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1 Introduction

Ce document retrace ma participation au challenge « KSC3 - Hayabusa 2 » de sa phase de conception a sa réalisation.
J'ai pris plaisir a planifier et calculer chaque élément lors de la phase d’architecture : choix des orbites, transfert allé,
azimut de lancement, assistance gravitationnelle, rendez-vous avec Ryugu, trajectoires in situ, trajectoire de retour
vers la Terre, vitesse de rentrée atmosphérique... La conception de la sonde et du lanceur sont détaillées. Pour finir
chaque étape de la mission est illustrée et comparer aux trajectoires prévues.

Ce dossier s’adresse a des passionnés d’espace qui y trouveront un grand nombre de détails mais aussi a des gens
curieux qui souhaitent en apprendre d’avantage sur la planification d’une mission spatiale. J'ai détaillé la méthodologie
utilisée, quelques formules et de trés nombreux schémas illustrent mes propos. J'espere que les mathématiques ne
feront pas fuir les lecteurs, aprés tout ce document est une preuve « gu’ils servent a quelque chose » ©.

Je finirais par remercier I'équipe de KSC qui m’a donné I'opportunité et I'envie de rédiger ce rapport et d’écrire un bon
nombre de ligne de code ! Bonne Lecture.

2 Notations et Abréviations

Notation Significations
a Demi grand axe de I'orbite
AG Assistance Gravitationnelle
AV Incrément de vitesse nécessaire a la modification de la trajectoire de la sonde
e Excentricité de I'orbite
GM Parametre gravitationnel standard de 'astre
Isp Impulsion spécifique, quantifie I'efficacité d’'un moteur
i Inclinaison de I'orbite
NA Noeuds Ascendant
w Argument du périastre
Q Longitude du nceud ascendant
1) Angle entre le rayon vecteur et le vecteur vitesse
RCS Reaction Control System, propulseur d’appoint pour les corrections d’attitude et d’orbite
r Distance radiale au point central (souvent suivit d’indice)
T, Apoastre de I'orbite
Ty Périastre de I'orbite
SCI Systeme de création du cratere d’'impact
SRB Solid Rocket Booster ou Etage d’Accélération a Poudre (EAP)
6 Anomalie vraie (voir définition partie 4.1)
6(t) Anomalie vrai de la planéte en fonction du temps depuis son dernier passage au périastre
t(0) Temps de parcours depuis le périastre de I'orbite jusqu’ a la position courante 6
TCM Trajectory Correction Maneuver ou manceuvre de correction de trajectoire
T Période de I'orbite
%4 Vecteur vitesse
V Norme du vecteur vitesse (ou simplement vitesse)
Va Vitesse a I'apoastre de |'orbite
Vs Vitesse au périastre de I'orbite
WRC Woomera Range Complex (site d’atterrissage de la sonde en Australie)
XmodY « Xmodulo Y » : reste de la division euclidienne de X par Y (Exemple, 5 mod 2 = 1)

Nota :

Toutes les dates indiquées dans ce document sont indiquées en seconde depuis le lancement du jeu ou en année
terrestres (lié a la période de révolution de la Terre avec le mod KRSS). Ce choix est fait pour simplifier la présentation,
car I’horloge du jeu est basée sur la période de révolution de Kerbin qui n’est pas celle de la Terre.



3 Description de la mission

3.1 Objectifs

La mission Hayabusa 2 de la JAXA a plusieurs objectifs scientifiques et techniques :

e En apprendre d’avantage sur la formation du systéme solaire et des planetes en particulier
e Fiabiliser les technologies de retour d’échantillons depuis I'espace lointain
e Démontrer la faisabilité de la création d’un cratere d’impact sur un astéroide

Pour remplir ces objectifs, la sonde Hayabusa 2 a rejoint un astéroide géocroiseur, Ryugu, pour I'observer a I'aide de
trés nombreux instruments, y déposer des rovers, créer un cratére, y prélever des échantillons et enfin les ramener
« a la maison » pour les analyser en profondeur avec tous les moyens dont disposent les laboratoires terrestres.

3.2 Contraintes

Se rendre a proximité d’un astéroide géocroiseur n’est pas chose aisée, la plus part orbite entre la Terre et Mars sur
des orbites souvent plus inclinée que les planetes du systeme solaire. C'est cette différence d’inclinaison qui
complexifie le voyage et nécessite beaucoup d’énergie, le lanceur n’a généralement pas assez de Delta V pour placer
la sonde sur une orbite de transfert direct. On peut citer 2 exemples :

e La mission Hayabusa 2 de la JAXA
e La mission OSIRIS-Rex de la NASA

Ces 2 missions ont fait appel a des assistances gravitationnelles pour rejoindre leur cible. La méthode la plus courante
est de lancer la sonde au passage de la ligne des noeuds entre les 2 orbites sur une trajectoire « paralléle » a celle de
la Terre pour qu’un an plus tard le survol de la Terre permette de modifier I'inclinaison de la trajectoire de la sonde
pour atteindre sa cible, voir Figure 1. Le calcul de I'assistance gravitationnelle est I'objet du paragraphe 4.3.

lon Engine Powered Cruise # 3

(Jan.10, 2018 ~Jun.5, 2018)

Ryugu Orbit (Perspective is from nightside of Earth, looking toward the Sun)
,‘\Hayabusaz Trajectory »
RS Before the flyby, OSIRIS-REX's flight
g Sy e OSIRIS-REX's path over Antarctica
L R o through space bent its path

Nov.22, 2016 ~Apr.26, 2017

was nearly parallel northward. - ﬂ
Following the flyby,

to Earth's path.
OSIRIS-REX's path

was close to parallel
BENNU'S PATH with Bennu's path.

" Launch
(Dec.2014)

Ryugu Arrival
(Jun-Jul.2018)

Earth Swing-by
(Dec.2015) lon Engine Powered Cruise # 1
Mar.22, 201 6~May.20, 2016)

Figure 1 Trajectoire de Hayabusa 2 et Osiris-Rex

Le retour d’échantillon est une contrainte en lui-méme, il impact fortement I’architecture de la mission notamment
sur le choix de la fenétre de lancement, voir paragraphe 4.4.1.

Enfin dernieres contraintes, la sonde sera lancée depuis le site de Tanegashima au Japon et la capsule atterrira sur le
site de Woomera Range Complex (WRC) en Australie.

Sapporo
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Figure 2 Site de lancement et d'atterrissage de la mission



3.3 Chronologie

Les grandes étapes de la mission réelle sont détaillées dans les tableaux suivant, elles serviront de base pour la
reconstruction de la mission dans KSP.

Dates Description
3 Décembre 2014 Lancement (Tanegashima 30° N, 131°E)
3 Décembre 2015 Assistance gravitationnelle
27 Juin 2018 Rendez-vous avec Ryugu
Juin 2018 — Dec 2019 Opération a proximité de Ryugu, voir Tableau 2
Nov — Déc 2020 Retour de la capsule (Woomera 31°S, 136°E)
Tableau 1 Macro Planning de la mission

Year Month/Day ltem Status
2018 10 Jan Phase 3 ion engine operations begin Complete

3 Jun lon engine operation ends Complete

3 Jun Start of asteroid approach (dist. 3,100 km) Complete

27 Jun Arrive at asteroid (alt. 20 km) Complete

Late Jul Medium altitude observation #1 (alt. 5 km) Est.

Aug Gravity measurement descent (alt. T km) Est.

Late Aug Decision of landing sites Est.

Sep-Oct Touchdown operation slot #1 Est.

Sep-Oct Rover descent operation slot #1 Est.

Nov-Dec Interim operations (communication unavailable) Est.
2019 Jan Medium altitude observation #2 (alt. 5 km) Est.

Feb Touchdown operation slot #2 Est.

Mar-Apr Crater creation operations Est.

Apr—-May Touchdown operation slot #3 Est.

Jul Rover descent operation slot #2 Est.

Aug-Nov Stay in asteroid vicinity Est.

Nov-Dec Depart asteroid Est.

Tableau 2 Planning des opérations a proximité de I'astéroide



4  Orbitographie
Dans cette partie, nous allons détailler la méthode utilisée pour déterminer la trajectoire de la sonde dans le systeme
solaire pour remplir les objectifs de la mission tout en respectant les contraintes.

Les étapes sont les suivantes :

e Analyse des orbites de la Terre et de Ryugu

e Choix de la trajectoire de retour vers la Terre

e Choix de la trajectoire de transfert vers Ryugu

e (Calcul de la trajectoire de lancement depuis le site de Tanegashima
e Trajectoires de la sondes « in-situ » autour de Ryugu

4.1 Analyse des orbites de |la Terre et de Ryugu

Pour commencer, un peu de vocabulaire, 6 parametres sont uilisés pour définir la position d’un astre dans |'espace,
3 définissent I'orientation de I'orbite, 2 sa forme et le dernier fixe la position sur cette orbite, voir Figure 3.

Axe zZ R
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R " | — Orientation de l'ellipse i
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Fointvernal ;f’
Axe % — Forme de l'ellipse {é’
e (- Position sur l'ellipse 0

Figure 3 Définition des paramétres orbitaux

Plan de I'écliptique : c’est le plan de dans lequel s'effectue I'orbite terrestre, ainsi nommé car la lune doit se trouver
dans ce plan pour qu’il y ait une éclipse.

Ligne des nceuds : c’est la droite d’intersection entre le plan de I'ecliptique et le plan de I'orbite de I'objet étudié
Noeuds ascendant : C'est le nceuds ou I'objet étudié passe du sud au nord de I'ecliptique
Noeuds descendant : Par opposition c’est le nceuds ou I'objet étudié passe du nord au sud de I'ecliptique

Point vernal (ou direction vernale) : Le point vernal est la position du soleil le jour de I'equinoxe de printemps. Il
indique la direction de référence du systeme solaire, inquée par le vecteur Terre->Soleil ce méme jour.

Inclinaison : noté i, compris entre 0 et 180°, angle entre le plan de référence et le plan de I'orbite

Longitude du nceud ascendant : noté (), compris entre 0 et 360° mesuré dans le sens direct, angle entre la direction
vernal et le nceud ascendant dans le plan de référence

Argument du périastre : noté w, compris entre 0 et 360° argument du périhélie est I'angle entre le noeud ascendant
et la ligne des apsides dans le plan de 'orbite, il est mesuré dans le sens de mouvement de I'astre

Anomalie vrai : noté 6, compris entre 0 et 360° est I'angle entre I'axe des apsides et le vecteur soleil astre il donne la
position de I'astre sur son orbite.

Longitude du périastre : notée @, compris entre 0 et 360°. Pour les orbites de faible inclinaison on peut définir la
position du périastre directement par rapport a la direction vernale, @ = Q + w



Dans le cas de la Terre et de Ryugu les parameétres orbitaux issus du .cfg sont :

Parametres Terre Ryugu
Longitude du nceud ascendant, Q 0° 0.44°
Inclinaison, i 23.45° 29.43°
Argument du périgée, w 103° 66.4°

Demi grand axe, a 1.41 x 101%n 1.61 x 101%m
Excentricité, e 0.016 0.206
Anomalie vraie initiale (an 1 jour 1), 6, 93.9° 189.7°

Tableau 3 Parameétres orbitaux de la Terre et Ryugu

Ligne des nceuds
e Noeuds ascendant

Figure 4 Positions des astres sur leurs orbites a t=0s

N Pl Inclinaison relative : 5.98°

La Figure 4 montre que les 2 orbites sont treés proches de s’intercepter a proximité du nceud ascendant. Par calcul on
montre que la distance Terre-Ryugu est au minimum de 85 452 km c’est-a-dire que Ryugu peut passer dans la sphére

d’influence de la Terre (rayon de 86 895 km) !

