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CONCEPTION ET OPTIMISATION D’UNE CONSTELLATION
DE NANOSATELLITES POUR LA COLLECTE DE DONNEES
SISMOLOGIQUES EN ALGERIE

par Imane MEZIANE TANI

Résumé : Ce travail étudie la faisabilité de déployer une constellation de nanosatellites de
type Cubesat pour la collecte de données sismologiques en Algérie. Nous nous sommes inté-
ressés a la problématique de conception et d’optimisation de constellations de satellites dans
le cas d’une couverture régionale. L’utilisation des Cubesats présentant un certain nombre de
contraintes techniques, la couverture mutuelle en I’absence de liens intersatellitaires est une
solution a I’une de ces contraintes. Le but de I’optimisation est de concevoir une constellation
comptant le nombre minimum de satellites situés a une altitude minimale et offrant une cou-
verture permanente. Nous avons tout d’abord appliqué la méthode de conception analytique
dite Street-of-coverage concue pour la couverture régionale au probléme de la couverture mu-
tuelle. Puis nous avons tenté de résoudre ce probleme multi-paramétrique numériquement en
utilisant trois types d’algorithme génétique multiobjectif qui se distinguent chacun par la mé-
thode de sélection des individus. Dans la premiére méthode, nous avons exploité la différence
de priorité entre les objectifs pour proposer une fonction fitness basée sur une somme pondé-
rée. La deuxiéme méthode utilise I’algorithme génétique élitiste a tri non dominé (NSGA-II)
pour lequel nous avons tenté d’améliorer les résultats avec la version R-NSGA-II qui propose
une recherche guidée. Les résultats des quatre méthodes de conception et d’optimisation ont
été comparés. Les trois algorithmes génétiques ont donné des solutions Pareto plus optimales
que la méthode analytique que nous jugeons non optimale pour le probleme de la couverture
mutuelle. Entre les trois algorithmes génétiques, ’algorithme R-NSGA-II est celui qui permet
d’obtenir les constellations les plus optimales. Finalement, deux constellations types comptant
le moins de Cubesats ont été choisies puis évaluées dans le cas d’une application de collecte de
données sismologiques dans la région du nord de I’Algérie.

Mots clés :Collecte de données sismologiques ; Cubesat ; Constellation de satellites ; Concep-
tion de constellations ; Algorithmes génétiques multiobjectifs ; Somme pondérée ; NSGA-II, R-

NSGA-II






CONCEPTION AND OPTIMISATION OF A NANOSATELLITES
CONSTELLATION FOR SEISMOLOGICAL DATA
COLLECTION IN ALGERIA

by Imane MEZIANE TANI

Abstract : The purpose of this work is to study the feasibility of deploying a Cu-
besat nanosatellites constellation for seismic data acquisition in Algeria. Our interest
has been focused on the problematic of satellite constellation optimization in a regio-
nal coverage case. The mutual coverage in lack of inter-satellite links is a solution to
one of a number of technical challenges encountered with the use of Cubesats. The
intent is the conception of a constellation regrouping a minimum number of satellites
operating at a minimal altitude with a permanent coverage. We first have made use
of an analytical conception method called Street-of-coverage for regional coverage to
target the mutual coverage issue. We then have made an attempt to solve numerically
this multi-parametric problem by applying three kinds of multi-objective algorithms
distinguishing oneself from another by its specific selection method. In the first me-
thod, we relied on the priority differences between the objectives to introduce a fitness
function based on a weighted distributed sum. The second method applies the Non-
dominated Sorting Genetic Algorithm (NSGA-II) to which we have tried to optimize
the results with a guided search in its R-NSGA-II version. The results of all of the four
conception and optimization methods have then been compared. The Pareto solutions
obtained with the genetic algorithms are more optimal than the solutions of the analy-
tical method. We have considered the latter to be non optimal for the mutual coverage
issue. Of the three genetic algorithms, the R-NSGA-II is the one providing the most
optimal constellations. We have therefore chosen two model constellations having the
least number of Cubesats and evaluated both in the case of seismic data acquisition in

northen Algeria.

Key words : Seismological data collection, Cubesat, Satellite constellation, Constel-
lation design, Multiobjective genetic algorithm, Weighted distribution, NSGA-II, R-
NSGA-II
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Introduction générale

Selon les estimations de ’'USGS (United States Geological Survey), pas moins de 500
000 évenements sismiques sont détectés dans le monde chaque année. 100 000 d’entre eux
peuvent €tre ressentis et 100 causent des dégats matériels et humains (USGS (2016)). En
moyenne, 15 séismes de magnitude supérieure a 7 sur 1’échelle de Richter ont lieu chaque
année. Ces éveénements majeurs sont considérés comme des catastrophes naturelles destruc-
trices et inévitables. L’ Algérie et plus précisémment la région du nord est connue pour sa
sismicité modérée a moyennement forte. Ceci n’a pas empéché les quelques tremblements
de Terre qui ont eu lieu par le passé de causer des pertes considérabes. Le dernier en date
étant le séisme de Boumerdes en 2003 ol pres de 2300 personnes ont péri.
La Terre bouge en permanence mais I’occurence d’un tremblement de Terre de magnitude
importante est un processus aléatoire impossible a prédire avec exactitude. Nous savons
qu’un tremblement de Terre peut avoir lieu au sein d’une région classée sismique. Mais
il est impossible a ce jour de dire quand exactement aura lieu I’événement. Ces limitations
ont conduit les autorités concernées a concentrer tous leurs efforts en investissant dans des
moyens de prévention et d’atténuation des risques. La meilleure fagon d’évaluer efficacement
ces risques est de déployer des systemes de surveillance fiables, sécurisés et sans interrup-
tions.
Un réseau de surveillance sismologique est composé d’un certain nombre de stations équi-
pées de capteurs sismologiques, d’un ou de plusieurs centres de données et d’un ou de plu-
sieurs systemes de communication afin de connecter les différentes stations et d’échanger les
données de facon sécurisée et efficace. En plus de la qualité des systemes d’acquisition, un
bon systeme de surveillance repose sur les moyens de communication mis en oeuvre.
Les problemes liés au transfert de données en temps réel sont toujours d’actualité et étant
donné I’aspect probabiliste des canaux de transmission, plusieurs solutions terrestres et spa-

tiales ont été testées pour tenter d’assuer une transmission efficace des données collectées.



