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Résumé

Le projet IGOSAT est un projet étudiant, permettant le développement d’un système spatial à bas coût en 5 ans.
Débutant en septembre 2012, et développé en grande partie par les étudiants de Paris Diderot, son lancement est
prévu pour 2017/2018.
Ce cubesat 3U (10x10x30cm) a pour objectif de mesurer les photons gamma et les électrons de haute énergies piégés
dans les ceintures de radiations, ainsi que le contenu électronique total de l’ionosphère.
Dans ce document sera décrit la plateforme d’IGOSAT, développée afin de répondre au mieux aux exigences de
la mission, et résumera l’ensemble des solutions techniques retenues. Nous y trouverons donc, par une approche
système, en grande partie le dimensionnement effectué à ce stade du projet : cela passe par l’établissement des
budgets techniques tels que la consommation d’énergie, la masse du système... et la description des caractéristiques
globales du nanosatellite. Cela fera ainsi appel, tout au long du document, aux spécifications et contraintes imposées
pour les nanosatellites ainsi que pour notre mission.
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1 Introduction

IGOSAT, pour Ionospheric and Gamma-ray Observations SATellite, est un nanosatellite étudiant développé par le
LabEx Univearths, composé de 3 laboratoires (APC, IPGP et AIM). Il bénificie du soutien du CNES et de l’Université
Paris-Diderot.

Actuellement en fin de phase A, IGOSAT est un cubesat composé de 3 unités (10x10x34.5 cm) orbitant à une
altitude de 650 km (LEO) environ avec une inclinaison de 97 ˚.
Le projet est développé dans le but premier d’être pédagogique et de permettre aux étudiants une première expé-
rience dans le domaine des technologies spatiales. Ainsi, de nombreuses formations participent au développement
du cubesat et l’équipe varie énormément durant l’élaboration du produit. Avec déjà 20 étudiants de master qui ont
travaillé sur le projet en phase 0, cette année le projet a regroupé une équipe de 20 volontaires, 50 étudiants de
licences et masters y ont collaborés durant l’année sur des projets d’études, et 7 stagiaires ont complété l’équipe en
fin d’année universitaire répartis sur la charge utile ainsi que les principaux sous systèmes.
Toute l’équipe provient de formations différentes telles que le master OSAE de l’Observatoire de Paris, le master
Ingénierie Physique des Energies (IPE) de l’Université de Paris Diderot, le master STEP de l’IPGP, l’Ecole d’Ingénieur
Denis Diderot (EIDD), l’école Centrale de Paris etc. . . (voir figure 1.1)

FIGURE 1.1 – Organigramme de l’équipe IGOSAT

Le système IGOSAT a notamment un but de démonstration technologique et testera une nouvelle génération de
scintillateur : un Silicon Photomultiplier (SiPM) et une carte EASIROC qui n’ont jamais été utilisé dans le spatial.
Comme tous les nanosatellites, le projet IGOSAT a des objectifs scientifiques bien définis : mesurer le flux de
particules de hautes énergies de l’ionosphère dans des zones qui présentent une faiblesse du champ magnétique :

• au niveau de l’Anomalie Magnétique de l’Atlantique Sud (AMAS).

• Au niveau des cornets polaires.

IGOSAT embarquera ainsi 2 charges utiles :

• Un scintillateur permettant de détecter les électrons et les photons. Cette charge utile est constituée de 3 élé-
ments :

– Un scintillateur organique (plastique) sensible aux électrons, englobant un scintillateur inorganique
(LaBr3, cristal) sensibles lui aussi aux électrons mais aussi aux photons

– Un photomultiplicateur (SiPM) pemettant la détection et l’amplification des photons de faibles énergies
émis par le scintillateur.
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– Une carte électronique (EASIROC) permettant de lire le signal produit par le SiPM.

• Un récepteur GPS double fréquence permettant de mesurer le contenu électronique totale dans l’ionosphère.
A l’aide de la technique d’occultation (voir figure 1.2), le GPS pourra mesurer la différence de phase entre deux
signaux ayant traversés l’ionosphère.

FIGURE 1.2 – Illustration d’une occultation GPS permettant la mesure du TEC

J’ai ainsi eu l’opportunité de faire partie de l’équipe du projet IGOSAT durant un stage de 5 mois, en tant
qu’ingénieur système à l’Université de Paris 7, sous la direction de Natacha Combier (chef de projet) et Hubert
Halloin (responsable scientifique).
L’équipe à laquelle j’ai été intégré était chargée de la définition préliminaire de chaque sous-système et charge
utile, et c’est durant cette période et avec cette équipe que des modèles de structure, des modèles thermiques ainsi
qu’électriques, et des simulations (thermiques, comportemental du système) ont débuté et pu être développés.
La première partie de mon stage s’est consacrée à l’étude et la compréhension du projet et du système IGOSAT,
notamment par la réalisation et la présentation d’un poster lors d’un colloque international sur les petits satellites
(Symposium 4S) à Majorque, organisé par l’ESA (poster en annexe 5.3).
Mon rôle a été notamment de travailler sur les modes opérationnels du nanosatellite, et proposer, sous forme de
diagramme, un modèle comportemental du satellite. Puis d’établir, à l’aide d’un logiciel développé par le CNES, les
budgets techniques (masse, puissance) consommé par le satellite et ses sous-systèmes, pour ensuite l’intégrer à
un logiciel développé par le CNES. Celui-ci nous permet d’attribuer différents modes de fonctionnement à chaque
composant du système.
J’ai pu ensuite me focaliser sur un simulateur conçu par des étudiants en informatique, nous permettant d’étudier
le comportement du nanosatellite selon ses différents modes de fonctionnement (établit alors précédemment). Ce
simulateur permettra d’évaluer le comportement du satellite dans son environnement extérieur, et sa viabilité.
La dernière partie du stage s’est conclu par la rédaction des spécifications d’interface pour le projet.
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FIGURE 1.3 – Planning prévisionnel pour le projet IGOSAT [13].
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2 Etude du système

Dans cette partie, je présenterais l’ensemble du système IGOSAT avec ses différents sous-systèmes et compo-
sants. Nous exposerons également les différentes spécifications d’interface que j’ai pu écrire durant mon stage
et qui décrivent avec le plus de précision possible et les données disponibles à l’heure actuelle, les interfaces du
système IGOsat. Il y est détaillé en partie tout ce qui concerne notamment les interfaces électriques, mécaniques et
thermiques et sont présentés tous les modèles, plans ou schémas que nous avons à disposition actuellement.

2.1 Définition du système

L’architecture mécanique du cubesat IGOSAT, en raison de la standardisation des plateformes cubesat, est la
même que celles des nanosatellites qui l’ont précédés. Il a été conçu afin de respecter les normes pour les cubesat
décrit dans les spécifications pour les cubesat [2].
La différence majeure qui distinguera IGOSAT des autres nanosatellite est la charge utile. La disposition des 2
charges utiles a été étudié dans le but d’obtenir une optimisation d’utilisation en vol maximale.
Du côté de la plateforme, IGOSAT possède l’ensemble des fonctions et sous-systèmes suivants communs à tous les
satellites :

• Alimentation électrique, pour la gestion de l’énergie

• Système de Contrôle d’Attitude et d’Orbite, pour déterminer et contrôler l’attitude.

• Un Ordinateur de Bord, pour la gestion des données et des commandes

• Le système de télécommunication, pour la communication avec le sol

• La structure, support mécanique, assurant la stabilité de l’engin spatial et permettant l’intégration des com-
posants.

• Un sous-système de contrôle thermique, afin de réguler la température des équipements.

2.1.1 Architecture interne

Les spécifications concernant la structure mécanique et électrique du nanosatellite ainsi que l’interface entre
les différents composants sont donnés dans les spécifications d’interface d’ISIS [4].

L’assemblage du cubesat et des différents composants se fait dans la grande globalité du système via des cartes
électroniques, constituants internes majeurs du nanosatellite. Le montage du cubesat est un empilement de circuit
imprimé.

Interfaces mécaniques :

IGOSAT-SPEC-8 : La cohésion du cubesat est assurée par 4 arrêtes reliées entres elles par des côtes.

IGOSAT-SPEC-9 : Les PCB sont directement attachés au cadre de la structure.
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FIGURE 2.1 – Architecture mécanique du nanosatellite IGOSAT. Modélisation obtenue avec IDM-CIC et Sketchup

IGOSAT-SPEC-6 : L’interface mécanique entre les différens sous-systèmes se fait via des entretoises mécaniques
fixés à chaque coin. Celles-ci permettent d’empiler les PCB des différents composants et servent de maintien mécanique
de sécurité.