Ce passage est géométriquement possible, mais pour qu'’il y ait une rencontre entre les 2 corps il faut que chacun

passe au méme moment a ce point de leur orbite ce qui reste peu probable.

Cependant cela veut dire que si I’on planifie bien les choses on peut profiter de cette configuration orbitale pour

revenir vers la Terre quasi gratuitement.

Quelques parametres complémentaires utiles aux calculs

Parametres Soleil Terre Ryugu
Pramétre gravitationel |, ;g7 1018 m3g-2 3.531 x 1012 m3s~2 3713 m3s~2
standard, GM
Rayon de l'astre, R 87200 km 600 km 0.435 km
Période orbitales, T - 9 663 889s (447 jours ou lan) | 11 647 098s (~1.2 an)
Périastre, 75, - 13862 335039m 12 667 843 226 m
Apoastre, 1, - 14315902 134 m 19 244 205 086 m
Vitesse au périastre, 1, - 9309m/s 10609 m/s
Longitude du périastre, @ - 103° 66.84°

Tableau 4 Paramétres complémentaires




4.2 Trajectoire de retour vers la Terre

4.2.1 Choix de la fenétre de retour

Comme évoqué au paragraphe précédent, on peut choisir une fenétre favorable au retour d’échantillon sur Terre.
Pour cela, il faut rechercher les dates ou la Terre et Ryugu sont simultanément proches du nceud ascendant. L'énergie
a dépenser sera réduite car les points de départ et d’arrivée seront « le mieux placé possible ».

On calcule I'anomalie vraie de la Terre et de Ryugu lorsqu’il passe au nceud ascendant, on obtient :

Terre Ryugu
Ona 259.14° 295.27°

Tableau 5 Anomalie vraie de la Terre et de Ryugu sur leur orbite au passage au nceud ascendant

On calcule la date du premier passage de la Terre en ce point grace a la formule suivante :

() = (e + 1)? l/ esinf N 2 — 1-e . (9) \l
B /A \(e2 —1)(ecosf +1) (1 —e?)3/2 an T+e T\2

Elle donne le temps écoulé entre le dernier passage au périastre et la position actuelle de I'astre sur son orbite définie
par 8. On obtient :

tNATerre1 = t(gNA,Terre) - t(HO,Terre) s tNATerre1 = t(259-14‘°) - t(93-90)
tnaTerreq = 5133 200 secondes
La Terre repasse tous les ans a la méme date,

tvaTerrek = tnaterrear T (k - 1) X Tterre

Ensuite, on calcule la position de Ryugu, 8, a chaque ty,4 x jusqu’a obtenir une valeur proche de 295°, voir Tableau 5.
Seuls les résultats donnant un écart inférieur a un certain seuil (ici 10°) sont listés dans le Tableau 6, la recherche a été
limitée aux 100 premieres années du jeu.

Fenétre | Année, k tnATerrek O(tyax) | Ecart, O(tyar) — Ona
1 13 120500000 s 303.1° 4.7°
2 19 178490 000 s 293.1° -5°
3 60 574710000 s 301.9° 3.6
4 66 632690000 s 292.0° -6.2

Tableau 6 Fenétres de retour a faible énergie

Le Tableau 6 montre que 4 fenétres de retour sont possibles, la premiere en I'an 13 et la seconde en I’'an 19. En
choisissant ces dates de retour, on s’assure une trajectoire de retour coplanaire avec Ryugu et donc trés peu
consommatrice en carburant.



4.2.2 Calcul de la trajectoire de retour
4.2.2.1 Période de l'orbite de retour

Le lieu de retour est fixé, il s’agit du nceud ascendant entre les 2 orbites (le nceud ou les 2 orbites sont trés proches).
Les dates favorables a ce retour ont été listées, il est maintenant possible de déterminer les parametres de I'orbite de
retour pour les différentes fenétres envisagées.

L'orbite de retour est en fait une simple orbite de phasage, on a montré au paragraphe 4.1 que les 2 orbites
s’interceptait a 85 000 km pres, le point de rendez-vous dans I'espace étant fixé, Il suffit d’ajuster la période de I'orbite
de retour pour qu’une révolution plus tard apres une correction mineure, la capsule intercepte la Terre au nceud
ascendant, voir Figure 5.

Lignes des nceuds Orbite de retour, Tretour~ Tryugu

- -

Orbite de la Terre

¢ 1- Manceuvre de retour vers la Terre
2- Manceuvre de correction pour |'atterrissage
Orbite de Ryugu 3- Retour sur Terre une révolution plus tar
Figure 5 Trajectoire de retour vers la Terre
e Calculons les temps de passage de Ryugu au nceud ascendant
tna Ryuguk = tnaryugu1 T (K — 1) X Tryygu
e Calculons la période de I'orbite de retour et son demie grand axe @, ety POUr chaque fenétre i

Tretour,i = tNA Terrek — tNA Ryugu,K

On remarquera la différence des indices k et K car la Terre et Ryugu n’ont pas la méme période et donc pour obtenir
des temps de passage au nceud proches il ne parcours pas le méme nombre d’orbite. Je ne détaillerais pas ici le
processus de calcul K par rapport a k.

La 3¢ loi de Kepler donne :

[V

GM’ 4°

3 2
a Tretouri
T? = 4n® — Aretour,i = <GM—'

. Date départ de Ryugu Date retour capsule | Période de I’orbite de retour Der.m grand axe

Fenétre orbite de retour,
tNA Ryugu,K tNA Terrek Tretour,i a :
retour,i

1 108730000 s 120500000 s 11767 000 s 16 065 000 km

2 166 970 000 s 178490000 s 11515000 15835 000 km

3 562970000 s 574710000 s 11738000 s 16 039 000 km

4 621210000s 632690000 s 11 486000 s 15809 000 km

Tableau 7 Paramétre de I'orbite de retour selon la fenétre choisie



4.2.2.2 Calcul du Delta V de la manceuvre de retour

Comme indiqué sur la Figure 5 la manceuvre de retour sera tangente a I'orbite de Ryugu pour minimiser le AV
nécessaire. Les paramétres connus sont :

e Demigrand axe de I'orbite de retour, @ty (VOir Tableau 7)

e Lelieudela manceuvre de retour : les noeuds ascendant, ce qui définie 7; la distance sonde — Soleil au moment
de la manceuvre

e Ladirection de la manceuvre : colinéaire (tangente) au vecteur vitesse de Ryugu, ce qui définit I'angle ¢;, voir
sa définition sur la Figure 6

aretour

A
\ 4

- -~

-~ J——

Figure 6 Parameétre de I'orbite de transfert retour

Il faut déterminer V; pour obtenir le demie grand axe souhaité a,.;oy- Le AV de la manceuvre correspond a la
différence entre V; et la vitesse de Ryugu en ce point : le nceud ascendant.

AVyetour = Vi — VRyugu,NA

La vitesse de Ryugu au nceud ascendant est donnée par la formule suivante :

W
e+1

IV]|6) = Je2 + 2ecosf + 1

10609

Veyuguna = m\/o.2062 +2x0.206 X c0s(295.27°) + 1;

VRyugu,NA = 97098 m/S|

Les étapes de résolution pour obtenir V; ne sont pas détaillées. Finalement on obtient les résultats suivants :

Fenétre V; L
1 9735.7m/s 25.9m/s
2 9 680.7m/s —29.1m/s
3 97294 m/s 19.6 m/s
4 9674.2m/s —35.6m/s

En choisissant ces fenétres de retour le AV nécessaire au retour de la capsule sur Terre est trés faible.

Des manceuvres supplémentaires seront nécessaires pour atteindre le point d’atterrissage visé. Ces manceuvres seront
déterminée « in game » (de la marge sera pris sur le DV de la mission pour assurer le retour, voir 4.6.2)



4.2.3 Calcul de la trajectoire de rentrée atmosphérique
4.2.3.1 \Vitesse de rentrée atmosphérique

L’orbite de retour est déterminée pour les 4 fenétres envisagées, il est maintenant possible de calculer la vitesse de
rentrée atmosphérique de la capsule.

Pour cela, les données nécessaires sont :
e Levecteur vitesse de la Terre au nceud ascendant, VNA,Terre
e Levecteur vitesse de la sonde au nceud ascendant, VNA,retour
e Le périgée de I'orbite hyperbolique de rentrée, 15, rentree

2
e = Vp rp 1 ///
GM !
//
(e +1) —T1aim .
cos(6,) = /.
Tatm€
rp,rentrée
LT T T T T T T T T T s T s T e e } > N
= ‘\
Voo Vrentrée '

Figure 7 Parametre de la rentrée atmosphérique

On a la relation de composition des vitesses:

s g -
Voo = VNA,retour - VNA,Terre

— — —

ou V, est le vecteur vitesse de rentrée au bord de la sphere d’influence, les vecteurs Vy4 rerour €t Viva terre SONt
obtenus grace a la formule suivantes :

Voesing __,  Vyrg__,

V= u u
e+1 7 6

Cette formule donne les composantes de vecteur vitesse dans le repere orbital local, si le plan des 2 orbites est
différent, un changement de repére pour passer d’un plan d’orbite a I'autre doit étre fait. Pour cela on utilise plusieurs
matrices de rotation, plus d’information dans le Formulaire.

Finalement si I'on choisit le repere orbital local de la Terre au nceud ascendant, pour la premiére fenétre on obtient :

_(—1660)  (—145) _ (—1514)
Voo =1 9557 1 —191331; Voo =1 423 {;|[Vil|| = 1867 m/s
1007 0 1007

Les formules suivantes donnent la vitesse au périgée et la vitesse de rentrée (voir Figure 7 pour les calculs
intermédiaires) :

, 2GM  2GM
Vp.rentrée = [V + r T T
p,rentrée SoI

Vp
e+1

; ||7|| 0,) = Jez + 2ecosf, + 1

Selon la fenétre, la vitesse de rentrée est égale a 3725 + 6 m/s:

11



4.2.3.2  Simulation de la rentrée

Les équations de la rentrée atmosphérique d’une capsule font intervenir un grand nombre de parametre : vitesse de
rentrée, coefficient de trainée, angle d’attaque de la capsule, surface normale a I'écoulement de I'air, température au
point de stagnation, composition du bouclier thermique ... Il n’est pas raisonnable d’espérer développer un modele de
rentrée atmosphérique en quelques pages, par conséquent, une approche expérimentale sur KSP a été préférée.

Un véhicule avec la capsule de rentrée qui sera utilisé pour le retour d’échantillon a été placé sur une orbite équatoriale
a grande excentricité (e=0.96). Une manceuvre a été effectuée pour obtenir des rentrées atmosphériques a des
vitesses comparables a la rentrée lors de la mission Hayabusa 2 et mesurer (entre autre) la quantité d’ablateur
consommé lors de la rentrée.

e Résultat des tests réalisés

Pour chaque test, le périgée de la trajectoire a été modifié. La quantité d’ablateur utilisé et la différence de longitude
entre le point d’interface d’entrée dans I'atmosphére et le point d’atterrissage ont été relevées.

Altitude du Ablateur

Test périgée (m) Ventree(m/s) AL () utilisé (u)
1 20098 3720 17 16.98
2 25074 3738 18 17.93
3 29991 3758 20 19.8
4 34900 3739 22.7 214
5 40064 3718 27.8 24.79
6 40105 3725 26.1 24.8

Tableau 8 Résultat de la campagne de tests de rentrée atmosphérique

Delta de longitude en foncton du périgée de rentrée

30
25
20

15
15000 20000 25000 30000 35000 40000 45000

Périgée de la trajectoire de rentrée (m)

Delta en longitude (°)

La variation du périgée de rentrée permet de faire varier la longitude d’atterrissage de 10°. Ce paramétre de réglage
sera utilisé pour atteindre le site d’atterrissage souhaité.

