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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 questatendenza, sonoinaumentointermini difrequenza e varieta anche
le opportunita di piggy-back, cioe 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, € pertinente ipotizzare che nel futuro prossimo, si
presenteranno opportunita di inserzione di CubeSat in orbite precedentemente
considerate proibitive dal punto di vista di costi e complessita della missione, e
quindi riservate a progetti con budget molto elevati.

In questa trattazione, viene ipotizzata una futura possibilita 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 del’ambiente
spaziale di tale orbita, sui sistemi di un CubeSat.

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

e Ll’equilibrio termico del satellite.
e Lapotenza solare incidente sui pannelli solari.
e Ladose diradiazione 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.

pg. 3



pg. 4



Indice

1 Introduzione 8
2 Descrizione del Modello 9
2.1 Trajectory 10
2.1.1  Orbita Halo 10
2.1.2 Orbita LEO 11
2.2 Modeler 12
2.2.1 Geometria 12
2.2.2 Materiali 14
2.2.3 Mesh 14
2.3 Kinematics 15
2.4 Processing 15
2.4.1 Thermica e Thermisol 16
2.4.2 Doserad 16

3  Sottosistema di Potenza 18
3.1 Risultatiin LEO 18
3.2 Risultatiin L2 19
3.3 Conclusioni 20
4  Sottosistema di Controllo Termico 22
4.1 Risultatiin LEO 22
4.2 Risultatiin L2 24
4.3 Conclusioni 25
5 Ambiente delle Radiazioni 27
5.1 Radiazioniin LEO 27
5.2 Radiazioniin L2 28

pg. 5



5.3 Conclusioni 30

6 Conclusioni generali 31

Appendice A: Importazione in Systema di una traiettoria tramite file Ephemeris _33

Sommario 33
Problemi riscontrati 33
Procedimento 33
Procedimento con Horizons System 34
Freeflyer 42

pg. 6



pg. 7



1 Introduzione

Innanzitutto, € opportuno approfondire le ragioni che hanno motivato questo studio.
Analizzando U'industria aerospaziale, € palese notare 'impatto che le configurazioni
CubeSat stanno avendo sul panorama delle missioni spaziali. Infatti, si pu0 notare
che il numero delle missioni di CubeSat e in costante aumento dalla prima
introduzione di questa configurazione. Questa tendenza € dovuta a svariati motivi,
di cui vengono elencati i piu notevoli:

e | CubeSat, in quanto configurazioni modulari, consentono Ia
standardizzazione dei componenti, rendendo possibile ’acquisto di parti off-
the-shelf, che sono gia testate e potenzialmente hanno uno storico di
missioni.

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

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

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

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

Considerata questa tendenza, si puo parallelamente osservare unincremento delle
opportunita di lancio per missioni CubeSat, sia in termini di numero di opportunita,
sia in termini di varieta delle opportunita.

Per questi motivi, si € ipotizzato che i prossimi decenni, vedranno nascere diverse
opportunita di piggyback, per missioni CubeSat, verso orbite piu distanti e
complesse da raggiungere, anche grazie al rinnovato interesse di agenzie nazionali
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e private, in missioniverso la luna, Marte, e altriambienti spaziali come quello preso
in considerazione in questa trattazione. Visto il recente lancio del satellite James
Webb Space Telescope, questa trattazione ipotizza una possibilita 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, cioe in
LEO.

In particolare, la trattazione prende in considerazione tre aspetti:

e Ladose diradiazione che incide sulle superfici del satellite
e 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 e Systema di Airbus. Al suo interno, e diviso
in segmenti, che permettono di definire tutti gli aspetti del profilo di missione. |
segmenti di interesse per questa trattazione sono: Modeler, Trajectory, Kinematics,
Mission, Processing.

Allo scopo di analizzare '’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 Uorbita 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, cioe U'orbita oggetto di
questo studio, e un’orbita “halo” analoga a quella del satellite JWST.

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

a)

Xap |

000 600000 SODO00 1000000

Lunar Orbit

Xae ,

Figura 1: Orbita Halo nel sistema di riferimento del punto Lagrangiano L2
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Queste orbite presentano stabilita dinamica lungo due direzioni e instabilita 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 stabilita 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, Uunica opzione € quella di importare la traiettoria tramite un
file “Ephemeris”. Questo tipo di file € un documento che contiene dati relativi alla
posizione e alla velocita dello spacecraft a specifici intervalli di tempo.

Il processo diimportazione dell’orbita Halo all’interno di Systema e 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 presain considerazione, € un’orbita Sun Sincrona che hauna
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, & stato scelto
estremo superiore di questo intervallo, per minimizzare Ueffetto 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 e possibile definire la geometria del satellite e la
mesh.

Innanzi tutto, € stata scelta la configurazione del CubeSat 12U, in quanto € la
configurazione piu spaziosa, ancora considerabile “comune”, che quindi non
preclude i tipici vantaggi di usare una configurazione CubeSat, come la facilita nel
reperire componenti off-the-shelf, e le numerose possibilita di lancio. Si € optato
per la configurazione piu 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 Uesoticita 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 € possibile vedere la geometria del satellite, Uorientamento
delle vedute successive, e i riferimenti da collegare alla lista dei sottosistemi.

4 N\
Top View

Front Vi
_—Front View

. T
z
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|

R Section View )

Figura 2: Visuale 3D e in sezione della configurazione del satellite.
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Figura 4: Front View del satellite con misure esterne
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2.2.2 Materiali

| sottosistemi sono cosi configurati come segue (fare riferimento alla figura 2).

1. Struttura del CubeSat: E 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 € in HoneyComb, sull’asse -y
sono rivestiti di celle solari, mentre sul lato +y sono rivestiti di vernice
bianca.

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

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

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

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

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

2.2.3 Mesh

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

2.3 Kinematics

In questa sezione del software e possibile definire '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 ’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

Allinterno 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
Uevoluzione 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 lUevoluzione delle temperature nell’arco di tempo
considerato. | suoi risultati vengono letti da Systema, ed e possibile visualizzarli
all’interno del modeler.

.
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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. | suoi risultati vengono letti da Systema, ed &
possibile visualizzarli all’interno del modeler. Le impostazioni dei singoli moduli di
calcolo vengono lasciate come di default.

. e
Current Micsion &\ ,H’ dfs file
Mission

. Mapping -
Mission daty g “w

Dose \ -

Log-file

Figura 7: Diagramma di processing della simulazione Doserad
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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, € Uunico settaggio che varia, al di fuori della sezione trajectory, tra la
simulazione in LEO e la simulazione in orbita Halo. In entrambi i casi € stato ricavato
usando il software “OMERE”.

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

Per quanto riguarda LUorbita Halo invece, il file .dose e stato ottenuto
approssimando la traiettoria del satellite ad un punto appartenente ad essa. Questo
punto € 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 & deciso di applicare questa approssimazione in
quanto il software OMERE, non supporta Uimportazione di orbite tramite file
Ephemeris. Inoltre, si € valutato che la fluttuazione dell’intensita dell’irraggiamento
solare, durante una rivoluzione attorno a L2, € marginale, mentre Uirraggiamento
planetario dovuto agli effetti di albedo e emissione infrarossa sono di un ordine di
grandezza trascurabile rispetto alla potenza solare.

