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Contexte et objectifs

. Prendre en main Kerbal Space Program
. Développer certains points du cours magistral
- Aborder les connaissances et outils pour le projet de groupe

Q ESTACA
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Optimisation lanceur et trajectoire de
vol

Quelques rappels
Prédimensionnement d'un véhicule mono-étage

Optimisation de I'étagement d'un lanceur
Virage gravitationnel
Calcul de I'heure et de I'azimut de lancement




Quelques rappels

- Pour atteindre 'orbite un lanceur suit un virage gravitationnel
. Vers l'orbite basse, cela nécessite environ 10-11 km/s de DV selon

les perte le long de la trajectoire
. Avoir ce DV dans un seul étage n’'est pas raisonnablement

envisageable pour plusieurs raisons :
La taille du véhicule le rend difficile a construire
Propulser un engin de cette taille requiert des moteurs a tres forte poussé

difficile a réaliser
Pour remedier a ce probleme les lanceurs ont plusieurs étages qui
minimisent la taille global du vehicule

Q ESTACA

EEEEEE "INGENIEURS




Prédimensionnement d’un véhicule mono

éetage

De fagon macroscopique un véhicule spatial mono-etage peut
étre scindeé en 3 sous ensemble :

Le réservoir et son carburant

En premiere approximations, quelques hypotheses
peuvent étre faite :
La masse du reservoir est proportionnel a la masse de
carburant
Meank = ﬁmfuel
La masse du moteur est proportionnel a la masse qu'il
propulse

Q ESTACA
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Prédimensionnement d’un vehicule mono étage

En combinant ces hypotheses, le DV du véhicule (nécessaire a sa
mission) et la formule de Tsiolkovski, on aboutit a un bilan de masse
preliminaire du véhicule :

AV
1+ 5)7npayload (e Ve 1)

Meyer = ou v, est la vitesse d'éjection des gazs du moteur

1—(B+6+63)(e?’le,—1>

Myehicle = Mpayload T Mfuel T Miank T Mengi

Myenicle = (1 + ""')(ﬂmpayload Fil+ ﬂ)"lfuel)

Q ESTACA
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Optimisation de I’étagement d’un lanceur

- Optimiser I'etagement d'un lanceur c'est déterminer le nombre d’
etages et la repartition du DV entre ces etages pour minimiser la
masse du lanceur

- Augmenter le nombre d'étages diminue generalement la masse globale
car chaque etage porte de moins en moins de masse morte

- Chaque étage a son propre e
moteur ce qui ajoute de la masse

.|l existe donc un point optimal qui *st2ee Stage 1
dépend de I'|SP des étages et de
leur indice constructif 2 stages Stage 1

:
:
:

}» 3 stages [T Stage 2
(_, ESTACA



Optimisation de I’étagement d’un lanceur

e En utilisant le modele de vehicule monoétage et en dimensionnant les
étage du haut vers le bas en considérant I’étage n+1 comme étant la
charge utile de I’étage n, on peut dimensionner un lanceur.

e Exemple, lanceur 2 étages vers |'orbite basse : On modifie ce ratio pour
o Charge utile, 20 tonnes e~ | minimiser la masse du lanceur

, Perte le long de la trajectoire 30% %/
O 1 e r etag e Launcher total DV 10140 Kn/s
) DV1/(DV total) ratio 0.39 -
. I S P m Oye n 3 O O S 2e étage du lanceur ler + §yétage du lanceur
6 —_— O O 1 . —_— O 03 g Electronique 0.2 tons 2nd!age 165 tons
. — i , B — . E Batterio 0.1 t Charge utile| Inter étage 4 tons
, g %’ Fairing 1 t mPayload 169 tons
O 2 e eta g e : ‘E 3 Adaptateur CU 0.2 tons DV 3955 m/s
= Charge utile 20 tons § % Isp 310 S
. I S P m Oye n 34 O S L mPayload 21.5 tons 'E % Ve 3041.1 m/s
DV 6185 m/s g ; 8 0.01
6 — O O 1 . — O 03 8 2 Isp 350 s e B 0.03 -
. - . y B - . 'E £ Ve 34335 m/s mFuel 511.6 ton
Eiu 6 0.01 - Bilan de mTank 15.3 ton
2o B 0.03 - masse mEngine 7.0 ton
mFuel 138.0 tons Masse total 703 ton
}, Bilan de mTank 4.1 tons A
masse mEngine 1.6 tons
E STACA Masse total 165 tons