Ablateur utilisé en fonction du périgée de rentrée

27
25
23
21
19
17
15
15000 20000 25000 30000 35000 40000 45000

Périgée de la trajectoire de rentrée (m)

Ablateur utilisé (u)

La quantité maximum d’ablateur utilisée est de 25 unités, la capsule emmeénera le strict nécessaire. On remarquera
gue contrairement a ce que I'on pourrait penser, une trajectoire de rentrée plus « agressive » avec un périgée plus
faible consomme moins d’ablateur qu’une rentrée a une altitude plus élevée.
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La trajectoire de rentrée devrait étre proche de la trajectoire suivante (la fleche jaune indique la direction du Soleil) :

Trajectoire de retour de la capsule

500000 _| i

4—-— - Equateur
Lieu d’atterrissage L

g «— Latitude du WRC
500000 _| i\ R

_—

Point d’interface de la rentréé

-1e+006 _|

500000

560000 1e+006 -500000 0 500000
Figure 8 Trajectoire de rentrée atmosphérique de la capsule

La trajectoire de la Figure 8 donne un écart angulaire de 15° entre le point d’interface d’entrée et le lieu d’atterrissage,
une extrapolation du Tableau 8 indique que le périgée de rentrée doit étre au maximum a 15000 m, la quantité
d’ablateur consommé devrait étre de 16 a 17 unités.

Trajectoire de rentrée
i) Q) w(°) rp(km) e(-)
85 186.2 343 615 1.6

Tableau 9 Parameétre de la trajectoire de rentrée

Ces parameétres sont une estimation ne prenant pas en compte l'incertitude des manceuvres et des calculs. En effet
bien que précis le modele utilisé n’est pas complet et pourrait étre complexifié pour obtenir des résultats plus fiable,
mais cela n’a pas été jugé nécessaire.

4.2.3.3 Coordonnées de la zone d’atterrissage

Les coordonnées de la zone d’atterrissage du WRC ne sont pas facile d’acces. Aprés un croisement entre différentes
sources et quelques superpositions d’image, elle sera approximées par les coordonnées suivantes :

Woomera Range
Complex

284 £+ 1.4°S
1341+ 29°F

Woomera Village
31°S; 137E

;e b"?}
1\ 2
Figure 9 Position de la zone d’atterrissage de la capsule
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4.3 Trajectoire aller vers Ryugu

L’étude menée jusqu’a présent a permis de déterminer 4 dates de manceuvre de retour possible depuis Ryugu jusqu’a
la Terre. Il faut maintenant déterminer une trajectoire allée vers Ryugu et y arriver avant l'une des 4 dates de retour
possibles. La mission Hayabusa 2 a utilisé une assistance gravitationnelle pour se rendre sur Ryugu, nous allons faire
de méme.

4.3.1 Principe de I'assistance gravitationnelle

L’'assistance gravitationnelle est une manceuvre qui consiste a se servir du champ de gravité d’un astre secondaire, ici
la Terre, pour modifier la trajectoire d’'une sonde autour de I'astre principale, ici le Soleil, sans utiliser de carburant.

Le principe est le suivant : lorsque la sonde croise la Terre, son vecteur vitesse géocentrique d’entrée dans la SOI va
subir une rotation (dépendant de I'excentricité de I’hyperbole de survol). A la sortie de la sphére d’influence, ce
nouveau vecteur vitesse géocentrique va se sommer a la vitesse héliocentrique de la Terre ce qui va modifier la
trajectoire héliocentrique de la sonde. Elle peut gagner ou perdre de la vitesse suivant le sens de rotation, et
I’excentricité de la trajectoire de survol.

L'exemple de la Figure 10 montre un gain de vitesse visible en bas a gauche de la figure.

Ne]

1- Soleil
Vasows | N 2 LaTerre
! V3/1,0ut > 3- LaSonde

<«

Figure 10 Principe de I'assistance gravitationnelle

De fagon qualitative plus I'angle de déviation i est important, plus la planéte va modifier le vecteur vitesse de la
sonde. L'angle 1 est fonction de la vitesse d’entrée a « I'infini », 17)3/2,1-,1, et de Ialtitude de I'AG.

V,%r 1
rp=R+altAG;Vp: _;eAGZgMp—l;l/J=180—2aCOS(a>

Dans les calculs qui vont suivre, on fera I’'hypothése que la durée du passage de la sonde dans la SOI de la Terre est
négligée, nous considérerons que celle-ci lui transmet de la vitesse de maniére instantanée. Cette hypothése est
valable dans le sens ou le temps de passage dans la SOl est de 6 a 7 jours ce qui représente moins de 1.5% de la période
de l'orbite de la Terre (447 jours).

Cette hypothéese simplifie les calculs sans trop dégrader leur précision.
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4.3.2 Utilisation de I'assistance gravitationnelle

Dans le cadre de la mission Hayabusa 2, la cible présente une inclinaison de 6° par rapport a I'orbite de la Terre. L’étude
des manceuvres spatiale montre que c’est le changement d’inclinaison qui est souvent lamanceuvre la plus gourmande
en AV. Par conséquent, nous allons utiliser une AG pour effectuer la correction d’inclinaison et se rapprocher au plus
pres de I'orbite de Ryugu pour ensuite rejoindre I'astéroide.

Il est important de noter que I'assistance gravitationnelle sera utilisée dans un premier temps pour nous rapprocher
« géométriquement » de l'orbite de Ryugu, c’est seulement ensuite que la phase de rencontre « temporelle » sera
détaillée (voir 4.3.4).

4.3.2.1 Dates de lancement

Les manceuvres de correction d’inclinaison se font au passage de la ligne des nceuds entre les 2 orbites. Par
conséquent, la sonde devra passer au nceud ascendant lorsque la Terre s’y trouvera. Pour cela la sonde sera lancée au
passage de la ligne des nceuds un an avant I’AG sur une orbite d’'une période d’un an, voisine de celle de la Terre. Un
an plus tard, la sonde et |la Terre se retrouveront pour I'assistance gravitationnelle.

Par conséquent, les dates de lancement possibles sont connues, il s’agit des dates ou la Terre passe au nceud
ascendant. Le calcul a déja été fait au paragraphe 4.2.1, le résultat est le suivant :

tnaTerrek = tNAterre1 T (k - 1) X Tterre K € N**
4.3.2.2 Parameétre de 'orbite de transfert

L'orbite de transfert avant AG doit avoir la méme période que celle de la Terre, son demie-grand axe a est fixé, seule
son excentricité peut varier, voir Figure 11.

Orbite de transfert n°1

n=a(l—e)

Tna, distance Terre-Soleil au NA

Vtr f

Figure 11 Forme de l'orbite de transfert vers AG (Orbite de transfert n°1)

15



4.3.2.3 Paramétre de I'assistance gravitationnelle

L'AG est définie par 3 paramétres :

- laltitude du survol, alt,g
- linclinaison, iz¢
- le sens de survol (la sonde peut passer devant ou derriere la Terre), sens,e = +1

La déviation de la trajectoire héliocentrique se calcule en suivant ces étapes :

- Calcul du vecteur vitesse de la Terre au NA, ‘72/1

- Calcul du vecteur vitesse de la Sonde au NA, 173/1,1-,1 (fonction de erq, voir 4.3.2.2 et Figure 11)

- Calcul du vecteur vitesse de rentrée de la sonde dans la SOl de la Terre, 173/2,l-n = 173/1 — 172/1

- Calcul de 173/2,0“ la déviation du vecteur 173/2,1-,1 autour de la Terre (fonction de altyg, iyc et sensye)
- Calcul du vecteur vitesse de sortie de la Sonde, 17)3/1,01“ = 173/2,01” + 172/1

- Calcul de I'orbite héliocentrique de sortie a partir de 17)3/1,0ut

Exemple :

Assistance gravitationnelle au
nceud ascendant

Légende :
Orbite de la Terre

Orbite transfert n°1 (avant AG)

- Orbite de Ryugu

Trajectoire de survol de la Terre

204007 __

1.52+007

124007 .
-

Se+006
—

| @

-

- ’ s . . . / T z2ev007
° Pt T S R 1504007
Se+006 P - e i

1e4007 = = T T ~

T - LT < Theta axis
1504007
R axis ~ e Setons
2e007
o

2.5e4007

Figure 12 Exemple de déviation de la trajectoire d’une sonde par une AG
Les parametres de cette simulation ne sont pas optimaux pour 2 raisons :

- Ilinclinaison entre les 2 plans n’a pas été totalement corrigée (il reste environ 3° d’écart)
- Les lignes des apsides (visible en pointillés) de I'orbite de transfert n°2 (apres AG) et de Ryugu ne sont pas
bien alignées, elles sont séparées d’environ 90°, ce qui est trés couteux a corriger par la suite.
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4.3.3 Optimisation

Les équations régissant une assistance gravitationnelle en 3 dimensions entre 2 orbites non coplanaires sont
complexes. De plus I'objectifs de I'optimisation est multi criteres ce qui rend le choix de la trajectoire de transfert
encore plus difficile. Nous allons utiliser un algorithme d’optimisation pour trouver le transfert adéquate.

4.3.3.1  Objectifs de I'optimisation
L'assistance gravitationnelle doit permettre de corriger I'inclinaison et de se « rapprocher » de I'orbite de Ryugu.

Se « rapprocher » n’est pas simple a définir mathématiquement car les 2 orbites doivent se rapprocher dans I'espace
qui a 3 dimensions, un seul critére ne suffit pas. Par exemple, 2 orbites peuvent avoir la méme inclinaison mais pas la
méme ligne des nceuds et pas la méme excentricité, etc.

L’optimisation a pour objectif de minimiser les écarts en :

- Inclinaison

- Argument du périastre
- Périastre

- Demi-grand axe

4.3.3.2 Méthode d’optimisation

Nous allons utiliser la méthode de Monte Carlo. Il s’agit de tirer au hasard des combinaisons de parametres d’entrée
et de simuler I'assistance gravitationnelle obtenue, ce processus est répété un grand nombre de fois. Ensuite on
analyse les résultats et on sélectionne la meilleure assistance gravitationnelle.

emin Cmax alt,in altyax lmin lmax

inclinaison du survol

Excentricité transfert Altitude de survol

A
v
A

v
A
v

Restriction de la plage Simulation de I'assistance
de variation des entrées gravitationnelle

Evaluation des objectifs

Sélection de la meilleure combinaison de
parametres d’entrée

Figure 13 Optimisation de I’assistance gravitationnelle par algorithme de Monte Carlo
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4.3.3.3 Résultats apres optimisation

Légende :
A Orbite de la Terre

SR Orbite transfert n°1 (avant AG)

Orbite de Ryugu

L’orbite de transfert n°2 (aprés AG) de la Figure 14 présente les écarts suivant avec I'orbite de Ryugu :

Figure 14 Assistance gravitationnelle optimisée

Parameétre optimaux Valeur Ecart avec Ryugu Ecart (%)
etrf1 0.158 Inclinaison, i <0.1%
s 82.6° Argument du périastre, w <0.1%
alt,g 2235 km Excentricité, e 4%
Demi-grand axe, a 6%

Tableau 10 Résultats de I'optimisation

Il est possible d’obtenir de meilleur résultat mais nous verrons dans la partie suivante qu’il faut garder un peu d’écart
entre les orbites pour trouver une fenétre de transfert vers I'astéroide.