FIGURE 2.2 – Schématisation de la constitution d’un cube. On peut voir ci-dessus la disposition mécanique de 5 PCB,
séparés par des entretoises et rondelles, ainsi que leurs dimensions.

Interfaces électroniques :

IGOSAT-SPEC-5 : L’interface électronique entre les différents composants se fait via des « Stack Connectors »
(en-tête constituée de broches) [4]. Cette interface permet l’échange de données et les liaisons électriques. La connexion
se fait à l’aide de 104 broches (soit deux connecteurs de 52 broches).

IGOSAT-SPEC-7 : On utilisera des connecteurs de facteur de forme PC/104 (format standard utilisé pour les
nanosatellites) [1].

Le tableau ci-dessous été réalisé pour l’analyse thermique et présente une liste des différentes interfaces
constituant notre système.
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FIGURE 2.3 – Liste des interfaces constituant le système IGOsat, ainsi que leurs caractéristiques (type d’interface,
surfaces, quantité, matériel).

Contraintes de positionnement : IGOSAT-SPEC-18 :Les Stack connectors doivent être alignés les uns au dessus des
autres selon les spécifications PC104 ainsi que les spécifications d’ISIS [1][4] afin de permettre l’interface électronique
entre les sous-systèmes.

Nous pouvons allouer des fonctions aux pins constituant les connecteurs. Comme on peut le voir dans les spé-
cifications PC/104 [1], des pins sont attribuer pour l’alimentation, pour la masse électrique, ainsi que la réception et
transmission des données.
L’une des possibilités pour le projet IGOSAT est de suivre l’interfaçage électrique faisant usage de l’en-tête PC104
(tête d’empilement standard pour les cubesat) et d’utiliser des connecteurs SAMTEC de 52 pins (Et non les connec-
teurs J1 et J2 spécifier dans le document PC104 [1], dont le format est moins commun au cubesat). Ces connecteurs
sont composés de 52 pins chacun et permettent l’interface avec les connecteurs du Kit CubeSat.
Ci-dessous l’on peut voir les connexions typiques utilisées avec ce type de connecteurs (H1 et H2).
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FIGURE 2.4 – Allocation des broches sur l’en-tête PC104. Les connexions typiques utilisées sont représentées ici en
couleur : en rouge les broches réservées à l’alimentation en tension, en bleu les broches reservées au bus de données,
en vert la masse électrique. . .

En l’absence de contraintes (broches non-attribuées et présentant aucunes couleurs sur la figure 4), ce sera donc
à nous de choisir les pins correspondants aux différentes connexions entre les sous-systèmes.

Dès lors que nous aurons déterminé de façon définitive l’ensemble des composants constituant le nanosatellite,
il faudra revoir et peut-être ajuster l’architecture actuelle du nanosatellite.

2.1.2 Interface externe

Le lanceur n’as pas encore été choisis pour IGOsat, cependant on sait que l’orbite devra être polaire héliosyn-
chrone pour une altitude d’environ 650 km.

Interfaces externes entre le lanceur et le déployeur :

IGOSAT-SPEC-10 : L’interface entre le lanceur et la structure (le nanosatellite) est un déployeur de type ISIPOD
conçu par ISIS.

Par respect du spécifications sur le design des cubesat CDS 2.2.7 [2], seuls les rails du cubesat peuvent être en
contact avec le déployeur. Les exigences concernant les rails du nanosatellite sont données dans le document [2].
CDS 2.2.8 à 2.2.13.
Les spécifications concernant le déployeur sont détaillées dans ISIS CubeSat Structural Subsystem, STS interface
specifiaction v2.0.
IGOSAT a été conçu afin de se confomer à ces exigences.

2.2 Définition et description détaillée de la plateforme

Le travail de chaque sous-système a été mené indépendamment et séparément par les étudiants pour le déve-
loppement de ce cubesat, de la même façon que pour n’importe quel système spatial. Pour chaque sous-ensemble,
il faut donc respecter des contraintes spécifiques au choix des composants, afin de mettre en place une architecture
adéquate du satellite.
Le choix des composants ainsi que leur positionnement s’est fait à partir des contraintes imposées dans le document
[2] faisant référence aux normes cubesat, l’adéquation avec les spécifications missions [5] et la plupart des informa-
tions disponibles à ce stade du projet.
Cependant pour que le tout fonctionne, les diverses fonctions spécifiques à chaque sous-système doivent être reliées
entre elles afin que le tout forme un ensemble homogène. Cela implique donc des contraintes de positionnement
quand l’ensemble du système doit être pris en compte, afin de veiller à ce que les interfaces entre chaque composant
soit compatibles et que le tout forme un ensemble homogène.
Il est ainsi nécessaire de spécifier les interfaces entre les sous-systèmes afin de s’assurer de la bonne interférence
entre eux. Qui est relié avec qui ? de quelle façon ? que ce soit au niveau de l’interface mécanique ou électronique.
Des références aux spécifications d’interfaces que j’ai rédigé durant mon stage seront donc exposées tout au long de
ce document.
Ce travail nécessite notamment en la bienveillance de la compatibilité entre chaque composant.
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FIGURE 2.5 – Dimensions d’un triple cubesat, conforment aux exigences mentionnées dans le document Cubesat
Design Spécifications (CDS). La hauteur correspondant à l’axe z, les dimensions du cube aux axes x et y .

2.2.1 Structure

Dimensions

Une information importante dans l’étude de la conception du satellite est de connaître la position du centre
de gravité du cubesat[7]. En utilisant l’outils IDM-CIC developpé par le CNES (voir section 5.1 Session d’Ingénierie
Concourante), et en indiquant dans celui-ci une position et une masse pour chaque élément, le calcul du centre de
gravité du système ainsi que de sa matrice d’inertie est obtenu automatiquement par ce logiciel.

IGOSAT-SPEC-3 : Le centre de gravité du nanosatellite se situe dans une sphère de 20 mm de diamètre, en (-0.29,
2.93, -0.3) mm, soit dans le centre géométrique d’IGOSat. Respectant bien les contraintes imposées en [2], CDS 2.2.17.
(TBC)

La matrice d’inertie ainsi que les coordonnées du centre d’inertie peuvent varier en fonction de la masse. Ainsi,
ces valeurs seront à confirmer une fois la masse du nanosatellite déterminée définitivement.
Les cartes que nous utiliserons afin de permettre le montage des composants seront ce que l’on appelle des PCB.
Ces cartes sont au coeur de l’architecture mécanique du nanosatellite. Ces cartes comprennent toute l’électronique,
composants, microcontrollers si il y a, constituant chaque sous-système.
Ci-dessous on peut voir le type de carte utilisé pour l’assemblage des composants dans le nanosatellite (« stack
design ») :

FIGURE 2.6 – Plan avec les dimensions d’un PCB, vue du dessus [2]

Les dimensions externes des PCB sont limitées par l’espace disponible dans la structure.

IGOSAT-SPEC-4 : L’enveloppe géométrique de la structure externe (Lxl xh) est 100 x 100 x 340.5 mm, prenant en
compte l’épaisseur du matériel utilisé.
L’enveloppe interne (Lxl xh) est de 98.4 x 98.4 x 98.4 mm, par cubesat. Elle ne tient pas compte de l’épaisseur
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d’aluminium.

Matériel

IGOSAT-SPEC-22 : La structure du cubesat est entièrement constituée d’aluminium. Deux différentes sortes d’alu-
minium sont employés, le type d’aluminium Al5754 pour les faces du satellite (SSP et TSP : panneau d’aluminium qui
close la structure) et le type d’aluminium Al6082 pour les rails (ainsi que pour les clous à l’intérieur du satellite).

L’aluminium est un constituant important pour la thermoconductivité et l’isolation thermique du satellite. Il est
communément utilisé dans ce type de petit projet notamment pour son bas coût.

Option choisies et contraintes de positionnement

Afin de permettre l’intégration des composants, nous avons choisis une structure déjà disponible sur le marché
("sur étagère"), prouvée et testée en vol : la structure de CubeSat fournis pas ISIS [4] a été développé en respectant
les normes d’un CubeSat 3U et en étant ainsi conforme au CDS (voir figure 2.2.1). Elle convient ainsi parfaitement
pour notre projet.

FIGURE 2.7 – Structure ISIS 3U. Source : CubeSat Shop, ISIS structure datasheet.

IGOSAT-SPEC-12 : Etant donnée l’épaisseur des PCB de 1.6 mm, l’espace requis pour les connecteurs électriques
(« stack connectors ») et la distance possible dans un cube (75 mm entre deux côtes latérales), cela nous permet au
maximum de mettre 5 PCB par cube [4].

