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Sommario 
Prendendo in considerazione i recenti sviluppi del settore aerospaziale, si evince 
una adozione sempre maggiore, al fine di svolgere missioni scientifiche e 
commerciali, di configurazioni altamente standardizzate come i CubeSat. In 
parallelo a questa tendenza, sono in aumento in termini di frequenza e varietà anche 
le opportunità di piggy-back, cioè uno dei principali sistemi che permettono il lancio 
e l’inserzione in orbita di CubeSat, in maniera efficace e con costi contenuti.  

Considerato quanto sopra citato, è pertinente ipotizzare che nel futuro prossimo, si 
presenteranno opportunità di inserzione di CubeSat in orbite precedentemente 
considerate proibitive dal punto di vista di costi e complessità della missione, e 
quindi riservate a progetti con budget molto elevati.  

In questa trattazione, viene ipotizzata una futura possibilità di inserire un CubeSat 
in un’orbita analoga a quella del satellite James Webb Space Telescope (JWST). 
Vengono quindi svolti degli studi, al fine di analizzare le implicazioni dell’ambiente 
spaziale di tale orbita, sui sistemi di un CubeSat. 

Gli studi avvengono tramite l’analisi di risultati, forniti da delle simulazioni svolte sul 
software Systema di Airbus. In particolare, vengono presi in considerazione: 

• l’equilibrio termico del satellite.  
• La potenza solare incidente sui pannelli solari.  
• La dose di radiazione che colpisce il satellite. 

Al fine di arricchire le conclusioni, viene impostato un paragone con una baseline, 
generata svolgendo delle simulazioni analoghe a quelle sopracitate, ma 
considerando un’ orbita LEO. 
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1 Introduzione 
Innanzitutto, è opportuno approfondire le ragioni che hanno motivato questo studio. 
Analizzando l’industria aerospaziale, è palese notare l’impatto che le configurazioni 
CubeSat stanno avendo sul panorama delle missioni spaziali. Infatti, si può notare 
che il numero delle missioni di CubeSat è in costante aumento dalla prima 
introduzione di questa configurazione. Questa tendenza è dovuta a svariati motivi, 
di cui vengono elencati  i più notevoli: 

• I CubeSat, in quanto configurazioni modulari, consentono la 
standardizzazione dei componenti, rendendo possibile l’acquisto di parti off-
the-shelf, che sono già testate e potenzialmente hanno uno storico di 
missioni.  

• Le dimensioni e il peso ridotte, in congiunzione con il design modulare, 
permettono ai CubeSat di essere lanciati assieme a satelliti più grandi, 
sfruttando quindi opportunità chiamate “piggyback”. Inoltre, sempre grazie 
alla standardizzazione delle configurazioni, è molto facile per i vettori spaziali 
integrare dei sistemi di lancio di CubeSat, in quanto sono anch’essi 
standardizzati.  

• I due punti sopracitati consentono alle missioni di CubeSat di mantenere un 
costo estremamente contenuto, rispetto alla tipica missione aerospaziale. 

• L’avanzamento della tecnologia, nella miniaturizzazione dei computer e di 
altra componentistica, ha consentito l’adozione dei CubeSat, convenienti per 
i motivi sopracitati, per uno spettro sempre più ampio di missioni. 

Questi sono soltanto alcuni dei fattori che hanno favorito l’adozione sempre 
maggiore delle configurazioni CubeSat, per missioni aerospaziali. 

Considerata questa tendenza, si può parallelamente osservare un incremento delle 
opportunità di lancio per missioni CubeSat, sia in termini di numero di opportunità, 
sia in termini di varietà delle opportunità.  

Per questi motivi, si è ipotizzato che i prossimi decenni, vedranno nascere diverse 
opportunità di piggyback, per missioni CubeSat, verso orbite più distanti e 
complesse da raggiungere, anche grazie al rinnovato interesse di agenzie nazionali 
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e private, in missioni verso la luna, Marte, e altri ambienti spaziali come quello preso 
in considerazione in questa trattazione. Visto il recente lancio del satellite James 
Webb Space Telescope, questa trattazione ipotizza una possibilità di lancio in 
piggyback, su una missione analoga. 

In seguito a queste considerazioni ed ipotesi, nasce lo scopo di questa trattazione: 
analizzare le conseguenze dell’ambiente aerospaziale attorno al punto Lagrangiano 
Sun-Earth L2, sui sistemi di un CubeSat 12U. 

Questa analisi viene favorita da un paragone, tra le condizioni dell’ambiente 
aerospaziale in L2, e quelle che un CubeSat affronta in una tipica missione, cioè in 
LEO. 

In particolare, la trattazione prende in considerazione tre aspetti: 

• La dose di radiazione che incide sulle superfici del satellite 
• La potenza solare incidente sui pannelli solari del satellite, e quindi il budget 

energetico. 

