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Introduction

Les nanosatellites sont des satellites de petite taille. Leur unité de mesure est un cube U de dimen-
sions 10x10x10 cm. Ils présentent l’avantage d’avoir un coût de lancement très réduit, tout en permet-
tant d’effectuer différents types de mesures. Ils sont très en vogue depuis les années 2000. Aujourd’hui
l’université Paris Diderot et le labex veulent également avoir son propre nanosatellite qui sera réalisé
principalement grâce au travail d’étudiants.

Le nanosatellite de Paris Diderot aura pour but :

– La mesure du flux et d’électrons dans les cornets Polaires et dans l’Anomalie de l’Atlantique Sud
(AAS) ;

– Le test d’un nouveau type de détecteur gamma ;
– La mesure du TEC par un GPS bi-fréquence.

Description de l’étude

Le projet nanosatellite est encore dans la phase qu’on appel « phase 0 », c’est-à-dire en phase préli-
minaire. Jusqu’à présent des élèves de L3 et d’EIDD ont réalisé des études sur la charge utile du nanosa-
tellite, l’orbite de celui-ci, le temps de communication avec la terre et le contrôle d’attitude.

Le but de notre équipe, constituée de trois étudiants du Master « Ingénierie Physique des Energies »
(IPE), est de réaliser une première étude de l’architecture électrique du satellite. Pour le moment, l’étude
présenté ici se limitera simplement à faire fonctionner les instruments de mesures et les composants
nécessaires à leur utilisation, définir les différents modes de fonctionnement, et calculer la consommation
d’énergie qui en résultera. Pour cela il est nécessaire de spécifier sous quelles hypothèses notre satellite
va effectuer sa rotation autour de la Terre, le temps d’une révolution et la puissance reçue afin de faire la
meilleure approche possible.

Les hypothèses de l’étude

Le satellite à envoyer est un nanosatellite 3U, c’est-à-dire de dimension 30x10x10. La plateforme du
satellite est composée de 3 unités de 10x10x30cm3 : 2 unités nécessaires à la plateforme et au scintilla-
teur, la 3ème au GPS. Sa masse sera au maximum de 3 kg. Il sera envoyé à 600 km d’altitude.

Ces informations permettent de calculer la période de son orbite grâce à la 3ème loi de Kepler qui lie
le rayon de l’orbite à sa période.

T 2

r3 = 4π2

G×M
⇒ T =

√
4π2r3

G×M
Avec :

– T : période de révolution du satellite autour de la Terre ;
– r : rayon de révolution du satellite (soit r = rTerre + h avec h l’altitude du satellite ;
– G : la constante universelle de gravitation.
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On trouve T = 1h24min. Au lancement il est prévu que le satellite ait un angle d’inclinaison de 97˚. Ainsi
il aura une orbite héliosynchrone ce qui permet que l’angle entre le plan de l’orbite du satellite et le soleil
soit toujours identique. Ainsi le flux solaire reçu par le satellite sera identique avec une périodicité de 24
heures.

Un satellite a besoin d’énergie pour faire fonctionner tous ses composants. Pour cela toutes ses faces
seront recouvertes de panneaux solaires, excepté la face arrière qui sera réservée à une antenne GPS. On
considérera dans notre étude que le rendement de conversion électrique de nos panneaux sera de 20%.
Ceci permettra de calculer la puissance reçue par le satellite à chaque instant.

L’étude présentée ici a pour but de vérifier la faisabilité du projet, calculer si l’énergie reçue par
le soleil sera suffisante pour permettre son fonctionnement en continu, et d’étudier la mise en place
différents modes de fonctionnement permettant de réguler la consommation en énergie du satellite.

Les objectifs de l’étude

L’étude comprend trois étapes :

– déterminer les sous-systèmes nécessaires au fonctionnement du satellite et leur consommation ;
– déterminer les différents modes possibles de fonctionnement du satellite ;
– pour chaque mode de fonctionnement décrire la consommation du satellite et sa production d’éner-

gie si il y a lieu.
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1 - Les différents composants électroniques
et leur consommation

1.1 - Le fonctionnement du nanosatellite

1.1.1 - Le contexte de notre étude

Le nanosatellite est envoyé à 650 km d’altitude, son objectif est de mesurer le contenu électronique
de l’ionosphère ainsi que le flux d’électrons et de gammas. Ces deux mesures se feront au niveau des
pôles et de l’anomalie sud atlantique. Pour cela il aura à sa disposition comme charge utile un scintillateur
de Saint-Gobain et une antenne GPS. Il ne doit pas excéder 3 kilos et il n’embarquera aucun système
de propulsion. Il devra pouvoir émettre les données enregistrées vers la Terre (à la station de l’APC à
l’Université de Paris VII) et réceptionner des données de cette même station. Enfin, pour pouvoir faire
réceptionner les données envoyées par les satellites GPS, il aura besoin de s’orienter de manière à pouvoir
les capter, cela implique d’embarquer un système de contrôle d’attitude (SCA). Dans cette étude, on
considère qu’à 650 km d’altitude, les frottements avec l’atmosphère terrestre sont négligeables. A cette
altitude la période de révolution est de 1h30 dont 58 minutes sont ensoleillées.

1.1.2 - Les composants

À l’aide de ces premières données il est possible de faire une première sélection des composants
indispensables au bon fonctionnement du nanosatellite. Ils sont listés ici par fonction à remplir :

– la batterie qui est la partie vitale d’un point de vue énergétique ;
– l’ordinateur de bord qui permettra de faire les calculs nécessaires à toutes les opérations néces-

saires au nanosatellite ;
– l’émetteur / récepteur pour la liaison avec la station sur Terre ;
– l’antenne nécessaire pour la communication avec la Terre ;
– le système de contrôle d’attitude qui est un magnétocoupleur ;
– le magnétomètre qui permet de détecter les variations du champ terrestre ;
– les composants de la charge utile :

– l’antenne GPS ;
– le scintillateur ;
– l’amplificateur haute tension nécessaire pour délivrer une tension d’une centaine de volts au

scintillateur.