2.2.2 Ordinateur de Bord

Rôle

L’Ordinateur de Bord est au centre du système IGSOAT en terme de données (HK et scientifiques). C’est avec
lui que communiquera tout les sous-systèmes et c’est aussi avec lui qu’interagira la station sol : il servira donc
d’interface de données entre la station sol et IGOSAT.
L’ordinateur de bord stockera ainsi dans sa mémoire toutes les données envoyées par les 2 Charges Utiles. Il sera
aussi chargé du contrôle régulier des paramètres HK afin de vérifier s’ils sont toujours dans la gamme limite
d’opérations spécifique à chaque équipement.
Les paramètres SCAO contenant la vitesse et la position du satellite, seront eux aussi récupérés par l’ODB afin de
contrôler l’attitude du système et d’envoyer les commandes pour atteindre l’attitude désiré (le re-mettre dans la
bonne orientation si besoin est etc...).
L’ensemble des fonctions détaillées de ce sous-système sont décrit dans les Spécifications Techniques de Besoin
ODB [3].
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Interfaces numériques :

La communication de l’ODB avec les autres sous-systèmes se fera par des bus qui ont déjà été utilisés dans le
spatial pour les cubesat [3], ST B_032_C _19).
Ces protocoles sont les protocoles de communications usuellement utilisés pour les nanosatellites.

IGOSAT-SPEC-20 : Le bus I2C a été choisi pour permettre une communication entre l’ODB et les différents
sous-systèmes alors que le bus RS232 a été préféré pour la communication avec les 2 charges utiles. A défaut de la
disponibilité de ce dernier, nous utiliserons un bus de type CAN.

FIGURE 2.8 – Représentation schématique du système et de ses interfaces de communication [3].

Interfaces analogiques :

IGOSAT-SPEC-21 : Par respect des STB ODB, l’Ordinateur de bord enverra et recevra des signaux anologiques via
des bus CANs et des PWM.

L’emploi de bus tels que les CANs nous permet d’éviter la connexion point à point et réduit la quantité de câbles
nécessaires dans le nanosatellite.

Choix du composant et contraintes de positionnement

Le choix de l’ODB n’a pas encore été déterminé. 2 options sont en réflexion actuellement :

• L’ODB ISIS OnBoard Computer : conçu spécialement par ISIS à une utilisation spatial. Son utilisation serait
compatible à notre cubesat en terme d’interfaces de communications numériques et analogiques, de fiabilité
du système, de puissance de calcul, et de coût. Cependant, il présente peu d’informations logiciel dans le
spatial.

• ODB GOMSPACE NANOMIND : Cette ordinateur possède l’avantage d’avoir des technologies déjà employées
dans le spatial (notamment par SwissCube).

Ce choix aura un impact sur l’espace disponible et la répartition des composants qui les entourent.
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2.2.3 Alimentation

Rôle

La fonction principale de ce sous-système est de fournir de la puissance électrique à l’ensemble du système.
3 éléments constituent en général le système d’alimentation d’un satellite : une source d’énergie primaire, une
source d’énergie secondaire et un réseau permettant le contrôle et la distribution de puissance.

Composants Fonction
Les panneaux solaires Convertissent le carburant en puissance électrique

La batterie Stocke l’énergie et délivre la puissance électrique au sa-
tellite quand la source d’énergie primaire (les panneaux
solaires) n’est pas disponible (éclipses).

Réseau de contrôle et de distribution d’énergie Délivre la tension et le courant appropriées à toutes les
charges du satellite quand ils ont en besoin.

FIGURE 2.9 – Tableau résumant le rôle de chaque composant du sous-système d’alimentation

Choix du composant et contraintes de positionnement

IGOSAT ne possèdera pas de système de déploiement des panneaux solaires, ils seront directement disposés
sur la surface de la structure du nanosatellite. Sur chacune des 4 principales faces du système, 6 demi-cellules
solaires seront disposés, et 2 demi-cellules sur la partie supérieur du nanosatellite ; La partie inférieur étant réservé
à l’emplacement de l’antenne GPS pour l’occultation, par respect de la SM-4.4-5[5].
Les panneaux solaires choisis sont les cellules triples jonctions 3G30A de AZURSPACE bien compatibles avec la
structure ISIS. Cependant l’étude de l’architecture électrique est actuellement en cours et ce choix doit être confirmé
ultérieurement.

En ce qui concerne le choix de la batterie, il est à déterminé lui aussi. Pour le moment le dimensionnement de
l’architecture électrique a été faite avec la batterie LFP26650EV.

2.2.4 SCAO

Rôle

Composants Fonction
Magnétomètre Capteur mesurant le champ magnétique

Magnétocoupleurs Actionneurs contrôlant l’attitude du satellite à l’aide de
l’interaction avec le champ magnétique présent et pou-
vant la modifier.

Senseurs Solaires Capteurs, ils détectent le Soleil et permettent la bonne
orientation du satellite en fonction.

FIGURE 2.10 – Tableau résumant le rôle de chaque composant du sous-système de Contrôle d’Attitude

Choix du composant et contraintes de positionnement

IGOSAT-SPEC-13 : Pour le magnétocoupleur, il est préférable d’utiliser un design tel que celui d’ISIS, utilisant des
bobines à air («air core torquer») et nécessitant ainsi moins d‘espace (mais consommant plus) : nous aurons ainsi 2
magnétocoupleurs et 1 bobine a air placée sous le PCB.
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FIGURE 2.11 – . Source : CubeSat Shop

IGOSAT-SPEC-14 Le magnétomètre sera positionné à coté de l’antenne GPS dans le cube 1, afin d’avoir le moins
d’éléments actives à ses côtés.

IGOSAT-SPEC-15 Nous aurons 5 senseurs solaires : 4 entre le premier et le deuxième cube (en partant du bas, sur
chaque face), un a coté de l’antenne GPS.

FIGURE 2.12 – Capteur solaire. Source : CubeSat Shop

Il est possible qu’un sixième capteurs solaires soient ajoutés, sur la face supérieure du nanosatellite : cependant
il n’y a plus d’espace due à la présence d’un panneau solaire. Un panneau solaire avec un senseur solaire intégré est
une option possible.
Actuellement, l’ensemble des composants constituant le système de contrôle d’attitude est à déterminé. un premier
dimensionnement a été fait en faisant nos choix sur CubeSat Shop.

2.2.5 Télécommunication

Rôle

Ce sous système est essentiel dans un engin spatial car il nous permet de rester en contact avec celui-ci et sans
cela on ne pourrait pas avoir le contrôle de notre satellite. Ce sous-système comporte 2 principaux éléments : une
carte de télécommunication et une antenne UHF/VHF.

SM-4.4-5 : L’antenne d’émission/réception vers la Terre devra fonctionner sur les fréquences VHF dans le cas des
liaisons montantes et UHF dans le cas des liaisons descendantes.

On peut diviser ce système en 2 sous catégories : un module de transmission et un module de réception.
La télécommunication nous permet donc de recevoir les données relatives à la mission du cubesat ou à son état
de fonctionnement (télémétries). C’est par le biais de ce système notamment que nous pourrons envoyer des télé-
commandes depuis la station sol, située à l’APC à Paris Diderot conformément aux spécifications missions d’IGOSAT.
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Une autre station sol sera peut-être installée à Hanoi afin d’augmenter le nombre de transmissions par jour.

Choix du composant et contraintes de positionnement

La carte de télécommunication est l’un des seuls composants du système a être actuellement déterminé. C’est
le choix de la carte AMSAT-F développé pour le projet QB50, et respectant les contraintes et exigences des cubesat,
que nous avons choisis pour IGOSAT.
La carte de communication AMSAT est plus petite que le format PC104 : il faut donc la placer sur une autre carte au
format du cubesat.
Pour cette carte (qui s’emboite mais possède un problème au niveau de l’emboitage des connexions) deux options
s’offrent à nous :

• Nous pouvons utiliser une carte fille et fixer le tout à l’ordinateur de bord. L’inconvénient serait que la carte de
télécommunication et l’ODB serait dépendant l’un de l’autre, et ainsi cela poserait une contrainte supplémen-
taire pour leur positionnement.

• Utiliser, de la même façon que pour la carte GPS, une carte de format PC104. L’inconvénient serait ici que cette
disposition nécessiterait plus d’espace. Le choix de l’une de ces deux options n’a pas encore été déterminé
cependant le design actuel utilise le modèle avec une carte au format PC104.

L’antenne UHF/VHF choisis pour le dimensionnement est l’antenne ISIS UHF/VHF mais ce choix n’est pas
encore définitif.