Punto utilizzato in
OMERE

Piano dell’ecliptica 800.000km

,07°
1.500.000km

L2

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
cheincidono sui pannelli solari, in orbita Halo attorno a L2 e nell’orbita di riferimento
LEO. Le due orbite sono descritte alpunto 1.1.1e 1.1.2

3.1 Risultatiin LEO

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

w w
Q=0 — oppure  Q = 1016.605 —

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

Flusso solare assorbito in LEO

(ewym) xni4 1ejos pagiosqay

T T T T T
0 5,000 100 15,000 20,000

Time - Simulation time (s)

® Flusso solare assorbito dai pannelli solari

Figura 9: Grafico che rappresenta il flusso solare assorbito dai pannelli solariin LEO
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Conoscendo la dimensione dei pannelli solari, € possibile conoscere la potenza
assorbita, moltiplicando il flusso solare assorbito per metro quadro Q, con Uarea
dei pannelli solari A, che per la configurazione considerata é:

A=1(03-0.2)-3=0.18m?

w

3.2 RisultatiinL2

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/m>.

Flusso solare assorbito in L2

(Zw/m) xni4 JejoS peqiosqy

4,000
Time - Simulation time (s)

@ Flusso solare assorbito dai pannelli solari

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

A=1(03-0.2)-3=0.18m?
w

3.3 Conclusioni

Innanzitutto, € possibile notare come la differenza tra la potenza solare in LEO e
quellain L2 sia minima. Infatti, la differenza delle distanze tra il satellite eil sole, che
ammonta a 1.5 milioni di chilometri, comporta una differenza di potenza solare di
circa 19 w/m?2.

Esiste pero 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 e la necessita
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:

e Costidi missione maggiori

e Aumento del peso del satellite

e [ncremento della complessita dei sistemi del satellite, con conseguente
aumento della probabilita di fallimento della missione

e 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 puo quindi concludere che, per quanto riguarda il sistema di potenza elettrica del
satellite, Uorbita 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 complessita 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 '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 1.1.1e 1.1.2.

4.1 Risultatiin LEO

Nella figura 10 e riportato il grafico che rappresenta Uevoluzione delle temperature
superficiali di vari componenti del satellite, in orbita LEO.

Temperature in LEO

(ém5|a:)) alnjeladwa)

Time - Simulation time (s)

@ Temperatura al centro del pannello solare
@ Temperatura sulla superficie del modulo Battery Pack
Temperatura al centro del satellite
[ ) Temperatura al centro del modulo Avionics
Temperatura sulla superficie del modulo Instrumentation 2
@ Temperatura sulla superficie del modulo Instrumentation 1

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

La prima caratteristica che si puo notare dal grafico e la periodicita dell’evoluzione
delle temperature. Infatti, ogni componente oscilla tra una temperatura massima
ed una minima periodicamente, seguendo il ciclo diilluminazione diretta ed eclissi.
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E 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 puo vedere la distribuzione delle temperature

superficiali del satellite durante il Worst Hot Case (WHC) e il Worst Cold Case
(WCC)

Temperature
(Celsius)
57.291

45.589

33.8871

22.1851

10,4832

-1.2188

-12.9208

-24.6227

-36.3247

Temperature
(Celsius)
-5.21861

-11.5133

-17.808

-24.1028

- -30.3975

-36.6922

-42.9869

-49.2816

-33.5763

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

4.2 RisultatiinL2

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

Temperature in L2

isms‘ao) ainjeladwa)

T T T T T T T T T T
o 2 000 4,000 000 =
Time - Simulation time (s)

@ Temperatura al centro del pannello solare

Temperatura sulla superficie del modulo Battery Pack
@ Temperatura sulla superficie del modulo Instrumentation 1
@ Temperatura al centro del modulo Avionics

Temperatura sulla superficie del modulo Instrumentation 2

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

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

Inoltre, si puo notare che la differenza tra il componente a temperatura minore e
quello a temperatura maggiore € 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, sicrea un gradiente di temperatura, che cala
lungo la direzione Y del satellite. La scelta di materiali e finiture superficiali influenza
la rapidita di variazione del gradiente, come si pu0 evincere nella figura 14, notando
la differenza di gradiente tra il modulo di propulsione, composto di Acciaio, € i
moduli “Instrumentation”, che sono composti di poliestere.

Temperature
(Celsius)
42,5643

28.1672

13.7702

-0.62692

S TREERNERE

-15.024

sl
§-29.4211

1
i

-43.8181

-58.2152

-72.6123

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

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

2. E pit 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 '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. E possibile raggiungere temperature pit basse e costanti, rispetto che in LEO,
aprendo la possibilita di utilizzare strumenti maggiormente sensibili a tali
interferenze, come sensori che lavorano nel campo dell’infrarosso.

5. E possibile garantire alla strumentazione una visuale dello spazio profondo e
del sistema solare oltre la terra, priva di interferenze che emettono quantita
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 puo 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 Uausilio della simulazione “Doserad”, svolta su Systema.

5.1 Radiazioniin 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 piu
accurata, la propagazione di protoni ed elettroni nel modello 3D. Questa
differenziazione € necessaria in quanto i protoni tendono a propagarsi in linea retta
all’interno di un materiale, mentre gli elettroni seguono un moto piu erratico.
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161651

134777
107904

| 81030.1
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|
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e

54156.6
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Figura 15: Dose depositata sulle superfici in LEO (techica NORM)
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. 161776

108013

54250.1

486.9

Figura 16: Dose depositata sulle superficiin LEO (tecnica SLANT)

Dalle due figure riportate sopra, si evince che la distribuzione della dose di
radiazioni € 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 € considerabile omnidirezionale. Infatti,
Uutilizzo dei due modelli di simulazione norm e slant, trova la propria utilita 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,
e di 430Krad. | valori, secondo la tecnica norm, sono circa dimezzati.

5.2 Radiazioniin 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 18: Dose depositata sulle superficiin 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, &
di 140Krad. | 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 del’ambiente radiativo,
sui sistemi del satellite, poiché questo richiederebbe uno studio a sé stante e
dettagliato per ogni singolo sottosistema, € comunque possibile trarre delle
conclusioni molto interessanti.

La differenza principale tra i due ambienti spaziali, che si evince dallo studio, € 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 necessita di radiation shielding per determinati componenti,
sarebbe possibile risparmiare peso a parita di necessita.

3. A parita di configurazione dei sistemi del satellite, & 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, € notevolmente semplice, in quanto l'unica fonte di
radiazioni non trascurabili € il sole, ed € possibile raggiungere temperature
molto basse, per permettere il funzionamento di strumenti che richiedono tali
condizioni.

2. Poiché lintera traiettoria non interseca il cono d’eclisse della terra, €
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 € meno proibitivo di quello in LEO, consentendo
Uimplementazione di soluzioni piu semplici, meno costose e meno pesanti,
per far fronte all’ambiente radiativo.

Oltre ai vantaggi sopracitati, € doveroso citare alcuni svantaggi noti per una
missione di un CubeSatin L2:

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

2. Nonostante le orbita halo siano tra le soluzioni piu efficienti per orbitare un
punto lagrangiano, i costi di station keeping non sono nulli. E 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
necessita.