1.1.3 - Le choix des composants

Le site spécialisé dans les composants électroniques pour les nanosatellites, cubesatshop, indique les
différentes possibilités existantes. La liste ci dessous indique les choix intéressant en lien avec le poids
limite du nanosatellite et de la consommation limite fixée à 5 W pendant l’émission des données vers la
Terre :

– batterie : nanopower p31U power supply ;
– ordinateur de bord : cube computer ;
– magnétomètre : magnetometer ;
– magnétocoupleur : ISIS magnetorquer board ;
– l’émetteur / récepteur n’est pas déterminé mais un rapport antérieur 3 a permis d’en sélectionner

plusieurs. Dans ce rapport, qui aborde le problème d’un point de vue énergétique, nous choisissons
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le système le plus coûteux en énergie pour dimensionner le système, nous utiliserons donc ISIS
UHF downlink / VHF uplink Full Duplex Transceiver ;

– l’antenne pour la communication avec la station terrestre est celle proposée par ISIS
3. D’un point de vue énergétique, elle a l’avantage d’avoir un angle de 4π stéradians et ne nécessite
donc pas d’orientation particulière du satellite pour communiquer ;

– l’antenne GPS est considérée de puissance nulle, on ne prend en compte que celle du récepteur
GPS de 1W 4 qui vient de chez NOVATEL OEM615 ;

– cette étude étant préliminaire, il manque nécessairement des composantts électroniques, il est donc
judicieux de prendre une marge d’erreurs de 30% 4 par mesure de sécurité.

1.2 - La puissance consommée par chaque composant

Le site cubesatshop donne pour chacun des composants proposés leurs caractéristiques 5, les compo-
sants choisis ont donc les puissances suivantes :

FIGURE 1 – Puissance de chaque composant du satellite

∗La consommation de la batterie vient des convertisseurs et non pas de la batterie elle-même.

∗∗Le magnétocoupleur est composé de 3 bobines dont 2 à noyaux ferro-magnétiques. Leur consom-
mation est de 1 W/(A.m2) et le couple maximum est de 0,24 A.m2. De même pour la troisième bobine
qui a elle une consommation de 2 W/(A.m2) et un couple maximum de 0,24 A.m2.

∗∗∗La puissance maximale est calculée avec les magnétocoupleurs en fonctionnement.

1.3 - La puissance reçue sur une période

– déterminer la capacité de recharge lors de la demi période ensoleillée ;
– déterminer le temps nécessaire pour recharger entièrement la batterie.

Hypothèses faites pour le scénario

3. Rapport de Simon Bacholle et Julio Rabanal du 10 janvier 2013
4. entretien avec Hubert HALLOIN
5. Les fiches techniques des composants se trouvent en Annexe D
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– le satellite est déjà dans le mode tournebroche, l’antenne GPS se trouve sur la face arrière ;
– pendant la charge, on considère que le satellite reste en mode tournebroche ;
– d’après un rapport précédent 5 une demi cellule solaire éclairée sous incidence normale capte une

puissance de 1 W sur une période complète ;
– dans cette étude qui est une phase de dimensionnement, nous prendrons le cas le plus défavorable

pour l’éclairement du sattelite, soit un coefficient de multiplication de la surface éclairée du satel-
lite qui vaut sin β sur toute la période de révolution. Cet angle ne peut être déterminé à ce stade de
l’étude car il dépend entièrement du lancement qui n’est pas encore fixé.

Résultats 6

FIGURE 2 – Énergie reçue en une révolution en fonction de l’angle β

Comme le montre la figure 2, l’énergie reçue pour une révolution dépend de l’angle bêta. Elle varie
entre 7,9 Wh et 11,5 Wh. Ce calcul a été fait pour une durée d’éclipse constante avec l’angle β de 36
minutes. Cette valeur n’est pas constante, elle dépend de bêta (cf figure 3), elle correspond au cas le plus
défavorable. En fait pour calculer l’énergie reçue pendant une révolution il suffit de prendre en compte
cette nouvelle valeur de flux, (avec comme paramètres, les paramètres définis par Dan ASSAYAG, à
savoir un temps de révolution de 84 min et une puissance de 1,6 W pour une demie face exposée perpen-
diculairement au soleil). On obtient alors la courbe 4. Cette fois-ci l’influence de β est nettement plus
grande puisque l’énergie reçu par période varie entre 7,6 Wh et 17,2 Wh.

5. Rapport de stage de Dan ASSAYAG, août 2013
6. Les schémas représentant la situation sont représentés en Annexe C à la figure 19
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FIGURE 3 – Durée d’éclipse en fonction de l’angle β

FIGURE 4 – Énergie reçue en une révolution en fonction de l’angle β, en prenant en compte l’éclipse.

1.4 - Conclusion

Bien que les composants du nanosatellite ne soient pas encore tout à fait définis on constate que
la puissance moyenne reçu par le satellite grâce aux panneaux solaires est supérieure à la puissance
maximale du nanosatellite lorsqu’il fonctionne à pleine puissance. Ceci est encourageant pour la suite
du projet car le satellite est donc énergétiquement viable. Il est important de préciser que le satellite ne
fonctionnera jamais à 100% car le besoin en énergie des missions n’en a pas l’utilité comme nous allons
le voir dans les chapitres suivant qui traiteront des modes du satellite.
Enfin cette étude a calculé la puissance reçue en considérant que le temps d’éclipse du satellite est
constant quelque soit l’angle bêta. Cette hypothèse est une approximation. Pour avoir une valeur plus
précise, il faudra tenir compte de l’évolution de la durée d’éclipse en fonction de bêta. L’évolution du
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temps d’éclipse en fonction de l’angle bêta se trouve en Annexe
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2 - Mode plateforme - survie

2.0- Intérêt du mode

Le mode plateforme est utilisé entre deux modes de mesures, quand le satellite est en attente sur son
orbite sans rencontrer d’avaries ni de problème énergétique.