EEEEEE “INGENIEURS 8




Mise en pratique sur KSP (10 min)

e Un lanceur est en cours d'assemblage dans le hangar, optimiser Ila
repartition des réservoirs entre les etages : jouer sur la sélection du
moteur peut amener a de meilleures optimisations

Craft : KSC -
Proportions
Fuel Etages

/,.f” o\ = o\
pra b/ &t 3
[ & )
=, 4
a.v: 1114 , = o
s 42210 ElectricCharge: 10150 . = =
R: LiquidFuel (37,440kg) 7,488.0 g <
s o (45,760kg) 9,152.0
Q EEEEEE “INGENIEURS 9



Virage gravitationnel

Le virage gravitationnel est sensible a trois principaux parametres :

e ratio poussé / poids du lanceur, ou TWR
a vitesse au moment du PitchOver
‘amplitude du PitchOver

Virage gravitationnel

180
160
140

Cas n°1 (W0=1°; vO=10m/s ; a=2)
Cas n°2 (W0=1,5°% v0=10m/s ; a=2)
Cas n°3 (W0=1,5; v0=20m/s ; a=2)

20 / Cas n°4 (W0=1,5;v0=20m/s ; a=2,1)
0

-20 O 100 200

( ESTACA
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Virage gravitationnel

Au-dela de la trajectoire, le TWR moyen du lanceur a un impact fort sur les
pertes gravitationnelles et donc le DV pour atteindre I'orbite

20 |
|
. |
%4 '.'
18 | Iv
- :‘7; |'
Selont,ona: £
=
d=p—gcos¥ =1
- B I" 2
La composante selon t de la T ".\ TWR
gravité diminue la poussée et § 14 \ AVto orbit — Vorb TWRZ s 1
donc l'accélération effective (a) o "'~.\
fourni par le moteur 'g '\\
B 12 \.
N
R o \
X c b
3 i
tf 0 N e a
AVpss (tf) = J gCOS(‘P(t)) dt; AVioorbit = AVioss + Vorp i R
8 A A A A A
0 1 15 2 25 3 3.5 4

Launcher mean TWR (-)
Q ESTACA
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Mise en pratique sur KSP

e Effectuer des lancements avec different TWR et faire varier les
parametres du PitchOver T

a1wgarmiag - " -
- »

-

0O Tourner de 5° vers ’Est a 30-40 m/s /8 N S —
[d SAS en suivi Prograde dés 5° iy / e | | Repéres de trajectoire
[d Correction nord-sud si nécessaire T : ‘ : 25° vers 3-5000m

O GT actif en agissant sur les W\ SRS /T HEE 45° vers  7-10000m
controles L R / 75° vers 25-40000m

Repéres clés a respecter approximativement
e 25°vers 3-5000m
e 45°vers 7-10000m
e /5°vers 25-40000m

'y

= Tout dépend du TWR des étages ! Nl e k] & /o

. SN
4:.—"‘ ‘é\‘l v
4 L @ e

(%ESTACA | } -
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Lancement dans un plan donneé

Pour atteindre un plan orbital particulier il faut lancer au moment ou le pas de
tir est dans le plan visé et selon le bon azimut.

Rotation de la Terre

(—\

Parallele du pas Lancement vers |'Est

de tir

Lancement vers le Nord

Equateur

EEEEEEEEEEEEEE 13



Lancement dans un plan donneé

Calcul de la position de lancement

La longitude sideérale de lancement est donnée par

—2B + VA —2B — /A 1

Lsig1 = 2 X atan 2(C = A) ;  Lsigo, = 2 X atan 2C = A) = ~

ou Direction de y
, A= 4(,42 4+ B2 — CZ) référence (point

vernal)
A=cos(l)sinQsini ; B = —cos(l)cosQsini ; C =sin(l)cosi

A partir de Longitude sidérale obtenue on peut calculer la date et I'heure de
lancement (voir planches en annexe).

EEEEEEEEEEEEEEEE 14



Lancement dans un plan donneé

Calcul de I'azimut de lancement

L'inclinaison locale ( est I'angle entre le vecteur vitesse du pas de tir et le

Ensuite on peut calculer 'azimut de lancement
a I'aide du theoreme d’Al-Kashi

v, = Rwcos(l)

cos(i)
cos(l)

cos({) =

Paralléle du pas de

o 7 2 2 = 7
V; J Vo™ + V" — 2V, V), cos(Q) tir 2 la latitude

p P &
A ¢ Inclinaison locale

V2 +Vv,2% - 1/,,2)

Azy, = asin| —
b ( 2V,V,

Azyp = 180° — asin (—

V2 +v,2-v,2
2V,V,

V.