2 L’evoluzione delle temperature dei sottosistemi del 
satellite, in un dato arco di tempo.Descrizione del 
Modello 

Il software utilizzato per la simulazione è Systema di Airbus. Al suo interno, è diviso 
in segmenti, che permettono di definire tutti gli aspetti del profilo di missione. I 
segmenti di interesse per questa trattazione sono: Modeler, Trajectory, Kinematics, 
Mission, Processing. 

Allo scopo di analizzare l’andamento delle temperature del satellite, la potenza 
solare incidente sui pannelli solari, e la dose di radiazione assorbita, vengono svolte 
due simulazioni, facendo uso delle applicazioni Thermica, Thermisol e Doserad di 
Systema.  

In oltre, al fine di svolgere il confronto tra le condizioni di interessi in orbita attorno 
a L2, e quelle tipiche di una missione CubeSat in LEO, vengono ripetute le 
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simulazioni citate sopra, variando soltanto l’orbita presa in considerazione. Le due 
orbite vengono descritte nella sezione 2.1. 

Di seguito vengono delineati i settaggi e le configurazioni associati a ciascun 
segmento, in ordine diverso, da quello in cui appaiono nel software. 

2.1 Trajectory  

2.1.1  Orbita Halo 

L’orbita presa in considerazione per questa simulazione, cioè l’orbita oggetto di 
questo studio, è un’orbita “halo” analoga a quella del satellite JWST. 

Un'orbita halo è una traiettoria tridimensionale non planare attorno a un punto 
lagrangiano in un sistema ridotto a tre corpi. In questo contesto, i punti lagrangiani 
rappresentano posizioni di equilibrio in cui le forze gravitazionali di due corpi primari 
(in questo caso Terra e Sole) bilanciano la forza percepita da un terzo corpo di massa 
trascurabile. L'orbita halo è una soluzione particolare delle equazioni del moto 
derivanti dal problema dei tre corpi ristretto. 

 

Figura 1: Orbita Halo nel sistema di riferimento del punto Lagrangiano L2 
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Queste orbite presentano stabilità dinamica lungo due direzioni e instabilità lungo 
una terza, rendendole particolarmente adatte per missioni spaziali a lungo termine, 
come quelle che richiedono un posizionamento stabile di satelliti o osservatori 
spaziali attorno a punti lagrangiani. La configurazione tridimensionale permette una 
maggiore copertura e stabilità orbitale rispetto alle orbite planari, riducendo il 
consumo di carburante per le correzioni orbitali. 

Le orbite halo sono fondamentali nell'astrodinamica per collocare veicoli spaziali in 
posizioni di osservazione vantaggiose e stabili. 

Poiché Systema non supporta la definizione di questo tipo di orbite, tramite la 
propria interfaccia, l’unica opzione è quella di importare la traiettoria tramite un 
file “Ephemeris”. Questo tipo di file è un documento che contiene dati relativi alla 
posizione e alla velocità dello spacecraft a specifici intervalli di tempo. 

Il processo di importazione dell’orbita Halo all’interno di Systema è stato la 
maggiore fonte di problemi durante lo sviluppo di questa trattazione. Per dovere di 
cronaca, e per facilitare lo svolgimento di procedimenti simili in futuro, il processo 
di importazione viene descritto nell’allegato “Importazione in Systema di una 
traiettoria tramite file Ephemeris” 

2.1.2  Orbita LEO 

L’orbita LEO che viene presa in considerazione, è un’orbita Sun Sincrona che ha una 
altitudine di 600km. Considerando che la maggior parte delle missioni CubeSat si 
trovano in un orbita compresa tra i 300km e i 600km di altitudine, è stato scelto 
l’estremo superiore di questo intervallo, per minimizzare l’effetto dell’attrito 
atmosferico, che viene amplificato dalla configurazione estesa dei pannelli solari. 
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2.2 Modeler 

2.2.1  Geometria  

All’interno del segmento modeler è possibile definire la geometria del satellite e la 
mesh. 

Innanzi tutto, è stata scelta la configurazione del CubeSat 12U, in quanto è la 
configurazione più spaziosa, ancora considerabile “comune”, che quindi non 
preclude i tipici vantaggi di usare una configurazione CubeSat, come la facilità nel 
reperire componenti off-the-shelf, e le numerose possibilità di lancio. Si è optato 
per la configurazione più spaziosa e versatile, al fine di poter approssimare con 
questa trattazione, il maggior numero di possibili missioni future, e di massimizzare 
le capability del satellite, considerando l’esoticità dell’orbita presa in 
considerazione. 

Le specifiche delle configurazioni CubeSat 12U vengono descritte all'interno del 
documento CDS REV14 2022-02-09. Le dimensioni esterne dei componenti del 
satellite sono descritte nelle figure 3 e 4. 