2e+007

Trajectoire de survol de la Terre

T 5 N Paramétres orbitaux du survol
o \ \ o : Qsurvot 186.9°
a - Wsurvol 293.2°
\ isuruol 82.6°
° Altitudegy yor 2235 km
@ T €survol 23

-1e+007

-22+007

-1e+007 ¥ axis

-2e+007

Figure 15 Trajectoire de survol optimale dans le repére lié a I’équateur Terrestre.
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4.3.4 Transfert final vers I'astéroide

L'assistance gravitationnelle a permis d’obtenir une orbite proche de celle Ryugu (dans le méme plan et aligné avec la
méme ligne des apsides), il faut maintenant déterminer la trajectoire de transfert finale vers I'astéroide.

Pour simplifier les calculs, 2 types de transfert sont possibles voir Figure 16 et Figure 18. Chaque transfert a sa propre
fenétre de tir (zone grisée sur les figures).

4.3.4.1 Transfert de Type 1

1-Assistance gravitationnelle

2- Manceuvre vers orbite de phasage
3- Manceuvre de transfert vers Ryugu
4- Rendez-vous avec Ryugu

5- Durée minimale de science in situ

Zone ou doit se trouver Ryugu au moment du
lancement de la sonde pour assurer un RDV

Plage de réglage de 1 3

Anomalie vraie de la sonde apres I’AG (orbite
de transfert n°2)

Figure 16 Transfert final de type 1

L'apogée de I'orbite de transfert n°3 peut varier entre celui de I'orbite aprés AG a celui de I'orbite de Ryugu. Cette
plage de réglage donne directement la position et la largeur de la fenétre de transfert [0,,in1, Omax1l-

Les phases du transfert de type 1 et leur durée sont :

- Lancement de la sonde sur une orbite voisine de la Terre (orbite de transfert n°1)
- Assistance gravitationnelle de la Terre, At; = 1 an

- Croisiére jusqu’au périgée de (I'orbite de transfert n°2), At,

- Manceuvre vers orbite de phasage

- Croisiére jusqu’a I'apogée de I'orbite de phasage (orbite de transfert n°3) Atz

- Manceuvre vers orbite de transfert n°4

- Croisiére jusqu’au rendez-vous avec Ryugu At,

Calcul de At,,
Atz = TZ - t(gout,trfz)

Ou t(0) est la formule détaillée au paragraphe 4.2.1. Calcule de At; a I'aide de la 3¢ loi de Kepler :

3
(T'p‘z + T'a‘g)
8GM

At3=T[

Calcule de At,,

3
(ras+ Tp,Ryugu)

Aty =T 8GM

Finalement I’écart de temps entre le lancement et la rencontre avec Ryugu At est égale a :

A
At = TTerre + TZ - t(gout,trfz) + m(J(rp,z + Ta,3)3 + J(Ta,3 + rp,Ryugu)3>




e Calculde Aty . etAtg

max,1

O:min1 Correspond au point le plus éloigné du point de rdv (6 = 0°), I'anomalie vraie 6,,;, 1 correspond donc au
transfert de type 1 le plus long, lorsque 1, 3 = 74 ryugu-

3
(rp +1 ) T
D2 a,Ryugu Ryugu
Atemin,1 =Trerre + T — t(gout,trfz) +7T +

8GM 2
Pou 0,45, On trouve :
T 3 3
Atemax_l = TTerre + Ttrf 2 t(gout,trfz) + \/ﬁ (Tp,z + ra,Z) + (ra,Z + rp,Ryugu)

hd Calcul de AtScience,min,l

La phase d’étude scientifique in situ durera au minimum le temps que Ryugu parcours son orbite du périastre jusqu’au
nceud ascendant avec la Terre, a savoir :

Atsciencemin, = t(gout)Ryugu
e Calcul de Opin 1 €t Orgn 1

On connait le temps que va mettre la sonde a rencontrer I'astéroide, on cherche maintenant la position de I'astéroide
sur son orbite qui correspond a ce temps de voyage.

La position de I'astéroide peut étre donnée par le temps écoulé depuis son dernier passage au périhélie. Dans le cadre
du transfert de type 1, la rencontre se fait au périhélie de Ryugu aprées une orbite complete :

Repére de I'orbite

Tkyugu

mod Tryugu

max,1

& Position du RDV

Figure 17 Calcul des anomalies limites de la fenétre de transfert de Type 1

On sait que le rendez-vous de type 1 se fait au périastre de Ryugu, donc :
Qmin,l = H(TRyugu - Atemin_lmOd TRyugu)

Omax1 = Q(TRyugu — Aty ., mod TRyugu)

L'assistance gravitationnelle retenue au paragraphe 4.3.3.3 donne la fenétre de lancement de type 1 suivante :

Fenétre de Type 1 Transfert allé Science in situ
Durée 2.25-2.38 années 1.05 min
Omin1 Omax1 Largeur de la fenétre
12.6° 68.8° 56.2°

Tableau 11 Résumé de la fenétre de transfert de type 1
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4.3.4.2 Transfert de Type Il

1- Assistance gravitationnelle
2- Manceuvre vers orbite de phasage
3- Manceuvre de transfert vers Ryugu
¢ 4-Rendez-vous avec Ryugu
5- Durée minimal de science in situ
<> Zone ou doit se trouver Ryugu au moment du
lancement de la sonde pour assurer un RDV
Plage de réglage de 7, 3

Anomalie vraie de la sonde apres I’AG (orbite
de transfert n°2)

Figure 18 Transfert final de type Il

L'apogée de l'orbite de transfert n°3 peut varier entre celui de I'orbite apres AG a celui de I'orbite de Ryugu. Cette
plage de réglage donne directement la position et la largeur de la fenétre de transfert [0,,in2, Omax2]-

Les phases du transfert de type 2 sont :

- Lancement de la sonde sur une orbite voisine de la Terre (orbite de transfert n°1)

- Survol de la Terre par la sonde un an plus tard (assistance gravitationnelle), At; = 1 an
- Croisiére jusqu’au au périgée de I'orbite de transfert n°2, At,

- Manceuvre vers orbite de phasage

- Croisiére jusqu’au retour au périgée de I'orbite de phasage (orbite de transfert n°3) At3
- Manceuvre vers orbite de transfert n°4

- Croisiére jusqu’au rendez-vous avec Ryugu At,

At = Atl + Atz + At3 + At4

De la méme maniere que pour le transfert de type 1, on trouve :

Vs 3 3
At = Trerre + Terpo — t(gout,trfz) + W <2\/(Tp,2 + ra,3) + \/(Tp,z + ra.Ryugu) )

e Calculde Aty . . etAtg

max,2

Omin Correspond au point le plus éloigné du point de rdv (8 = 0°), I'anomalie vraie 8,,;, correspond donc au
transfert de type 1 le plus long, lorsque 1 3 = 7 ryygu- A cONtrario, B,,4, est obtenue lorsque 7,3 = 1,5

T 3 3
Atemm_z = TTerre + Ttrf 2 t(gout,trfz) + \/ﬁ <2\/(rp,2 + ra,Ryugu) + \/(Tp,z + Ta,Ryugu) )

T 3 3
AtGmax,z = TTerre + Ttrf 2 t(eout,trfz) + \/—ﬁ <2\/(rp,2 + ra,Z) + J(Tp,z + ra,Ryugu) )

b Calcul de AtScience,min,Z

La phase d’étude scientifique in situ durera au minimum le temps que Ryugu parcours son orbite de I'apoastre jusqu’au
noeud ascendant avec la Terre, a savoir :

Tr
_ yugu
AtScience,min,Z - t(gout)Ryugu - 2




e Calculde Opip 2 €t Oy 2

On connait le temps que va mettre la sonde a rencontrer I'astéroide, on cherche maintenant la position de I'astéroide

sur son orbite qui correspond a ce temps de voyage.

La position de I'astéroide peut étre donnée par le temps écoulé depuis son dernier passage au périhélie. La position
de rencontre est connue car dans le cadre du transfert de type 2, la rencontre se fait a I'aphélie de Ryugu aprés une

demi orbite :

Atg

min,2

Repére de I'orbite

Figure 19 Calcul des anomalies limites de la fenétre de transfert de Type 2

On sait que le rendez-vous de type 2 se fait a 'apoastre de Ryugu, donc :

Tkyugu

Gmin,z =0 ( Atﬁmi,l'z”wd TRyugu)

Tk
_ yugu
Omax2 =0 (—2 - Atg”m'zmod TRyuyu)

¢ Position du RDV

L’assistance gravitationnelle retenue au paragraphe 4.3.3.3 donne la fenétre de lancement de type 2 suivante :

Fenétre de Type 2 Transfert allé Science in situ
Durée 2.88 - 3.02 années 0.45 min
Onin2 0nax2 Largeur de la fenétre
-1.3° 57.6° 58.9°

Tableau 12 Résumé de la fenétre de transfert de type 2
4.3.4.3 Résumé de la fenétre de transfert

Au lancement de la sonde, Ryugu doit se trouver dans la fenétre suivante :

Fenétre O.nin 0.max Largeur de la fenétre
Type 1 12.6° 68.8° 56.2°
Type 2 -1.3° 57.6° 58.9°

Total 70.1°

Les 2 fenétres se superposent en partie, la fenétre globale représente 70° de largeur.
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4.4 Fenétre et trajectoire de lancement
Tous les éléments sont connus :

- le transfert vers I'astéroide (type 1 ou 2)
- Durée de la science in situ
- Leretour vers la Terre, voir 4.2.2.

- Les dates présélectionnées pour le retour de la capsule sur Terre, voir 4.2.1

Estimation de la durée totale de la mission :

Durée en année terrestre
Phase
Type 1 Type 2
Transfert allé ~2.32 ~2.95
Science in situ 1.05 min 0.45 min
Transfert retour ~1.2
Durée minimale de la mission >4.57 ‘ >4.60

La mission doit durer un nombre entier d’année terrestre (départ et retour au méme point de I'orbite), cela donne
une durée minimale de 5 ans (en cohérence avec la mission réelle qui va durer 6 ans).

4.41 Choix de la fenétre de tir

La Figure 20 montre la position de Ryugu a chaque opportunité de lancement, les dates de retour de la capsule (en
trait plein) et les dates de lancement la plus tardive associées (en pointillé). Dés qu’un point est situé dans une fenétre
de transfert en amont de la date de décollage d’une mission, il définit une date de tir possible.

Ensuite, c’est le point le plus proche de la date limite qui sera choisi pour minimiser la durée de la mission.

Choix de la fenetre de lancement

"
o
8

. <:><== Durée de la mission ' . ‘

o

Transfert type 1 J Transfert type 2

Anomalie vraie de Ryugu au lancement de |la sonde (deg)
4
H o
[ [

Date de départ retenue, t;

M3 i M4

10 20

30 40 50 &0
Annee de lancement (-)

Figure 20 Choix de la fenétre de tir

La fenétre de lancement retenue est I'an 6. La mission durera 7 ans. La véritable mission Hayabusa 2 va durer 6 ans,
elle a été lancée le 3 Décembre 2014 et le retour de la capsule s’effectuera fin 2020. La planification de la mission
virtuelle est en cohérence avec la mission réelle.
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4.4.2 Calcul de la trajectoire de lancement
4.4.2.1 Delta V de la manceuvre d’éjection

La fenétre de lancement a été choisie ainsi que I'orbite héliocentrique sur laquelle sera placée la sonde, voir 4.3.3.3.