(ZEsTAcA . Schémaau

noeud ascendant

15



Mise en pratique sur KSP (10 min)

e Effectuer des lancements vers la station spatiale en orbite a ~2860km
o Decollage au noeud ascendant ou descendant

Alignement sur I'azimut en utilisant I'axe du Roll

Initier le tangage a 40 m/s

Enclencher le virage gravitationnel en verrouillant le suivi prograde

O
O
O
o Ajuster si nécessaire pendant 'ascension

Q ESTACA
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Transfert et rendez-vous

Le transfert de Hohmann

Rendez-vous

Arrivée dans une sphére d’influence

Effet d'Oberth (transfert bi-elliptique)

Introduction au probléme de Lambert




Le transfert de Hohmann

Le transfert de Hohmann permet a un veéhicule
de changer son altitude en passant d’'une orbite
circulaire de rayon r0 a une autre de rayon

en passant par une qui
tangente l'orbite initiale et

Seules 2 impulsions sont nécessaires :

PAY L } 2T
T]_ TO + 7’1 ' I‘() ) I“() + I“l

Q ESTACA ;
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Rendez-vous en orbite

Des missions requierent des rendez-vous
orbitaux vers la station spatiale internationale
ou vers la Lune ou Mars par exemple. Ces
transferts se font par transfert de Hohmann
en y ajoutant une contrainte de coordination
temporelle pour que la cible soit au point de
rencontre lorsque le vehicule y sera.

(7”0 ar rtarget)g
3

p=m|1-—

\ BTtarget

Q ESTACA ;
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Mise en pratique sur KSP

e Calculer le DV et le phasage nécessaire pour un transfert vers la Mun
(10 min)

« Reéaliser un rendez-vous orbitale avec la Mun (15 min)

20



Arrivée dans une sphere d’influence

Dans le cadre d’'un transfert vers un autre astre, des changements de
spheres d'influence ont lieu. A chaque changement, la trajectoire est
continue en position et en vitesse. Pour le calcul on utilise

I’approximation des coniques juxtaposeées :

————
o - ™oas

1. On change de repere
2. On calcule la trajectoire d’'arrivee
2 2
v, = AV, 2 + Hmun  “Hmun ; 2 :
\ F'soi Mun L /V/-': 819"1/8:
<1 Orbite = P !
AV, 1, d'arrivée !
— V;) = 180m/s 362 m/s \\ ,/

Q ESTACA T B
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Utilisez I'effet d’Oberth !

Selon l'orbite visee, difféerents transferts sont possibles :

Procédure de départ direct
(1 manceuvre)

Procédure de départ en 2 manceuvres

Procédure de départ a 3
manceuvres

Q ESTACA
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Mise en pratique sur KSP

« Tenter différentes approches (1, 2 ou 3) vers la station en orbite autour
de la Mun, une correction de plan orbitale peut étre necessaire !

Ascending
node ™ S

I

Descending :

/ node /_/_/,,:::

AV

| {

o
AV = 2Vsin (E)

AV, = V.sin(é)

~ \
- )



Mise en pratique sur KSP

Entrée dans une SOI (15min)

« Corrections, ajustements

« Sensibilisation a 'effet d'Oberth (orbite finale visée a 400 km, test de
freinage a 10km puis a 400km, incluant la circularisation a 400km)

« Quantification du DV (relever la masse du vehicule apres capture)

(’}ESTACA 4
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Les transferts dans la vie réelle

Les orbites ne sont pas circulaires ni coplanaires :

Descending nodes I—Mars at arrival

. /\ [—Transfer orbit
Earth at arnival - —
Sun
e R =
Earth at launch —/ \/

Ascending nodes

La Terre au deépart, Le Soleil et Mars a l'arrivee sont 3 points qui
forment un plan. Une orbite de transfert est donc possible entre astre
non coplanaire sans correction d’inclinaison intermédiaire, comment
la calculer ?

Q ESTACA
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Les transferts dans la vie réeelle, le probleme de Lambert

Le probleme de Lambert consiste a trouver la
trajectoire qui soumise a la gravité d’'un corps
centrale relie 2 points, P1 et P2 en un temps AT.