Nella figura numero 2 è possibile vedere la geometria del satellite, l’orientamento 
delle vedute successive, e i riferimenti da collegare alla lista dei sottosistemi. 

 

Figura 2: Visuale 3D e in sezione della configurazione del satellite. 
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Figura 3: Side View e Top View con misure esterne 

 

Figura 4: Front View del satellite con misure esterne 
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2.2.2  Materiali 

I sottosistemi sono così configurati come segue (fare riferimento alla figura 2). 

1. Struttura del CubeSat: È composta da elementi in alluminio anodizzato nero 
dalla sezione quadrata, cava al centro con pareti spesse 0.002m. 

2. Pannelli solari: La struttura che li compone è in HoneyComb, sull’asse -y 
sono rivestiti di celle solari, mentre sul lato +y sono rivestiti di vernice 
bianca. 

3. Sistema di propulsione: È rappresentato da un box in acciaio con pareti 
spesse 0.001m, che protrude di 2mm al di fuori della struttura, per 
rappresentare l’eventuale presenza di ugelli. 

4. Sistema di avionica: È rappresentato da un box in policarbonato stampato in 
3D, verniciato di nero, dello spessore di 0.005m. 

5. Strumentazione 1 È rappresentato da un box in policarbonato stampato in 
3D, verniciato di nero, dello spessore di 0.005m. 

6. Strumentazione 2: È rappresentato da un box in policarbonato stampato in 
3D, verniciato di nero, dello spessore di 0.005m. 

7. Batteria di accumulo: È rappresentato da un box in policarbonato stampato 
in 3D, verniciato di nero, dello spessore di 0.005m. 

2.2.3 Mesh 

La mesh utilizzata è composta da elementi a faccia quadrata con lato 0.01m. 
Questa configurazione è applicata a tutti gli elementi del satellite, ed è 
rappresentata nella figura 5. 
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Figura 5: Visualizzazione della mesh 

2.3  Kinematics 

In questa sezione del software è possibile definire l’assetto del satellite, e la 
cinematica dei singoli componenti.  

Per questa trattazione, tutti i componenti del satellite rimangono fermi 
relativamente alla struttura del satellite. 

Durante tutto il periodo di 6 ore considerato nella simulazione, in ogni istante l’asse 
-Y del sistema solidale al satellite rimane orientato verso il sole, mentre l’asse Z 
rimane orientato verso la direzione del moto. 

Questo assetto consente ai pannelli solari di ricevere il massimo irraggiamento, e 
alla strumentazione di avere una visuale indisturbata dal sole verso il sistema solare 
e lo spazio. 

2.4  Processing 

All’interno di questa sezione, viene configurato il processo di calcolo che il software 
esegue. Questa configurazione avviene tramite moduli drag and drop, che vanno a 
comporre un diagramma. Di seguito vengono descritti i due diagrammi utilizzati, per 
ottenere i risultati riguardanti la dose di radiazione, la potenza solare assorbita e 
l’evoluzione delle temperature del satellite. 
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2.4.1 Thermica e Thermisol 

Questo diagramma di processing (figura 6) calcola la potenza solare assorbita dalle 
superfici del satellite, e l’evoluzione delle temperature nell’arco di tempo 
considerato. I suoi risultati vengono letti da Systema, ed è possibile visualizzarli 
all’interno del modeler. 

 

Figura 6: Diagramma di processing della simulazione Thermica e Thermisol  

Le impostazioni dei singoli moduli di calcolo vengono lasciate come di default. 

2.4.2 Doserad 

Questo diagramma di processing (figura 7) calcola la dose di radiazioni che subisce 
ogni componente del satellite. I suoi risultati vengono letti da Systema, ed è 
possibile visualizzarli all’interno del modeler. Le impostazioni dei singoli moduli di 
calcolo vengono lasciate come di default. 

 

Figura 7: Diagramma di processing della simulazione Doserad  



pg. 17 
 

Il calcolo necessita di un file .dose, che riporta una tabella di valori che indicano la 
radiazione depositata su un sensore in silicio posto al centro di una sfera di 
alluminio di vari spessori.  

Tale file, è l’unico settaggio che varia, al di fuori della sezione trajectory, tra la 
simulazione in LEO e la simulazione in orbita Halo. In entrambi i casi è stato ricavato 
usando il software “OMERE”.  

Per l’orbita in LEO, è stata modellata un orbita analoga all’interno del software 
OMERE, che supporta l’impostazione di orbite sun-sincrone. 