2.2.6 Module thermique

L’analyse thermique a débuté et a été réalisé par un étudiant au courant de cette année via l’outils Systema.
Cette première analyse nous a permis de dimensionner le module thermique, le choix des composants thermiques,
interfaces et leurs propriétés thermiques.

Rôle

Le rôle du module thermique est de contrôler et distribuer de la chaleur aux différents équipements au sein
du nanosatellite, afin de chauffer les divers composants qui ont en besoin et de les maintenir dans leur gamme
de température de fonctionnement. Pour cela, chaque sous-système contient un thermostat qui va récupérer les
informations concernant la température de chaque composants et l’envoyer à la carte thermique. Celle ci servira
ainsi d’interface entre les sous-systèmes et l’ODB.

Choix du composant et contraintes de positionnement

Les composants thermiques du système IGOsat sont :

• Des chauffages

• Des thermostats

• De la peinture

Il y aura deux chauffages, un pour le SiPM et un autre pour la batterie. Il y aura donc un chauffage positionné
dans le sous-système d’alimentation ainsi qu’un chauffage dans la charge utile Scintillateur.
La possibilité d’un troisième chauffage pour le système de télécommunication doit être discuté et confirmé.
La structure externe sera peinte, c’est à dire les 4 rails (de dimension 8.5 mm x 340 mm (x2 cotés x4 rails)) sur
chaque coin du satellite étant donné que sur la surface même de la structure des panneaux solaires seront déposés.
L’antenne GPS ainsi que l’antenne UHF/VHF seront notamment peintes.
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La peinture choisie reste à déterminée.
Les caractéristiques des contrôles thermiques actifs tels que les températures limites de chauffage, la puissance
nécessaire aux lignes de réchauffage sont à déterminer ultérieurement.

IGOSAT-SPEC-19 Le type de contrôle thermique utilisé pour le système IGOsat est un chauffage. Le système en
contiendra deux, un pour le SiPM et un pour la batterie (TBD).
La puissance nécessaire pour allumer les chauffages n’as pas encore été déterminé.

Le mode de transfert principal du système est le mode de transfert conductif pour l’intérieur du nanosatellite.
Ainsi que le transfert de chaleur radiatif vers l’espace.
Pour chaque sous-ensemble du système IGOsat, le stagiaire thermicien a fournit un tableaux décrivant d’une part
les caractéristiques thermiques de chaque sous-système et composants du nanosatellite (voir figure 2.2.6) et d’autre
part les interfaces thermiques entre chaque composant. Ces tableaux comprennent ainsi :

• Les températures limites de chaque composant :

– en opération.

• Les caractéristiques thermiques

– Surfaces (m²)

– Coefficient d’absorption et d’émissivité

– Capacité calorifique (J/kg K)

Ce tableau indiquera notamment le matériel utilisé et la masse (en kg) de chaque composant.

FIGURE 2.13 – Tableau indicatifs des caratéristiques thermiques du système IGOsat
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2.3 Charges Utiles

2.3.1 GPS

Rôle

Le rôle du GPS est de détecter les ondes de gravité présentes dans l’ionosphère, signe d’un évènement naturel
tels que les tsunamis. C’est par la mesure du TEC (Contenu Électronique Total) de l’ionosphère que nous pouvons y
arriver.
Pour cela, cette charge utile est constituée d’une antenne GPS permettant de procéder à la méthode dit de "radio
occultation des satellites GPS" à travers l’ionosphère : c’est à dire mesurer la différence de phase entre deux signaux
GNSS reçus par l’antenne GPS de IGOSAT.

Ci-dessous l’on peut voir une schématisation de la méthode d’occultation employée par IGOSAT faisant
référence au document Spécification technique de Besoin GPS dans lequel nous pourrons trouver plus de détails sur
le fonctionnement de cette charge utile.

FIGURE 2.14 – Illustration d’une occultation entre un GPS et IGOSAT.

Choix du composant et contraintes de positionnement

La carte GPS OEM615 de Novatel est celle qui a été retenu pour le dimensionnement de la charge utile GPS.
Cependant, étant plus petite que le format PC104, elle devra donc être placée sur une autre carte au format du
cubesat et ira de cette façon sur une carte d’adaptation de format PC104.
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FIGURE 2.15 – Carte Novatel OEM615

En ce qui concerne l’antenne GPS, le choix n’est pas encore confirmé mais nous devrions utilisé l’AeroAntenna
AT2775-103 de CANX2.
Cependant, l’antenne ne respectant pas le CDS 2.2.6 [2] , et dépassant ainsi de trop à l’extérieur du satellite, la
configuration choisie a été de la placer dans le dernier cube sur une carte PCB à l’intérieur du nanosatellite.

Il n’est pour le moment pas spécifier que l’utilisation de la charge utile GPS soit en marche 100% du temps et
d’avoir accès à la position du satellite à chaque instant.
Il est donc intéressant de voir par la suite si le budget de puissance est suffisant pour allumer le GPS tout le temps
(comme spécifier dans la STB GPS). Ceci permettrait ainsi de l’utiliser afin de localiser le satellite. Cela impliquerait
de revoir notamment le modèle comportemental d’IGOSAT (voir figure 3) et de le mettre ON dans tout les modes de
fonctionnement.

2.3.2 Scintillateur

Rôle

La fonction du scintillateur est la suivante :
En entrée du scintillateur nous avons des électrons, des photons gammas et d’autres particules qui arrivent et le
traverse avec chacune une énergie différente, chacune à une date différente. Celui ci produit de cette façon un
certain nombre de photons en fonction de l’énergie de la particule incidente qu’il détecte.
C’est ensuite la matrice SiPM qui prend le relai et compte le nombre de micro-pixels absorbant un photon émis par
le scintillateur.
Enfin, la carte Easiroc traite le signal, enlève le bruit électronique et le bruit du SiPM et va donner une valeur de DAC
(un nombre) pour chaque signal vu.

Le choix d’un microcontrôleur pour la charge utile scintillateur n’as pas été confirmé à l’heure actuelle.
Cependant l’idée est pour l’instant de simplifier son rôle et d’opter pour un traitement des données fait par
l’ordinateur de bord. L’ODB se chargerait donc de réaliser les spectres d’énergie pour chaque acquisition et
d’envoyer les données sur Terre, ainsi que d’envoyer les commandes au scintillateur pour lui dire de commencer
les mesures et d’allumer le sous-système. Le microcontrôleur se chargerait quant à lui de filtrer les données brutes
(nombr e D AC = nombr e de pi xel s vus ! éner g i e mesur ée) obtenues par la carte Easiroc, et les envoyer à l’ODB.
Ceci permettrait ainsi d’alléger la puissance de calcul et la mémoire nécessaire du microcontrôleur.

Concernant les données obtenues et l’échange avec l’ordinateur de bord, le travail est en cours de dévelop-
pement et n’as pas encore été défini à l’heure actuelle. Pour le moment le banc de test effectué pour chaque
observation nous donnerait en sortie de la carte EASIROC ou du microcontrôleur (selon le choix que l’on fera à
l’avenir) un fichier contenant : à la première colonne les numéros de matrice du SiPM, puis l 0OTH G (sortie High
Gain) puis on a l’ADC value qui nous donne la valeur de l’énergie puis un binaire (hit) qui nous renvoie 1 si on
observe quelque chose, 0 sinon.
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FIGURE 2.16 – Schématisation de l’architecture de la charge utile scintillateur [8].

Choix du composant et contraintes de positionnement

IGOSAT-SPEC-16 : Le scinitillateur est placé en haut afin d’avoir le minimum d’éléments entre lui et l’extérieur.

IGOSAT-SPEC-17 : La puce EASIROC a besoin d’être placée sur une carte, qui sera la carte du scintillateur.

FIGURE 2.17 – Carte EASIROC. On peut voir dans les différents cercles de couleurs, les divers éléments constituant
cette carte [8].
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3 Les modes opérationnels d’IGOsat

Les modes vont différer selon le type de sous-système ou de composants allumés, les besoins de puissance,
l’instant de la mission, la position du satellite, de la mémoire disponible, des données HK, des commandes
utilisateurs...
Nous allons expliciter dans ce chapitre dans quelles conditions on passe d’un mode d’IGOsat à un autre. La
transition d’un mode à l’autre sera fait soit automatiquement par l’ordinateur de bord soit par des commandes de la
station sol. Ces commandes automatiques peuvent être annulées par l’équipe de contrôle au sol. Selon la situation
dans laquelle se trouve le satellite, l’ODB mènera le satellite dans le mode de fonctionnement le plus approprié.