2.1- Objectifs du mode

– calculer la puissance consommée dans cette configuration de vol.

2.2 - Hypothèses faites pour le mode

– l’axe du satellite (son axe de rotation en tournebroche) reste tangent à sa trajectoire ;
– quand le magnétocoupleur fonctionne, il est toujours à puissance maximale ;
– ni le GPS ni le scintillateur et son amplificateur associé ne sont allumés ;
– le mode survie correspond au mode plateforme avec une utilisation de l’émetteur à 0%.

2.3 - Sous-systèmes en fonctionnement

– batterie ;
– ordinateur de bord ;
– magnétomètre ;
– magnétocoupleurs ;
– antenne terrestre ;
– pointeur solaire ;
– émetteur / récepteur terrestre ;
– les composants non identifiés dans cette étude.
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2.4 - Calcul de la puissance consommée

D’après le tableau de la figure 1 de ce rapport et la liste des composants établie ci dessus, la puis-
sance nécessaire au fonctionnement de ce mode dépendra de l’utilisation de l’émetteur ainsi que des
magnétocoupleurs. Cette étude présente donc un résultat de la puissance consommée en fonction de ces
paramètres. Les puissances obtenues dans le tableau sont calculées avec une marge de sécurité de 30%
de la manière suivante :

Puissance totale = ΣPuissancesous−systèmes × 0, 3

FIGURE 5 – Puissance consommée en fonction de la fréquence d’utilisation de l’émetteur terrestre et du
magnétocoupleur

Avec les calculs exacts du temps mis par le satellite pour dévier de 10 degrés et le résultat graphique
qui se trouve en annexe A figure 15, il est possible de déterminer une plage d’utilisation du magnétocou-
pleur. Le choix qui est arbitraire à ce stade de l’étude mais qui semble pertinent est de prendre un angle
initial proche de 23 degrés (ce qui constitue le cas le plus favorable pour effectuer des mesures).

FIGURE 6 – Représentation visuelle de l’angle d’inclinaison du satellite pour réaliser ces mesures
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sin((π/2)− α) = Rt
Rt + h

⇒ α = 24, 8˚

Et si on prend les mesures au milieu de la de la couche on a

sin((π/2)− α) = Rt
Rt + h

⇒ α = 17, 5˚

Dans ce cas, il faut ajuster l’attitude du satellite toutes les 17 minutes 6 sur une période de 90 minutes
soit 5 fois par révolution. Il faut utiliser le magnétocoupleur pour provoquer deux impulsions de 5 se-
condes par correction d’attitude, donc 10 secondes par correction. L’utilisation du magnétocoupleur est
donc de 50 secondes soit un peu moins de1% du temps de révolution.

2.5 - Conclusion

La puissance du mode plateforme varie donc entre 1,456 W et 4,914W, ceci est un trop grand écart
pour concevoir la consommation d’énergie. Néanmoins grâce au chapitre sur les magnétocoupleurs on
a pu constater que le satellite avait besoin d’être réajusté toutes les 17 minutes et ceci en utilisant les
magnétocoupleurs que 10 secondes, ce qui fait un pourcentage d’utilisation de 1%. De plus dans les
travaux de l’équipe OSAE on trouve que le temps de contact entre le satellite et la station est de 107 s
en moyenne par jour, soit environ 6s par révolution. Le pourcentage d’utilisation de l’émetteur est donc
inférieur à 1%. La puissance à priori réaliste de ce mode est donc comprise entre 1.456 W et 1.8W.

6. voir l’Annexe B pour les calculs et les durées d’allumage des magnétocoupleurs choisis
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3 - Modes missions 1 et 2

3.0- Intérêt des modes

Ces modes permettent de faire les mesures nécessaires aux missions scientifiques pour lesquelles le
satellite est lancé. Sa charge utile comprend un scintillateur (avec son amplificateur) et une antenne GPS.
Ces modes sont donc essentiels et doivent être étudiés.

3.1- Objectifs de l’étude

– calculer la puissance consommée dans ces configurations de vol.

3.2 - Hypothèses faites pour les modes

– l’axe du satellite (son axe de rotation en tournebroche) reste tangent à sa trajectoire ;
– les composants du mode plateforme sont allumés ;
– quand le magnétocoupleur fonctionne, il est toujours à puissance maximale ;
– les composants électroniques ne sont pas tous connus et on prend une marge de 30%.

3.3 - Composants électroniques nécessaires

– batterie ;
– ordinateur de bord ;
– magnétomètre ;
– magnétocoupleurs ;
– antenne terrestre ;
– pointeur solaire ;
– récepteur terrestre ;
– l’amplificateur ;
– le scintillateur ;
– l’antenne GPS ;
– les composants non identifiés dans cette étude.

3.4 - Calcul de la puissance consommée

D’après le tableau de la figure 1 de ce rapport et la liste des composants établie ci dessus, la puissance
nécessaire au fonctionnement de ces modes dépendra de l’utilisation de l’amplificateur couplé au scin-
tillateur et de l’antenne GPS . Cette étude présente donc un résultat de la puissance totale consommée en
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fonction de ces paramètres.

Cette étude propose deux modes mission : le premier a pour hypothèse que les magnétocoupleurs ne
fonctionnent pas et le second les prend en compte. Les résultats sont présentés sous forme de tableau en
fonction du pourcentage d’utilisation des différents paramètres.

Mode mission 1 : Sans les magnétocoupleurs :

La valeur de la puissance de départ se calcule en ajoutant les puissances de tous les sous-systèmes
excepté le scintillateur, l’amplificateur, l’antenne GPS et le magnétocoupleur. On fait l’hypothèse que le
magnétomètre reste allumé. Avec la marge d’erreur de 30% on obtient une valeur de départ de 1,456 W.