Per quanto riguarda l’orbita Halo invece, il file .dose è stato ottenuto 
approssimando la traiettoria del satellite ad un punto appartenente ad essa. Questo 
punto è collocato sul piano dell’eclittica come in figura 8, ad una distanza di 
1.700.000km dalla terra, ad un angolo di 28.07° rispetto all’asse che congiunge la 
terra al punto Sun-Earth L2. Si è deciso di applicare questa approssimazione in 
quanto il software OMERE, non supporta l’importazione di orbite tramite file 
Ephemeris. Inoltre, si è valutato che la fluttuazione dell’intensità dell’irraggiamento 
solare, durante una rivoluzione attorno a L2, è marginale, mentre l’irraggiamento 
planetario dovuto agli effetti di albedo e emissione infrarossa sono di un ordine di 
grandezza trascurabile rispetto alla potenza solare. 

 

Figura 8: Rappresentazione geometrica qualitative, del punto utilizzato in OMERE  
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3 Sottosistema di Potenza 
All’interno di questa sezione vengono analizzati e messi a confronto i flussi solari 
che incidono sui pannelli solari, in orbita Halo attorno a L2 e nell’orbita di riferimento 
LEO. Le due orbite sono descritte al punto 1.1.1 e 1.1.2 

3.1 Risultati in LEO 

Nella figura 9 viene riportato il grafico che rappresenta il flusso solare assorbito dai 
pannelli solari, in W/m2. Il grafico assume il valore di  

𝑄 = 0 
𝑤

𝑚2
    oppure  𝑄 = 1016.605 

𝑤

𝑚2
, 

a seconda che il satellite si trovi nel cono di eclissi della terra, oppure esso abbia 
visuale diretta con il sole. Il periodo di eclissi dura circa 1/3 dell’orbita LEO presa in 
considerazione. 

 

Figura 9: Grafico che rappresenta il flusso solare assorbito dai pannelli solari in LEO 
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Conoscendo la dimensione dei pannelli solari, è possibile conoscere la potenza 
assorbita, moltiplicando il flusso solare assorbito per metro quadro Q, con l’area 
dei pannelli solari A, che per la configurazione considerata è: 

 

𝐴 = (0.3 ∙ 0.2) ∙ 3 = 0.18 𝑚2 

𝑞 = 𝑄 ∙ 𝐴 = 182.9889 
𝑤

𝑚2
 

 

3.2 Risultati in L2 

Nella figura 10 viene riportato il grafico che rappresenta il flusso solare assorbito dai 
pannelli solari del satellite che orbita sulla traiettoria Halo attorno a L2. Dal grafico 
si evince un valore di fatto costante, che si attesta a Q = 997 W/m2. 

 

 

Figura 9: Grafico che rappresenta il flusso solare assorbito dai pannelli solari in LEO 
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Come per il caso in LEO, è possibile calcolare la potenza assorbita dai pannelli 
solari, seguendo lo stesso procedimento. 

𝐴 = (0.3 ∙ 0.2) ∙ 3 = 0.18 𝑚2 

𝑞 = 𝑄 ∙ 𝐴 = 179.46 
𝑤

𝑚2
 

3.3 Conclusioni 

Innanzitutto, è possibile notare come la differenza tra la potenza solare in LEO e 
quella in L2 sia minima. Infatti, la differenza delle distanze tra il satellite e il sole, che 
ammonta a 1.5 milioni di chilometri, comporta una differenza di potenza solare di 
circa 19 w/m2. 

Esiste però una differenza non trascurabile tra le due situazioni: infatti in orbita LEO, 
la potenza solare viene assorbita soltanto al di fuori dei periodi di eclisse. 

La conseguenza principale della presenza di periodi di eclisse in LEO è la necessità 
di implementare un sistema di accumulo della corrente elettrica, per far fronte alla 
mancanza di generazione che ha luogo per circa 1/3 dell’orbita, nel caso 
considerato. 

L’implementazione di questo componente aggiuntivo comporta: 

• Costi di missione maggiori 
• Aumento del peso del satellite 
• Incremento della complessità dei sistemi del satellite, con conseguente 

aumento della probabilità di fallimento della missione 
• Aumento del numero di vincoli sulla durata della missione, sulla scelta dell’’ 

orbita, e sul payload di missione. A causa dei vincoli imposti dalla tecnologia 
utilizzata, che di pende da fattori come i cicli di carica-scarica, la Depth of 
discharge (DOD), e la temperatura operativa. 

Si può quindi concludere che, per quanto riguarda il sistema di potenza elettrica del 
satellite, l’orbita Halo attorno a L2 presenta un netto vantaggio, in quanto vede una 
esposizione solare costante, e quindi non necessita di un sistema di accumulo di 
potenza elettrica, che sia in grado di far fronte a periodi di eclissi. 
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Anche qualora fosse presa la decisione di implementare un sistema di accumulo 
per far fronte ai picchi di carico causati dal payload di missione, questo sistema 
sarebbe caratterizzato da una complessità notevolmente minore, di quello 
necessario in LEO. 
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4 Sottosistema di Controllo Termico 
All’interno di questa sezione viene analizzata e messa a confronto l’evoluzione delle 
temperature dei componenti del satellite, in orbita Halo attorno a L2 e nell’orbita di 
riferimento LEO. Le due orbite sono descritte al punto 1.1.1 e 1.1.2. 