_,
Avec ces 2 entrées, on peut déterminer le vecteur vitesse d’éjection a la sortie de la sphere d’influence de la Terre, I/,
nécessaire pour s’insérer sur I'orbite héliocentrique souhaitée.

Vtrf =Vierre Voo & |Voo = Vtrf — Vierre

Les données sont les suivantes :

. —1770 . —480 . (—1290
Vers =1 8222 {m/s; Vierre ={8369m/s donc Vo, ={ —147 ; m/s
3566 3630 —64

A partir de cette vitesse de sortie « a l'infini » le AV de la manceuvre d’éjection est calculé, il dépend entre autre de
I'altitude, alt;qynch, @ laquelle est réalisée la manceuvre,
AV ejection = Vp,eje(:timz -

Vp,ejection €tant la vitesse au périgée de I'orbite d’éjection et Vi, €tant la vitesse sur I'orbite circulaire ol vont s’inséré I'étage
supérieur et la sonde avant la manceuvre d’éjection. Cette orbite est définie par son rayon 1j4,ncn fiXé a 685 km .

2 2GM 2GM
AV ejection — Vo + - -

i [AV s = 1182 m/s|

Tlaunch Tsor

4.4.2.2  Définition des parametres orbitaux de I'orbite d’éjection

Le vecteur vitesse d’éjection « a l'infini » est défini, il faut maintenant déterminer les paramétres orbitaux qui
permettent d’obtenir ce vecteur vitesse.

On souhaite minimiser le travail du lanceur pour cela la fusée partira selon un azimut de 90°, pleine Est, pour bénéficier
au maximum de la rotation de la Terre (trajectoire identique au lancement réel, voir Figure 23).

Cela contraint la géométrie du probléme : I_/;o doit appartenir a un plan passant par le centre de lancement, le centre
de la Terre et ayant une inclinaison égale a celle du site de lancement (ici 31.2°N pour le site de Tanegashima). Le
probléme est illustré sur la Figure 21

plan équatorial

Ligne des noeuds

u, colinéaire a

Figure 21 Géométrie de I’éjection sur une trajectoire hyperbolique

Il faut trouver les angles Q, w et i qui permettent d’obtenir le bon vecteur vitesse.

24



Finalement 2 solutions sont possibles, on remarquera que les points de sortie ne sont pas dans le plan de I'équateur,
a I’échelle du systéme solaire cela induit une erreur négligeable sur l'inclinaison de I'orbite de transfert qui sera
corrigée par une manceuvre de correction trajectoire une fois en orbite autour du Soleil.

Figure 22 Trajectoires de lancement possibles

Le point rouge indique la position du site de lancement a I'instant du décollage.

Trajectoire i(°) Q) w(®) r,(km) e(—)
1 31.2 191.2 216 685 1.31
2 31.2 1.85 47 685 131

Tableau 13 Parametre orbitaux des trajectoires possibles

La trajectoire n°2 est plus proche de la trajectoire de lancement de la véritable sonde (Figure 23), c’est donc cette
trajectoire qui est retenue.

Tanegashima
(31.2°N; 131°E)

Geodetic latitude [northern latitude, deg]

0 30 60 90 120 150 180 210 240 2170 300 330 360
Geodetic longitude [eastern longitude, deg]

Figure 23 Trajectoire de lancement de la véritable sonde Hayabusa 2
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4.4.2.3 Heure du lancement

Déterminons I'heure du lancement, pour cela nous allons utiliser la longitude (ou heure) sidérale qui définit
I'orientation d’un méridien par rapport a la direction de référence du systeme solaire, I'axe vernal (voir 4.1 pour la
définition).

Position du site de lancement a l'instant du tir

Cercle de latitude du site

de lancement o
Heure sidérale de lancement

N

X, Direction vernale

Méridien de référence : Greenwich

Figure 24 Définition de I'heure sidérale (Terre vue du pdle nord)

La longitude nécessaire au lancement Ljgyncn €St de 91.62° (Cette angle est obtenu a partir des parameétres orbitaux
de l'orbite visée).

Ly, heure sidéral initiale du méridien de référence
w, la vitesse de rotation de la Terre autour de son axe
AL, la longitude du méridien étudié

t,le temps écoulé depuis le lancement du jeu

L=Ly+ wt+ AL avec

On trouve L, dans le .cfg, elle est fixée a 0° pour la Terre.

On cherche le temps ‘t;qyncn’ inférieur a la date d’insertion héliocentrique, t;, mais le plus proche possible qui vérifie
Llaunch = LO + wt + AL .

_ Llaunch - LO — AL
tlaunch -

+kT,k€Z, tlaunch = to+kT,kEZ

ti —to
tlaunch<ti;to+kT<ti;k<T

Finalement, le lancement s’effectuera an 6 jour 317 Oh 54min 7sec.

La manceuvre d’éjection vers I'orbite héliocentrique se fera a I'issu d’une phase de croisiere d’'une durée d’environ 30
min a I’an 6 jour 317 1h 24min.
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4.5 Trajectoires de la sonde autour de I'astéroide

45.1 L'environnement autour de Ryugu

Altitude Vitesse orbitale Période orbitale Vitesse en fonction de I'altitude
(m) (m/s) 5
100 2.63 21min 18s 25
500 1.99 49min 12s g 2
1000 1.61 1h 33min 20s g‘
2 000 1.23 3h 27min 19s =t
4 000 0.91 1j 2h 30min 22s
8 000 0.66 3] 4h 18min 21s ’ 0 2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000 18000
16 000 0.48 9j 4h 45min 34s el

Tableau 14 Dynamique orbitale autour de Ryugu

4.5.2 Séquence de largage des sondes et prélevement d’échantillons

Une fois in situ, la sonde doit accumuler des données scientifiques notamment par le largage de multiple objet a sa
surface. Cependant, ces objets ne disposent pas de leur propre module de propulsion et la sonde devra les larguer sur
une trajectoire qui leur permet d’atteindre la surface a une vitesse raisonnable < 1m/s.

La sonde devra également effectuer des « touch and go » pour prélever des échantillons. Les 2 procédures sont tres
proches, seule 'altitude d’approche finale est différente. Les trajectoires sont gouvernées par les équations de la chute
libres :

.. . 1 2
z:g;z=v=gt;z=igt

Finalement la vitesse d’atterrissage v, est fonction de I'altitude de largage, z, :

Vg =+/22p9

Ainsi si I'on souhaite que I'atterrissage des différents s’objet se fasse a moins de 1m/s, ils doivent étre largués a 25m
de la surface avec une vitesse initiale nulle.

Le temps de chute est également donné par I'altitude de largage z; :

2z
g
5 1
¢ -
3 y2 ¢ »1- Annulation de la vitesse orbitale et
- descente radiale vers la surface
4

»2- Annulation de la vitesse radiale et de
la vitesse tangentielle de surface a
25m d’altitude

>

3- Largage de la sonde de surface et
manceuvre de remontée

»& 4- Descente et atterrissage de la sonde

& 5- Manceuvre de retour en orbite
scientifique

Figure 25 Séquence de largage des sondes de surfaces et préléevement d’échantillons
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L’orbite scientifique est a une altitude supérieure au plus haut relief de Ryugu, de cette maniére la sonde peut y rester
sans surveillance particuliere. Ryugu a un rayon de 435m, I'altitude de sécurité sera déterminée sur place.

Ici, nous allons faire I’hypothese d’une orbite scientifique a 400 m d’altitude et calculer le DV nécessaire au largage
des sondes de surface.

4.5.2.1 Largage a 25m

1- Largage sonde de surface

Etapes AV Durée

Annulation de la vitesse orbitale a 400 m 2m/s -
Descente a 25 m - ~105s
Annulation vitesse de surface a 25 m puis largage AV = 2.7m/s ~10s

Manceuvre de remontée a 400 m 2.7m/s -
Remontée - ~105s
Manceuvre de retour en orbite 2m/s -
Total 9.4m/s 210s
Total margé (20%) 11.3m/s -

Cette procédure de largage va étre répétée 4 fois : pour le largage des Rovers 1A, 1B, MASCOT, puis celui de Minerva
1-2.

4.5.2.2 Récolte d’échantillon

2- Récolte d’échantillon

Etapes AV Durée
Annulation de la vitesse orbitale a 100 m 2m/s -

Descente a 0 m - ~121s

Annulation vitesse de surface a 0 m puis « touch down » AV = 2.82m/s ~10s
Manceuvre de remontée a 400 m 281m/s -

Remontée - ~121s
Manceuvre de retour en orbite 2m/s -

Total 9.6m/s 234s
Total margé (20%) 11.5 m/s -

On remarquera que le temps de chute de 121 secondes correspond a une rotation de 3° de Ryugu autour de son axe
de péles. A I'équateur cela correspond a un déplacement de la surface de 22m.



4.5.3 Séquence de la création du cratéere

La JAXA détaille la séquence de la création du cratére sur la figure suivante

o

(@ Horizontal
i avoidance 3) Vertical avoidance
—> 0 —> 7
Impact
observation
A
s @ DCAM3
3 separation
Explosion '
and impasl
Lands here
@ bs;’beo”
s fi:y',b ] {
oy .

N . 7 ® Explosi d
Pinpoint T e 7
touchdown

v () Return to home
o position
(© JAXA)

Figure 26 Séquence de création du cratere de la JAXA

La séquence doit étre adaptée a I'’environnement de Ryugu et a la technologie disponible dans KSP :

¢ 1- Annulation de la vitesse orbitale et

\ largage du SCI
I-}\ 2- Décalage de la distance D
\
\ 3- Largage de la caméra de monitoring

4- Décalage vers la zone de sécurité

\
:
. 5- Remise en position sur [Iorbite
I

1 \
JASIN scientifique
!
v
I" ¢ 6- Allumage explosif et création du
)/ cratere

Figure 27 Séquence de création du cratére adaptée pour KSP

h est dictée par la distance dont a besoin le SCI pour atteindre sa vitesse d’'impact. Dans notre cas, le systeme utilisé a
besoin de 1000m pour atteindre une vitesse d’impact d’environ 900m/s (voir 5.1.3). Les 2 km/s de la version réelle ne
sont pas respecté car pour atteindre cette valeur j’ai jugé la distance d’accélération nécessaire (>5km) trop importante.

La valeur de h a donc été fixé a 1200m, ensuite une simulation a été menée pour déterminer les parametres de la
séquence afin que la sonde soit dans la « safe zone » lorsque SCI sera déclenchée.

29



Le résultat est le suivant :

circulaire a une altitude de 320 m

t mission Etapes AV
t- X min Hayabusa 2 en orbite a 1500 m d’altitude -
t=0s Annulation de la vitesse orbitale 1.38 m/s
t+ 2s Largage SCI -
t+ 5s Hayabusa 2 amorce un décalage de 600m 3.5m/s
t+ 3min 11sec Hayabusa 2 annule sa vitesse orbitale 3.5m/s
t+ 3min 20sec Largage de la caméra de monitoring -
t+ 3min 30sec Hayabusa 2 amorce un décalage de 2400m vers la « safe zone » 3.5m/s
t+ 14min 56sec Hayabusa 2 est dans la « safe zone » et s’insére sur une orbite 4.8m/s

t+ 15min 54s

Déclenchement du SCI a une altitude de 1000 m

t+ 15min 56s

Impact a la surface de Ryugu a une vitesse de 900 m/s

Figure 28 Séquence de création du cratére

Besoin margé en DV (20%): 20 m/s

On notera qu’en 15min 56secondes Ryugu aura effectué une rotation de 22°. La longitude de largage du SCl devra étre
décalée de 22° par rapport au point visé. La chute étant radiale, la latitude de largage sera la méme que la latitude

visée.