Les communications terrestres offrent les meilleurs avantages en termes de cofit, de vitesse
de transmission et de facilité d’installation. Néanmoins, afin de bénéficier d’une couverture
plus large, les communications sans fils peuvent étre utilisées dans le cas ou les connexions
physiques ne sont pas prévues. Les réseaux mobiles ont été alors utilisés dans certains ré-
seaux régionaux de surveillance sismologique. Les débits et les frais d’abonnement sont
satisfaisants. Mais, en cas de crise, les liaisons sont susceptibles aux interruptions telles que
cela a été reporté durant des séismes précédents (Hooper (1999); Kroll-Smith (2001); Kaigo
(2013)). La saturation de ces réseaux publiques apres une alerte est généralement suivie par
la rupture intentionnelle par les autorités concernées dans la zone de secours.

Afin de récupérer les tres importantes données post-sismiques dans ce genre de situations, le
recours aux communications spatiales a été proposé des les années 80 (Calvit and Heitman
(1980)). Tout d’abord en utilisant des satellites géostationnaires tels qu’Eutelsat ou Intelsat
avec des terminaux VSAT (Murthy et al. (1989)), puis avec 1’apparition des constellations de
satellites de télécommunications LEO afin de réduire les longs délais de transimission des
satellites géostationnaires mais aussi la consommation d’énergie dans les stations sismolo-
giques.

Des systemes commerciaux tels que la constellation de satellites LEO Iridium offrent ce
genre de service. Les avantages sont donc la couverture globale et les délais de propagation
relativement courts (5.2 ms pour un aller-retour). Cependant, 1’ utilisation du systeme Iridium
peut s’avérer coliteuse. La bande passante la moins cofiteuse allouée aux particuliers limite
les débits a 2.4 kbps. Ce débit est insuffisant pour les stations sismologiques (Angermann
et al. (2010)). Des allocations large bande sont disponibles pour des débits supérieurs a 128
kbps. Mais les colits de fonctionnement accroissent rapidement.

Pour toutes les raisons que nous venons de citer, la possibilité de dédier une solution spa-
tiale propriétaire a la collecte de données sismologiques nous mene a nous poser la question
suivante : est-il possible de mettre en oeuvre une mission spatiale tout en maintenant un bon
rapport fiabilité/prix ?

Parce qu’un projet visant a lancer une constellation de satellites est un projet onéreux qui
demande des moyens ambitieux, les satellites de type Cubesat Twiggs (2008) retiennent
notre attention. Présentés par leurs inventeurs comme une solution économique pour I’acces

a I’espace, cette classe de satellites est en train de connaitre un succes remarquable dans le
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domaine de la technologie et des applications spatiales.

Les contributions de cette theése se présentent alors comme suit :

— Etudier la faisabilité de concevoir une constellation de Cubesats placés sur une orbite

basse et dédiés exclusivement a la surveillance sismolgique dans un territoire sismique.

— Le but d’utiliser des satellites de type Cubesat est de réduire les cofits de réalisation et
de lancement d’une constellation qui sont par définition élevés. La question principale
a laquelle nous avons consacré une grande partie de ce travail consiste a trouver la
constellation optimale qui emploie le minimum de satellites et dont la configuration
permetterait de répondre aux différentes contraintes de mission imposées par 1’utilisa-

tion des Cubesats.

— La contrainte liée a I’'impossibilité aujourd’hui de prévoir des liens intersatellitaires
sur des Cubesats présente une problématique tres peu abordée dans la littérature qui
est la couverture permanente mutuelle a laquelle nous nous sommes intéressés dans

cette these.

— Parmi les différents modeles géométriques de constellations qui existent dans la litté-
rature (Ballard (1980) et Walker (1984)), aucun d’eux ne propose de solution pour ré-
soudre le probleme de la couverture mutuelle. Tout d’abord, nous avons essayé d’éva-
luer les performances de couverture de la méthode analytique dite Street-of-coverage
(Liiders (1961), Liiders and Ginsberg (1974), Rider (1986)) destinée la couverture ré-

gionale permanente sous la contrainte de la couverture mutuelle.

— J’ai développé un outil numérique qui permet de concevoir et d’optimiser une constel-
lation de satellites pour la couverture régionale permanente et mutuelle. Cet outil em-
ploie une technique d’optimisation par algorithme génétique multi-objectif (Ferringer
et al. (2006)). La méthode de sélection employée repose sur le principe d’affectation
de priorités aux différents objectifs a optimiser en utilisant une somme pondérée pour

le calcul de la fonction fitness.

— Afin d’évaluer les résultats obtenus par 1’algorithme génétique présenté ci-dessus, I’al-

gorithme génétique a tri non dominé NSGA-II (Deb et al. (2002)) a ét€ aussi testé.

— Les différentes méthodes de conception et d’optimisation ont été appliquées a la cou-
verture permanente et mutuelle de la région du nord de 1’Algérie pour trouver la

constellation optimale.

17



Cette these se présente en quatre chapitres. Dans le premier chapitre, nous introduisons le
lecteur au domaine des satellites artificiels et des constellations de satellites a travers une
description de I’orbite des satellites, des classes de satellites et plus particulierement de la
classe des nanosatellites représentée ici par les satellites de type Cubesat. Enfin, un résumé
sur les constellations de satellites, leurs domaines d’application ainsi que les différentes clas-
sifications, cloturera le chapitre.

Dans le second chapitre, nous aborderons la problématique de conception de constellations
de satellites en décrivant tout d’abord les différents types de couverture qui représentent le
parametre décisif pour le choix de la méthode de conception. Nous nous intéresserons ensuite
a la couverture régionale permanente ol nous présenterons deux méthodologies de concep-
tion : La premiere, dite Street-of-coverage, est basée sur une modélisation géométrique et
utilise une démarche analytique pour trouver les parametres orbitaux de la constellation re-
cherchée. La deuxieme méthodologie emploie une technique d’optimisation numérique par
algorithme génétique pour optimiser les différents parametres orbitaux.