4.1 Risultati in LEO 

Nella figura 10 è riportato il grafico che rappresenta l’evoluzione delle temperature 
superficiali di vari componenti del satellite, in orbita LEO. 

 

Figura 10: Grafico che rappresenta le temperature superficiali dei componenti del satellite in LEO 

La prima caratteristica che si può notare dal grafico è la periodicità dell’evoluzione 
delle temperature. Infatti, ogni componente oscilla tra una temperatura massima 
ed una minima periodicamente, seguendo il ciclo di illuminazione diretta ed eclissi.  
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È anche evidente che i pannelli solari, in quanto sono una struttura relativamente 
sottile e sempre direzionata verso il sole, vedono dei picchi di temperature molto 
maggiori. Nelle figure seguenti, si può vedere la distribuzione delle temperature 
superficiali del satellite durante il Worst Hot Case (WHC) e il Worst Cold Case 
(WCC) 

 

Figura 11: Temperature del satellite nel WHC 

 

Figura 12: Temperature del satellite nel WCC 
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È anche doveroso notare che la temperatura dei componenti del satellite è 
influenzata non solo dall’irraggiamento solare, ma anche dai flussi planetari di 
albedo e radiazione IR provenienti dalla terra. 

4.2 Risultati in L2 

Nella figura 13 è riportato il grafico che rappresenta l’evoluzione delle temperature 
superficiali di vari componenti del satellite, in orbita Halo attorno al punto L2

Figura 13: Grafico che rappresenta le temperature superficiali dei componenti del satellite in LEO 

Dal grafico si può notare che le temperature dei vari componenti restano 
approssimativamente costanti, durante l’intervallo di tempo considerato dalla 
simulazione. È possibile anche dedurre, che questo comportamento rimanga tale, 
per l’intera durata della missione in L2.  

Inoltre, si può notare che la differenza tra il componente a temperatura minore e 
quello a temperatura maggiore è notevole. Questo comportamento deriva 
dall’orientamento del satellite e dalla geometria del problema. Infatti, il satellite 
riceve tutta la radiazione solare dalla direzione -Y, e non riceve alcuna radiazione 
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nelle altre direzioni. Per questo motivo, si crea un gradiente di temperatura, che cala 
lungo la direzione Y del satellite. La scelta di materiali e finiture superficiali influenza 
la rapidità di variazione del gradiente, come si può evincere nella figura 14, notando 
la differenza di gradiente tra il modulo di propulsione, composto di Acciaio, e i 
moduli “Instrumentation”, che sono composti di poliestere.  

 

 

Figura 14: Temperature del satellite, che rimangono circa costanti nel tempo 

È opportuno notare che i flussi planetari provenienti dal pianeta terra sono 
trascurabili. 

4.3 Conclusioni 

Fondamentalmente, le differenze tra le due orbite sono dettate dalla geometria del 
problema. Infatti, in orbita Halo attorno a L2, il satellite viene irraggiato da un'unica 
direzione, in quanto i flussi planetari sono trascurabili, e in maniera costante nel 
tempo. Al contrario, in orbita LEO il satellite entra ed esce dal cono di eclisse della 
terra, e subisce i flussi di albedo e IR causati da essa. 
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Questa differenza comporta due profili di temperatura molto diversi: per la 
configurazione in L2, le temperature rimangono pressoché costanti nella durata 
della missione, mentre le temperature in LEO variano ciclicamente. 

In particolare, evidenziamo i vantaggi dell’orbita in L2 rispetto all’orbita LEO: 

1. È possibile utilizzare componenti che necessitano di un intervallo di 
temperatura molto piccolo, per funzionare alla massima efficienza, in quanto 
è semplice garantire che la temperatura rimanga all’interno di questo range. 

2. È più semplice ed efficace gestire la temperatura dei vari componenti, tramite 
la scelta di materiali e finiture superficiali, in quanto ci sono meno variabili, ad 
influenzare l’andamento delle temperature. 

3. Ove fosse necessario implementare un sistema di controllo delle 
temperature attivo, questo sarebbe relativamente semplice, non dovendo 
rispondere a fluttuazioni delle condizioni al contorno, rispetto al caso in LEO. 

4. È possibile raggiungere temperature più basse e costanti, rispetto che in LEO, 
aprendo la possibilità di utilizzare strumenti maggiormente sensibili a tali 
interferenze, come sensori che lavorano nel campo dell’infrarosso. 