4.5.4 Bilan de besoin en DV pour les opérations scientifiques

Ci-dessous est présenté le DV nécessaire pour réaliser les objectifs scientifiques « in situ » de la mission. Il prend en
compte quelques marges, notamment plus de séquence largage, prélevement et cratéere que nécessaire. Ainsi qu’un

budget pour les manceuvres non planifiées.

Etapes AV
Insertion en orbite de Ryugu (20km) 90 m/s
Transfert vers I'orbite « Medium altitude observation » (5 km) 0.4 m/s
Descente a orbite a 1 km d’altitude 0.7 m/s
Transfert a 400 m 1m/s
X 6(=4+2) Séquence de largage rover / Mascot 11.2 m/s
Retour a 1km d’altitude 1m/s
Transfert a 400 m 1m/s
x 5(=3+2) Séquence de prélévement d’échantillon 11.5m/s
Retour a 1km d’altitude 1m/s
Transfert a 1500 m 1m/s
X 2(=1+1) Séquence de création de cratéere 20 m/s
Retour de 320 a 1km 1m/s
Autre : Corrections d’attitude, changement de plan,... 100 m/s
Manceuvre de retour vers la Terre 25.9 m/s
Total mission scientifique 291 m/s

Tableau 15 Bilan du Delta V nécessaire pour la tenue des objectifs scientifiques




4.6 Bilan du besoin en AV de la mission
4.6.1 Chronologie des manceuvres et de leur AV

Les dates des principales manceuvres de la mission, leur DV associé ainsi que les parameétres des orbites parcourues
sont listés dans le Tableau 16.

Dates Temps mission Etapes AV (m/s)
An 6 jour 317 t+ Os Lancement
: , — , — ~ 3 km/s
An 6 jour 317 t+ 8 min 46 sec Injection en orbite de croisiere

Orbite de croisiere
{i=312°;0=18°;7, =685 km;e =0}

An 6 jour 317 t+ 30 min Manceuvre d’injection héliocentrique 1182 m/s

An 6 jour 317 t+ 35 min Séparation Hayabusa Il -

Orbite d’injection héliocentrique
{i=312°=;0=18;0=47";1, =685 km;e = 1.3}

An 6 jour 320 t+ 3jours Sortie de la SOl de la Terre -

Orbite de transfert n°1
{i=234°,0=0°w0w=103°n=12Gm;e = 0.148}

An 7 jour 336 t+ 1an 18 jours Entrée dans la SOl de la Terre -

Orbite de survol
{i =83°;0=187°;w = 293°;1, = 2835km ; e = 2.3}

An 7 jour 342 t+ 1an 24 jours Sortie de la SOl de la Terre -

Orbite de transfert n°2
{i=294°;0=23°w=66°1,=132G6m;e = 0.12}

An7jour41l | t+1an93jours Manceuvre vers orbite de phasage 70.5 m/s®?

Orbite de transfert n°3
{i=294°;,0=123°w=066°;1,=13.2Gm;e = 0.14}

An9jour69 | t+2an178jours Manceuvre vers rendez-vous 218. m/s?

Orbite de transfert n°4
{i=294°;0=123°w=266°;1,=132Gm;e = 0.19}

An9jour346 | t+3an28jours Insertion en orbite autour de Ryugu 90 m/s?
Mission scientifique 285 m/s®
An 12 jour 348 | t+6an31jours Départ de Ryugu vers la Terre 25.9 m/s?

Orbite de retour
{i=294°;0=123°w= 66%"1,=127Gm;e = 0.21}

An 14 jour 39 | t+ 7 ans 148 jours Entrée dans la SOl de la Terre -

Trajectoire de rentrée atmosphérique
{i =85°;0=186°;w = 343;7, = 615 km ;e = 1.6}

An 14 jour 41 | t+ 7 ans 150 jours Séparation de la capsule -
An 14 jour 41 | t+7 ans 150 jours Manceuvre d’évitement 10 m/s®
An 14 jour 41 | t+ 7 ans 150 jours Rentrée atmosphérique de la capsule Vrentrée

3733m/s

Tableau 16 Chronologie de la mission
WAV Fourni par le lanceur

@AV Fourni par la propulsion électrique
B)AV Fourni par le RCS



4.6.2 Bilan par sous ensemble propulsif

Afin de dimensionner chaque sous ensemble propulsif, leur besoin en AV doit étre connu. Des marges sont prises sur
chacun : elles prennent en compte les corrections de trajectoire du lanceur, les corrections de trajectoires
héliocentriques (notamment pour obtenir I’AG souhaité et atterrir en Australie lors de la phase de retour).

Sous ensemble propulsif AV Marge AVinargeé
Lanceur H II-A 3000 m/s + 1182 m/s 5% (sur le AV d’insertion héliocentrique) 4240 m/s
Propulsion électrique 405 m/s 50 % 600 m/s
RCS 295 m/s 5% 305 m/s

Tableau 17 AV margé de la mission



5 Conception de la sonde et du lanceur

5.1 Lasonde

5.1.1 Description de la Sonde

lon Engine
RCS Thrusters (12)

Optical Navigation
Camera—Telescopic & Wide
(ONC-T, ONC-W1)

MASCOT

(Small Lander by DLR/CNES) Thermal Infrared Imager (TIR)

MINERVA-II -
+Z (Small Rovers) Small Carry-on Impactor (SCI)

L
X Target Markers (5)

X

Figure 29 Composition de la Sonde Hayabusa 2
La sonde contient :

e Un bras de collecte des échantillons

e (Capsule de retour d’échantillon

e 1 Impacteur

e Une caméra détachable pour monitorer I'impact

e Lesrovers Mnerva Il 1 (Rover 1A et Rover 1B)

e L’atterrisseur MASCOT (livré par le DLR et le CNES)

e Lerover Minerva ll 2

e Charge utile scientifique « conventionnelle », caméra de navigation, Imageur IR, spectrométre proche IR...

Direction of liner ejection

Figure 30 MASCOT, les rovers Minerva Il et I'impacteur

La sonde est propulsée par 4 moteurs ioniques (3 fonctionnant simultanément pour une poussée globale de 28mN)
qui servent uniquement pour les phases de transfert interplanétaires. Elle est équipée de propulsion chimique pour
les manceuvres a proximité de I'astéroide. Le maintien d’attitude fin est assuré par 4 roues a réactions.

Figure 31 Module de propulsion électrique
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5.1.2 Réplique dans KSP
5.1.2.1 La structure

La sonde est inspirée de la construction de Dakitess visible dans le clip de lancement du challenge.

La sonde est construite autour d’un noyau composé du probe core et des réservoirs de mono propellant. Y sont
rattachés les modules auxiliaires (capsule, SCI, les rovers Minerva, Mascot ...), le module de récupération
d’échantillons et les batteries. Le tout est habillé par des panneaux structuraux dorés pour reproduire la structure
d’Hayabusa 2 recouverte de MLI (Multi Layer Insulation). Pour finir des panneaux solaires tweakscalés y sont
rattachées ainsi que adaptateurs circulaires retournés pour représenter les antennes de télécommunications sur la
phase supérieure.

La propulsion électrique est reproduite par 4 moteurs ioniques réduits. Des propulseurs RCS unidirectionnels sont
ajoutés sur chaque faces, 2 par face « verticale » et 4 pour la face inférieure pour maximiser le ratio poussé / poids et
ainsi minimiser les pertes gravitationnelle lors des phases de dépose et de récolte d’échantillon.

Capsule de retour
d’échantillon

Rovers Minerva Il
1A et 1B

Rover
Minerva ll 2

Systéme de collecte
d’échantillon

Caméra

Figure 32 Vue des faces avant et arriere d'Hayabusa 2

Jai fait le choix de ne pas équiper la face supérieure avec des modules RCS car cette face étant orientée vers le haut,
il n’y a pas besoin de propulseur pour initier un mouvement vers le bas, la gravité s’en chargera (voir Figure 25). Ce
choix limite le nombre de part.

Figure 33 Vue de la face supérieur d’Hayabusa 2

La sonde totalise environ 100 parts.
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5.1.2.2 Dimensionnement de I'alimentation électrique

Le Tableau 18 présente le bilan de puissance lors de la phase la plus critique de la mission, I'insertion en orbite autour
de Ryugu. Cette phase est critique pour 2 raisons :

- La durée de la manceuvre est limitée par la taille de la sphere d’influence de I'astéroide. Les autres
manceuvres de transfert sont plus gourmande en AV (voir Tableau 16) mais leur durée n’est pas contrainte
car elles auront lieu dans I'espace interplanétaire.

- Lamanceuvre alieu a I'aphélie de Ryugu, le point le plus éloigné du Soleil et donc |a ol la production d’énergie
par les panneaux solaire est la plus faible.

e Calcul de la puissance regue lors de la manceuvre

Le flux solaire recu est inversement proportionnelle au carré de la distance au Soleil, un panneau fourni 3.6 u/s a
proximité de I'orbite terrestre (panneau tweakscalé), au moment de la manceuvre d’insertion on obtient :

Arerre )2 Cae y <14 089 118 586>2

P, . = P X
insertion Terre < 19 244 205 086

Ta,Ryugu

|Pinsertion =193 u/5|

e Calcul du couple parasite généré par I'utilisation de 3 moteurs sur 4

La véritable sonde Hayabusa 2 utilise uniqguement 3 moteurs simultanément. Ils sont montés sur des mécanismes (voir
Figure 31) qui permettent d’orienter la poussée de chaque moteur et d’obtenir une force alignée avec le centre de
gravité de la sonde.

Il n’est pas possible de le faire dans KSP, par conséquent la roue a réaction de la sonde devra compenser en continu le
couple parasite généré par les moteurs. Sa consommation va étre estimée pour la prendre en compte dans le bilan de
puissance.

On notera que le module de propulsion électrique a été placé le plus symétriquement possible par rapport au centre
de masse, voir Figure 34.

~0.8m

~0.8m

Figure 34 Calcul du couple parasite induit par I'allumage de 3 moteurs

Apreés analyse, d = 0.2 m.

La force de 1.97 kN résultant des 3 moteurs allumés' s’applique donc selon un vecteur distant de 0.2m du centre de
masse ce qui génere un moment parasite de 0.4 kNm. La roue a réaction utilisée peut générer 5kNm de couple pour
une consommation de 0.25 u/s. Ce qui implique une consommation de 0.02 u/s lors de la mise en marche des moteurs

WLes moteurs ioniques sont tweakscalé & 0.4m.
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e Bilan de puissance lors de la phase d’insertion autour de Ryugu

La sonde compte de nombreux probe de contrble car chaque élément détachable en est équipé. Pour limiter la
consommation électrique, ils sont mis en hibernation jusqu’a ce que I'’élément en question soit largué. On a donc le
bilan suivant :

Elément Consommation Production
Probe de controle 0.05 u/s -
Roue a réaction 0.02 u/s -
3 x Moteur Electrique 3x2.87uf/s=8.6u/s -
2 x Panneau solaire - 2x1.93 u/s=3.86u/s
Total -4.81 u/s

Tableau 18 Bilan de puissance lors de I'insertion autour de Ryugu
La production instantanée est inférieure a a consommation maximum de la sonde : une batterie est nécessaire.

Ce bilan fait I'hypothese que I'éclairement solaire est toujours optimal (perpendiculaire au panneau solaire) pendant
la poussée des moteurs, cela contraint la trajectoire d’insertion autour de Ryugu, voir sur la Figure 35.