Dans le troisieme chapitre, nous décrirons tout d’abord le réseau actuel de surveillance sis-
mologique algérien en mettant 1’accent sur le risque sismique dans cette région et I’impor-
tance de mettre en oeuvre un systeme fiable de collecte de données. Puis, nous appliquerons
les deux méthodologies présentées dans le chapitre précédent afin de concevoir des constella-
tions de satellites dédiées a une application de collecte permanente de données sismologiques
dans la région du nord de I’ Algérie. Pour I’optimisation numérique, deux types d’algorithmes
génétiques ont été utilisés, I’un est basé sur une méthode de sélection aléatoire des individus
en fonction de leur fitness qui est calculé en affectant des priorités aux objectifs. Le deuxieme
algorithme est bas€ sur une sélection élitiste a tri non dominé (NSGA-II).

Enfin, dans le dernier chapitre nous proposons une discussion détaillée des résultats obtenus
avec les différentes méthodes abordées et nous tenterons d’améliorer quelques uns d’entre
eux avant de dresser une comparaison entre les différentes méthodes en fonction de 1’ opti-
malité des constellations congues mais aussi en fonction de la complexité des algorithmes

utilisés.

18



CHAPITRE 1

Généralités sur les satellites et les

constellations de satellites
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Chapitre 1. Généralités sur les satellites et les constellations de satellites

1.1 Introduction

Dans ce premier chapitre, nous présentons une synthese bibliographique des différents
concepts abordés dans cette these et en relation avec les constellations de satellites. La pre-
miere partie est une introduction nécessaire a la mécanique orbitale avec une description de
la géométrie des orbites et des éléments orbitaux d’un satellite. La seconde partie est une
breve description de la catégorie de nanosatellites appelée Cubesat pour enfin terminer avec
quelques généralités sur les constellations de satellites, leur utilité, les différents types de

constellations et les deux types de topologies.

1.2 Satellites et orbites

1.2.1 Probleme des deux corps

En mécanique classique, le probleme des deux corps permet de déterminer le mouve-
ment de deux particules ponctuelles uniquement soumises a une interaction mutuelle, c’est-
a-dire que I’influence d’un corps tierce est négligeable. Comme exemple, nous pouvons citer
le mouvement d’une planete autour d’une €toile ou alors le mouvement d’un satellite autour
d’une plancte.

Le mouvement d’un satellite autour d’une planete est considéré comme un probléme ou les
deux objets sont en interaction gravitationnelle. Dans ce cas, ’'un des deux objets, réduit
a une particule ponctuelle, est sujet au champs gravitationnel généré par le deuxieme ob-
jet considéré comme particule ponctuelle immobile. Cette supposition n’est valide que si la
taille des deux objets est tres petite par rapport a la distance qui les sépare.

Dans sa loi universelle de la gravitation, Newton démontre que toute particule ponctuelle
attire toute autre particule ponctuelle par une force dirigée le long de la ligne reliant ces deux
particules. Cette force définie dans 1’équation (1.1) (Capderou (2006)) est proportionnelle au

produit de ces deux masses et est inversement proportionnelle au carré de la distance qui les
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1.2. Satellites et orbites

sépare :

Fogmim Ly
r

ou,

F : Amplitude de la force gravitationnelle.

G : constante gravitationnelle.

m : masse de la premicre particule ponctuelle.

my : masse de la seconde particule ponctuelle.

r : distance entre les deux particules.

La résolution d’un probleme de deux corps de type Terre - Satellite artificiel permet de
déterminer la trajectoire du satellite dessinée par 1’attraction de la Terre suivant une orbite

donnée dont nous présenterons les différentes géométries possibles dans ce qui suit.

1.2.2 Géométrie de ’orbite

Partant des nombreux travaux d’observation faits par Tycho Brahe et apres cinq années
d’observations du mouvement de la planete Mars, Johannes Kepler publie en 1609 les deux
premieres de ses trois lois du mouvement des planetes (Russell (1964)) . La premiere de ces
lois stipule que "L’orbite de chaque planéte décrit une ellipse dont le soleil est I’un de ses
foyers".

Mathématiquement, la distance entre un corps central et un corps orbitant autour suivant une
trajectoire elliptique peut étre exprimée par 1’équation (1.2) (Capderou (2006)) :

a(l—é?
r(v) = (1 )

"~ 1+ecos(v) 12)

Ou,

r : distance entre les deux corps.

a : demi grand axe de I’ellipse

e : excentricité qui définit la forme de I’ellipse.

v : anomalie vraie.

Ces parametres seront définis dans la partie décrivant les parametres orbitaux.

La géométrie de la trajectoire dépend de la valeur du parametre e.
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Si 0 < e < 1, I’équation précédente est celle d’une courbe fermée. Un cercle si e = 0, sinon
une ellipse.

Si e > 1, I’équation précédente est celle d’une courbe ouverte. Une parabole si e = 1, sinon
une hyperbole.

Dans ce travail, nous nous intéressons aux orbites fermées et plus particulicrement aux or-

bites quasi-circulaires.

1.2.3 Eléments orbitaux

Ordinairement, un point en mouvement dans 1’espace tridimensionnel est représenté par
ses six coordonnées cartésiennes (x,y,z,X,y,Z). Cependant, cette représentation ne permet
pas par exemple de proposer des simplifications mathématiques afin d’obtenir une expres-
sion analytique du mouvement. Pour ce faire, un autre type de coordonnées existe, appelé
éléments képlériens et permettant de représenter la géométrie de 1’ellipse dessinée par le
mouvement du satellite. Ces éléments sont classés selon la nature de I’information qu’ils

représentent :

1.2.3.1 Position du plan orbital

La position du plan de I’orbite dans 1’espace, présentée dans la Figure 1.1, est donnée

par rapport a un plan inertiel et equatorial de référence en définissant deux angles :

— Linclinaison i : I’angle que fait le plan orbital avec le plan de référence. Dans le cas

de la Terre, le plan de référence est le plan équatorial.

— Dascension droite du noeud ascendant notée Q2 : I’angle séparant 1’axe des x du plan
de référence et la ligne des noeuds formée par I’intersection entre le plan orbital et

I’équateur.