FIGURE 7 – Puissance consommée en fonction de la fréquence d’utilisation du GPS et du scintillateur

L’influence du GPS sur la consommation est plus important que celle du scintillateur. En effet, pour
une utilisation de 20 % du scintillateur, la consommation augmente de 80,91 % quand le GPS est utilisé
de 0 % à 100 %. En revanche pour une utilisation de 20 % du GPS, la consommation augmente de 43,94
% pour une utilisation du scintillateur de 0 % à 100 %. Ces résultats seront vérifiés dans le scénario à un
mode.
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Mode mission 2 : Avec les magnétocoupleurs :

Dans ce mode mission, on choisit arbitrairement d’utiliser le scintillateur pendant 30% du temps.
Avec cette hypothèse et le tableau précédent, les résultats peuvent se présenter sous forme d’un tableau
double entrée en fonction du temps d’utilisation du magnétocoupleur et de l’antenne GPS :

FIGURE 8 – Puissance consommée en fonction de la fréquence d’utilisation du GPS et du magnétomètre.
L’utilisation du scintillateur est choisie à 30%

Dans cette étude, la perturbation sur le satellite est due au gradient de gravité. Aucun autre phéno-
mène n’est pris en compte (par exemple les frottements avec l’atmosphère). Comme il a été signalé dans
le mode plateforme, le temps d’utilisation du magnétocoupleur est estimé à moins de 1 %. Les résul-
tats intéressants dans ce tableau correspondent donc presque à ceux de la première ligne. La puissance
consommée va varier entre 1,68 W et 2,98 W.

3.5 - Conclusion

Le mode mission est le mode où les mesures seront réalisées. En moyenne les scintillateurs réalise-
ront des mesures sur 30% de leur trajectoire par révolution. Pour ce qui est des GPS on peut approximer
qu’il sera nécessaire d’utiliser l’antenne 20% du temps, ceci est une approximation nous n’avons pas
réalisé les calculs nécessaires. Un bon ordre de grandeur de puissance pour ce mode est de 1.9 W.
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4 - Mode caillou

4.0 - Intérêt du mode

Ce mode permet au satellite, suite à une avarie par exemple, de récupérer l’énergie solaire grâce à
ses panneaux alors qu’il est soumis au roulis, au tangage et au lacet en même temps. Il suspend toutes
ces autres tâches de mesures ou d’émission vers la Terre. C’est aussi le mode dans lequel sera le satellite
dès qu’il sera éjecté du lanceur. Il faut donc savoir quelle énergie il va dépenser pour se mettre en mode
plateforme et combien de temps il lui faudra pour recharger intégralement ses batteries.

4.1 - Objectifs du mode

– calculer la puissance consommée quand le satellite est dans la situation la plus défavorable.

4.2 - Hypothèses faites pour le mode

– la réception du satellite est effective sur toute la durée du mode ;
– aucune émission de données de la part du nanosatellite ;
– un programme dans l’ordinateur de bord gère l’allumage des autres composants (antenne terrestre,

récepteur, SCA, etc...) à partir d’un certain niveau de recharge de batterie ;
– les composants électroniques ne sont pas tous connus et on prend une marge de 30%.

4.3 - Composants électroniques nécessaires

– la batterie ;
– l’ordinateur de bord.

4.4 - Calcul de la puissance consommée

– la puissance consommée est de 0,585 W ;
– la puissance reçue par le soleil vaut 5,2W 10.

Remarque : il faut tenir compte du fait que dans cette étude de mode, il n’est pas fait mention de
l’utilisation du magnétocoupleur. La raison est que l’étude de l’énergie nécessaire au contrôle d’attitude
pour placer le satellite en mode avion n’a pas été calculée. Il faudra donc une étude ultérieure sur ce
sujet.

4.5 -Conclusion

Dans ce mode on limite donc la consommation du satellite, on voit qu’en coupant bon nombre des
sous-systèmes la puissance consommée chute à 0.585 W, ce qui peu être intéressant si les réserves en
énergies sont très basses. On constate également que la puissance reçue baisse beaucoup. 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.

10. Le calcul se trouve en Annexe C
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5 - Scénarios avec un seul mode

5.0 - Intérêt de ces scénarios

Maintenant que tous les modes sont décrits, il est utile de savoir comment le bilan énergétique va
évoluer sur plusieurs révolutions autour de la Terre. Cela permet de vérifier si les différents modes décrits
vont remplir leur rôle d’un point de vue énergétique. Ces scénarios vont permettre de déterminer le mode
le plus énergivore et de dimensionner le système énergétique du satellite en conséquence.

5.1 - Hypothèses générales sur les scénarios

Le nombre de révolutions arbitrairement choisis pour un scénario est de 10 périodes de révolutions.

5.2 - Hypothèses concernant les systèmes

Il est important de rappeler que dans cette étude, la puissance consommée par le magnétocoupleur
est toujours choisie comme sa puissance maximale de fonctionnement (soit 0,96 W). Il sera judicieux
dans les études suivantes de calculer de manière plus précise la consommation du magnétocoupleur pour
affiner les résultats présentés ici.

L’utilisation de l’émetteur a été choisie ici de manière arbitraire à 50% pour les modes plateforme
et mission et à 0% pour les modes survie et caillou (car l’émetteur n’est pas allumé dans ces modes).
L’utilisation du scintillateur et du GPS est fixée à 30% pour le mode mission. Enfin l’utilisation du
magnétocoupleur est de 1%.

5.3 - Premiers résultats

FIGURE 9 – Représentation de l’énergie sur 10 révolutions avec un seul mode par révolution
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Ces premiers résultats montrent que les modes plateforme, survie et caillou vont permettre de re-
charger le satellite comme prévu. Le mode un peu plus critique du point de vue énergétique est le mode
mission car il utilise beaucoup plus de systèmes électriques. Il convient donc de regarder l’influence du
pourcentage d’utilisation de la charge utile du satellite sur son bilan énergétique.