I 3 Sl E—
|_—|_| . Manceuvre d’insertion

\ _/Orbite d’arrivée
.- autour de Ryugu

g

Figure 35 Trajectoire d’insertion autour de Ryugu
e Dimensionnement de la batterie

La manceuvre d’insertion autour de Ryugu nécessite un DV de 90m/s, idéalement elle devrait étre réalisée sur une
distance équivalent au rayon de la SOI de Ryugu. Initialement sa vitesse relative par rapport a Ryugu est de 90m/s puis
de Om/s a la fin de la manceuvre (ici on néglige la vitesse de I'orbite autour de Ryugu) ce qui donne une vitesse
moyenne pendant la manceuvre de 45m/s. Au final la durée maximale de la manceuvre est estimées a 555 secondes
(=25000/45).

Au moment de la manceuvre la sonde aura une masse maximale de 2307 kg (la masse du carburant nécessaire pour
les manceuvres précédentes a été retranchée a la masse initiale). Dans ces conditions, I'équation de Tsiolkovski (voir
0) nous indique que la manceuvre d’insertion nécessitera 106 secondes™ d’allumages des 3 moteurs électriques. La
consommation électrique est alors de :

Q=481u/sx106s5s=510u

La sonde doit embarquer au minium des batteries avec une capacité total de 510 unités. La sonde embarque
réellement 1200 unités pour parer a toutes éventualités.

La durée la manceuvre est inférieur a 555 secondes ce qui confirme la faisabilité de I'insertion autour de Ryugu avec
la propulsion électrique avec une vitesse d’approche de 90 m/s.



5.1.3 Zoom sur le SCI

Le r6le du SCI est d’impacter Ryugu a une vitesse élevée pour y créer un cratere d’'impact. La vitesse d'impact réelle a
été de 2km/s, nous allons essayer d’obtenir le méme résultat dans KSP

Figure 36 Le SCl réel et sa réplique

Dans KSP on ne peut pas simuler une explosion instantanée, la vitesse est obtenue pas |'utilisation de moteurs (on
peut empiler un grand nombre de découpleur mais ce serait encombrant).

Plus la masse a bouger est importante moins I'accélération sera grande, un compromis doit étre fait entre la masse du
SCl, la vitesse d’'impact et la distance d’accélération pour faciliter la séquence de création du cratere, 4.5.3. Plus la
distance d est grande plus il faut étre précis lors du largage du SCI pour ne pas qu’il manque sa cible.

Allumage

Impact

vy

<
<

d = Distance d’accélération

Figure 37 Distance d’accélération du SCI
Les équations du probleme sont les suivantes :

Mgcr = mprobe + Mpatterie + Mgome + N X (mmoteur + mcarburant) ;

m
AV = _Ispgo In (1 _ carburant);
Mgy

Ispgo me 1 . p

d=———|(m, —mge)In(1—- —m.| avec Q,, le débit massique des moteurs, Q,, =
Qm Mgy Ispgo

Configuration Nombre de moteur | Carburant / moteur (u) | Masse du SCI AV d

1 2 4 135 kg 888 m/s 1010 m

2 2 8 195 kg 1443 m/s | 3064 m

3 4 4 220 kg 1191 m/s | 1305m

4 4 8 340 kg 1848 m/s | 3729 m

5 6 8 485 kg 2048 m/s | 4026 m

Tableau 19 Résultat pour différentes configuration du SCI

Finalement, c’est la configuration n°1 qui a été retenue, elle 'emporte avec sa faible masse et sa faible distance
d’accélération tout en impactant I'astéroide a 888 m/s ce qui reste assez important. Seule la configuration 5 aurait
permis d’atteindre la vitesse d’impact réelle cependant elle aurait représentée a elle seule 20% de la masse de la
sonde.
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5.1.4 Comparaison entre la sonde réelle et sa réplique

Hayabusa 2 Réplique KSP
Dimensions (panneau non déployé) 1x1.6x1.25m3 1.875x1.875x1.875 m?
Masse initiale 609 kg 2323 kg
Masse de Xenon 60 kg 36 kg (360 u)
AV Etectrique 2 km/s > 600 m/s
Masse d’hydrazine 48 kg 82.5 kg (82.5 u)
AV chimique ~ 240 m/s®W >300 m/s

Tableau 20 Comparaison de la sonde réelle et de sa réplique KSP
(WEN faisant I’hypothése d’un Isp de 292s pour les propulseurs chimique d’Hayabusa.

Le calcul du AV ne prend pas en compte le largage des différents modules et le séquencage entre propulsion chimique
et électrique, ce qui donne de la marge supplémentaire. En effet si on a 2 moteurs qui fonctionnent avec 2 carburants
différents il est préférable de bruler avec le moteur de plus faible Isp en premier, de cette maniére lorsque le 2™
moteur prend le relais la sonde est plus légére et le AV total est supérieur.



5.2 Lelanceur HII-A

La sonde Hayabusa 2 a été injectée en orbite héliocentrique par le lanceur japonais H-lI1A

Saelice faring (type 45) ¥
WiR77)s 7 (45

Stage 2 liquid oxygen tank
W2Ba (SR 7>y

- Stage 2 engine
Stage 2 1 BB
Full ('» Egd\ l Stage | liquid oxygen tank
] PULEISRE 2
Stage |
Ll
37m
Stage | liquid hydrogen tank
R LU
Solid rocket booster
Bk Wkrr b S — 25
T—2¥y
15m
Solid fupl rocket
tadke Stage | engine
BB
of SRB.A) 88

Figure 38 Lanceur H-1IA

Moteur Nombre Poussée
SRB-A 2 2245 kN
LE-7A 1 1098 / 870 kN
LE-5B 1 137.2 kN

Au décollage, le lanceur a une masse de 285 tonnes le ratio poids/poussé au décollage est donc de 1.9.

TWR_2x2245+870_192
t” 7 285%x9.81

e Réplique du lanceur

Le lanceur a été construit autour d’un réservoir de 2.5m de diametre entouré de 2 moteurs Thumper. La coiffe qui
recouvre Hayabusa 2 a une masse de 500 kg.

Coiffe

L. Case a équipement
Etage supérieur quip

Moteur étage supérieur (Chetah) Jupe inter étage

Réservoir d’oxygene

Réservoir d’hydrogéne

SRB x2 (Thumper)

Moteur étage centrale (Skipper)

Figure 39 Réplique du lanceur H-IIA
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Etage Moteur (s) Nombre Isp Poussée | mg;" m;? AV®
Thumper 2 175s 250 kN 6.151
1 494t 837 m/s
Skipper 1 280 s 569 kN 5.7t
2 Skipper 1 320s 650 kN 28.1t 10.3t 1431 m/s
3 Chetah 1 355s 125 kN 8.5t 36t 1928 m/s
Total 4196 m/s

Tableau 21 Composition de la réplique du lanceur
M Masse du lanceur lors a I'allumage de I'étage
@Masse de carburant brulé par moteur pendant le fonctionnement de I’étage « i »

B)Le calcul du DV utilise des hypothéses différentes selon les étages (1°" étage, Isp au niveau de la mer et TWR constant
a1.9; 2% étage, Isp dans le vide ; 3°™ étage, Isp dans le vide et coiffe séparée)

Le AV du lanceur est légérement inférieur aux spécifications détaillée au paragraphe 4.6.2. Cependant la trajectoire
du lanceur peut étre optimisée pour diminuer le AV requis pour la mise en orbite. La trajectoire choisie est le virage
gravitationnel.

e Exemple de trajectoire de lancement,

La trajectoire ci-dessous suit un virage gravitationnel pour atteindre une orbite a 85 km d’altitude (lanceur différent
du H-1IA). La trajectoire est tracée dans le repére géocentrique lié au site de lancement.

DV, = 2933 m/:
DV, 574 m/s /(23 %)

650000 [—-

DV 0ss7% M5 /(3 %)

DV, 752 m/s / (26 %)

V=1107m/s

.
'\ DV, = 160 infs , t=423 5
.

0 100000 200000 300000 400000 500000 600000

Figure 40 Exemple de trajectoire de lancement vers une orbite a 100 km d’altitude

Dans cette simulation le lanceur atteint 'orbite avec 2933 m/s de AV. Les pertes gravitationnelles et atmosphériques
représentent 26% du AV initial, les pertes gravitationnelles sont les plus importantes.

Une trajectoire du méme type sera utilisée pour le lancement de Hayabusa 2
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6 Réalisation de la mission

6.1 Lancement et mise en orbite

... Lancement, puis basculement en tangage

-

Séparation de I’étage central ; Allumage étage supérieur... §

Moteur de séparation

5
... et séparation de la coiffe

L’étage supérieur a atteint l'orbite parking et attend le point
d’éjection pour propulser Hayabusa 2 vers une orbite héliocentrique
qui lui permettra de profiter d’'une assistance gravitationnelle vers
Ryugu.

On remarquera que le plan de I'orbite est proche de celui de Lune (en
arriére-plan) ce qui montre sa proximité a celui de I'écliptique.
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6.2 Ejection vers orbite héliocentrique

Trajectoire d’éjection Allumage du moteur pendant 57 secondes

1 1 min 18 sec avant I’heure estimée
AB, )317,01:22:42

Séparation de Hayabusa 2 ... Hayabusa 2 déploie ses appendices ...

O
o

Réservoir Rockomax X200-8 x

maxOperationalTemp: 850.00 K
skinMaxOperationalTemp: 850.00 K

W Orienter caméra

S Etai auto. : Désactivé

|Ergol liquide 4.15/360
Oxydant 5.07 /440
Priorité du flux ~ ®=% 10 (0) " R

... Il restait 30 m/s de AV

A6, J317,01:49:06 AU

... Sauf que I’astrodynamicien a oublié que les distances étaient données par rapport a la surface du soleil
(Altitude) et non pas par rapport au centre de I'astre. L’orbite a donc un demi grand axe 174 400 km trop
grand ... (Faire des calculs compliqués c’est bien, bien utiliser les résultats c’est mieux :D !)




6.3 TCM 1 et assistance gravitationnelle

Correction avant AG

| EXCENTRICITE

EXCENTRICITE

La Terre

v

La Lune——

La sonde rentre dans la SOl de la Terre 3 jours
avant la date prévue (voir 4.6.1)

) Cette manceuvre a été compliquée a réaliser car la trajectoire de survol de la Terre et donc I'orbite de
transfert vers Ryugu sont extrémement sensibles aux variations de DV de la manceuvre.

(2 Comparaison de la trajectoire de survol avec la prévision :

Parametres i Q w e
Calculé 83° 187° 293° 2.3
Réel 80.8° 184.1° 294.7° 2.3
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6.4 Transfert vers Ryugu (TCM 2-3)

TCM2 (104'w/s)

L’assistance gravitationnelle a permis d’obtenir I’orbite suivante

TCM3 (40m/s)

Orbite de la Terre

.

Orbite de Ryugu : la cible Orbite de Hayabusa 2 aprés I’'AG

Zoom sur TCM 2

EXCENTRICITE

Longitude du périhélie de I'orbite de
transfert, Wyyf:
@p = (U + w) mod 360 = 65.5°

Longitude du périhélie de Ryugu, voir
Tableau 4 :

WRyugu = 66.84°
Il faut corriger I’écart de 1.34° pour
aligner les 2 orbites

Réglage de la longitude du périhélie et de la période de I'orbite de phasage pour assurer le timing
du RDV

Correction du reliquat d’inclinaison (0.4°) entre I’orbite de phasage et I'orbite de Ryugu et ramene
la ligne des nceuds proche de la ligne des apsides, de cette fagon la distance Hayabusa 2 — Ryugu sera
minimisée pour la phase de RDV. On notera que la manceuvre est réalisée au noeud le plus éloigné du
soleil pour minimiser le AV (40 m/s).