1.2.3.2 Forme de ’orbite

Deux parametres orbitaux permettent de caractériser la forme de 1’orbite :
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1.2. Satellites et orbites

Ligne des noeuds

X
FIGURE 1.1 — Illustration de i et de Q.

— Le demi-grand axe a : Une ellipse est représentée par deux axes. Un petit et un grand
axe. Ce dernier est le plus long diametre, une droite qui traverse a la fois le centre et
les deux foyers de I’ellipse. Le demi grand-axe est représenté dans la Figure 1.2 par le
segment a. Par ailleurs, si I’ellipse est un cercle, le demi grand-axe est son rayon. Dans
le cas des orbites circulaires, il est tres commun de parler d’altitude A, ot h = a —R

avec a étant le rayon de I’orbite et R le rayon de I’astre central.

— Dexcentricité e : L’excentricité est une grandeur comprise entre O et 1 qui représente
I’aplatissement d’une ellipse. Représentée sur la figure 1.2, elle détermine 1’éloigne-
ment du foyer de I’ellipse par rapport a son centre qui est exprimé par le produit ae.
Si I’excentricité est nulle, cet éloignement est nul. Le centre est alors confondu avec le

foyer et une orbite circulaire est obtenue.

a(1+e) ’; a(1-e)

FIGURE 1.2 — Illustration de a et de e.
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Chapitre 1. Généralités sur les satellites et les constellations de satellites

1.2.3.3 Position du satellite sur son orbite

Une fois la position dans I’espace et la forme du plan orbital définis, il reste a déterminer
la position du satellite sur ce plan. Pour cela il suffit de définir un point d’origine sur I’ellipse
appelé périgée et représenté sur la Figure 1.3. Ensuite, a partir de ce point, la position du
satellite est donnée a travers I’angle formé entre ce point d’origine et la position du satellite.

Deux parametres sont donc nécessaires :

— L’argument du périgée noté o : I’angle dans le plan orbital entre la ligne des noeuds et
la ligne qui relie le centre de 1’ orbite au point du périgée qui est le point le plus proche

du centre de la Terre.

— La position du satellite par rapport au périgée peut €tre exprimée en utilisant I’un des
trois angles suivants :
- L’anomalie vraie v : I’angle entre le point du périgée et la position du satellite sur
I’ellipse.
- L’anomalie excentrique E : cet angle est obtenu en projetant le satellite sur un cercle
fictif dont le centre est confondu avec le centre de 1’ellipse et le rayon est égale au
demi-grand axe de I’ellipse.
- L’anomalie moyenne M : un angle théorique défini par 1’équation de Kepler comme

suit :
M =EFE —esinE (1.3)

Ou E est I’anomalie excentrique définie précédemment.
L’angle M est utile a la dérivation du mouvement képlérien en fonction du temps. Il

est donné par I’équation (1.5) (Capderou (2006)).
M:M0+n(t—t0) (1.4)

Ou n est le moyen mouvement défini par la troisieme loi de Kepler comme étant

constant. n est donné par 1’équation (1.5) (Capderou (2006)).

I (1.5)
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1.2. Satellites et orbites

O, a : le demi-grand axe.

u : la constante gravitationnelle. Dans le cas de la Terre, y = 398.600, 64km> /5.

Périgée

FIGURE 1.3 — Illustration de ®, de v et de E.

A ce stade, nous venons de démontrer que la position d’un satellite en orbite autour de la
Terre peut aussi €tre définie en fonction de six parametres (a, e ,i,0,Q,(v, E ou M)). Ces

parametres sont appelés les parametres orbitaux

1.2.4 Classification des satellites

Les satellites artificiels peuvent étre classés en fonction de différents criteres tels que le
type d’orbite sur laquelle ils évoluent, le type d’application pour laquelle ils sont lancés ou

tout simplement en fonction de leur taille.

1.2.4.1 Types d’orbite

Les orbites sont classées en fonction de leur forme et de leur orientation. Ces caractéris-
tiques sont définies a partir des parametres présentés dans la section 1.4.4. Ainsi différents
types d’orbites peuvent étre dérivés en fonction de I’altitude £, I’inclinaison i, I’excentricité e,

etc.

Classification par altitude Il existe trois grandes classes d’orbites classées selon I’alti-

tude :
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Chapitre 1. Généralités sur les satellites et les constellations de satellites

— Orbite basse : cette orbite est plus connue sous le nom d’orbite LEO (Low Earth Or-
bit). Les satellites situés sur cette orbite sont a une altitude allant de 300 a 2000 km. On
y trouve des satellites d’observation de la Terre, des satellites de télécommunications

ainsi que des stations habitées telles que la station spatiale internationale.

— Orbite moyenne : Appelée orbite MEO (Medium Earth Orbit). L’altitude de cette
orbite est située entre 2000 km et 35.786 km. On y trouve plus particulierement les
satellites de navigation tels que les satellites du systeme GPS (Global Positioning Sys-

tem), ceux de Galileo ou encore les satellites de Glonass.

— Orbite géosynchrone : C’est une orbite ou le satellite est situé a une altitude (environ
36.000 km) telle que la période orbitale est équivalente a la période de rotation de la
Terre autour d’elle-méme. Cette configuration permet de garder une visibilité perma-
nente du satellite a partir d’un point sur Terre. Si I’orbite est située dans le plan de

I’équateur (i = 0°), on parle d’orbite géostationnaire.

Classification par excentricité

— Orbite quasi-circulaire : si I’excentricité e ~ 0 I’orbite a une forme quasi-circulaire.
Cette orbite est avantageuse pour les satellites de télécommunications car le satellite

est plus ou moins a la méme distance de la Terre.

— Orbite elliptique : Si 0 < e < 1, I'orbite possede une forme elliptique. Si e > 0,5,

nous parlons d’orbite fortement elliptique (Garrison et al. (1995)).

Classification par inclinaison

— Orbite inclinée : Pour ce type d’orbite, le plan orbital posseéde une inclinaison non

nulle par rapport au plan équatorial.

— Orbite polaire : Un satellite sur une orbite polaire passe pres des deux pdles a chaque

révolution. Cette orbite a une inclinaison proche de 90°.
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1.2. Satellites et orbites

1.2.4.2 Types d’application

— Satellites d’observation de la Terre : Il existe plusieurs applications liées a I’observa-
tion de la Terre telles que 1la météorologie, la cartographie, la télédétection, la gestion

de catastrophes, etc.