Secondary focus location

La solution a ce probleme est au coeurs de la of elfptical paths

Secondary focus location

meécanique spatiale appliquée moderne of hyperbolic paths

On vaoit ici une famille de trajectoire qui relient P1 et
, l'objectif est de determiner celle qui les lie en un
temps voulu AT

Q ESTACA
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Les transferts dans la vie réelle, Graphes {t, Dt}

En résolvant le probleme de Lambert entre 2 corps
pour de multiple dates de départ t et durees de
transfert AT et en quantifiant pour chacun de ces
couples les AV nécessaires au transfert on peut
identifier la fenétre de transfert qui :

- minimise le AV de départ (pris en charge par le
lanceur).

- minimise le AV d’arrivée (pris en charge par le
veéhicule en freinant a 'aide d’'un moteur ou de
I'atmosphere).

- repond aux criteres du lanceur ET du veéhicule

(ZESTACA
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Duration (days)

Outbound transfer - Departure Voo (kmv/s)
i
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. Les étapes vers un atterrissage
. Le virage gravitationnel inversé
. Le suicide burn en équation




Les étapes vers un atterrissage

On fait I'hypothese que lI'on se trouve initialement en orbite circulaire basse :

Freinage propulsé

Orbite initiale

1- Pointd’interface I : manceuvre vers orbite

d’approche
2- Début de la phase de freinage propulsé au point F

3- Suicide burn au point d’atterrissage A

IIIIIIIIII



Phase de freinage propulsé

Deux approches sont possible pour quantifier le DV nécessaire a
I'atterrissage :

- approche simplifiée ou I'on Freinage propulse

considere que I'on annule la
vitesse horizontale puis ensuite

la vitesse verticale At e
o v s ¥ , F—A
- le virage gravitationnel inverse
34

-l

Dans les 2 cas le poseé final est une manoeuvre deélicate ou la vitesse du
vehicule doit etre annule a une altitude nulle, cette manoeuvre est appele
le “suicide burn” car il est théoriguement mene sans marge !

Q ESTACA
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Suicide burn en équation

On suppose que la vitesse horizontale est annulée et que le vehicule
est en chute libre vers la surface depuis une altitude z1. Il faut
determiner zm, l'altitude d’allumage moteur pour assurer le posée

Z] V; =0m/s m

Décéléeration moteur

pendant une durée t,, g
\ 4
(_’7‘ ESTACA
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Suicide burn en équation

Lors de la phase de chute libre :

) . gt’
(t)=—g & Z(t)=—-—gt < z(t)=2z — 5
Lors de la phase propulsée :
T
Zy(t) = E_g
On introduit le TWR :
T T
TWR=— =—=TWRXg
mg m
Finalement :
(TWR - 1)g

) =TWR-1)g & 20)=TWR-1gt-V, & z()=

Q ESTACA
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Suicide burn en équation

On impose les conditions de continuité entre la phase de chute libre
et la phase propulsée ainsi que la condition d’atterrissage et on a:

Zq
 TWR

Z m

Le Delta V de freinage vertical est alors donné par :

2TWRz,g
AVirein ‘tical ~
freinage ver \J TWR — 1

EEEEEEEEEEEEEEEEE 33



Le virage gravitationnel inverse

Le virage gravitationnel inversé est une trajectoire qui permet a la fois
d'annuler la vitesse horizontale et verticale :

10000 000 300 . 40000 350000

Quelques formules utilisant des hypotheses simplificatrice (RPP
constant, champ de gravité uniforme et vertical) permettent de
quantifier la distance parcourue et la perte d'altitude pendant la phase
de freinage propulsée.

Q ESTACA
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Le virage gravitationnel inverse

Inverse gravity turn to Mun surface, mean TWR = 2
[ |

..................... S SR S ...~ -

j Y(km)

Surface de 'astre O\

Hy ~ =2
1™ 4g12TWR -2 2TWR + 2

Z 1 1 ]

-10 {
10
D X(km)

vg ZZTWR—I ZZTWR+1

D~
209 2TWR—1+2TWR+1

Q ESTACA
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Mise en pratique sur KSP

Depms I'orbite basse de Mun (50km)
Déerouler les etapes preliminaires
- Freinage horizontal
. Pause a vitesse horizontale < 20 m/s
. Calcul de l'altitude d’allumage du moteur pour le posé final
. Mise en pratique sur KSP (TWR 3-4)
. Discussion

EEEEEEEEEEEEEEEE
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Travail a faire

Concevoir et réaliser une mission par groupe de 3 :

Atterrissage d’'un véhicule habité sur Minmus

. Lancement vers Minmus d’'un atterrisseur, rendez-vous (<2km) ou
amarrage (bonus) avec la station prepositionnee
(Un atterrisseur avec son equipage est deja arrime, pour vous
permettre de faire la suite le cas echeant)

. Atterrissage de I'équipage a la surface de Minmus .
Retour vers Kerbin en passant ou non par la station (attention aux
implications !)