5.4 - Cas extrême d’une mission

Ce scénario suppose que le scintillateur, l’émetteur et le GPS sont simultanément à un pourcentage
d’utilisation de 100 %.

FIGURE 10 – Représentation du cas extrême dans lequel le scintillateur, le GPS et l’émetteur sont tous
allumés 100 % du temps.

Ce scénario met en évidence la décharge complète et rapide de la batterie du satellite en moins
de 5 révolutions. C’est le cas le plus énergivore que le satellite peut rencontrer en mode normal de
fonctionnement (sans prendre en compte une avarie quelconque). C’est donc une limite énergétique de
fonctionnement qui permettra de dimensionner le système et également les temps de fonctionnement des
différents modes. Il est intéressant de regarder plus en détails l’influence de chaque système comprenant
la charge utile du satellite.
Remarque : La valeur de 30Wh pour la batterie est arbitraire. Il faudra tenir compte de la valeur choisie
à la fin du projet et non de cette valeur ci.

10. Le calcul se trouve en Annexe C
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5.5 - Influence de l’utilisation du GPS

Dans cette partie, le pourcentage d’utilisation de l’émetteur est fixé à 10%, celui du scintillateur à 66
% et celui du GPS varie de 33 % à 50 % puis à 66 %. Ce rapport met en évidence l’influence essentielle
de l’utilisation du GPS pour l’évolution énergétique du satellite sur un scénario de 10 révolutions.

FIGURE 11 – Représentation de l’énergie sur 10 révolutions avec un seul mode par révolution, la courbe
bleue (respectivement verte et rouge) représente un pourcentage d’utilisation du GPS de 66 % (respecti-
vement 50 % et 33 %)

Ce scénario montre qu’en 10 révolutions, le satellite perd environ 50 % de son énergie.

Il pourrait être envisagé d’utiliser le GPS pour décharger la batterie en cas de surplus d’énergie récu-
pérée par les panneaux solaires. Le pourcentage d’utilisation bien choisi du GPS pourrait éviter l’emploi
d’un système de régulation thermique supplémentaire. Cela pourrait éviter d’augmenter la masse du
satellite.
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5.6 - Influence de l’utilisation du scintillateur

Dans cette partie, le pourcentage d’utilisation de l’émetteur est fixé à 10%, celui du GPS à 50 % et
celui du scintillateur varie de 33 % à 50 % puis à 66 %. Ce rapport met en évidence la faible influence de
l’utilisation du scintillateur pour l’évolution énergétique du satellite sur un scénario de 10 révolutions.

FIGURE 12 – Représentation de l’énergie sur 10 révolutions avec un seul mode par révolution, la courbe
bleue (respectivement verte et rouge) représente un pourcentage d’utilisation du GPS de 66 % (respecti-
vement 50 % et 33 %)

Ce scénario montre q’une utilisation poussée du scintillateur amènera une perte d’environ 20 % de
l’énergie du satellite en 10 révolutions.

Là encore il est envisageable d’utiliser cette perte d’énergie pour une régulation thermique.

5.6 - Synthèse des résultats et analyse

Pour conclure il semble que les modes plateforme, survie et caillou puissent remplir leur rôle en
permettant au satellite de recharger ses batteries. Le mode mission soit celui qui est déterminant du point
de vue énergétique. Il vide la batterie du satellite en 5 révolutions si tous les systèmes sont constamment
allumés. Les systèmes électriques les plus énergivores pour le mode mission soit dans l’ordre décrois-
sant :

– le GPS qui consomme 50 % de l’énergie en 10 révolutions
– le scintillateur avec son amplificateur qui consomme 20 % de l’énergie en 10 révolutions

Ces deux systèmes semblent également être un moyen intéressant de faire de la régulation thermique
en évitant d’installer dans le satellite un système de régulation thermique trop important.
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5 - Conclusion de l’étude

Cette étude avait pour but de :
– déterminer les systèmes électriques indispensables au projet nanosat ;
– déterminer la puissance reçue par le satellite dans toutes les configurations de vol possible ;
– déterminer la puissance consommée par l’architecture électrique selon les différents modes de

fonctionnement du satellite ;
– proposer des pistes de réflexion sur des sujets qui n’ont pu être abordés.

Les conclusions de cette étude sont :
– avec les sous systèmes proposés pour l’élaboration du satellite, l’étude montre qu’il est énergéti-

quement viable de l’envoyer pour réaliser ses mesures scientifiques ;
– dans tous les modes étudiés à part le mode mission, le satellite reçoit plus d’énergie qu’il n’en

consomme ;
– selon la durée d’utilisation des différents systèmes de la charge utile du satellite, le mode mission

peut dégager un bilan énergétique positif ou négatif. Il pourrait être envisagé comme un moyen de
régulation du surplus énergétique.

Les pistes à suivre pour les prochaines études sont :

– La partie thermique du satellite (les chocs thermiques reçus par les systèmes, système de régulation
thermique...) ;

– l’évolution des caractéristiques de chaque système en fonction de la température ;
– aborder le sujet des radiations cosmiques ;
– étudier l’influence d’autres perturbations que le gradient de gravité sur l’évolution de l’attitude du

satellite ;
– prendre en compte l’évolution de la durée de l’éclipse en fonction de l’angle bêta ;
– compléter le calcul sur la puissance utilisée par les magnétocoupleurs, dans chacune des applica-

tions, ils ont toujours été utilisés à pleine puissance ce qui n’est peut etre pas le cas en réalité ;
– déterminer de manière précise le pourcentage d’utilisation de la charge utile. Comme il a été

montré dans cette étude, le mode mission est le plus énergivore, il faut donc le regarder avec
grande attention ;

– tous les calculs ont été moyennés sur une révolution, il faudrait, pour être plus précis, prendre en
compte l’alternance jour/nuit ;

– déterminer de manière plus exacte tous les systèmes électroniques nécessaires pour se débarrasser
de la marge d’erreur de 30% et obtenir des résultats plus exacts.
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Annexe A : Calcul du couple exercé par le
gradient de gravité

Hypothèses de calcul :
Pour calculer le couple exercé par le gradient de gravité le satellite est assimilé à deux masses m

identique de 1,5 kg (Le poids total du satellite est de 3 kg) séparées par une barre de masse nulle. La
distance entre les deux barres est de d = 15 cm. Pour calculer le couple maximal on suppose que la barre
est inclinée à 45◦ par rapport à l’axe terre-satellite. Cette altère est représenté en figure 13.