— Satellites de télécommunications : Un satellite de télécommunication est un relais
situé en orbite autour de la Terre et créant ainsi un canal de transmission entre un
émetteur et un récepteur se trouvant sur différents points de la Terre. Les applications
les plus courantes sont la télévision, la téléphonie, Internet, la radiosurveillance, etc.
Les systemes de télécommunications récents utilisent des orbites géostationnaires, des

orbites fortement elliptiques ou bien des constellations de satellites en orbite basse.

— Satellites de navigation : Formant généralement une constellation, ces satellites four-
nissent la position 3D (latitude, longitude, altitude), la vitesse et I’heure d’un utilisateur
possédant un récepteur mobile et se trouvant sur Terre ou a une orbite plus basse. Le
systeme de navigation le plus connu est le systeme GPS. A la date du 15 juin 2016, il
est constitué de 31 satellites (http://www.gps.gov/systems/gps/space/) situés a

une altitude d’environ 20000 km.

1.2.4.3 Taille de satellites

La géométrie pouvant varier d’un satellite a un autre, nous parlons plutot de masse quand
il faut classer un satellite selon sa taille. Ce parametre est important car il est déterminant
pour le colit du lancement. Le tableau 1.1 contient les différents types de satellites classés en

fonction de leur masse. Un cofit de réalisation et de lancement approximatif est donné a titre

d’exemple.
Classe Femto Pico Nano Micro Mini Medium Large
Masse (kg) 0,001-0.1 0,1-1 1-10 10-100 100-500 500-1000 >1000
Cotit 3—-20k$ 20—-200k$ 0,2—-2M$ 2-10M$ 10-50M$ 50—100M$ O,1—-2B$

TABLE 1.1 — Différentes classes de satellites en fonction de la masse et du coiit de fabri-
cation approximatif (Buchen and DePasquale (2014)). 1k$ = 103$, 1M$ = 10°$, 1B$ =
10°S.
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1.3 Cubesats

Un Cubesat est un satellite miniaturisé de type pico ou nanosatellite. Il tient sont ap-
pellation de la forme cubique de I'unité qui le compose. En effet, un Cubesat est concu a
partir d’une ou plusieurs unités cubiques de 1000 cm® de volume et ayant une masse maxi-
male de 1,33 kg (Voir Figure 1.4). Ce design devenu ensuite un standard (Munakata et al.
(2009)) a été proposé en 1999 par deux équipes de 1’université de Stanford et 1’université Po-
lytechnique de Californie (CalPoly) dirigées par les professeurs R. Twiggs et J. Puig-Suari,
respectivement. Ces deux derniers ont voulu rendre 1’espace plus accessible aux communau-
tés universitaires et scientifiques en proposant un modele de satellite modulable, simple a
réaliser et a des prix compatibles avec les budgets universitaires.

Les premiers satellites de type Cubesat ont été lancés en orbite le 30 juin 2003. Ce lancement

S-band Patch Magnetometer

Antenna (1af2)

UHF Antennas
(2of4)

Telascope
H
X
Startracker
Y

FIGURE 1.4 — Configuration standard d’un Cubesat (Munakata et al. (2009)).

réussi a bord de la fusée russe Rokot-KM a permis de démontrer la possibilité de mettre en
orbite des Cubesats a travers trois missions réussies sur six (Flagg et al. (2004)). Le nombre
de lancements de Cubesats s’est alors multiplié depuis.

Les premiers Cubesat étaient surtout dédiés a des fins expérimentales. En effet, ces satellites
proposant une nouvelle philosophie de miniaturisation qui n’existait pas jusqu’alors dans le

domaine spatial, il a fallu d’abord tester les différents composants qui existaient pour des ap-
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plications terrestres dans un milieu plus hostile que représente 1’espace. Ces missions de type
"Expérimentations technologiques" représentent une grande partie des Cubesats lancés du-
rant les premieres années et continuent aujourd’hui a travers 1’expérimentation de nouveaux
sous systemes et charges utiles congus pour des applications spécialement dédiées aux Cube-
sats. De plus, avec I’intérét grandissant pour ces petits satellites, les objectifs de missions ont
évolué et les communautés civiles et militaires commencent a cibler des applications plus
ambitieuses dans des domaines tels que I’observation de la Terre (Selva and Krejci (2012)),
les télécommunications (Kara et al. (2015)), I’astrobiologie (Ehrenfreund et al. (2013, 2014);
Lastovicka-Medin (2016)) ou encore I’exploration de 1’espace interplanétaire (Udrea et al.
(2015)).

Dans la partie suivante du présent chapitre, nous présentons une étude statistique sur les Cu-
besats lancés a ce jour, les réussites et les échecs et les types d’applications afin d’avoir une
idée sur I’évolution de ces petits satellites qui commencent a susciter un grand intérét chez

les communautés universitaires sur les cinq continents.

1.3.1 Cubesat comme standard

La taille et la configuration d’un Cubesat sont définies a partir du nombre d’unités qui le
composent et qui rendent leur intégration plus flexible a travers des sous-systemes de plus en
plus modulables. Des Cubesats de classe 0,5U, 1U, 1,5U, 2U, 3U et 6U ont déja été réalisés
et lancés en orbite. La Figure 1.5 montre quatre de ces six configurations et de fagcon sim-
plifiée la maniere de composer un Cubesat a partir d’une ou de plusieurs unités. Notons que
le choix d’une des configurations dépend principalement du type d’application, des sous-
systemes ainsi que de la taille de la charge utile dédiée a la mission.

Un Cubesat d’une unité (1U) est un satellite de forme Cubique de 10 cm sur chaque aréte
formant un volume de 1000 ¢m?. La masse d’un 1U ne doit pas dépasser 1,33 kg pour étre
compatible avec la structure dont les spécifications sont présentées dans Munakata et al.
(2009). De plus, un Cubesat 1U doit consommer au maximum une énergie de 1W.