L 'atterrisseur et le lanceur sont a concevaoir, la station est déja a poste
autour de Minmus

Q ESTACA
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Travail a faire

Le travail est noté suite a une présentation de 5min : format attendu
en slides, contenu libre : attention a bien représenter chaque éetape et
informations importante (Méthodologie, Conception,DV, masse,
transfert, rendez-vous,...).

Notation :
* Points par étapes
 Lancements
* rendez-vous avec la station, 'amarrage est en bonus
« Atterrissage sur Minmus
* Retour sur Kerbin
* Qualité de la présentation
* Optimisation realiste : masse au decollage de Kerbin
* Point bonus si atterrissage a moins de 2km de la cible

Q ESTACA
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Travail a faire

. Modalités :

- Présentation 5 minutes sans marge
- Support et save a envoyer au plus tard le 23/11/2023
(Dossier KSP \ Save \ VotreSave)

- Adresse malill :

EEEEEEEEEEEEEEEEE 40
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Annexe, calcul heure de lancement

Le calcul de 'heure de lancement requiert 4 parametres :
- la longitude sidéral de lancement Lsid, qui donne la position du

pas de tir par rapport a la direction de référence du systeme
solaire (voir calcul slide 14)

a longitude du pas de tir par rapport au meridien de référence de
a planete Lpad (West -/ Est + ; Nord +/ Sud -)

- La position du méridien de réféerence a une date donnée Lref0

- La période de rotation sidérale de planete Tsid

EEEEEEEEEEEEEEEEE 41



Annexe, calcul heure de lancement

Exemple, lancement depuis le Kerbal Space Center :

paralisis disrade Position du site de lancement a l'instant du tir

lancement

P Longitude sidérale de lancement, Lg;,4

x, Direction de référence du
repere inertiel

Longitude du site de lancement par

) . ‘ rapport au méridien de référence
Meéridien de référence de la planete

On cherche donc « t » pour que :

T
Lyefo+twt+AL=Lgy ; |t= + kT iq|ou w = etk €N

w Tsid




Annexe, calcul heure de lancement

Exemple, lancement depuis le Kerbal Space Center :
Au final, on souhaite décoller avant ou apres une date donnée, on a,

Décoller au plus tot apres la date ¢; Décoller au plus tard avant la date i
Lgia— Lo — AL Lsia — Eg-—AL
sid 70 + kTsiq > t; sid 0 + kTsiq < tf
w w
t,_Lsid_Lo_AL tf_Lsid_LO_AL
i :
k > @ k < ©
Tsvi Tsid

Q ESTACA
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Annexe, calcul heure de lancement

Exemple, lancement depuis le Kerbal Space Center :

Le temps « UT » étant écoulé depuis le début du jeu peut se convertir en date et
inversement. Une année sur Kerbin c'est 426 jours de 6h. le temps t=0s
correspond a la date an 1 jour 1 Oh Omin Osec, a partir de cette définition on a :

e Le temps en fonction de la date,
UT = ((((année —1) X426 + (jour — 1)) X 6+ heure) X 60 + min) X 60 + seconde

e Inversement, la date a partir du temps universel,

| seconde = t modulo 60

l , t — seconde
minute = 5 modulo 60 l

t — minute X 60 + seconde dulo 6 '
= moaulo
| 3600

l ‘ t— X 3600 + minute X 60 + seconde
ur =1+ modulo 426

g 6 x 3600
ESTACA t—jour X 6 Xx 3600 + X 3600 + minute X 60 + seconde

EEEEEE I NGEMIEURS année =1+ 426 X 6 X 3600 44
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Annexe, calcul heure de lancement

Exemple, lancement depuis le Kerbal Space Center,

Données d’entrée,
- Plan cible LNA = 10°, i = 30°
- Coordonnée du pas de tir (Lpad = -74.57°, Ipad-0.1°)
- Le calcul de la slide 14 donne Lsid1=190.2° ; Lsid2=9.8°
- Longitude du méridien de réference de Kerbin a t=0s est Lref0=90°
- La période de rotation siderale de Kerbin, Tsid = 21549s
- Lancement au plus t6t apres t=0s (an 1 jour 1 Oh Omin Osec)

Résultat,
- UT lancement a Lsid1 = 10455.8s (an 1 jour 1 2h 54min 16sec)
UT lancement a Lsid2 = 21209.8s (an 1 jour 1 5h 53min 30sec)
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