Je résume ci-dessous les différents modes d’opérations choisis pour ce système. Ces modes sont caractérisés par
différents groupes selon leur spécificités et fonctionnalités : on trouvera ainsi les modes dits de sécurité ou écono-
mique, les modes d’acquisition des données, et les modes de récupération entre les mesures.
Je résume notamment les différentes transitions possibles d’un mode à un autre puis l’attitude que le nanosatellite
prend dans chacun des différents modes.

FIGURE 3.1 – Diagramme comportemental d’IGOsat représentant ses modes de fonctionnement.

3.1 Mode économique et de sécurité :

3.1.1 Mode caillou :

Ce mode correspond au mode initial du satellite après son lancement (séparation avec le lanceur). Dans ce
mode le satellite n’as pas du tout de contrôle (SCAO éteint).
Mais c’est aussi un mode qui peut être utilisé afin de limiter la consommation du satellite. C’est donc un mode
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économique où tout est éteint sauf évidemment le minimum pour pouvoir communiquer avec la station sol et lui
envoyer des télécommandes pour qu’il rallume pas à pas les composants nécessaires : L’ordinateur de bord et la
batterie restent donc allumés dans ce mode ci.

Ce mode ne permet pas un rechargement des batteries efficace. Il sera intéressant de l’utiliser uniquement si le
satellite a de gros problèmes de réserve, ou bien que l’on souhaite limiter la recharge de ses batteries.

Transitions :

Mode caillou à mode detumbling : Lors du premier démarrage et/ou quand le problème a été résolu (principale-
ment un problème du SCAO).

Comportement IGOsat :

IGOsat est en attitude caillou.

3.1.2 Mode detumbling :

Ce mode permet de ralentir et de préparer le satellite a être dans une position correcte.

On peut parler notamment pour ce mode, de mode de sécurité. En effet, en cas de situation critique, le satellite
se mettra en mode detumbling. Cela nous permettra ainsi d’analyser les différents problèmes et passer au mode
survie une fois le problème résolu, puis aux différents autres modes et ainsi de suite : si tous les sous-systèmes sont
vérifiés et fonctionnels, on peut commencer ou reprendre le mode mission.

Mode detumbling à mode survie : se positionner en attitude survie. Dans le cas où les réserves de batteries sont
basses, on va se positionner d’abord dans ce mode afin de les recharger pour pouvoir ensuite se mettre en mode
plateforme. Le cas échéant, on peut passer directement au mode plateforme.

Mode detumbling à mode plateforme : Les batteries sont suffisamment chargées, on allume l’émetteur.

NB : Le gyromètre, utilisé pour le mode Detumbling, n’a pas encore été pris en compte dans le dimensionnement.

Comportement IGOsat :

IGOsat est en attitude caillou.

3.1.3 Mode survie :

La charge utile est éteinte, tous les instruments de la plateforme sont en marches. A la différence du mode plate-
forme, il ne peut pas émettre de données. C’est le mode le plus favorable pour la recharge des batteries.

Transitions :

Mode survie à mode plateforme : orientation en attitude avion.
On allume l’émetteur après avoir rechargé les batteries. Mode survie à mode Detumbling : Signal d’alerte batterie.
Mode survie à mode caillou : Problème avec le SCAO.
Mode survie aux modes missions :
On souhaite commencer à prendre des mesures ou l’on se trouve au dessus d’une zone d’intérêt.

Comportement IGOsat :

Attitude recharge des batteries.
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NB : Le mode le plus économique parmi les 3 derniers cités est le mode caillou car tout les composants sont qua-
siment éteint. Ce mode consomme donc moins d’énergie par rapport au mode survie qui a la SCAO allumé en plus.
Cependant, il récupère aussi moins d’énergie que le mode survie.

3.2 Mode d’émission entre les modes de mesure :

3.2.1 Mode plateforme :

Dans ce mode les charges utiles sont toujours éteintes, tout les instruments de la plateforme sont en marches. Le
satellite peut produire des télémétries. la réception mais aussi l’émission est activée. Il est utilisé entre 2 modes de
mesures, quand le satellite est en attente sur son orbite sans rencontrer d’avaries ni de problème énergétique et que
la mémoire est pleine : il peut émettre des données.

Transitions :

Mode plateforme à mode Detumbling :

• problème avec l’émetteur : lors de la communication test avec la station sol ou lors d’une commande (SS)
d’émission des données.

Mode plateforme à mode caillou :

• problème avec le SCAO.

Mode plateforme à mode survie : se positionner en attitude survie

• Batterie à plat.

• Problème avec l’émetteur : lors de la communication test avec la station sol ou lors d’une commande (SS)
d’émission des données.

Mode plateforme à mode detumbling :

• Problème avec l’émetteur : lors de la communication test avec la station sol ou lors d’une commande (SS)
d’émission des données.

Mode plateforme à mode mission 1 : IGOsat passe en mode mesures, il a le scintillateur en mode stand by, prêt à
prendre les mesures.

Mode plateforme à mode mission 2 : IGOsat passe en mode mesures, il a le GPS en mode stand by, prêt à prendre
les mesures.

Mode plateforme à mode mission 3 : IGOsat passe en mode mesures, il a le scintillateur et le GPS en mode stand
by, prêt à prendre les mesures.

Comportement IGOsat :

Attitude avion.
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3.3 Modes d’acquisition des données

Ce mode permet de faire les mesures scientifiques demandées. Il se décompose en 3 modes selon la position du
satellite :

• Mode Scintillateur : Si il se trouve au dessus d’une zone géographique que l’on souhaite étudiée, le scintillateur
s’allume.

• Mode Emission : Si il se trouve au dessus de la station sol, l’émetteur s’allume afin d’envoyer les télémétries.

• Mode Stand by : En dehors de ces régions, IGOsat est sur son orbite en attente d’activation d’un sous-système
(payload ou émetteur).

Comportement IGOsat :

Attitude avion

3.3.1 Mode mission 1 :

Le GPS est éteint, on utilisera que le scintillateur.

Transitions :

Mode mission 1 à mode plateforme : La mémoire est pleine.

Mode mission 1 au mode mission 2 : Commande Station Sol : besoin de faire des mesures avec le GPS uniquement
car :

• On ne veut pas saturer la mémoire disponible à bord, on va donc éteindre le scintillateur en fonction de la
télémétrie disponible.

• On a un GPS nous permettant de faire une occultation.

• on souhaite évaluer la structure verticale moyenne de l’ionosphère en densité électronique.

• Il y a un tsunami que l’on souhaite étudier.

Mode mission 1 à mode mission 3 : Commande Station Sol : besoins de faire des mesures avec les 2 charges utile.

Mode mission 1 au mode detumbling :
Signal de tension :

• Pour les batteries :

– La tension des batteries chute en dessous du pourcentage critique (30 %).

– La tension des batteries dépasse un seuil critique : on veut limiter la recharge des batteries.

• Pour la SiPM : Alimentation électrique ne doit pas être inférieure à 70 V.

– signal de température : la température mesurée atteint une valeur critique qui pourrait faire sortir le
sous-système de sa gamme de fonctionnement.

– Le scintillateur ne réponds plus, problème au niveau de la carte électronique EASIROC ou SIPM (matrice
de photodiode).

– Le sous-système de télécommunication ne réponds plus, il y a un problème pour émettre les données.

Mode mission 1 à mode survie : il faut recharger les batteries.
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3.3.2 Mode mission 2 :

On utilisera que l’antenne GPS et le scintillateur sera éteint.

Lorsqu’on a besoin du GPS, 2 axes doivent au moins être fixes pour pouvoir bien pointer le GPS utilisé pour
l’occultation : IGOsat peut être en attitude tournebroche.

Transitions :

Mode mission 2 au mode mission 1 : Commande Station Sol : besoin de faire des mesures avec le scintillateur
uniquement car :

• on a plus beaucoup de batterie (ø 30 %), on souhaite limiter la consommation du satellite.

• on souhaite mesurer les spectres d’électrons et de photons de hautes énergies par scintillation.

Mode mission 2 à mode mission 3 : Commande Station Sol : besoins de faire des mesures avec les 2 charges utile.

Mode mission 2 au mode caillou :

• signal de tension :

– Pour les batteries :

* La tension des batteries chute en dessous de le pourcentage critique (30 %).

* La tension des batteries dépasse un seuil critique : on veut limiter la recharge des batteries.

• signal de température : la température mesurée atteint une valeur critique qui pourrait faire sortir le sous-
système de sa gamme de fonctionnement.

• Le GPS ne réponds plus, problème au niveau des magnétocoupleurs et donc de la SCAO : on a du mal à stabi-
liser le satellite et l’orienter dans la direction voulue.