Un autre point fort des Cubesats est la standardisation de kits de lancement compatibles avec
ces satellites facilitant leur intégration en tant que charge utile secondaire sur des lanceurs

de satellites plus grands afin de bénéficier de plus en plus d’opportunités de mise en orbite.
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1U 2U 3uU

FIGURE 1.5 — Les différentes classes de Cubesats. Source : Radius space, Url : http:
// www. radiusspace. com.

Parmi ces kits de lancement, nous citons le premier, P-POD (Nason et al. (2002)), un systeme
de lancement standardisé par 1’université polytechnique de Californie en méme temps que le
Cubesat.

Le concept de Cubesat a beaucoup évolué depuis 1999. En effet, avec des configurations
allant jusqu’au 6U, en plus des charges utiles qui deviennent plus spécialisées, ces satel-
lites comportent aujourd’hui des plate-formes plus sophistiquées qui les rendent plus fiables
tels que des antennes déployables, des systemes de désorbitation, des panneaux solaires dé-

ployables et donc plus d’énergie disponible (15W en moyenne).

1.3.2 Etude statistique sur les Cubesats

Les données utilisées dans cette section ont été obtenues avec 1’autorisation de M.
Swartwout (Swartwout (2016)) qui met en ligne ces informations sur son site Internet :
https://sites.google.com/a/slu.edu/swartwout/. La base de données est régulie-
rement actualisée et au moment otl nous 1’avons utilisée (le 30 aofit 2016), la derniere date
de lancement ajoutée était le 22 juin 2016. La base de données contient une liste de 485
Cubesats lancés dans la période de 2003 a 2016. Les informations qui nous intéressent sont :
le nom du Cubesat, la date de lancement, la classe de Cubesat (1U,1.5U,2U,3U,6U), le type
d’application et 1’état de fonctionnement. L’année 2016 n’étant pas encore achevée et étant

donné que plusieurs lancements de Cubesats sont encore prévus pour les mois a venir, nous
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choisissons de ne pas inclure cette année dans notre étude statistique. Ainsi la période prise
en compte sera de 2003 a 2015 et les 435 Cubesats lancés durant ces 12 dernieres années.

La Figure 1.6 montre le nombre de Cubesats lancés par année dans la période 2003 — 2015.
Nous pouvons y voir que le nombre de Cubesats lancés en I’espace de 12 ans a été multiplié
par 20. Nous remarquons d’abord une premiere tendance plus modeste de 2003 a 2012 ou
le nombre de lancements par année ne dépassait pas les 20 Cubesats. Puis, en une année
(2013) ce nombre a été multiplié€ par 4, atteignant les 80 Cubesats/an. Une nouvelle tendance
est alors observée a partir de 2014 ol ce nombre a dépassé les 100 Cubesats/an. A titre
de comparaison, le nombre de lancements de satellites toutes classes confondues a atteint
environ 230 satellites en 2015 (Zaria (2016)). Les 126 Cubesats lancés cette méme année

représentent alors 54% du marché global des satellites.
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FIGURE 1.6 — Le nombre de Cubesats lancés par année. Swartwout (2016).

1.3.2.1 Classes de Cubesats

Le premier objectif des Cubesats fut la miniaturisation des satellites afin de les rendre
plus accessibles d’un point de vue du temps et des colits de réalisation. Cependant, les ob-

jectifs de mission ont beaucoup évolué depuis les premiers Cubesats lancés et ils sont passés
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de la démonstration technologique aux applications réelles avec des données exploitables.
Les charges utiles pour ce type d’application sont relativement plus volumineuses et plus
lourdes.

Sur la Figure 1.7a, nous avons voulu illustrer le nombre de Cubesats de chaque classe (1U,
1.5U, 2U, 3U, 6U) lancés par annnée afin d’évaluer la tendance de I’intérét porté aux diffé-
rentes classes depuis la création des Cubesats. Nous remarquons deux tendances différentes,
la premiere s’étend de 2003 a 2013 ou le nombre de Cubesats de classe 1U est supérieur a ce
nombre dans les classes restantes. Puis, a partir de 2014, le nombre de Cubesats de type 3U
est largement plus élevé que celui des Cubesats plus petits. Nous apercevons aussi 1’appari-
tion des Cubesats de classe 6U (8 kg, 6000 cm?, 15 W) a partir de cette année.

La Figure 1.7b, montre le pourcentage de satellites de chaque classe lancés pendant 1’année
2015. La classe 3U occupe 75% du marché des Cubesats suivie de la classe 1.5U (13%)
puis de la classe 1U avec seulement 8% du total des Cubesats lancés durant cette année.
Nous constatons alors une tendance vers "lI’agrandissement” de la taille des Cubesats pro-
bablement justifiée par le besoin croissant de lancer des Cubesats dédiés a des applications

utilisant des charges utiles plus volumineuses.
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FIGURE 1.7 — Le nombre de Cubesats lancés par classe (1U, 1.5U, 2U, 3U, 6U). (a) :
Pour la période de 2003 a 2015. (b) : Pour I’année 2015. Sur les quartiers de la figure
(b) sont affichés le couple (classe, pourcentage par rapport au nombre total de Cubesats
lancés). Swartwout (2016).
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1.3.2.2 Applications des Cubesats

Le choix de la classe du Cubesat dépend principalement du type d’application qu’il est
sensé effectué une fois en orbite. La Figure 1.8 affiche le nombre de satellites lancés par type

d’application. Il existe 5 types d’applications ou les Cubesats interviennent :

— Démonstration technologique : ces missions servent a tester un équipement ou un com-
posant du satellite dans I’environnement spatial. Le nanosatellite algérien Alsat-1N
(Asal (2016)) est un exemple de Cubesat embarquant trois types de charges utiles ex-

périmentales dont I’une est dédiée a 1’observation de la Terre.

— Educatif : le but de ce type de projets est strictement pédagogique. Les Cubesats dis-
posent généralement d’une plate-forme et d’une charge utile simples servant simple-
ment a communiquer des données de télécommande et de télémesure a une station

terrestre.

— Communication : ces Cubesats sont généralement utilisés pour la collecte de données
comme la constellation Humsat (Tubio-Pardavila et al. (2014)) pour la collecte de

données atmosphériques.