3. Pur considerato che il satellite abbia una visuale costante sulla terra, €
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). Puo infatti essere opportuno prendere in
considerazione la possibilita di trasmettere i dati ad un altro satellite piu
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 € 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.

pg. 32



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. | problemi riscontrati erano di
natura non chiara, ma sembravano essere riconducibili ad incompatibilita dei
formati dei file, e incongruenze nei sistemi di riferimento presi in considerazione.

A questo punto, il supporto tecnico di Airbus ha suggerito Uupgrade alla versione
4.9.3, in quanto e stata migliorata la compatibilita con file Ephemeris.

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

Procedimento

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

Successivamente € necessario stabilire la fonte del file Ephemeris. In questo
procedimento vengono prese in considerazione due fonti: il programma Freeflyer di
ai-solutions, e Uapplicazione 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 puo vedere linterfaccia dell’applicazione Web, che si trova a questo
link: https://ssd.jpl.nasa.gov/horizons/app.html#/

Horizons System

App  Manual

Horizons Web Application

1 Ephemeris Type: | Vector Table v

2 B Target Body: James Webb Space Telescope (spacecraft) [JWST]
3 B Coordinate Center: Geocentric [code: 500]
4 B0} Time Specification: Start=2022-08-20 TDB , Stop=2023-02-19, Step=1 (hours)

5 B Table Settings: custom

After specifying settings above (items 1 1o 5), generate an aphemeris by pressing the "Generate Ephemeris” button below. If you plan to use one of the "balch” modes to access Horizons, the batch-file correspanding 1o the settings above can be viewed by using this link

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

Horizons System

About App Manual Tutorial Time Spans News

Horizons Web Application

Save/Load Settings...

1 Ephemeris Type: | Vector Table v

2 B0 Target Body: James Webb Space Telescope (spacecraft) [JWSTI
3 Ef} Coordinate Center: Geocentric [code: 500]
4 [E0 Time Specification: Start=2022-08-20 TDB , Stop=2023-02-19, Step=1 (hours)

5 B} Table Settings: custom

After specifying settings above (items 1 to 5), generate an ephemeris by pressing the "Generate Ephemeris" button be

Generate Ephemeris

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 e linterfaccia che consente di cercare 'oggetto nel loro
database, ed € anche presente una guida su come utilizzare questa ricerca.
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Specify the Target Body

Choose a method for specifying the target body:

[Search for a specified body v

Lookup the Specified Body

To restrict your search to only small-bodies or only major-bodies, use the pulldown menu to the right of the Search button above to select the desired filter.

[Search all available bodies (default) ~|

Examples:

= mars - search for bodies containing “mars” (case-insensitive). If the search filter is set for all available bodies, you would get a list similar to the following:
o MB: Mars (the planet Mars)

© MB: Mars Barycenter (the dynamical point corresponing to the Mars-system barycenter)
< a list of several spacecraft containing the word or substring “mars™
= eros - search for bodies containing “eros”. This should result in a unique match of the small-body 433 Eros.
18 - search for bodies with either a JPL ID of “10” or a small-body IAU-number of “10". The resulting list would lock similar to the following:
© MB: Sun [Sol]
@ SB: 18 Hygiea
1998 SF36 or 1998sf36 - search for a small-body with designation “1998 SF36” (case-sensitive). This should result in a unique match of the small-body 25143 Itokawa (1998 SF36).

See the Horizons manual for more information.

Successivamente, € necessario specificare il coordinate center. Per Uutilizzo in
Systema, e consigliato utilizzare la terra come centro di riferimento del sistema di

coordinate.
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Specify Coordinate Center

Current Location: Geocentric [code: 500]

Choose a method:

| Search for a Location v |

Lookup the Specified Location

‘ @earth |

Examples:

* §75 to search for Palomar Observatory (code 675)

s paris to search for locations matching, such as "Paris France" or "Paris, IL"
* @mars to select Mars body-center (same as 5S@6@mars )

+ apollo@2el to list available Apollo sites on the moon

s (ghst to select the Hubble Space Telescope (same as @-48 )

* (@phobos to select the center of the Martian moon "Phobos" (same as @481 )

The search string is case-insensitive. The wildcard * is not allowed (the search string will match words as

To see all sites available for a specific body, use *@gbody where body is body ID. For example, *g429 will s

Select from the |81 of 2 Matiching Bodies

Geocentric [code: 5080]
Earth-Moon Barycenter [568@3]

Select Indicated Location/Origin

Poiva specificatoil periodo diinteresse e la grandezza degli step tramite la seguente
interfaccia (selezionare in base allo scopo dell’analisi):
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Time Specification

Choose a method for specifying output times:

Specify time span v

Specify a Time Span
Start time: @ ‘2022—08—20 | 2021-12-25 13:01:09.184 (min. for current target body)
Stop time: @ ‘ 2023-02-19 | 2029-10-21 00:01:09.182 (max. for current target body)

Step size: @ [hours v

Optionally, select one of the presets below to set the time-span from today to the indicated number of days later at 1-day steps.

110 day |[ 30 day || 60 day |

Use Specified Time Span

L’ultimo step € quello di selezionare i seguenti settaggi:

Vector Table Settings

Select Output Quantities

|2. State vector {x.y.z,Vx,Vy.Vz} M

Statistical Uncertainties — comets and asteroids only

Select one or more of the following coordinate systems for output of uncertainties in the selected output quantities (position or position and velocity).

[ XYZ uncertainties (ICRF or FK4/B1950)

[CJ ACN uncertainties (along-track, cross-track, normal)

[J RTN uncertainties (radial, transverse, normal)

[J POS uncertainties (plane-of-sky; radial, RA, and DEC components)

Additional Table Settings

Reference frame: @
Reference plane: @ | x-y axes of reference frame (equatorial or equatorial-aligned, inertial) v |
Vector correction: @
Calendar type: ©
Output units: @

Vector labels: @ [

Output TDB-UT: @ [
CSV format: ©
Object summary: @ [J

Use Specified Settings Reset to Defaults
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Co

ncluso

il

setup,

€ necessario cliccare su

successivamente su “Download Results”

“Generate Ephemeris”

e

A questo punto, € consigliato aprire il file tramite Notepad++ o altro editor di testo.