• Problème au niveau de l’antenne : pb de réception des fréquences L1 et L2.

• Problème au niveau de la carte GPS.

• Le sous-système de télécommunication ne réponds plus, il y a un problème pour émettre les données.

Mode mission 2 à mode survie : il faut recharger les batteries.

Mode mission 2 à mode plateforme : La mémoire est pleine.

3.3.3 Mode mission 3 :

Les 2 charges utiles seront utilisées.

Transitions

Mode mission 3 au mode plateforme : La mémoire est pleine.

Mode mission 3 au mode mission 1 : On éteint le GPS.
Commande Station Sol : besoin de faire des mesures avec le scintillateur uniquement car on a plus beaucoup de
batterie (ø%).

Mode mission 3 au mode mission 2 : on éteint le scintillateur.
Commande Station Sol : besoin de faire des mesures avec le GPS uniquement car :
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• On a un GPS nous permettant de faire une occultation.

• Détection d’un tsunamie.

Mode mission 3 au mode caillou : anomalie au niveau des charges utiles, scintillateur ou GPS signal de tension,
température hors des plages de fonctionnement... : on éteint le GPS et le scintillateur.

Mode mission 3 à mode survie : si réserves en énergie basses.

Je résume dans le tableau ci-dessous l’allumage des éléments (ON ou OFF) en fonction du mode où l’on se
trouve (voir tableau 3.1).
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4 Simulateur comportemental d’IGOSAT

4.1 Philosophie du simulateur

Le simulateur comportemental d’IGOsat nous permet, comme son nom l’indique, de simuler le comportement
de celui-ci et de l’ensemble de ses sous-systèmes avant le lancement du satellite, tout en prenant en compte
l’environnement qui l’entoure. Le simulateur doit couvrir toutes les phases opérationnelles du satellite, de la
séparation avec le lanceur à la fin de vie de la mission. Cela fait ainsi référence au diagramme comportemental
d’IGOsat ainsi qu’à la description de ses modes de fonctionnement (voir figure 3 ).

Ce simulateur est codé en C++ et un script python génère les fichiers. Il a été développé dans le cadre d’un projet
de master, par des étudiants en informatique spécialement pour le projet IGOSAT.

Le simulateur nous donne en sortie des messages sur l’état du satellite, à savoir le statut de chaque sous-système,
les valeurs des températures, tension, charge de la batterie soit l’ensemble des réponses obtenues après l’envoie
de commande (voir figure 4.1 ). Ces messages pourront être lu via le terminal dans un premier temps puis seront
enregistrés ensuite dans un fichier «test.log» (que l’on pourra renommer), par la commande suivante (se trouvant
dans IGOsim.cpp) : HCIs : :getInstance().setLog("test.log", HCI : :INFO) ;

FIGURE 4.1 – Visualisation du simulateur via l’outils Xcode.
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4.1.1 Architecture du simulateur :

Le simulateur est composé de la façon suivante :

• des fichiers .xml : ces fichiers nous permettent de décrire les paramètres spécifiques à chaque sous-système,
soit la température, la tension etc. Ils nous permettent aussi d’indiquer des messages, le temps d’envoie de ces
messages, et ce que l’on appelle socket permettant de relier les sous-systèmes entre eux. Ce sont ces fichiers
qui vont être lus par le simulateur.

• Des fichiers .cpp : l’ensemble du code en C++ se fait ici. (Ce sont les classes de nos objets.)

• D’un fichier principal IGOsim.cpp

• D’un fichier Module.cpp qui gère la génération des modules.

La plus grande partie de mon travail, en tant que première utilisatrice, a été de me familiarisé avec cet outils et
d’en comprendre le fonctionnement. Ceci c’est fait en partie avec des rendez vous avec les étudiants en informatique
et des échanges avec le stagiaire qui s’occupe de la partie Ordinateur de Bord. En tant que première utilisatrice
du simulateur, j’ai pu en ressortir un ensemble d’erreurs et de remarques, ainsi que rédiger une documentation
complémentaire destinée à des non-informaticiens (voir documentation en annexe).

4.2 Analyse des besoins

Avant de se lancer dans l’écriture des codes du simulateur, il faut d’abord identifier au mieux les besoins de notre
système. Pour cela nous avons besoin de savoir :

• De quoi dépendent les informations de chaque sous-système

• Quelles sont les requêtes : de quoi le système a besoin en entrée, et quelles sont les informations que nous
obtenons suite à ces requêtes, donc qu’est ce que nous avons en sortie.

• Comment on communique entre chaque sous-système, quelle est l’interface en terme de données.

4.2.1 Données Housekeeping

Le module Housekeeping permet de collecter les données concernant l’état du satellite (température, tensions
etc...) tout au long de la mission, afin de veiller au bon fonctionnement du cubesat et de ses divers équipements. Ces
données doivent être accessibles dès la séparation entre le lanceur et le déployeur. Dans le cas où les informations
analysées par l’ODB dépassent la gamme de fonctionnement définis d’un composant, une commande automatique
est envoyé par l’ODB.
De cette façon, ce module sera relié aux différents capteurs au sein du système.

Le choix concernant la façon dont sera implémentée ce module n’as pas encore été déterminé (il sera soit intégré
sur une autre carte, ou sera une carte individuelle).

Je donne ci-dessous une liste des principales données HK pour chaque sous-système.

Ordinateur de Bord :

• Vérification de l’espace mémoire

SCAO :

• Température magnétomètre.

• Température magnétocoupleurs.

• Température Senseurs Solaires.

32

combier
ok



Alimentation :

• Température des panneaux solaires.

• Température de la batterie.

• Status de la charge de la batterie.

• Tension de sortie des panneaux solaires.

• Courant qui traversent les panneaux solaires.

• Tension de sortie de la batterie.

Télécommunication :

• Température carte alimentation

• Température antennes UHF/VHF

Charge Utile Scintillateur :

• Température du Générateur Haute tension

• Température du SiPM

• Température de la carte Easiroc

Charge Utile GPS :

• Température des antennes

• Température carte GPS

• Données GPS : position, temps

Température de la structure .

4.2.2 Paramètres housekeeping pour chaque sous-systèmes

Les contenus des différents tableaux ci-dessous sont les paramètres nécessaires à rentrer dans les fichiers .xml
du simulateur. Les données ont été récupéré dans les datasheet de chaque composant choisis pour notre cubesat
(voir section 2.2), quand elles sont disponibles.

Module de Distribution de Puissance (Alimentation)

Composants Paramètres
température (en °C) tension (en V) courant (en A)

Les panneaux solaires (pour 2 cellules en série) [-40 ;85] 8.4 0.52
La batterie (en charge) [-20 ;60] nominale : 3.2 nominal : ∑ 1.6

maximale : 4.1 maximal : 3.2

FIGURE 4.2 – Paramètre de fonctionnement des composants du sous-système d’alimentation

Les valeurs indiquées pour les panneaux solaires correspondent aux valeurs de courants et de tensions à la puis-
sance maximale.
NB : C’est en réalité, non la batterie mais son convertisseur qui consomme.
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Ordinateur de Bord

Composants Paramètres
température (en °C) tension (en V) intensité (en mA) puissance (en W)

Carte [-20 ;60] 3.3 120 0.4

FIGURE 4.3 – Paramètres de fonctionnement pour le sous-système ODB

SCAO

Composants Paramètres
température (en °C) tension (en V) courant (en mA) puissance (en W)

Magnétomètre [-50 ;85] [6 ;15] 20 0.3
Magnétocoupleur [-35 ;75] 2.5 0.209

Senseur Solaire [-25 ;50] 5 ∑ 10 0.05

FIGURE 4.4 – Paramètres de fonctionnement des composants du système de contrôle d’attitude.

Télécommunications

Débit de données à
transmettre

Paramètres

température
carte (en °C)

température
antenne (en
°C)

tension (en V) courant (en
mA)

puissance (en
W)

1200 bps [-20 ;45] [-30 ;70] [6 ;8.4] 168 0.5
2400 bps [-20 ;45] [-30 ;70] [6 ;8.4] 240 1.0
4800 bps [-20 ;45] [-30 ;70] [6 ;8.4] 280 1.5
9600 bps [-20 ;45] [-30 ;70] [6 ;8.4] 312 2.0

FIGURE 4.5 – Paramètres de fonctionnement des composants du système de communication en fonctions de la quan-
tité de données à envoyer.

