.1. Fonctionnalités

La troisieme phase de ce travail de diplome a donné lieu a la realisation d'un
déemonstrateur dont la fonction est double :

« offrir un mobile se déplacant dans un plan, sur coussin d‘air, afin de simuler a
deux dimensions, les conditions de la microgravité.

 Offrir une application supplémentaire au paliers "squeeze films".

Comme cette réalisation n'est que faiblement lié au reste du travail de diplédme, elle n'est
gu'évoquée ici et fera I'objet d'une démonstration lors de la défense.

Le démonstrateur est constitué d'une plate-forme mobile triangulaire montée sur 3 patins
amovibles tel que cela est représenté ci-dessous. C'est sur celle-ci que s'effectueront les
tests. Selon les besoins, une seconde plate-forme peut se placer au dessus de la
précédente, qui peut alors accueillir jusqu'a six batteries de 9V et permettre
l'alimentation des patins sans qu'aucune force ne vienne influencer le mouvement du
mobile. La plate-forme est prévue pour pouvoir recevoir 3x2piles de 9 V afin d'assurer
l'alimentation des patins et des expériences.

Figure 7.1 : Vue du prototype virtuel du démonstrateur.

Les patins sont basés sur l'utilisation de "squeeze films" : un disque piézoélectrique,
collé a une plaque de verre, vibre a haute fréquence. Il comprime et détend ainsi le
mince film d'air qui se trouve sous le patin et qui ne peut s'‘échapper. L'explication
formelle du fonctionnement des "squeeze films" pourra étre trouvée dans [56].

Cette configuration possede limmense avantage de ne pas devoir embarquer de l'air
comprimeé sur le mobile pour lui permettre de s'élever, comme y sont contraintes d'autres
tables d'expérimentation [55].

Le module est aussi équipé d'un module de réception IR permettant a l'utilisateur de
transmettre des ordres via une télécommande standard a la plate-forme supérieure ou se
déroulent les expériences. Tout cela sans aucun contact avec le mobile, donc sans
perturber son mouvement.

7.2. Plans d'expériences

Le mobile inertiel doit permettre d'effectuer deux types de missions :

e servir de banc de test pour des sous-systemes de contrdle de l'attitude tels que
l'utilisation de volants d'inertie ou de propulseurs intégrés.

e servir de support éducatif dans I'enseignement de la mécanique ou il peut
permettre de d'illustrer bon nombre d'expériences sur la conservation de la
guantité de mouvement.
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CONCLUSION

8.1. Discussion des résultats

La réalisation de nanosatellites est aujourd’hui technologiguement possible, tout
particulierement, dans le cas des orbites tres basses, ou I'emploi de technologies
standards est envisageable (sous réserve de quelques précautions a prendre a l'encontre
des radiations résiduelles). De plus, l'utilisation de satellites situés sur des orbites bien
supérieures, comme par exemple les systtmes GPS ou Teledesic, offre de nouvelles
options de navigation et de communication a ces altitudes. Enfin, les systemes de
contrble de lattitude souvent tres complexe peuvent dans de nombreux cas étre
remplacés par des systémes sans pieces mobiles et donc adaptés aux petites inerties des

nanosatellites.

L'ensemble de ces constatations a fourni la base du concept WebSat proposé dans le
cadre de ce travail et dont les sous-systemes utilisés sont d'ors et déja disponibles sur le
marché ou tout au moins en instance de [|'étre.

Notons encore que la disponibilité de plus en plus grande de microsystemes

performants, encore peu résistants mais tres prometteurs a terme, ouvre la voie aux
picosatellites de demain. Picosatellites qui pourraient tout aussi bien apparaitre sous la
forme de robots évoluant aux abords des stations spatiales, a linstar du concept
FreeEyes qui est technologiquement assez prudent.

D'un point de vue économique maintenant, c'est tres certainement la faible masse, et par
voie de conséquence le faible volume d'un nanosatellite, qui constitue le principal
argument en sa faveur. En effet, I'énergie qu'il faut dépenser pour mettre un satellite en
orbite étant proportionnelle a cette masse, cela provoque une baisse phénoménale des
colt de lancement: alors qu'il représente entre 20 et 50% du colt d'une mission
traditionnelle, le budget de lancement d'un nanosatellite se monte entre 5% et 10% du
total. Conséquence immeédiate, c'est le développement du nanosatellite et de ses sous-
systemes qui devient prépondérant.