Il contenuto comparira in questo modo:

[=l horizons_results (2).txt E3 [';Wme d]

1
B R ——

4  Ephemeris / WWW_USER Thu Oct 31 07:55:23 2024 Pasadena, USA / Horizons

LR P

6  Target body name: James Webb Space Telescope (spacecraft) (-170) {source: JWST_merged

7  Center body name: Earth (38%) {source: DE441}

&  Center-site name: BODY CENTER

F R ————

10 Start time : A.D. 2022-Aug-20 00:00:00.0000 TDB

11 Stop time : A.D. 2023-Feb-13 00:00:00.0000 TDB

12 Step-size : 60 minutes

PP ——

14  Genter geodetic : 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) ,Lat (deg) , ALt (Im)

15  Center cylindric: 0.0, 0.0, 0.0 {E-lon(deg) , Dxy (km) , Dz (km) }

16  Center radii : 6378.137, 6378.137, €356.752 km {Equator_a, b, pole c}

17  Cutput units : KM-S

18 Calendar mode @ Gregoriam

13 output type : GEOMETRIC cartesian states

20 Output format : 2 (position and velocity!

21 EOP file : eop.241030.p250126

22 EOP coverage : DATA-BASED 1862-JAN-20 TG 2024-O0CT-30. EREDICTS-> 2025-JAN-25

23 Reference frame : ICRF

R ———————

25 JDTDB, Calendar Date (TDB), X, ¥, z, VK, vz
S S S —

27 §550E

2 2459811.500000000, A.D. 2022-Aug-20 00:00:00.0000, 7.780203848201626E+05, -1.211761723926579E+06, -7.030146547757594E+05, 1.543829945225826E-01, 1.035144340977007E-01, 2.154091232682357E-01
29 2459811.541666667, A.D. 2022-Aug-20 01:00:00.0000, 7.785762684019826E+05, -1.211388696567242E+06, -7.022388703906240E+05, 1.544413050834891E-01, 1.037230230159434E-01, 2.155821561864388E-01
30 2459811.583333333, A.D. 2022-Aug-20 02:00:00.0000, 7.791323628818238E+05, -1.211014917307365E+06, -7.014624635370653E+05, 1.545001672040839E-01, 1.039318218526021E-01, 2.157549459077860E-01
31 2459811.625000000, A.D. 2022-Rug-20 03:00:00.0000, 7.796386702663428E+05, -1.210640387302083E+06, -7.0068543481018275+05, 1.5455958125749958-01, 1.041407751341846E-01, 2.159276401845403E-01
32 2459811.666666667, A.D. 2022-hug-20 04:00:00.0000, 7.802451825271486E+05, -1.210265104056979E+06, -6.9950772430842265+05, 1.546185438355757E-01, 1.043499567252487E-01, 2.161000956039528E-01
33 2459811.708333333, A.D. 2022-Aug-20 05:00:00.0000, 7.808019316456473E+05, -1.209689067334337E+06, -6.991295143994575E+05, 1.546800584092743E-01, 1.045593749957647E-01, 2.162723115064190E-01
34 2459811.750000000, A.D. 2022-Aug-20 06:00:00.0000, 7.813588896047778E+05, -1.209512276271481E+06, -6.983506244406390E+05, 1.547411216701297E-01, 1.047630354527469E-01, 2.164442906411077E-01
35 2459811.791666667, A.D. 2022-Aug-20 07:00:00.0000, 7.819160683852848E+05, —1.209134729983634E406, -6.975711157792829E+05, 1.548027365166270E-01, 1.049789453235510E-01, 2.166160358892631E-01
36 2459811.833333333, A.D. 2022-Rug-20 08:00:00.0000, 7.82473463967818SE+05, -1.208756427562222E+06, -6.3673098525178565+05, 1.548645009651547E-01, 1.051381107478510E-01, 2.167875502131988E-01
37 2459811.875000000, A.D. 2022-hug-20 02:00:00.0000, 7.830310863337857E+05, -1.208377368077300E+08, -6.960102456255302E+05, 1.5482761659306458-01, 1.053885375075033E-01, 2.169588358898133E-01
3 2489811.916666667, A.D. 2022-Rug-20 10:00:00.0000, 7.835880424641853E+05, -1.207997550574047E+06, -6.952288858962056E+405, 1.549908805456636E-01, 1.056102327106002E-01, 2.171298967598129E-01
39 2459811.958333333, A.D. 2022-Aug-20 11:00:00.0000, 7.841470313356366E+05, —1.207616974071160E+06, -6.944469106892339E+05, 1.550546942605630E-01, 1.058212045656349E-01, 2.173007359521623E-01
40 2459812.000000000, A.D. 2022-Aug-20 12:00:00.0000, 7.847053439244328E+05, -1.207235637563943E+06, -6.936643208557292E+05, 1.5511905712787458-01, 1.060324584721470E-01, 2.174713561702792E-01

Prima di tutto, & necessario eliminare tutta l'intestazione, lasciando soltanto le

colonne di numeri:

Earth

Center-site n:

Starc time
Stop
Step-size

time

T T .

James Webb Space Telsscope

(3989)

BODY CENTER

(spacecraft)

~170)
DE421}

/ Horizens

AT TTT——

{source: JWST_merged}

Rk ek ok kKRR Rk Rk AR ARk ok ok ok

Center geodetic : 0.0, 0.0, {E-1on (deqg) ,Lat (deg) ALt (km) }
Center cylindric: 0.0, 0.0, {E-1on (deq) , Dxy (km} , Dz (Jm) }
Center radii 6378.137, & 37, €356.752 km {Equator_s, b, pole_c}
Qutput units K-35

Calendar mode
cutput type
Output format
EOP file
EQOP coverage
Reference Iz,

ICRF

JDTDB,

EQSBSJJL 500000000, A.D.

2459811.541666667, 2.D.
2459811.583333333, A.D.
2459811.625000000, A.D.
2459811.666666667, A.D.
2459811.708333333, A.D.
2459811.750000000, 2.D.
2459811.791666667, A.D.
2459811.833333333, A.D.
2459811.875000000, A.D.
2459811.016666667, A.D.
2459811.958333333, A.D.
2459812.000000000, A.D.

DATA-BASED 1962-JAN-20 TC 20

Calendar Date

2022-Rug-20
2022-2ug-20
2022-Rug-20
2022-Zug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Zug-20
2022-Rug-20
2022-Zug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Zug-20
2022-Rug-20

(108},

00:00:00.0000,
01:00:00.0000,
02:00:00.0000,
03:00:00.0000,

10:00:00.0000,
11:00:00.0000,
12:0

CCT-30.

X

7.780203848201626E405,
7.7857626820198262+405,
7.7913236288182385405,
7.7968867026684285405,
7.802451925271496E405,
7.8080193164564732+405,
7.813588596047778E405,
7.8191606838528495+405,
7.8247346996781995405,
7.830310963337957E405,
7.835880404641853+405,
7.8414703133563662+405,
7.8470534392443295405,

PREDICTS-> 2025-JRN-25

Y

-1.211761723926579E+06,
-1.2113886965672425+06,
-1.2110149179073652+06,
-1.2106403873020835+06,
-1.210265104056878E+06,
-1.2008800673343375+06,
-1.2095122762714815+06,
-1.2091347299836345+06,
-1.2087564275622225+06,
-1.208377368077300E+06,
-1.2079975505740475+06,
-1.2076169740711605+06,
-1.2072356375639432+06,

Z,

vz,

~7.030146547757594E405,
~7.022388703906240E405,
~7.014624635370653E+05,
~7.006854348101827E405,
-6.989077848084226E+405,
-6.9812051430845758405,
-6.983506244406390E405,
-6.975711157792829E+05,
-6.967909892517856E405,
-6.960102456855302E405,
-6.052288858 0680568405,
-6.944469106892339E+405,
-6.936643208557292E+405,

1.5438209452258262-01,
1.5444130508348915-01,
1.545001672040839E-01,
1.5455858125749952-01,
1.546185439355757E-01,
1.546800584042743E-01,
1.5474112167012972-01,
1.548027365166270E-01,
1.5486490096515472-01,
1.549276165930645E-01,
1.5499083054566362-01,
1.5505469426056302-01,
1.551180571278745E-01,