FIGURE 13 – Schématisation du satellite

Calculs :
La force pour deux masses m1 et m2 s’écrit : P = m1m2G

r2 donc le gradient de poids s’écrit dP =
2m1m2G

R3 , en valeur absolue. Les deux masses subissent une perturbation lorsqu’elles s’écartent de la
position d’équilibre. Pour chaque masse on note ~p1 et ~p2 cette perturbation (ce sont des forces). On
veut calculer le couple maximal donc on calcul le couple pour θ = 45◦. On a ~p1 = −~p2 et ‖ ~p1 ‖=
dP d

2 sin θ = dP × d
2
√

2 . On a donc :

‖ ~p1 ‖=
mmTGd√

2R3

Comme g = mTG
RT

2 on a alors

‖ ~p1 ‖=
mgRT

2d√
2R3

Or,
~C = ~d ∧ ~p1

Donc

C = d× p1 cos(θ) = mgRT
2d2

2R3

Application numérique :
– RT = 6380 km ;
– R = 7030 km ;
– g = 9, 8 m.s−1 ;
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– m = 1, 5 kg ;
– d = 15 cm

Le résultat est C = 1, 9× 10−8 N.m.

Interprétation :
Maintenant que le couple est calculé nous nous intéressons au temps caractéristique que met le satel-

lite pour être incliné de 10◦ par rapport à son orbite. En effet nous considérons qu’à partir de 10◦ il faut
corriger l’orientation du satellite.

θ̈(t) = C

I

En intégrant deux fois nous obtenons (vitesse et angle initial nul) :

∆θ = Ct2

2I

Finalement

t =

√
2I∆θ
C

Pour ∆θ = 10◦ nous obtenons t = 11 min et 30 s. Il est important de noter qu’il s’agit d’une approxi-
mation faite avec la valeur maximal du couple (à θ = 45◦), ce temps est en réalité plus élevé. En posant
∆θ = 180◦, nous avons une première approximation de la demie période d’oscillation, soit 48 min.

Calcul exact :
Le premier calcul donne une valeur de 10 min, ce qui peut s’avérer contraignant. Ce calcul en ordre

de grandeur s’avère en fait très inexact car lorsque θ est faible le couple exercé par le gradient de gravité
est beacoup plus faible. L’idée de ce calcul est de partir d’un angle θp qui est en fait lié à la précision du
système sca et d’intégrer la déviation dû au gradient gravité.

On a toujours la formule :

C(θ) = d ∗ d2dP sin θ cos θ

= mgRT
2d2

R3 sin θ cos θ

= mgRT
2d2

2R3 sin(2θ)

Or

θ̈(t) = C(θ)
I

Donc

θ̈(t) = mgRT
2d2

2IR3 sin(2θ)

On note a = mgRT
2d2

2IR3 et nous obtenons

θ̈(t) = a sin(2θ)

Avec a = 7,6 10−7 s−2

L’équation n’étant pas intégrable directement, une intégration numérique est faite grâce au logiciel
Python. La figure 14 donne l’intégration de toute la trajectoire pour différents angles initiaux. On peut
constater que la différence se situe surtout au début. La figure 15 donne le temps que met le satellite
pour dévier jusqu’à 10◦ et ce pour différents angles initiaux. Conformément à nos attentes le temps est
beaucoup plus long que celui donné par le calcul grossier.
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FIGURE 14 – Evolution de l’angle d’inclinaison du satellite en fonction de son inclinaison initiale par
rapport à la tangente à sa trajectoire.

FIGURE 15 – Durée mise par le satellite pour crée un écart de 10 degrés en fonction de l’écart initial
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Annexe B : Calcul du temps d’allumage
des magnétocoupleurs

Calcul formel :
On veut calculer l’énergie dépensée pour pouvoir orienter le cubesat vers le gps et ainsi recevoir le signal.
Le but est de faire tourner le satellite d’un angle donné afin de l’orienter vers le satellite. La figure 16
montre la séquence d’allumage suivante : On allume à imax pendant tα pour faire tourner le satellite puis
on rallume à −imax à partir de tf − tα et pendant tα pour arrêter la rotation. Finalement le temps total
de la manœuvre est de tf . La séquence d’allumage est représentée en figure 16.
Le couple ~C, exercé par le magnétocoupleur s’exprime en fonction de ~S, la surface totale des spires
(~S = n× ~S0 avec n le nombre de spire et ~S0 la surface orientée d’une spire).