— Miissions scientifiques : pour des applications scientifiques telles que des expériences
biologiques dans I’espace (GenSatl, Yost et al. (2005)) ou I’étude des tremblements
de terre (Quakesat, Flagg et al. (2004)).

— Imagerie/Observation de la Terre : ce type d’applications requiert 1’utilisation d’ins-

truments d’imagerie tels que des caméras.

Le premier lancement en 2003 comportait 5 Cubesats de type éducatif et un Cubesat pour une
mission scientifique (Quakesat pour 1’étude des tremblements de Terre). De la Figure 1.8a,
nous remarquons deux tendances différentes, la premiere s’étend de 2003 a 2013 ot la plu-
part des Cubesats lancés étaient dédiés a des application éducatifs ou pour des démosntra-
tions technologiques. Cette tendance s’est inversée durant les deux années qui suivirent et
en 2015 (voir Figure 1.8b), sur les 126 Cubesats lancés, nous remarquons la multiplication
d’applications concretes telles que 1’imagerie (52%), les communications (6%) et toujours
des démonstrations technologiques (33%). Mais tres peu de missions a but éducatif (3%).

Cette tendance correpond a celle affichée précédemment par la Figure 1.7 ou nous avons

constaté un intérét accru pour les Cubests de classe 3U. En effet, les applications devenues
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FIGURE 1.8 — Le nombre de Cubesats lancés par types d’application. (a) : Pour les
années de 2003 a 2015. (b) : Pour I’année 2015. Sur les secteurs de la figure (b) sont
affichés le couple (type d’application, pourcentage par rapport au nombre total de Cu-
besats lancés). Swartwout (2016).

"populaires" ces deux dernieres années chez les communautés de Cubesats sont de plus en
plus gourmandes en espace et en énergie. Les Cubesats de communication comportent des
anntennes qui exigent de 1’énergie pour la transmission de données et doivent de ce fait dis-
poser de sous-systemes de puissance (panneaux solaires et batteries) adéquats. Aussi, les
caméras utilisées pour les missions d’observation de la terre ont besoin d’énergie pour le
fonctionnement de la charge utile et aussi pour la transmission des images vers les stations
terrestres.

Le premier constat que nous pouvons faire a ce stade est que I’accroissement du nombre
de lancements des Cubesats est passé pas deux phases, une premiere étant a but éducatif ou
I’ objectif était de former les communautés universitaires a entreprendre des projets spatiaux
réels, et la seconde visant des applications plus concretes et c’est pour cette raison que cette
catégorie de satellites a suscité notre intérét dans cette étude.

Mais avant de conclure sur le fait que les Cubesats peuvent représenter une alternative rai-
sonnable pour des applications spatiales actuelles, essayons d’abord d’évaluer 1’état des pré-
cédentes missions depuis le premier lancement de Cubesats jusqu’au jour ou ils représentent

plus de 50% du marché mondial des satellites.
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1.3.2.3 Etat de fonctionnement

Il existe trois états décrivant le fonctionnement d’un projet satellitaire : Succes, Echec
ou Inconnu. L’état inconnu est dii au fait que le propriétaire du Cubesat n’a pas annoncé d’in-
formation concernant le lancement parce que la mission a échoué ou tout simplement pour
le caractere confidentiel de certains projets notamment ceux appartenant a des organismes

militaires.

Succes de mission Les Cubesats ayant réussit leur mission sont ou bien en cours de fonc-
tionnement ou bien leur durée de vie est terminée et la mission a été annoncée comme étant

achevée avec succes.

Echec de mission 1l existe trois types d’échecs :

- Echec dii au lancement : ce type d’échec est dii a la défaillance du lanceur, un para-
metre externe au satellite. Ces satellites sont perdus sans que les équipes de réalisation

ne puissent évaluer leur performances.

- Echec di au non fonctionnement du satellite : ces satellites sont lancés avec succes
mais rencontrent une défaillance dans 1’un des sous-systemes de survie tels que les
batteries, les panneaux solaires, le systeme de communication avec la station terrestre

qui ’empéche de communiquer son état, etc.

- Echec di a la défaillance de la charge utile de la mission : le satellite en orbite réussit
a communiquer avec la station terrestre mais la charge utile de la mission (exemple
caméra de prise d’image) ne fonctionne pas et donc la mission est considérée comme

un échec.

Les 435 Cubesats lancés ces 12 dernieres années n’ont malheureusement pas tous connu un
succes de la mission. La Figure 1.9 montre 1’état de fonctionnement de ces Cubesats par
date de lancement, chaque année depuis 2003. Nous avons choisis d’afficher le pourcentage
du nombre de Cubesats dans chaque état de fonctionnement par rapport au nombre total de
Cubesats lancés dans la méme année.

La premiére information qui attire notre attention est le nombre important des échecs de lan-

cement (2006 : 14 échecs, 2014 : 35 échecs, 2015 : 55 échecs). Bien que ces échecs sont peu
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déterminants pour 1’évaluation des performances des Cubesats, ils représentent néanmoins
des pertes non négligeables. Ce nombre important d’échecs de lancements peut s’expliquer
par le fait que les Cubesats sont souvent utilisés pour tester de nouveaux lanceurs d’ou I’ exis-
tence d’opportunités de lancements gratuits. Ainsi, les équipes réussissent a bénéficier de
lancement gratuit pour leurs Cubesats mais sans aucune garantie.

La seconde information que nous observons est I’augmentation du pourcentage de missions
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FIGURE 1.9 — L’état des Cubesats lancés durant la période 2003-2015. Swartwout
(2016).

réussies a partir de I’année 2008. Pour mieux visualiser I’évolution des performances des Cu-
besats, nous tragons sur la Figure 1.10a le pourcentage des états de missions pour la période
2003-2015 et ce, sans prendre en considération les échecs de missions. Nous remarquons que
les missions ayant réussi représentent 58% du total des Cubesats lancés contre 28% d’échecs
et 14% d’état inconnu.