5. È possibile garantire alla strumentazione una visuale dello spazio profondo e 
del sistema solare oltre la terra, priva di interferenze che emettono quantità 
non trascurabili di radiazione, come la terra ed il sole. Questo permette di 
attuare lunghe esposizioni, con strumenti altamente sensibili alle interferenze 
prodotte dalle fonti di radiazioni. 

Si può quindi concludere che, posizionare un satellite in orbita Halo attorno al punto 
L2, garantisce numerosi vantaggi, per quanto riguarda il sistema di controllo della 
temperatura. Inoltre, il fatto che i flussi di radiazione non trascurabili provengono da 
un'unica direzione, permette di prendere in considerazione strumentazioni che 
sarebbe proibitivo e sconveniente implementare in LEO. 
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5 Ambiente delle Radiazioni 
In questo paragrafo vengono comparati gli ambienti radiativi in LEO e in orbita Halo 
attorno a L2, tramite l’ausilio della simulazione “Doserad”, svolta su Systema. 

5.1 Radiazioni in LEO 

Di seguito viene riportata la rappresentazione 3D della dose di radiazioni assorbita 
dalle varie superfici del satellite. Vengono mostrati i risultati della simulazione con 
le tecniche norm e slant. Le due tecniche si differenziano facendo uso di spessori 
equivalenti diversi, per consentire di studiare separatamente, ed in maniera più 
accurata, la propagazione di protoni ed elettroni nel modello 3D. Questa 
differenziazione è necessaria in quanto i protoni tendono a propagarsi in linea retta 
all’interno di un materiale, mentre gli elettroni seguono un moto più erratico. 

 

 

Figura 15: Dose depositata sulle superfici in LEO (tecnica NORM) 
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Figura 16: Dose depositata sulle superfici in LEO (tecnica SLANT) 

Dalle due figure riportate sopra, si evince che la distribuzione della dose di 
radiazioni è identica tra le due tecniche. Infatti, la dose di radiazione ricevuta da una 
superfice dipende soltanto dalle caratteristiche geometriche del modello del 
satellite, poiché la dose di radiazioni è considerabile omnidirezionale. Infatti, 
l’utilizzo dei due modelli di simulazione norm e slant, trova la propria utilità nello 
sviluppo di protezioni dalle radiazioni, che necessita uno studio separato di neutroni 
ed elettroni, in quanto questi ultimi hanno conseguenze diverse sui sistemi del 
satellite. 

La dose di radiazioni che si deposita in media sulla superfice esterna del modulo 
Avionics, per quanto riguarda la tecnica slant varia tra 100Krad e 200Krad, mentre 
la dose massima che si deposita su una superficie, in questo caso i pannelli solari, 
è di 430Krad. I valori, secondo la tecnica norm, sono circa dimezzati. 

5.2 Radiazioni in L2 

Di seguito viene riportata la rappresentazione 3D della dose di radiazioni assorbita 
dalle varie superfici del satellite. Come nel paragrafo precedente, vengono riportati 
i risultati secondo i modelli norm e slant, e valgono le stesse considerazioni fatte 
su di essi. 
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Figura 17: Dose depositata sulle superfici in L2 (tecnica NORM) 

 

Figura 18: Dose depositata sulle superfici in L2 (tecnica SLANT) 

La dose di radiazioni che si deposita in media sulla superfice esterna del modulo 
Avionics, per quanto riguarda la tecnica slant varia tra 35Krad e 70Krad, mentre la 
dose massima che si deposita su una superficie, in questo caso i pannelli solari, è 
di 140Krad. I valori, secondo la tecnica norm, sono circa dimezzati. 
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5.3 Conclusioni 

Nonostante la trattazione non si spinge a valutare gli effetti dell’ambiente radiativo, 
sui sistemi del satellite, poiché questo richiederebbe uno studio a sé stante e 
dettagliato per ogni singolo sottosistema, è comunque possibile trarre delle 
conclusioni molto interessanti. 

La differenza principale tra i due ambienti spaziali, che si evince dallo studio, è la 
dose di radiazione assorbita dalle superfici del satellite. Infatti, in L2 la dose totale 
di radiazione risulta essere circa un terzo della dose totale in LEO. 

Questa differenza ha diverse implicazioni generali, sui sistemi di un ipotetico 
satellite, in orbita attorno a L2: 

1. La dose minore consente di risparmiare budget rispetto ad una equivalente 
missione in LEO, necessitando di elettronica con sistemi meno sofisticati di 
rad-hardness. 

2. In caso di necessità di radiation shielding per determinati componenti, 
sarebbe possibile risparmiare peso a parità di necessità. 