~C = i× ~S ∧ ~B

Avec i le courant parcouru par la spire.
On veut ~C perpendiculaire à la terre pour pouvoir tourner dans le plan tangent à la terre donc seule la
composante tangentielle du champ magnétique contribue au déplacement. On note Bt la composante
tangentielle du champ magnétique et on suppose que la bobine est perpendiculaire à Bt (en réalité c’est
faux mais comme on a trois bobines on peut se ramener à une seule en sommant les différentes contribu-
tions). L’orientation du couple ~C sera donnée en allumant les trois bobines avec une intensité différente.
Après projection on a

C = i× S ×Bt
On note Cmax = imaxSBt
On a aussi :

C = Iω̇

Avec I∆ le moment d’inertie du satellite et ω, la vitesse de rotation.
Pour trouver trouver ω(t) on intègre une première fois :
Entre t = 0 et t = tα (intervalle 1) :

ω(t) = Cmax
I

t

Entre t = tα et t = tf − tα (intervalle 2) :

ω(t) = Cmax
I

tα

Entre t = tf − tα et t = tf (intervalle 3) :

ω(t) = Cmax
I

tα −
Cmax
I

(t− tf + tα)

Cette intégration donne la figure 17.
Pour trouver θf − θi on intègre w(t) entre t = 0 et t = tf et on trouve :

θf − θi = Cmaxtα
2

2I + (tf − 2tα)tα
Cmax
I

+ Cmaxtα
2

2I

En simplifiant on obtient :

θf − θi = Cmax
I

tα (tf − tα)
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avec Cmax = imaxSBt = µBt, µ étant caractéristique de la bobine.
On calcule I∆ pour un parallélépipède rectangle homogène : I = m(a2+b2)

12 . Ici a = 10 cm, b = 30 cm
et m = 3 Kg. Nous obtenons I∆ = 0,025 Kgm2. Si tf est fixé on peut exprimer tα pour ∆θf fixé, en
résolvant une équation du second degré. On obtient :

tα = 1
2

tf −
√
tf 2 − 4∆θfI

Cmax



FIGURE 16 – Séquence d’allumage des magnétocoupleurs

Pour pouvoir choisir le temps optimal nous traçons en figure 18 le temps total de la séquence (tf ) en
fonction du temps d’allumage des bobines (tα).
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FIGURE 17 – ω en fonction du temps

FIGURE 18 – Temps de la manoeuvre du SCA pour un déplacement de 20˚
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Calcul exact de l’énergie solaire reçue

FIGURE 19 – a) Orbite du satellite autour de la Terre, b) représentation de l’angle θ, c) représentation de
l’angle β

FIGURE 20 – Schéma représentant les angles liés au calcul

On veut calculer quelle est la quantité d’énergie solaire que reçoit en moyenne le satellite pendant
sa rotation. Lorsqu’il est à une position quelconque le satellite reçoit une énergie moyenne grâce au
mouvement tournebroche. Cette énergie devant être multipliée par le sinus de l’angle que fait le soleil
avec l’axe de rotation. Dans un premier temps il faut faire une moyenne sur l’axe de rotation tourne-
broche. Pour cela on suppose que le soleil fait un angle de 90◦ avec l’axe. On note Pmoy la puissance
moyenne reçue et Pf la puissance que reçoit une face (de 30×10 cm2) perpendiculaire au soleil. On a :
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FIGURE 21 – Schéma représentant l’angle alpha lié au calcul

Pmoy = 2
π

∫ π/2

0
Pf sinα+ Pf cosαdα

= Pf
4
π

= 6φS0
4
π

= φSeq

Avec φ le flux surfacique de soleil et Seq = 6S0
4
π , S0 étant la surface d’un panneau solaire, 5×10 cm2

Maintenant que avons pris en compte la rotation tourne broche, nous pouvons assimiler notre satellite à
une barre, symbolisée par un vecteur. Il reste à calculer la puissance reçue sur un cycle entier autour de
la terre. Comme l’angle entre le soleil et l’axe du satellite n’est pas de 90◦, il faut le calculer.
Soit β l’angle entre le soleil et le plan de rotation du satellite autour de la terre. Soit θ le paramétrage du
parcours sur ce plan de rotation (voir figure 20).

Calcul exact de l’énergie reçue

On veut faire le calcul exact de l’énergie reçue par le satellite mais moyenné sur une période. Le
panneau solaire latéral (à l’opposé de l’antenne) sera pris en compte grâce à un calcul ultérieur.

Les notations utilisées sont :
β est l’angle que fait le soleil par rapport au plan de rotation du satellite. Étant donné que notre satellite
est sur une orbite héliosynchrone. Le repère xyz est alors défini :
- le plan xy est le plan de rotation du satellite autour de la terre
- le vecteur des rayons du soleil est dans le plan xz.
L’axe x est donc la projection orthogonale de l’axe terre-soleil sur le plan de l’orbite du satellite et l’axe
z est la normale du plan de rotation.
L’angle θ est l’angle entre l’axe y et l’axe terre-satellite.
Soit ~v le vecteur assimilé à l’axe du satellite et ~u le vecteur des rayons du soleil. Alors la puissance
instantané reçue est

P (θ, β) = sin(~v, ~u)× φSeq
Seq est la surface que l’on a calculé précédemment lors du calcul de la surface moyenne en mode tourne
broche. Seq = 24×S0

π
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| sin(~v, ~u)| = ‖ ~v ∧ ~u ‖
‖ ~v ‖‖ ~u ‖

on a :

~v =

cos θ
sin θ

0

 et ~u =

cosβ
0

sin β


Donc

~v ∧ ~u =

 sin θ sin β
− cos θ sin β
− sin θ cosβ


On a donc

‖ ~v ∧ ~u ‖2 = sin2 θ sin2 β + cos2 θ sin2 β + sin2 θ cos2 β

= sin2 β + sin2 θ cos2 β

et
‖ ~v ‖=‖ ~u ‖= 1

Finalement
| sin(~v, ~u)| =

√
sin2 β + sin2 θ cos2 β

Le calcul de la puissance instantanée donne :

P (θ, β) = 24φS0
π
| sin(~v, ~u)|

= 24φS0
π

√
sin2 β + sin2 θ cos2 β

On calcule la puissance moyenne lorsque θ varie.