1.035144340977007E-01,
1.0372302301594345-01,
1.039318219526021E-01,
1.0414077513418462-01,
1.043499567252487E-01,
1.045503740957647E-01,
1.047690354527469E-01,
1.0497894532355102-01,
1.051891107478510E-01,
1.053995375075033E-01,
1.056102327106002E-01,
1.0582120456563492-01,
1.0603245847214702-01,

2.154001232682357E-01,
2.155821561864388E-01,
2.157549459077860E-01,
2.159276401845403E-01,
2.161000956039528E-01,
2.162723115064190E-01,
2.164442906411077E-01,
2.166160358892631E-01,
2.167875502131988E-01,
2.169588358898133E-01,
2.171208967598129E-01,
2.173007359521623E-01,
2.174713561702792E-01,

2459812.041666667, A.D. 2022-Rug-20 13:0 7.852638892057429E+405, -1.206853540025714E+06, —-6.928811171797644E+05, 1.551839635281980E-01, 1.062420008820576E-01, 2.176417601538305E-01,
2459812.083333333, A.D. 2022-Rug-20 14:0 7.858226691540416E+405, -1.206470680407080E+06, -6.820973004348052E+05, 1.552494277174082E-01, 1.064558374110024E-01, 2.178118500683081E-01,
2459812.125000000, A.D. 2022-Rug-20 15:0 7.863816856284783E+05, -1.206087057625800E+06, -6.913128716309518E+05, 1.553153339823164E-01, 1.066672753540839E-01, 2.178817760059185E-0L,

2459812.166666667, 2.D.
2459812.208333333, A.D.

2022-Zug-20
2022-Bug-20

17:00:00.0000,

7.8654094031142795+405,
7.8750043547953225+405,

-1.2057026705085515+06,
-1.2053175175369115+06,

-6.9052783192898858405,
-6.8974218208120545405,

1.553818253727120E-01,
1.5544891647837762-01,

1.0688050952993162-01,
1.070934152719016E-01,

2.181513576382330E-01,
2.183207472264356E-01,
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Scorrendo infondo al file, va eliminato anche tutto cio che segue le colonne di
numeri.

2459994.458333333, A.D. 2023-Feb-18 23:00:00.0000, -7.7333647758334372+05, 1.2359053071626405+06, 4.3395897060711305405, -1.862274385108976E-01, -2.590007430911383E~01, 6.453336233345100E-02,
2453994.500000000, A.D. 2023-Feb-19 00:00:00.0000, -7.740071854532460E+405, 1.234972314887458E406, 4.341913399462214E+405, -1.863880916256555E-01, —2.593284292666066E-01, 6.451057863628622E-02,

BarycentWgc Dynamical Time ("TDB" or T_eph) outputglis requested. This

dinate time is equivalent to the rgftivistic proper time
with the solar system
barycenter but oWgside the system's gravity gff1. It is the independent
variable in the sOWgr system relativistic

econd per second and is independent

at the ~0.02
d epoch.

lormal text file length : 861,389 lines: 4,486 Ln:i1 Col:1 Pos:l Unisx (LF) UTF-8

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”.

Find Replace  Find in Files Find in Projects  Mark

Find what: | § v| [ Find Next | O

Replace with: | e | Replace

In selection Replace All

[ | Backward direction REF'LEIEE ;;Lirﬂn ;IJIEDEI'IEEI
[ IMatch whole word only =

[ Match case Close

B virap around

Search Mode B Transparency
O rlormal © On losing focus
() Extended (O, ', VD, Yel) () Always

() Regular expression . matches newline 1

Ora € necessario eliminare la seconda colonna
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2459811.
2452811,
2459811,
2459811,
2459811,
2459811,
2452811,
2459811,
2459811,
2459811,
2452811,
2452811,
2459812,
2459812,
2459812,
2452812,
2459812,
2459812,
2459812,
2452812,
2452812,
2459812,
2459812,
2459812,
2452812,
2459812,
2459812,
2459812,
2459812,
2452812,
2459812,
2459812,
2459812,
2452812,
2459812,
2459812,
2459813,
2459813,
2452813,
2459813,
2459813,
2459813,

500000000
541666667
583333333
625000000
EEEEEEEET
708333333
750000000
T91E6666T
833333333
875000000
916666667
958333333
000000000
041666667
083333333
125000000
166666667
208333333
250000000
291666667
333333333
375000000
416666667
458333333
500000000
541666667
583333333
625000000
666666667
708333333
750000000
TO1E66667
833333333
875000000
916666667
953333333
000000000
041666667
083333333
125000000
166666667
208333333

T S
R N R R e R e R R R

. 2022-Rug-20
. 2022-REug-20

2022-2ug-20
2022-Bug-20
2022-RBug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-2ug-20
2022-Bug-20
2022-RBug-20
2022-Rug-20
2022-2ug-20
2022-2ug-20
2022-Eug-20
2022-Rug-20
2022-RAug-20
2022-2ug-20
2022-Bug-20
2022-Eug-20
2022-Rug-20
2022-2ug-20
2022-2ug-20
2022-RBug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-21
2022-2ug-21
2022-Bug-21
2022-Bug-21
2022-Rug-21
2022-2ug-21
2022-Aug-21
2022-RBug-21
2022-Bug-21
202Z-RBug-21
2022-2ug-21
2022-2Bug-21
2022-RBug-21
202z-Rug-21
2022-2ug-21
2022-2ug-21

. 2022-Bug-21
. 2022-Rug-21

100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100/
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
:00:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100:
100t
100

0o.
oo,
oo,
0o,
0o.
oo,
oo,
oo,
0o,
00,
0o,
00,
00.
00.
oo,
oo,
0o,
00,
00.
oo,
oo,
oo,
0o.
0o.
oo,
oo,
0o,
00.
oo,
oo,
oo,
0o.
0o.
oo,
oo,
00,
00.
oo,
oo.
0o,
00,
00.

0000 7.780203848201626E+05 -1.211761723926579E+06
0000 7.785762684019826E+05 -1.211388696567242E+406
0000 7.791323628818238E+05 -1.211014817307365E+06
0000 7.7968867026634285+05 -1.210640387302083E+06
0000 7.8024519252714965+05 -1.210265104056979E+06
0000 7.808019316456473E+05 -1.20988306733433TE+06
0000 7.813588896047778E+05 -1.209512276271481E+06
0000 7.8191606838528495+05 —1.209134729983634E406
0000 7.8247346996731995+05 -1.208756427562222E+406
0000 7.830310963337957E+05 -1.208377368077300E+06
0000 7.835888494641853E+05 -1.20799755057404TE+06
0000 7.841470313356366E+05 -1.207616874071160E+06
0000 7.8470534392443295+05 -1.207235637563943E+406
0000 7.8526388920574295+05 -1.206853540025714E+406
0000 7.858226691540416E+05 -1.206470680407080E+06
0000 7.863816856284783E+05 -1.206087057625800E+06
0000 7.869408403114279E+05 -1.205702670508551E406
0000 7.8750043547953228+05 -1.205317517536911E+06
0000 7.8806017317442675+05 -1.204931597537013E+06
0000 7.886201553T09167E+05 -1.204544809351551E406
0000 7.891803840397965E+05 -1.20415745180073TE+06
0000 7.897408611755733E+05 -1.203769223922299E+406
0000 7.9030158871991995+05 -1.203330224876964E+06
0000 7.908625626341703E+05 -1.202990453426912E+06
0000 7.914238028819418E+05 -1.20259980830307TE+06
0000 7.9189852934323810E+05 -1.202208588210830E+06
0000 7.9254704223649975+05 -1.201816491852626E+06
0000 7.9310805126550395+05 -1.201423617838407E+06
0000 7.936713223746847E+05 -1.201029964931821E406
0000 7.942338578159865E+05 -1.200635531754683E+06
0000 7.9479665923751695+05 -1.20024031678535TE+06
0000 7.9535872868252575+05 -1.199844318658269E+06
0000 7.9592306209363295+05 -1.199447535928615E+06
0000 7.964866794346876E+05 -1.199049286708388TE+06
0000 7.970505646719990E+05 -1.198651610626229E+06
0000 7.9761472574267695+05 -1.198252465020209E+06
0000  7.9817916457971205+05 -1.1972852528748546E+06
0000 7.987438831130912E+05 -1.197451800263314E406
0000 7.993088832695665E+05 -1.197050277285104E406
0000 7.998741689720144E+05 -1.196647960353200E406
0000 £.004337361395679E+05 -1.196244845725461E+406
0000 2.0100559268762145+05 -1.19584093247828TE+06