Charge Utile GPS

Composants Paramètres
température (en °C) tension (en V) courant (en mA) puissance (en W)

carte GPS [-40 ;85] 3.3 1.1
Antenne GPS [-50 ;70] 5 100 0.5

FIGURE 4.6 – Paramètres de fonctionnement des composants de la charge utile GPS.
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Charge Utile Scintillateur

Composants Paramètres
température (en °C) puissance (en W)

EASIROC [-40 ;85] 1.0
High Voltage [-55 ;75] 0.5
SiPM [0 ;40] ' 0
Scintillateur cristal
& plastique

[-20 ;50] 0

FIGURE 4.7 – Paramètres de fonctionnement des composants de la charge utile scintillateur.
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5 Établissement des budgets technique
d’IGOsat

5.1 Session d’Ingénierie Concourante

Actuellement en fin de phase A, le projet IGOSAT a bénéficié de sa première session d’ingénierie concourante
(CIC) le 21/08/2014 au sein de l’Université Paris Diderot, dans une salle dédiée à l’utilisation entre autres des
méthodes d’ingénierie concourante.

Cette réunion de synthèse et d’avancement du projet a pour but de regrouper les données de chaque ingénieur
expert dans un domaine particulier du projet. Elle a pour avantage de valoriser l’échange d’informations entre
chaque acteur du projet, de faire le point mais aussi de mener une réflexion avec l’ensemble de l’équipe afin de
détecter les éventuels problèmes ou incohérences entre chaque partie de la mission.
C’est donc une session de travail conduite par l’ingénieur système autour d’un outil permettant d’avoir une vue
structurée et partagée du système (ici nanosatellite).

C’est autour de IDM-CIC que s’est effectué notre travail. Ce logiciel, développé par le CNES, permet une
description sous Excel de l’ensemble des équipements, sous-systèmes, charges utiles, phases de la mission du
nanosatellite et permet l’établissement des budgets de puissances consommées et dissipées, budget de masse etc. . .

Elle a ainsi permis de regrouper certains acteurs du projet tels que le responsable scientifique de la mission
Hubert Halloin, l’ingénieur mécanique et thermique, l’ingénieur chargé de l’architecture électrique, ainsi que l’in-
génieur Système. Des chercheurs et professionnels de l’APC étaient notamment présents en tant que spectateurs :
un chercheur et un maître de conférences à Paris Diderot,ainsi qu’un ingénieur électronicien et un ingénieur
micro-électronicien de l’APC.
Leur présence a aussi permis d’apporter leurs connaissances sur le projet et de donner des conseils afin de faire
évoluer les idées et de nous questionner sur certaines problématiques de la mission.

Les points suivants ont ainsi pu être abordés :

• Présentation Projet/équipe, objectifs scientifiques, composition du système.

• Présentation IDM-CIC.

• Présentation de l’architecture mécanique : création des composants (formes des objets et propriétés), dimen-
sionnement, contrainte de positionnement etc. . .

• Présentation de l’architecture électrique du sous-système d’alimentation.

• Vue d’ensemble du modèle (design) du nanosatellite. Gestion des données via l’onglet « système » de IDM,
permettant de visualiser les bilans de masse centrage et inertie effectués (calculs automatiques) par IDM sur
l’ensemble du système (plateforme et charge utile), budget de consommation et dissipation totalisé sur tout
le système, avec et sans prise en compte des marges (30%, phase A).

• Présentation du dimensionnement et contraintes thermique sur Systema/Thermica.
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5.2 Etablissement du budget de puissance

Comme dit précédemment, le logiciel IDM-CIC nous a permis d’établir un budget de puissance du nanosatellite.
Les différents modes de fonctionnement vu dans le chapitre 3 ont été rajoutés dans ce classeur excel. En effet, une
fois avoir rempli dans chaque feuille de sous-système les valeurs de consommations de chaque équipements, nous
pouvons nous placer dans la feuille "système" afin d’indiquer ces différents modes, et mettre ON ou OFF pour
chaque composant en fonction du mode où l’on se trouve (de la même façon que la figure).
Etant en phase A, une marge de 30 % a été ajoutée pour chaque équipement. Une marge système de 30% sup-
plémentaire vient compléter cette étude sur le budget de puissance afin de prendre large et de tenir compte des
éventuelles incertitudes et variations sur les paramètres housekeeping (températures...).

FIGURE 5.1 – Tableau du budget de puissance consommé par la plateforme et la charge utile en fonction de chaque
modes de fonctionnement du satellite, avec et sans marge système.

Un tableau plus détaillé sur le budget de consommation du cubesat obtenu avec le logiciel IDM-CIC se trouve
en Annexe ; on pourra y trouver notamment les puissances consommées sans marge sur les composants.

5.3 Etablissement du budget de masse

La masse du nanosatellite ne doit pas excéder 4 kg d’après les spécifications cubesat CDS 2.2.16 [2].

La masse de notre cubesat est estimée à 3.77 kg en prenant une marge de 20 % étant donné que nous sommes
qu’en phase A du projet et afin d’éviter de déborder sur la masse imposée. Cependant, même si cela n’as pas été
encore effectué, il est déjà possible de diminuer le pourcentage de masse de certains équipements tels que les
composants dit "sur étagères" (COTS) car leur masse est déjà bien déterminé et ne devrait pas varier.
La masse des différents câbles pour les capteurs tels que le magnétomètre, les senseurs solaires, les thermostats, n’a
pas encore été prise en compte ainsi que celle des vis de fixation (entretoises et rondelles) ; cependant la masse du
matériel utilisée pour la structure est comprise dans les 3.77 kg.
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FIGURE 5.2 – Tableau du budget de masse pour la charge utile et la plateforme, indiquant la somme obtenue pour
chaque sous-systèmes et le total pour l’ensemble du système avec et sans marge.

Il n’y a pas eu de marge système prise, en plus de la marge prise pour chaque sous-systèmes, pour l’établissement
du budget de masse. Le résultat total obtenu, avec marge, est conforme et reste inférieur aux 4 kg de masses limitées
par le CDS 2.2.16. Un tableau plus détaillé sur le budget de masse du cubesat se trouve en Annexe.
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Conclusion

L’objectif du stage était de définir, avec l’équipe de stagiaires constituant le projet durant cette période, une
définition et un dimensionnement préliminaire d’IGOSAT. Une modélisation via les outils IDM-CIC et Systema, a
été réalisé par l’un des stagiaires de l’équipe, permettant d’avoir une représentation de l’ensemble du satellite, et de
référencer tailles et positions des pièces qui seront assembler dans le cubesat. Cependant, en raison des problèmes
qui sont intervenus lors du stage, cela a ralentis le rythme de travail initialement fixé, ce qui peut expliqué que les
objectifs n’ont pas été atteint dans leur intégralité.
Le stagiaire et/ou l’ingénieur suivant devront ainsi compléter le simulateur comportemental d’IGOSAT, et cela serait
intéressant qu’un informaticien prenne le relai afin de permettre le développements de codes plus poussés, tout en
travaillant en parallèle avec un ingénieur système, notamment pour la partie physique.
Pas mal d’éléments ne sont pas encore déterminés et/ou confirmés sur l’ensemble du projet, tels que le choix
définitif de certains composants, ainsi que leurs emplacements au sein du cubesat, leurs consommations etc... Les
spécifications d’interface devront ainsi être actualisées et poursuivies par les prochains étudiants.
Le projet devrait rentrer en phase B dès septembre 2014, et nous devrions passer à une définition détaillée complète
de l’ensemble du satellite, en passant notamment par l’achat de matériels commerciaux.

Ce stage m’as permis d’avoir vraiment une vision globale du satellite, notamment par l’établissement des modes
de fonctionnement du nanosatellite, sans rentrer dans la réalisation détaillée des équipements. Ceci nécessite
d’être régulièrement en interactions avec tous les étudiants qui travaillent sur les sous-systèmes précis tels que
les cartes électroniques, l’étude thermique, la modélisation de l’architecture... ce qui est un réel enrichissement
professionnel.
Pour conclure ce stage, nous avons eu l’occasion avec l’ensemble de l’équipe et le responsable scientifique de
préparer et faire une session d’ingénierie concourante dans une salle qui y est dédiée. Cela m’as permis d’avoir un
exemple concret de ce que c’était et de comment se déroulait ce type de séance, et ce fut une réelle opportunité
pour moi de mener avec le responsable scientifique cette session.
J’ai pu mettre en pratique les enseignements dispensés dans le master OSAE sur l’ingénierie système, à savoir
l’importance de l’ingénieur système qui fait le lien entre l’ensemble des ingénieurs spécialistes du projet. J’ai ainsi,
en tant qu’ingénieur système, fait de mon mieux pour maintenir une cohérence entre l’ensemble des acteurs du
projet.
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Annexe

FIGURE 5.3 – Budget de masse détaillé pour la plateforme, obtenu sur le logiciel IDM-CIC.