Pmoy(β) = 24φS0
π2

∫ π

0

√
sin2 β + sin2 θ cos2 βdθ

Pour calculer cette puissance l’intégration est faite numériquement.
D’après le rapport de Dan ASSAYAG, φS0 = 1 W (résultat moyenné sur une révolution). Son calcul a été
fait pour une durée d’éclipse constante avec l’angle β de 36 minutes. Cette valeur n’est pas constante, elle
dépend de bêta, elle correspond au cas le plus défavorable. C’est tout a fait cohérent pour une démarche
de dimensionnement, mais il faudra en tenir compte pour des résultats plus précis.

Pour avoir l’énergie par révolution il suffit de multiplier par 1,5 h car φS0 = 1 W prend déjà en
compte la nuit.

Ce calcul a été fait pour un satellite tangent à sa trajectoire. En fait le satellite est incliné de 23◦ par
rapport à la tangente. Si on note γ cet angle, dans le calcul cela revient à changer θ en θ + γ, et comme
l’intégrale est faite de 0 à 2π, cela revient au même. En outre, si le satellite est orienté axe vers la terre, ce
cas pouvant se présenter à cause du gradient de gravité, cela revient à dire que γ = 90◦. L’énergie reçue
est alors la même.

Ajout du panneau solaire opposé à l’émetteur.

Pour les faibles valeurs de β ce panneau solaire (qui n’a pas encore été pris en compte va être exposé
au soleil. L’énergie reçu est (avec les mêmes notations)

P = φS0 ‖ ~u.~v ‖

En effet bien qu’il y ait deux demis faces, elles ne sont exposés que sur un demi cycle (hormis la nuit qui
est déjà prise en compte).

< P (θ) > = φS0
π

∫ 0

π
| cos θ| cosβdθ

= 2φS0
π

cosβ
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Finalement la puissance moyenne reçue est :

Pmoy(β) = 24φS0
π2

∫ π

0

√
sin2 β + sin2 θ cos2 βdθ + 2φS0

π
cosβ

En figure 23, est représenté en diamant rouge l’énergie reçu par cycle en fonction de β. Le calcul a été
fait en prenant en compte que l’axe du satellite est tangent à la terre.

Mode caillou

On veut calculer l’énergie reçu en mode caillou. Il s’agit en fait de moyenner selon les trois axes
de rotation. Comme le satellite tourne aléatoirement selon les trois directions de l’espace, toutes les
faces sont équivalentes. Il est utile de rappeler qu’une face élémentaire est une demi face d’un cube.
Il y a donc 26 faces élémentaires équipées de panneaux solaires. Une face perpendiculaire au soleil
reçoit un flux moyenné sur un cycle φS0 = 1 W. Il faut maintenant prendre en compte le fait que les
faces élémentaires tournent. Toutes les directions de rotations sont découplées, la moyenne peut donc
être calculée séparément sur les 3 axes. Chaque moyenne sur les différents axes va induire un facteur
multiplicatif ≤ 1. Les axes sont représentés en figure 22.

FIGURE 22 – Axes pour une face élémentaire

Axe 1
Cet axe de rotation est perpendiculaire à la face donc le facteur multiplicatif est 1.

Axes 2 & 3
Ces deux axes sont équivalents. On note f le facteur multiplicatif à calculer.

f = 1
π

∫ π/2

−π/2
cos θdθ

f = 2
π

Finalement

P = 26f2φS0
2

= 52φS0
π2

Le facteur 2 vient du fait que la face ne reçoit rien lorsque le flux vient de l’arrière Application numé-
rique : P = 5,3 W soit 7,9 Wh par période Nous avons représenté en figure 23, en diamant vert l’énergie
reçu par cycle en fonction de β.
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FIGURE 23 – Énergie reçue en une période en fonction de l’angle β

Comme le montre la figure 23, l’énergie reçue pour une révolution dépend de l’angle bêta. Elle varie
entre 7,9 Wh et 11,5 Wh. Ce calcul a été fait pour une durée d’éclipse constante avec l’angle β de 36
minutes. Cette valeur n’est pas constante, elle dépend de bêta (cf figure 24), elle correspond au cas le
plus défavorable. En effet le temps d’éclipse est calculable facilement. Grâce à des calculs sur des angles
on obtient pour β < 65,1◦ :

Tensoleillé = Tp

1− 1
π

arccos


√

1−
(
RT
R

)2

cos (β)




et Tensoleillé = Tp pour β > 65,1◦ En fait pour calculer l’énergie reçue pendant une révolution il suffit de
prendre en compte cette nouvelle valeur de flux, (avec comme paramètres, les paramètres définis par Dan
ASSAYAG, à savoir un temps de révolution de Tp = 86 min et une puissance de 1,6 W pour une demie
face exposée perpendiculairement au soleil). C’est la valeur φS0 qui change et devient une fonction de
β, φ(β)S0 = 1, 6 ∗ Tensoleillé

60 . On obtient alors la courbe 25.
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FIGURE 24 – Durée d’éclipse en fonction de l’angle β

FIGURE 25 – Énergie reçue en une révolution en fonction de l’angle β, en prenant en compte l’éclipse.

35



Annexe D : Fiches techniques des
sous-systèmes étudiés

Antenne terrestre

FIGURE 26 – Première page de la fiche technique fournie par le site Cubesatshop
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FIGURE 27 – Deuxième page de la fiche technique fournie par le site Cubesatshop
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Batterie

FIGURE 28 – Première partie de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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FIGURE 29 – Deuxième partie de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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Ordinateur de bord

FIGURE 30 – Fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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Emetteur-récepteur terrestre

FIGURE 31 – Première page de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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FIGURE 32 – Deuxième page de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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Magnétocoupleurs

FIGURE 33 – Première partie de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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FIGURE 34 – Deuxième partie de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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Magnétomètre

FIGURE 35 – Première partie de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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FIGURE 36 – Deuxième partie de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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Pointeur solaire

FIGURE 37 – Première partie de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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FIGURE 38 – Deuxième partie de la fiche technique fournie en ligne par le site Cubesatshop
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