3. A parità di configurazione dei sistemi del satellite, è logico ipotizzare che la 
missione possa avere una vita maggiore. 
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6 Conclusioni generali 
Da questa trattazione, sono emersi numerosi vantaggi, per i sistemi di un CubeSat 
12U, posizionato in orbita halo attorno al punto L2, rispetto ad una missione simile 
in LEO. In particolare, questi vantaggi si possono riassumere in questo modo: 

1. Il bilancio termico in L2, è notevolmente semplice, in quanto l’unica fonte di 
radiazioni non trascurabili è il sole, ed è possibile raggiungere temperature 
molto basse, per permettere il funzionamento di strumenti che richiedono tali 
condizioni. 

2. Poiché l’intera traiettoria non interseca il cono d’eclisse della terra, è 
possibile ottenere una generazione elettrica costante mediante i pannelli 
solari. Inoltre, mantenendo quest’ultimi orientati verso il sole, si garantisce al 
payload di missione una visuale priva di interferenze verso lo spazio. Questo 
tipo di orbita risulta infatti estremamente conveniente per missioni 
scientifiche con lo scopo di compiere osservazioni al di fuori del sistema 
solare. 

3. L’ambiente radiativo in L2 è meno proibitivo di quello in LEO, consentendo 
l’implementazione di soluzioni più semplici, meno costose e meno pesanti, 
per far fronte all’ambiente radiativo. 

Oltre ai vantaggi sopracitati, è doveroso citare alcuni svantaggi noti per una 
missione di un CubeSat in L2: 

1. Raggiungere un’orbita Halo attorno al punto lagrangiano L2 ha un elevato 
costo di ΔV, ed è lecito assumere che le opportunità di piggyback che 
consentono un’inserzione in tale orbita saranno poche e potenzialmente 
molto costose. 

2. Nonostante le orbita halo siano tra le soluzioni più efficienti per orbitare un 
punto lagrangiano, i costi di station keeping non sono nulli. È quindi 
necessario integrare nel satellite un sistema di propulsione, un sistema di 
controllo dell’assetto e un computer di bordo in grado di far fronte a questa 
necessità. 

3. Pur considerato che il satellite abbia una visuale costante sulla terra, è 
necessario un sistema di trasmissione adeguato, per poter comunicare 
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efficacemente con eventuali stazioni di terra, a causa della notevole distanza 
(circa 1.5 milioni di Km dalla terra). Può infatti essere opportuno prendere in 
considerazione la possibilità di trasmettere i dati ad un altro satellite più 
grande collocato in orbita attorno a L2, il quale poi trasmetterebbe i dati del 
CubeSat a terra, assieme ai propri. 

4. La distanza dalla Terra rende sconveniente la maggior parte delle missioni di 
osservazione del nostro pianeta. 

In conclusione, prendere in considerazione una missione CubeSat posizionata in 
orbita attorno al punto lagrangiano L2 risulta essere una valida opzione, 
specialmente se il raggiungimento dell’obiettivo della missione è compatibile e 
facilitato da questa posizione nello spazio interplanetario.  

Inoltre, le implicazioni dell’ambiente spaziale in L2 sui sistemi di un CubeSat 12U, 
indicano che anche i sistemi stessi del satellite, possano beneficiare di diversi 
vantaggi dell’ambiente spaziale in L2, rendendo una missione collocata in tale 
orbita fattibile, con le tecnologie allo stato dell’arte, in data di compilazione di 
questa trattazione. 
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Appendice A: Importazione in Systema di una 
traiettoria tramite file Ephemeris 
Sommario 

In questo allegato vengono descritte le problematiche riscontrate durante il 
processo di importazione di un file Ephemeris nel software di Systema, e 
successivamente viene dettagliato il processo, che ha permesso di compiere 
questa operazione con successo 

Problemi riscontrati 

Inizialmente, la versione di Systema utilizzata era la 4.8. In questa fase, sono stati 
fatti diversi tentativi di importazione di molteplici tipologie di file Ephemeris, 
seguendo le specifiche elencate nella “trajectory tacnical annex” del “Systema user 
manual”. Tutti i tentativi non sono andati a buon fine. I problemi riscontrati erano di 
natura non chiara, ma sembravano essere riconducibili ad incompatibilità dei 
formati dei file, e incongruenze nei sistemi di riferimento presi in considerazione. 

A questo punto, il supporto tecnico di Airbus ha suggerito l’upgrade alla versione 
4.9.3, in quanto è stata migliorata la compatibilità con file Ephemeris. 

Successivamente all’aggiornamento, è stato individuato il procedimento 
dettagliato di seguito 

Procedimento 

In primo luogo, la tipologia di file Ephemeris consigliata è la STK, con estensione (.e). 
Questo standard di Ephemeris file è definito da AGI, i creatori del software STK 
Astrogator. 