~

[
a9 =

.030146547757594E405
.022388703906240E405
.D14624635370653E405
.D06E854348101827E+05
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6,
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6,
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6,
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.
-6.

999077848084226E+05
991295143994575E405
983506244406380E+05
975711157792829E+05
967909892517856E+05
960102456855302E+05
952288858968056E+05
944469106892339E+05
936643208557292E+05
928811171797644E+05
920973004343052E405
913128716308518E+05
905278319283885E+05
897421820812054E+05
889559227879479E+05
881690547721085E+05
873815787485801E+05
865934952682767E405
858048047536853E+05
850155078850726E+05
842256053381418E+05
834350977775317E+05
826439858650375E+05
8185227025247358+05
810599515764428E405
802670304645463E+05
794735075335289E+05
786793833891111E+05
778846536298567E+05
770893339454604E+05
762934100021588E+05
754968873712360E+05
746997666135798E+05
739020482808301E+05
731037329152782E+05
723048210495432E+05
715053132065819E+05
707052098996546E+05

B R T T I S e S e I I S

543829945225826E-01
544413050834891E-01
545001672040839E-01
545585812574995E-01
546185439355757E-01
546800584042743E-01
547411216701297E-01
548027365166270E-01
5486490096515475-01
545276165930645E-01
549808805456636E-01
550546942605630E-01
551180571278745E-01
5518339685231930E-01
552494277174092E-01
553153389823164E-01
553818253727120E-01
554489164733776E-01
555165598973305E-01
555847507417217E-01
556534893291113E-01
557227814109533E-01
557926113959379E-01
552629866996656E-01
552339073978970E-01
560053737087083E-01
560773856668466E-01
561489422032307E-01
562230417716769E-01
562866817518845E-01
563708631734487E-01
564455843958411E-01
565208441105069E-01
565866569645920E-01
566730081486561E-01
567488968501449E-01
562273233261105E-01
569052844443557E-01
569837797211711E-01
570628099176480E-01
571423716213950E-01
572224647994000E-01

el I i e e e e el el ol T I N e S i S S S S S S SN S S

035144340977007E-01
037230230159434E-01
039318218526021E-01
041407751341846E-01
043499567252487E-01
045593749957647E-01
047680354527469E-01
049789453235510E-01
051891107478510E-01
053995375075033E-01
056102327106002E-01
058212045656349E-01
060324534721470E-01
062440008820576E-01
064558374110024E-01
066679753540838E-01
068805085289316E-01
070934152719016E-01
073066378676560E-01
075201859480738E-01
077340637741232E-01
079481274303513E-01
031625105573276E-01
083772423062025E-01
085923300212751E-01
088077790433868E-01
090235920524991E-01
092397730763274E-01
094563447055106E-01
096732858155931E-01
098906411381904E-01
101083847630219E-01
103265325649303E-01
105451116052037E-01
107641064289457E-01
109835224485307E-01
112033665638977E-01
114236427188576E-01
116443576385774E-01
118655182556356E-01
120871288332984E-01

.123091962445131E-01

154091232682357E-01
155821561864388E-01
157549459077860E-01
159276401845403E-01
161000956039528E-01
162723115064130E-01
164442906411077E-01
166160358882631E-01
167875502131988E-01
169588358898133E-01
171298967588129E-01
173007359521623E-01
1747135617027%2E-01
176417601538305E-01
178119500683091E-01
179817760059185E-01
181513576382330E-01
183207472264356E-01
184899370906244E-01
186589269376271E-01
188277193943331E-01
189964191973237E-01
191649457753108E-01
193332831352726E-01
195014341622223E-01
196694016551353E-01
198371858488641E-01
200047914007310E-01
201722218083338E-01
203394724836419E-01
205065659369212E-01
206734862210028E-01
208402381593408E-01
210067803083179E-01
211731612403862E-01
213393349382422E-01
215054541913104E-01
216713718113455E-01
218371394278838E-01
220027607964042E-01
221682332282485E-01
223335744207252E-01

Per farlo, tenere premuto il tasto ALT, e selezionare la colonna fino in fondo. E

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.

2459811.5000000

2459811.541666667
2459811.583333333
2459811.625000000
2459811.666666667
2459811.T708333333
2459811.750000000
2459811.781666667
2459811.833333333
2459811.875000000
2459811.916660667
2459811.958333333
2459812.000000000
2459812.041666667
2459812.083333333
2459812.125000000
Z2459812.166660667
2459812.208333333
2459812.250000000
2459812.291666667
2459812.333333333
2459812.375000000
2459812.416666667
2459812.458333333
2459812.500000000

A.D.
A.D.
A.D.
A.D.
A.D.
A.D.
A.D.
A.D.
A.D.
A.D.

2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Aug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Aug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Aug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Aug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Aug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Rug-20
2022-Aug-20
2022-RAug-21

00:00:00.000
01:00:00.000
02:00:00.000
03:00:00.000
04:00:00.000
05:00:00.000
06:00:00.000
07:00:00.000
08&:00:00.000
09:00:00.000
10:00:00.000
11:00:00.000
12:00:00.000
13:00:00.000
14:00:00.000
15:00:00.000
16:00:00.000
17:00:00.000
18:00:00.000
19:00:00.000
20:00:00.000
21:00:00.000
22:00:00.000
23:00:00.000
00:00:00.000

7.780203848201626E+05 -1.2
T.785T762684019826E+05 1.2
T.791323628818238E+05 -1.2
T.796886T702668428E+05 1.2
T7.80245189252714%96E+05 -1.2
7.808019316456473E+05 -1.2
7.813588896047TT7TTEE+05 -1.2
7.81916068385284%E+05 -1.2
7.8247346595867T819%E+05 1.2
T7.8303108633375957E+05 1.2
7.8358854594641853E+05 -1.2
7.841470313356366E+05 -1.2
T7.847053439244329E+05 -1.2
7.85203885205742%E+05 1.2
T7.858226691540416E+05 -1.2
7.8638168562847T83E405 -1.2
7.8694059403114273%E+05 -1.2
T.875004354795322E+05 1.2
7.880001731744267E+05 -1.2
7.886201553709167E+05 1.2
7.891803840397965E+05 -1.2
7.897408611755733E+05 1.2
T7.9030158871991%3%E+05 -1.2
7.5086256863417T03E+405 -1.2
7.914238028819418E+05 -1.2
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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 puo leggere in basso a dx su notepad++ selezionando tutte le righe di dati), ed
inserire la data dell’inizio del lasso di tempo considerato, cioé quella inserita come
inizio del periodo su Horizon Systems.