6.5 TCM4 et Insertion autour de Ryugu

TCM4 (212 m/s) Manceuvre 2h avant la date prévue

A9, J68,04:21:15 D™ < 2

2m/s d’écart avec la prédiction

| voir4.6.1
: AS, J338, 05:01:48
Insertion en orbite autour de Ryugu... ;

... 8 jours avant la date prévue

Transition a la propulsion chimique, manceuvre vers orbite scientifique pour un meilleur éclairage solaire

/ Nuit

Transition vers orbite \ Jour
scientifique



6.6 Phase scientifique « in situ »

6.6.1 Dépose des rovers Minerva Il 1A, 1B et MASCOT

Hayabusa 2 quitte son orbite polaire a 500m ... Chute vers le site de dépose ...

Ombre de la sonde —»

... et entame une chute radiale vers la surface : le monolithe !
Approche finale

Largage a 25 m du roverA ...

Rover A Minervalll —»

... Puis remontée verticale vers I'altitude parking

Le rover 1A s’est posé sans encombre et a entamé I’exploration de la
surface, mais suite a un malaise due a un tournis incessant, le contact
a été rompu.




La procédure est répétée et le rover B est déposé sur le terrain accidenté de I’hémisphére Sud ...

... 'éclairement y est plus faible en cette saison (cela est dii a I'inclinaison de I'orbite)

Le rover B est a la surface

/

Rover B

On remarque que le Soleil est bas sur I’horizon dans cet hémisphére : c’est I’hiver austral

Aprés chaque dépose Hayabusa 2 revient sur son orbite parking polaire. Pour cela, aprés sa remontée
verticale a 500 m elle pointe le nord indiqué par la Nav Ball et réalise une manceuvre de 2m/s pour s’insérer
en orbite.




MASCOT sera déposé au cceur de ce cratere juste au nord de I’équateur

Largage de MASCOT et remontée a 500 m

Hayabusa 2

A

/

Ombre de la sonde

MASCOT a la surface

MASCOT

N

RoverB —»




6.6.2 Premier préléevement d’échantillon

Avant la séquence de prélevement du premier échantillon, une séquence d’essai a été réalisée pour valider la
procédure d’approche finale.

Le rover A avait envoyé des données intéressantes avant de rompre le contact

Le centre de mission a identifié la zone du monolithe pour le 1¢" prélevement

La cible se rapproche Plus que quelques métres !

... et déclenchement du RCS Remontée a 500 m




6.6.3 Création du cratere

Apreés avoir annulé la vitesse orbitale de la sonde... Décalage latéral puis ...

Caméra

... largage de la caméra

l |

g
M Hayabusa 2 arrive dans la « safe zone »?

&

Le SCI est en position

Corps: Ryugu
Biome: Terres intérieures

Gble: Déplacerie réticule He ey ... et percute la surface a environ 650 m/s ?
Centrésur: 1°16'N,99°57'0

w, . ae s . e .
a cet instant le SCI s’appréte a passer sous I’horizon de Hayabusa 2, la sonde est donc en sécurité derriére

Ryugu. La caméra est toujours en visibilité pour relayer I'impact du SCI.

?Le SCI n’a pas atteint les 900 m/s car je n’avais pas pris en compte la vitesse de séparation initiale avec la
sonde. La force d’éjection aurait di étre réduite. Par conséquent le SCI s’est retrouvé trop proche de la
surface et n’a pas eu assez de distance pour accélérer jusqu’a 900 m/s (voir 5.1.3).
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6.6.4 Récupération d’échantillon dans la zone d’'impact

Annulation de la vitesse orbitale a proximité du lieu d’impact

Corps : Ryugu

Biome : Terres intérieures
Cible : 0°27'N,99°5'0
Centrésur: 0°41'N,98°51'0

Corps : Ryugu i .
Biome : Terres intérieures ] Ecart en latitude :

Cible : 1°27"N,99°5' 0

Centrésur: 1°21°N,99°11' O Al = |1°16I - 1027,' =11

Ecart en longitude :

AL =99°57' —99°5'| = 52’

A= Alz + AL? =53

L’échantillon a été prélevé a 7m du lieu
de I'impact ce qui est cohérent avec la
taille du cratére réel (@ 20m)




6.6.5 Dépose du rover de Minerva Il 2

De la méme maniére que précédemment le rover Minerva Il 2 est déposé a la surface

Minerva Il 2 chute vers la surface
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6.7 Départ de Ryugu et retour sur Terre (TCM 5, 6 et 7)

Plusieurs manceuvres sont planifiées pour revenir
sur le site du Woomera Range Complex en Australie:

: : Phasage vers le retour sur Terre
Retour AV =16.5m/s

sur Terre ; ) . ) .
: réglage grossier du site d’atterrissage

AV =40m/s

: réglage fin du site d’atterrissage
AV =39m/s

Charge électrigue
Monergol
Ablateur

Aprés avoir largué les modules autour de Ryugu et effectuée la e

derniere manceuvre de correction de trajectoire la masse de la
sonde est de 1810 kg et le AV restant est estimé a 86 m/s




6.8 Rentrée atmosphérique

Entrée atmosphérique a 3662 m/s

=~
|-}

Corps: Earth
Biome : Desert

Déploiement du parachute

Ultime correction de trajectoire (2m/s) a
I’'aide du RCS pour assurer de se poser au
centre de la zone d’atterrissage.

Les parameétres orbitaux de la trajectoire de
rentrées sont étonnamment proches de
ceux prévus (voir 4.2.3.2) :

- ,185.1° pour 186° prévu
-, 348.6° pour 343° prévu
- 1,78,2° pour 85° prévu

- e,1.5pour 1.6 prévu

Cible : 27°44'S,134° 23" E
Centrésur: 27°44'S,134°23'E

;

Cote sud de I’Australie

La capsule
-l P

... et manceuvre d’évitement

Mission terminée !




6.9 Bilan de la mission

Aprés environs 7 ans (terrestres) de mission la capsule a été récupérée (17 jours plus tard que prévu) et de nombreuses
découvertes suivront pour les Kerbals. Les différents rovers sont toujours a la surface de Ryugu et y resteront a jamais.
A la fin de la mission la sonde avait encore quelques réserves, j'ai notamment un peu surdimensionné les besoins et
AV de la phase d’exploration scientifique mais dans la réalité il y a toujours des marges de sécurité. Les plus gros
challenges de ce challenge ont été :

- larentrée atmosphérique de précision (calcul compliqué mais ultra satisfaisant !)
- lerendez-vous avec Ryugu (elle est beaucoup trop petite cette SOI !)

Cette mission n’aurait jamais pu étre menée sans la derniére mis a jour de KSP qui donne accés aux parametres
orbitaux (j’aimerais avoir acces a plus de décimales **) et donne la possibilité de régler trés finement les manoceuvres.

7 Conclusion

Merci d’avoir lu jusqu’ici, j'espére que vous avez apprécié parcourir ce rapport et que j’ai réussi a vous communiquer
ma passion pour I'espace. Ces pages sont une illustration modeste du travail que réalise les personnes qui font les
véritables calculs car dans le monde réel plusieurs couches de complexité viennent s’y ajouter (probléme a N corps,
maintien de la communication, navigation dans le systeme solaire, étude de sensibilité, fiabilité, redondance,
radiations, thermique, tenue au lancement, systéme sol ...). Ce challenge m’a permis de développer quelques scripts
gue je voulais coder depuis longtemps (~1200 lignes de code) notamment la recherche d’assistance gravitationnelle,
le calcul des trajectoires de lancement et d’atterrissage, merci a I’équipe du KSC !

lls I'ont fait pour de vrai !
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8 Formulaire

Si j’ai titillé votre motivation mathématique voici quelques formules pour vous lancer dans I'architecture approfondie
de vos missions.

e Passage du repére cartésien au repére polaire
Cette partie liste une partie des formules utiles a la préparation de la mission, elles sont données sans démonstration.

Les formules qui décrivent le mouvement d’un objet dans un champ de gravité prennent place dans un repere
polaire,

. e M(r,6)

Figure 41 Passage du repére cartésien au repére polaire
U, = cos6 uy + sinf u,,
Ug = —sinf uy + cos6 u,,
o La géométrie des orbites

L’orbite que suit un objet est décrite par la formule suivante :

B (e +1)
r©) = ecos(0) +1

0 est I'angle qu’a parcouru I'objet autour de I'astre central depuis son périastre

Il existe 3 cas selon la valeur de "e"

0<e<1 e=1 e>1

Orbite elliptique Orbite parabolique Orbite hyperbolique

/

Il existe un angle limite

1
0, = *acos (— —)
e
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e Position d’un objet dans le systéme solaire / planétaire

1 cosw —sinw 07 (rcosd
0 cosi —sini||sino cosw 0 {rsin@}

0 sini cosi 1 0

cosQl —sinQ) O
sinQQ  cosQ) O
0 0 1

Msystéme solaire =

Ou Q est la longitude du nceud ascendant, i I'inclinaison, w I'argument du périastre, 8 'anomalie vraie et r la distance
a 'astre central

e Temps de parcours depuis le périgée (ellipse, e<1)

{(6) = (e +1)? esinf s 2 N <9)
= Vo (e2—1)(ecosf +1) (1 —e?2)3/2 an .t 5
e Temps de parcours depuis le périgée (hyperbole, e>1)
r(e+1)2/ esing , — \
t(8) = 2 B — t (_)
© W l\(ez —1)(ecosf +1) (e?—1)3/2 an Pt /|

e Temps de parcours depuis le périgée (parabole, e=1)
£9) = 47, sin(0)(cos(8) + 2)
B V, 3(cos(6) +1)2

e Les formules précédentes donne le temps de parcours en fonction de I'anomalie vraie, (8) , le probléme
inverse qui consiste a trouver I'anomalie vraie en fonction du temps de passage depuis le dernier périhélie,
6 (t), n’a pas de solution analytique. On appelle ce probléme le probléme de Kepler. Il peut étre résolu par
une approche itérative numérique (algorithme de Newton-Raphson par exemple).

e Période de révolution d’une orbite : la 3e loi Kepler

3

a
T? = 4n° —
L

e Vecteur vitesse le long de la trajectoire

-V esin@ V.,
y=-2 W+ 2 2ug
e+1 7 o

e Vitesse limite, « a I'infini » d’'une trajectoire hyperbolique

e—1
e+1

Vl = Vp
e Produit scalaire

Le produit scalaire est utilisé pour calculé I'angle entre 2 vecteurs (pour déterminer le temps de parcours entre 2
positions par exemple)

v1. 05 = |[v7]l X V7] X cos(V1;V7) = v1xVax + V1yVay t V1222



e Produit vectoriel

Le produit vectoriel permet d’obtenir un vecteur orthogonal au 2 vecteurs utilisés pour le calcul. Par exemple, il
permet d’obtenir la ligne des nceuds ¥ entre 2 orbites en multipliant la normal des 2 orbites entre elle :

Nix No.x NiyNaz —MNqzN2y
V=n AN, ; UV={N1yt A{N2y; ¥ ={M1zM2x — M1xN2z
nyz) Nag Ny N2y — NiyNay

e Normale a une orbite en fonction de ses parameétres orbitaux

sinQsini
fd . .
n =3—coslsini
cosi
e Calculdu AV

mC
AV = —v, In (1 ——)
mg

Avec v, vitesse déjection des gaz du moteur v, = ISP X g, (go = 9.81m/s?) ; m, la masse de carburant brulée et
mg la masse initial du véhicule.