Successivamente è necessario stabilire la fonte del file Ephemeris. In questo 
procedimento vengono prese in considerazione due fonti: il programma Freeflyer di 
ai-solutions, e l’applicazione web di Horizon Systems, sviluppata dal Jet Propulsion 
Library, del California Institute of Technology. 
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Procedimento con Horizons System 

Qui sotto si può vedere l’interfaccia dell’applicazione Web, che si trova a questo 
link: https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons/app.html#/ 

 

Per il nostro scopo di ottenere un file STK, è necessario selezionare Ephemeris Type 
> Vector Table 

 

Successivamente, nel tab “Target Body”, bisogna scegliere il corpo del quale si 
vuole ottenere un file ephemeris. Nel database di horizon systems, si possono 
trovare tutti i corpi celesti del sistema solare, e molto altro. Per approfondire che 
cosa include il database fare riferimento a questa pagina: https://ssd.jpl.nasa.gov/ 

Quella riportata sotto è l’interfaccia che consente di cercare l’oggetto nel loro 
database, ed è anche presente una guida su come utilizzare questa ricerca. 

https://ssd.jpl.nasa.gov/
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Successivamente, è necessario specificare il coordinate center. Per l’utilizzo in 
Systema, è consigliato utilizzare la terra come centro di riferimento del sistema di 
coordinate. 
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Poi va specificato il periodo di interesse e la grandezza degli step tramite la seguente 
interfaccia (selezionare in base allo scopo dell’analisi):  
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L’ultimo step è quello di selezionare i seguenti settaggi: 
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Concluso il setup, è necessario cliccare su “Generate Ephemeris” e 
successivamente su “Download Results” 

A questo punto, è consigliato aprire il file tramite Notepad++ o altro editor di testo. 
Il contenuto comparirà in questo modo: 

 

Prima di tutto, è necessario eliminare tutta l’intestazione, lasciando soltanto le 
colonne di numeri: 
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Scorrendo infondo al file, va eliminato anche tutto ciò che segue le colonne di 
numeri. 

 

Ora vanno eliminate le virgole. Per farlo, premere Ctrl+F, e nel seguente menu, 
selezionare “Replace”. All’interno del primo campo di testo, inserire “,” e nel 
secondo, lasciare vuoto, senza spazi. Poi premere “Replace all”. 

 

Ora è necessario eliminare la seconda colonna 
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Per farlo, tenere premuto il tasto ALT, e selezionare la colonna fino in fondo. È 
importante iniziare la selezione a ridosso della fine della prima colonna, e 
terminare la selezione subito alla fine della seconda, lasciando invariato lo spazio 
bianco alla dx della seconda colonna, come in figura qui sotto. 
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A questo punto, va aggiunta la seguente intestazione: 

stk.v.9.0 
 
BEGIN Ephemeris 
NumberOfEphemerisPoints 1071                
ScenarioEpoch 10 Nov 2021 04:00:00.119 
EphemerisTimePos 

 

Al posto delle parti evidenziate e sottolineate, inserire il numero delle righe di dati 
(si può leggere in basso a dx su notepad++ selezionando tutte le righe di dati), ed 
inserire la data dell’inizio del lasso di tempo considerato, cioè quella inserita come 
inizio del periodo su Horizon Systems. 

Alla fine dei dati aggiungere “END Ephemeris” 

Il tutto come nelle figure sotto: 
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Ora è possibile recarsi su Systema, nel tab trajectory> Bisogna selezionare il lasto 
“create time-position-velocity”, e poi selezionare il file che è stato creato nei 
passaggi precedenti, avendo cura di usare le seguenti impostazioni 

 

Infine, cliccare “Apply” 

Freeflyer 

In questo file, non viene trattato come modellare una traiettoria su freeflyer, bensi 
soltanto come esportarla in maniera compatibile con Systema. 

Prima di tutto, una volta aperto il proggetto di interesse, è necessario creare un 
oggetto “Ephemeris” tramite il bottone “Add”, nella tendina a sinistra chiamata 
object browser: 
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Successivamente, bisogna recarsi nello script che propaga l’orbita su freeflyer, 
all’interno della mission sequence, ed inserire questo comando: 

 

Avendo cura di utilizzare il nome dello spacecraft del proggetto, e il nome 
dell’ephemeris. 

Bisogna poi creare un freeform script, dalla tendina a destra,  
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e al suo interno, inserire i seguenti comandi seguente comando, specificando 
l’indirizzo della cartella e il nome che si vuole dare al file: 

 

A questo punto, nella cartella specificata si potrà trovare il file, che però va 
riadattato. Per farlo, aprire il file su Notepad++ o su editor di testo equivalente. 

L’intestazione del file creato sarà così: 
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Questa intestazione va adattata per essere esattamente in questo modo: 

 

In particolare, fare caso a:  

 

Ora il file è pronto ad essere importato su Systema, come nel capitolo precedente, 
utilizzando le stesse impostazioni: 
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