Alla fine dei dati aggiungere “END Ephemeris”

Il tutto come nelle figure sotto:

stk.v.2.0

BEGIN Ephemeris
NumberCfEphemerisPoints 1071
ScenaricEpoch 10 Nov 2021 04:00:00.119

EphemerisTimePos

0.00000000000000000e+00 1.11488941425019%073e+09 1.22839140230188322e+09% 2.12886591902876761lke+08 -2.141:
1.44000000000000000e+04 1.114578382589770775e+09 1.2290176291768693%e+0% 2.1303333981842479%1e+08 -2.178
2.BBO00000000000000e404 1.11426187496471024e+09 1.22964505021993732e40% 2.13189235606253117e+08 -2.217.
4.32000000000000000e+04 1.11393965940871143e+09 1.23027355425226212e+09 2.13354570477645844e+08 -2.258
5.76000000000000000e+04 1.113611433590435980e+09 1.23090302327031493e+09% 2.13529304151832402=+08 -2.300:
7.20000000000000000e+04 1.11327692488461161e+09 1.23153333295886540e+09 2.137133922257817%8=+08 -2.345
8.64000000000000000e+04 1.11253587045742512e+09% 1.23216435319%005418e+0% 2.13906786414253677e+08 -2.391'
1.00800000000000000e+05 1.11258801731356788e+09 1.23279594850739837e+09% 2.14109434785471%16e+08 -2.439
1.15200000000000000e405 1.11223312231536770e+09 1.23342797859384108e409 2.14321281990857030e+08 -2.489
1.29600000000000000e+05 1.11187095217671037e+09 1.23406029872333097e+09 2.14542269489970446e+08 -2.540!
1.44000000000000000e+05 1.11150128343430972e+09 1.23469276015558883e+09% 2.1477233576B025637e+08 -2.5893
1.58400000000000000e+05 1.111123902359870048e+09 1.235325210753B9886e+0% 2.15011416547882362e+08 -2.647
1.72800000000000000e+05 1.11073B60508725095e+09 1.235595749498605227e+09 2.152594445994726%862+08 -2.703
1.87200000000000000e+05 1.11034519714141202e+09 1.23658945470868373e+0% 2.15516351914011568e+08 -2.760.
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e e el e

.528508532011920121e407
.53003532011920121e407
.53147532011920121e407
.53201532011920121e407
.53435532011920121e407
.53578532011920121e407
.53723532011920121e407
HD Ephemeris=

-1.
-1.
-1.
-1.
-1.
-1.
-1.

181511841595461178e+09 -5,
181235437T10253477e+08 -9,
18095692876115608e+09 -5,
18067604650320077e+09 -1.
18039252097002673e+08 -1.
180106083598114300e+09 -1.
17981646864409542e+09 -1.

9861588827577590%e+08 -7
850844496 T74042106e+08 -7
85560196874801898e+08 -7
00004314114626074e+08 -7

00053328712213337e+08 -7

.51%966011066511
.52286618739234
.526031364
.52915580817607
532
00103063381056845e+08 -7.
00153517405893131e+08 -7.

7340

00831384

39653094147
83
85094784844

Ora e possibile recarsi su Systema, nel tab trajectory> Bisogna selezionare il lasto

“create time-position-velocity”, e poi selezionare il file che € stato creato nei

passaggi precedenti, avendo cura di usare le seguenti impostazioni

Irajectory | Schematie | Modeler

Post-Processing | Processing | Mission | Kinematics

9 ® @

Browser
LEO.systrj =

Search in brow... ||_Seard

<] Trajectory
B~
£ New Time-s
Hew Sun sy
# i Edipse

3D View (1)_2 : LEO.systrj

o

Vel

ynchy

7

nous

Infine, cliccare “Apply”

Freeflyer

=]| LEO.systr] edition

flev: Time-Position-Velocity

Time-Position-Velocity parametars
Orbit reference

@ File path

Kind of date

Data format

Stk ephemeride file (.e)
Center of the reference frame

Default
File format
STK ephemeride (* &) file
See hitps:/) help.agi.com/stk/index.htm#stk/importfiles-02.htm
Structure of the file
stk..9.0 {optional}
BEGIN Ephemeris {optional. If not defined the header is ignored}
NumberofephemerisPoints 1786 {ignored}
ScenarioEpoch 01 Jan 2000 00:00:00.000 {optional. if not defined, 01 Jan 1070 00:00:00.000 will be used}
CoordinateSystem B1950 {optional. Planet nertial by defauity
Centralgody Earth {optional. Set 'Center of the reference frame' option to 'Orbit center' to take it into account as the origin of the coordinate system}
EphemerisTimePos {mandatory, only this format is supported}

{data :}
- column 1 : number of seconds till ScenarioEpoch if defined otherwise till 01/01/1970 00:00:00 (1 double)
- column 2-4. : position in meters (3 doubles)
END Ephemeris {optianal}:
method

Quadradric in planet inertial

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, € necessario creare un

oggetto “Ephemeris” tramite il bottone “Add”, nella tendina a sinistra chiamata

object browser:
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Browser n

Obj
@ Edit  View

onsoleWindow &
Console (G)
Ephemeris2

ImpulsiveBurn *

StaticnKeepBurn

b

SolarSystem

FF_SolarSystem (G)

»

Spacecraft

F JWST

# PlaneVisualization5C

StarField

»

BrightStars
TargetStar

»

ViewWindow

BodyView
RLPLZview
StarlMap

TelescopeView

Successivamente, bisogna recarsi nello script che propaga Uorbita su freeflyer,
all’interno della mission sequence, ed inserire questo comando:

I+

FPut JWST to Ephemeris

n
r

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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W oOe wpom wongpes  mwoow  gup .