FIGURE 5.4 – Budget de masse détaillé pour la charge utile, obtenu sur le logiciel IDM-CIC.
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FIGURE 5.5 – Budget de consommation de puissance détaillé, pour la plateforme, obtenu sur le logiciel IDM-CIC.42



FIGURE 5.6 – Budget de consommation de puissance détaillé, pour la plateforme (suite), obtenu sur le logiciel IDM-
CIC.

43



FIGURE 5.7 – Budget de consommation de puissance détaillé, pour la charge utile, obtenu sur le logiciel IDM-CIC.44



Our 2 payloads will be hosted on a 3U CubeSat platform, orbiting 
the Earth at an altitude of about 650 km and inclination of about 97°.   
 
,I� WKH� VFLQWLOODWRU� GRHVQ·W� QHHG� DQ\� VSHFLÀF� RULHQWDWLRQ� RI� WKH�
satellite the GNSS antenna has to be pointed towards the 
ionospheric layer. To simplify the pointing strategy, it is planned 
WR�SRLQW�WKH�DQWHQQD�URXJKO\�RSSRVLWH�WR�WKH�VDWHOOLWH·V�YHORFLW\��
7KH�DWWLWXGH�FRQWURO�V\VWHP��$2&6��LV�SUHVHQWO\�EHLQJ�GHYHORSHG�
WR�DFKLHYH�D�FRDUVH�SRLQWLQJ�DFFXUDF\�RI�DERXW�����
 
Because of the capacity of the power system (allowing a mean 
consumption of about 4W) and the limited telecommunication 
bandwidth (UHF link, about 5kbit/s) the payloads cannot be 
WXUQHG� RQ� IXOO� WLPH��+HQFH�� GLIIHUHQW� RSHUDWLRQDO�PRGHV� KDYH�
been designed, depending of the needs in term of desired data, 
ORFDOL]DWLRQ��EDWWHULHV�ÀOOLQJ�UDWLR�DQG�DYDLODEOH�PHPRU\�
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IONOSPHERIC AND GAMMA-RAY OBSERVATIONS 

SATELLITE
With the support of the French Space Agency (CNES) and the University Paris Diderot, three laboratories (APC, IPGP and AIM), 

gathered within the LabEx (Laboratory of Excellence) UnivEarthS initiative, started in 2012 the development of the nanosatellite IGOSat.
Two payloads are currently being developed for IGOSat: a new generation of high-energy particles scintillator and a dual-frequency GPS receiver.

Presently in phase A, the project is scheduled to enter phase B in September 2014, with an expected launch in 2017 or 2018.

	��	��	���	�����
Not only is IGOSat a pedagogical project, but its results will be 
VFLHQWLÀFDOO\�YDOXDEOH� IRU� WKH� LQVWLWXWHV� LQYROYHG� LQ� WKH�SURMHFW��
7KH� ÀUVW� VFLHQFH� REMHFWLYH� LV� D� EHWWHU� NQRZOHGJH� RI� WKH�
electron and gamma population and TEC in 3 areas of interest.
These zones are critical for spacecraft on LEO orbit because 
of the high density of charged particles and gamma-rays. 
 
$QRWKHU�REMHFWLYH�RI�WKH�,*26DW�LV�WR�VWXG\�WKH�FRUUHODWLRQ�EHWZHHQ�
WKH�7(&�DQG�WKH�ÁX[�RI�HOHFWURQV�DQG�JDPPDV�LQ�WKH�VDPH���DUHDV�
,*26DW� WHDP� LV� DOVR� ZRUNLQJ� RQ� WKH� IHDVLELOLW\� RI� REVHUYLQJ�
tsunamis thanks to TEC measurements. When crossing 
WKH� LRQRVSKHUH�� JUDYLW\� ZDYHV� SURGXFH� D� VWURQJ� YDULDELOLW\�
LQ� WKH� HOHFWURQV� GHQVLW\�� :KLOH� YHU\� K\SRWKHWLFDO� ZLWK�
,*26DW�� REVHUYLQJ� HOHFWURQV� GHQVLW\� ZDYHV� FDXVHG� E\� D�
WVXQDPL� RU� HDUWKTXDNH� ZRXOG� EH� RI� JUHDW� VFLHQWLÀF� LQWHUHVW�
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DETECTION PROCESSING

SCINTILLATOR SIPM EASIROC ASIC

AMPLIFICATION

The scintillator onboard IGOSat for detecting high-energy 
gamma-rays and electrons is based on the technology 
GHYHORSHG� IRU� WKH� 7$5$1,6�PLFURVDWHOOLWH� �GHGLFDWHG� WR�
the study of stormy regions).
 
The charged particles and photons detector consists of three 
parts: a cubic organic scintillator (also known as a plastic 
scintillator) with an inorganic scintillator (LaBr3 crystal) 
encased in it. The light impulses are read with a silicon 
SKRWRPXOWLSOLHU� IROORZHG� E\� DQ� ($6,52&� �([WHQGHG�
$QDORJXH� 6LOLFRQ� SP� ,QWHJUDWHG� 5HDG� 2XW� &KLS�� $6,&�

7KH� SODVWLF� VFLQWLOODWRU� ZLOO� HVVHQWLDOO\� EH� VHQVLWLYH� WR�
electrons and protons, whereas the LaBr3 crystal also 
detects gamma photons. Combining these two sets of 
data allows for the precise calculation of the population 
density for these two particle types (coincidence detection).

7R�DYRLG� WKH�GLIÀFXOW\�RI�JHQHUDWLQJ�KLJK�YROWDJH�RQERDUG�
IGOSat, a SiPM (Silicon Photomultipliers) array, constituted 
RI� D� PDWUL[� RI� DYDODQFKH� SKRWRGLRGHV�� VKRXOG� EH� XVHG�
LQVWHDG�RI�WKH�¶VWDQGDUG·�SKRWRPXOWLSOLHU�WXEH��6L30�DUUD\V�
DQG�$6,&�KDYH�QHYHU�EHHQ�ÁRZQ�LQ�VSDFH�DQG�WKH�,*26DW�
ÁLJKW�ZLOO�EH�D�YDOXDEOH�TXDOLÀFDWLRQ�WHVW�IRU�WKLV�WHFKQRORJ\��
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7ZR�PDLQ�VFLHQWLÀF�REMHFWLYHV�DUH�H[SHFWHG�WR�EH�FRPSOHWHG�ZLWK�WKH�,*26DW�PLVVLRQ�
7KH�ÀUVW�JRDO�LV�WR�PDS�WKH�JDPPD�UD\V�DQG�KLJK�HQHUJ\�HOHFWURQV�RQ�/(2��/RZ�(DUWK�
Orbit) in the polar cusps and the South Atlantic Anomaly. Simultaneously, the Total Electron 
Content of the ionosphere (the upper layer of the atmosphere constituted of a diluted 
ionized gas, at an altitude between 90 and 600 km) will be measured in the same zones. 
)URP�WKHVH�WZR�PHDVXUHPHQWV�� WKH�FRUUHODWLRQ�EHWZHHQ�WKH�VRODU�DFWLYLW\�� WKH�UDGLDWLRQ�
belts contents and the ionization of the upper atmosphere will be studied.
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Diagram of the radio occultations 

7KH�GXDO�IUHTXHQF\�*36� UHFHLYHU�ZLOO�PHDVXUH� WKH�
Total Electronic Content of the ionosphere. The 
UHFHLYHU� ZLOO� PHDVXUH� SKDVH� GLIIHUHQFHV� EHWZHHQ�
two GNSS carrier signals through the ionosphere 
DW�����*+]��/���DQG�����*+]��/����7KH�LRQRVSKHUH�
LV� D� GLVSHUVL�YH� PHGLXP� ZKLFK� LQWURGXFHV� D�
SURSDJDWLRQ�GHOD\�LQ�D�VLJQDO�RI�D�GHÀQHG�IUHTXHQF\�

The phase difference between the two carrier signals 
ZLOO�JLYH�XV�LQIRUPDWLRQ�DERXW�WKH�FXPXODWLYH�HOHFWURQLF�
density on the aiming line between the GNSS satellite 
DQG�RXU�UHFHLYHU�

7KH�GXDO�IUHTXHQF\�UHFHLYHU��2(0�����IURP�1RYDWHO��
LV�FRQQHFWHG�WR�D�SDWFK�DQWHQQD��VSHFLÀFDOO\�GHVLJQHG�
for IGOSat. 
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FIGURE 5.8 – Poster pour la présentation d’IGOSAT au colloque Symposium 4S à Majorque.
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