C'est en trouvant le moyen de réduire la durée du développement que le colt de la
réalisation des nanosatellites chuterait réellement. On peut d'ailleurs comprendre que
cela ne soit pas le principal soucis de l'industrie spatiale puisque l'ingénierie constitue sa
principale ressource. Pour le monde académique en revanche, lintérét est évident
puisqu'il aurait ainsi lI'opportunité d'accéder a I'espace pour un budget raisonnable.

Le concept ModulSat s'inscrit ainsi parfaitement dans cette perspective en ramenant le
développement d'un nouveau nanosatellite a la réalisation des seuls systemes réellement
spécifiques. Des concepts proposés dans le cadre de ce rapport, il est le plus susceptible
de produire des retombées commerciales importantes s'il est mené a terme.
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8.2. Conclusion générale

Nul doute maintenant ne subsiste sur la prépondérance que sont amenés a prendre les
nanosatellites sur les satellites traditionnels, principalement en orbite basse et tres basse.

Mais plus important encore, grace aux nanosatellites, les application spatiales ne sont
plus l'apanage des seuls grands groupes industriels ou des programmes

gouvernementaux. Les colts et la technologie nécessaire au développement des
nanosatellites rendent abordables leur conception par une entreprise moyenne et plus
encore par le monde académique. Mais il ne faut pas oublier que dans ce dernier cas, le
fort taux de renouvellement des étudiants peut provoquer une augmentation significative

de la durée de développement.

La réalisation et le lancement d'un nanosatellite sont-ils donc envisageables dans le
contexte académique et plus particulierement a I'EPFL ?

La réponse a cette question réside dans l'existence ou non, au sein méme de l'institution,
d'une synergie de compétences directement exploitables. Avec la présence en un méme
lieu de disciplines telles que la microtechnique, l'informatique, la science des matériaux,
I'électricité ou la chimie et sans compter les contacts privilégiés qu'elle entretient avec le
CSEM, ou I'MT, 'EPFL semble étre la candidate idéale.

Mais pour qu'un nanosatellite puisse y voir le jour, il est indispensable que le projet soit

mené par une équipe pluridisciplinaire et propose une mission apte a générer
I'enthousiasme nécessaire chez les étudiants.
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11.3. Catalogue des acteurs helvétiques dans le domaine spatial
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Introduction:

La tendance actuelle a la réduction des colts et des temps de développement dans le domaine
spatial provoque un vif intérét pour la miniaturisation des satellites. Cette tendance, alliée aux
progres réalisés dans les microsystémes rends envisageable la réalisation de nanosatellites. Pa
nanosatellite, on entend un satellite dont la masse peut varier de 1 a 10 kg. Formellement, il pourrait
s’agir soit d’'un robot téléopéré destiné a l'inspection ou a la manipulation en apesanteur, soit d’'un
satellite économique dont la tache est fortement spécialisée.

Travail demandé:

Le travail pratique de dipléme se déroulera en trois phases.

Dans un premier temps, il s'agira d’établir I'état de I'art dans les domaines de la propulsion et du
contrdle, ainsi que d’identifier les applications potentielles de nanosatellites. De nouveaux concepts,
basés sur cet état de I'art, devront étre proposés, analysés et évalués sous I'angle de I'autonomie, de
la contrdlabilité, du colt et du savoir-faire présent a 'EPFL.

Dans une seconde phase, un concept de nanosatellite correspondant a la solution la plus prometteus:
devra étre propose.

Finalement, un prototype permettant I'étude de la faisabilité de certains aspects du nanosatellite sera
congu et réalisé sous la forme d’'un démonstrateur. Celui-ci sera constitué d’un mobile se déplagant
sur coussins d’air. Le contrble du mobile sera assuré par des capteurs embarqués et/ou par un
feedback visuel provenant d’'une caméra supplémentaire.

Remarques:

Un rapport dactylographié comprenant en son début I'énoncé du travail suivi d'un résumé d'une page
selon modéle standard sera remis le 19 février 1999 a 12 heures au plus tard en 3 exemplaires.

Une défense de 45 minutes (environ 25 minutes de présentation et démonstration, plus 20 minutes
de réponses aux questions) aura lieu dans la période du 8 au 15 mars 1999.

Le Professeur responsable:

R. Siegwart
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