G- @ HEO | DHome [ Comol | @0upt Ftotes  GoFe F BoE

Object Browser # Mission Sequence « | 6 - Target and Propagate T - FreeForm 5 - Visuslization / Plots = Script Elements 9
7 |@

Add  Edit  View Content Camment B Block..End

FtaFormn Mo Pl Descrpion d Console S e

FrecForm: Define Procedures T

Close
FreeForm: Set IWST Intial State in the RLP Frame For..fnd
Ephemeris [s | Freeorm: Visualization / Plots Ger

ImpulsiveBurm 2 6 Freeform: Terget and Propagste ¥..End

ConsoleWindow 2]

Console (G)

FreeForm: Configure Objects

1
Ephemeris B b

StationkeegBurm 7 Freeform: Freform nclude
Maneuver
Solariystem B Open
FF SelarSystem (G) Fause
Pict

Spsceerait 3

Put
® WS Receive
1 PlaneVisualizationSC Report

StarField % Restore
Save

Brightstars Send

Tergetstar Show

ViewlWindow B Step
Stop
Torget._End

BodyView
RLPL2view Tryknd
StaiMap Update
Telescopeliew Yiew
Watch
Vihile. £nd

e al suo interno, inserire i seguenti comandi seguente comando, specificando
Uindirizzo della cartella e ilnome che si vuole dare al file:

[ Mission Sequence ] & - Target and Propagate l T - Freeform = X ] 5 - Visualization / Plots ]

FreeForm Label | FreeForm | | Print |
_ Ephemeris2.CentralBody = "Earth™;
* 2] Put Ephemeris2 to 5TEephem "D:\Systema‘\Simulation\Trajectory\MEl3.e";

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

L’intestazione del file creato sara cosi:

stk.v.2.0

BEEGIN Ephemeris

NumberOfEphemerisPoints 1071

ScenaricEpoch 10 Mov 2021 04:00:00.11%

EphemerisEciTimePosVel
.00000000000000000e+00
.44000000000000000e+04
.88000000000000000e+04
.32000000000000000e+04
.76000000000000000e+04
.20000000000000000e+04
.64000000000000000e+04
.00800000000000000e405
.15200000000000000e+05
.29600000000000000e+05
.44000000000000000e+05

.114885941425019073e+089
.11457836258770775e+09
.11426187496471024e+09
L.11393965540871143e+089
.11361143358043980e+09
L113276592488461161e+09
L11293587045742512e+08
.11258801731356788e+09
L11223312231536770e+08
L11187085217671037e+09
L111501283434309872e+08

L 22839140230188322e+08
22901762581 76869382+08
.22964505021993732e+09
L.23027355425226212e+08
.23090302327031493e+089
.23153333295886540e+08
.23216435318005418e+08
.23279554850739837e+09
.23342797E859384108e+08
.23406029872333097e+09
.23469276015558883e+089

L1288691902876T76l6e+08 -2.141
.13033339818424751e+08 -2.178
.13189235606253117e4+08 -2.217
.13354570477645844e+08 -2.258
.13529304151832402e+08 -2.300
L137T1335922257817598e+08 -2.345
.13906786414293677+08 -2.381
.14109434785471916e+08 -2.439
.143212815%908597030e+08 -2.489
.14542269489970446e+08 -2.540
L14772335T68025637e+08 -2.583

R R I Ty BTN U RSy
R R R e e e e e
R R R e e e e e
B3RS B BI RS BY BI B3 BD B B
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Questa intestazione va adattata per essere esattamente in questo modo:

2tk.v.9.0

BEGIN Ephemeris

NunberGfEphemerisPoints 1071
ScenariocEpoch 10 Now 2021 04:00:00.119

Ephemeri=sTimePos

.00000000000000000e+00
.44000000000000000e+04
.88000000000000000e+04
.320000000000000002+04
.76000000000000000e+04
.20000000000000000e+04
.64000000000000000e+04
.00800000000000000e+05
.15200000000000000e405
.29600000000000000e+05

[l el e = S LA S I ]

[ I e e N s

-11488941425019073e+09
.1145783625%770775e+08
.11426187456471024e+08
-113939659408711432+09
-113811433590435980e+09
-113276592488461161e+08
-11293587045742512e+09
.11258801731356788e+089
-11223312231536770e2+08
-11187085217671037e+09

[ I I I

L22839140230188322e+09
L2280176251T68653%e+08
. 22564505021953732e+08
L.230273554252262122+08
.23090302327031493e+09
.23153333295886540e+08
L.23216435315005418e+09
.232758594850735983T=+08
.233427978559384108e+09
.23406029872333097e+09

BRI OBRYROR R BB BB

L12886919028767616e+08
.13033335818424791=+08
L131858235606253117e+08
.13354570477645844e+08
L.13529304151832402e+08
LA137T13392225781798e+08
L13906786414293677e+08
.141054347854715916e+08
.14321281950897030e+08
.14542269489970446e+08

.1418982576444886.
.1786124451709745
L21T38T0375T7%666T!
.2581558123013973!
.300851655582974¢6
.3454068032204229
.3917530618581508
.43598220114155314¢
.4895451895186088-
.54085425752017351

In particolare, fare caso a:

g

stkﬁgaiq

BEGIN Ephemeris

[l e T = S I BT C I

HumberOfEphemerisPoints 1071
ScenarioEpoch 10 Nowv 2021 04:00:00.118%

EphemerisEciTimePosw
.00000000000000000e+00
. 44000000000000000e+04
.88000000000000000e+04
.32000000000000000e+04
L, 76000000000000000e+04
L.20000000000000000e+04
,64000000000000000e+04
.00800000000000000e+05
L,15200000000000000e+05
.29600000000000000e+05

[ I I S N N

.11488941425019073e+09
114578362597 T70775e+09
L.11420187456471024e+09
.11393965940871143e+09
.113611433559043580e+08
L.11327692488461161e+09
L.11293587045742512e+08
L11258801731356788e+09
L1122333122315367T70e+08
L111870852176T71037e+09

[ I I S N N

L228308140230188322e+08
2290176291 76869392+08
L.228964505021993732e+08
L2302T3554252262122+08
L230903023270314593e+08
.23153333295886540e+08
.23216435315005418e+08
L232TB004850739837e+08
.23342757855384108e+08
L23400028872333097e+08

ST oS R ST o B S I CE R S I S TS

1288691902876 T76loet
-130333398184247591e+
-13189235606253117e4
-133545T704776458494e+
.135259304151832402e+4
S13T713392225T7817598e+4
.1350678641429367Te4
-14109434785471916e+4
1432128199089 7030e+
-145422694889704490e4

Ora il file € pronto ad essere importato su Systema, come nel capitolo precedente,

utilizzando le stesse impostazioni:
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Mission | Kinematics | Irajectory | Schematic | Modeler

Processing

Post-Processing

.
0

LEO.systrj =
ch in brow... |_Seard

<] Trajectory
= [ Arcs
£ New Time-Posit
Hew Sun synch
@ i Edipse

Vel

nous

3D View (1)_2 : LEO.systrj

LEO.systr] edition
flews Time-Position-Velocity

Time-Position-Velocity parameters
Orbit reference

File path

Kind of date

Data format

Stk ephemeride file (.2)
Center of the reference frame

Default
File format
STK ephemeride (* €) file
See https:// help.agi.com/stk/index. htm# stk/impartfiles-02.htm
Structure of the file:
stk.v.9.0 {optionial}
BEGIN Ephemeris {optional. If not defined the header is ignared}
NumberOfEphemerisPoints 1786 {ignored}
Scenariopoch 01 Jan 2000 00:00:00.000 {optional. if not defined, 01 Jan 1070 00:00:00.000 will be used}
CoordinateSystem B1950 {optional. Planet nertial by defauit}
CentralBody Earth {optional. Set 'Center of the reference frame option to 'Orbit center' to take it into account as the origin of the coordinate system}
EphemerisTimePos {mandatary, anly this format is supported

{data 1}
- column 1 : number of seconds till ScenarioEpoch if defined otherwise till 01/01/1970 00:00:00 (1 double)
- column 2-4 : position in meters (3 doubles)
END Ephemeris {optional}
method

Quadradric in planet inertial
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