La Figure 1.10b représente 1’état des Cubesats lancés durant I’année 2014. Nous choisissons
de ne pas prendre en considération 1’année 2015 car le nombre de Cubesats perdus cette
année dans des échecs de lancements est trop important. Le pourcentage de missions réus-
sies cette année est de 83% contre un pourcentage d’échecs de seulement 16% et a peine
1% d’état de fonctionnement inconnu. Ces résultats démontrent la bonne progression des

performances des Cubesats dans I’espace ces dernieres années.
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FIGURE [.10 — L’état de fonctionnement des Cubesats lancés. (a) : Durant la période
2003-2015 . (b) : Durant I’année 2014. Les échecs de lancement ne sont pas pris en
compte. Swartwout (2016).

1.4 Constellation de satellites

1.4.1 Définition

Une constellation de satellites est un ensemble de satellites artificiels travaillant en co-
ordination pour effectuer une mission commune sur la totalité ou une partie du globe ter-
restre. En fonction de ’altitude ot les satellites sont placés, une constellation est composée
d’au moins deux satellites placés sur un ou plusieurs plans orbitaux. La Figure 1.11 montre
les trajectoires en 3D des satellites de la premiere version de la constellation du GPS. La
constellation était composée de 24 satellites opérationnels distribué€sés sur 6 plans orbitaux.
Nous nous étalerons sur la géométrie des constellations dans le chapitre suivant consacré a
la conception des constellations de satellites.

La premiere idée de constellations de satellites utilisés comme extension des communi-
cations sans fils terrestres remonte a 1’article du scientifique et auteur de science fiction
Arthur C. Clarke paru en 1954 (Clarke (1945)). Il y proposait une constellation de trois
satellites géostationnaires suffisante a fournir une couverture globale de la Terre. Plus tard,
I’idée de I’utilisation des constellations s’est généralisée a d’autres orbites telles que I’ orbite

basse ou I’orbite moyenne. L’orbite basse compte aujourd’hui plusieurs constellations de sa-
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FIGURE 1.11 — Une vue en 3D de la constellation en orbite moyenne du systeme de
navigation GPS. L’unité est donnée en R : Rayon de la Terre.

tellites telles que les satellites de communications Iridium (Pratt et al. (1999)), Globalstar
(Dietrich et al. (1998)) ou encore la constellation DMC (Disaster Monitoring Constellation,
Chu et al. (2000)) pour la détection de catastrophes naturels. L’ orbite moyenne quant a elle
contient principalement les constellations de navigation telles que la constellation du sys-
teme de navigation GPS (Masumoto (1993)) ou la constellation Galileo (Mozo-Garcia et al.

(2001)).

1.4.2 Avantages et inconvénients

La motivation principale du déploiement de constellations réside dans le besoin d’offrir

des services satellitaires avec des couvertures de plus en plus larges et ce, sans perdre de
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leur fiabilité. L’ utilisation des constellations de satellites présentent les principaux avantages

suivants :

- Une couverture large et instantanée dans toutes les régions de la Terre en utilisant un

nombre limité de satellites.

- Compléter les satellites géostationnaires : les satellites de télécommunications placés
sur des orbites LEO peuvent transmettre des signaux vers la Terre avec des délais plus

courts comparés aux satellites géostationnaires.

- Multiplier les mesures avec des constellations a couverture multiple. En effet, certaines
applications sensibles exigent de doubler voir tripler la couverture d’un point donné
sur Terre pour offrir des services fiables a leur clients. Par exemple, dans le cas d’une
collecte de données, cette technique permet de sécuriser les données au cas ou celles-ci

seraient perdues.

Les constellations de satellites n’offrent malheureusement pas que des avantages. L'idée de
réaliser puis de lancer un groupe de satellites sous-entend un certains nombre de contraintes

et de problemes dont nous ne citons ici que quelques uns :

— Délais de réalisation et de lancement : Il faut bien évidemment plus de temps pour
réaliser un ensemble de satellites. Apres réalisation, il faut trouver le ou les lanceurs
qui correspondent en matiere de taille et d’orbite choisie afin de lancer 1I’ensemble des
satellites. Certains systtmes ne sont mis en service que si tous les satellites sont en
orbite et fonctionnels, d’ou la nécessité de lancer les satellites dans les délais et a des

intervalles de temps réduits.

— Cotits de réalisation et de lancement : Fabriquer un satellite cofite cher, le lancer cofite
encore plus cher car les lancements sont facturés au kilogramme. Lancer n satellites
cofite en théorie nx colit de lancement d’un satellite méme si en pratique, il existe des

réductions pour les lancements groupés.

— Gestion des risques liés a I’échec de lancement ou de fonctionnement. Si un satellite
ne fonctionne pas ou si son lancement a échoué, il faudrait trouver rapidement un lan-
cement disponible afin de lancer un satellite de remplacement, ce qui n’est pas évident.
Donc, cette éventualité devrait étre considérée durant la phase de développement du
projet de constellation en plus du fait qu’elle augmenterait le cofit global de la mise en

service de la constellation.
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— Les satellites ont une durée de vie limitée. Pour le fonctionnement permanent du sys-
téme, il faudrait assurer la mise en orbite de satellites de remplacement avant leur fin

de vie.

— Allocation des fréquences et gestion des interférences. Les satellites des constellations
en orbite basse peuvent communiquer dans des bandes de fréquences communes a
celles utilisées par les satellites a des orbites plus élevées (MEO ou GEO). Il faudrait

alors intégrer des solution de gestion des interférences.

1.4.3 Types de constellations

Les constellations de satellites se distinguent en fonction de leur configuration géomé-
trique qui dépend de I’étendu de la couverture, de 1’altitude des orbites ou encore de la taille

de la constellation d’un point de vue du nombre total de satellites.

1.4.3.1 Classification par étendue de couverture

L’étendue de la couverture représente la surface au sol que le systeme doit couvrir. Celle-

ci dépend du type de mission et peut étre globale, régionale ou bien locale.

Couverture globale L’ objectif est de fournir une couverture globale de toutes les régions
du globe terrestre. Les applications principales sont le positionnement par satellite tel que le
systeme GPS, ou encore les constellations de télécommunications telles que la constellation

Iridium (voir figure 1.12).

Couverture régionale Dans ce type de couverture, seuls les utilisateurs couverts par les
satellites de la constellation peuvent utiliser ce service. En général, les constellations sont
déployées pour couvrir une région limitée en latitudes. Exemple : la constellation du systeme
de navigation russe GLONASS (Langley (1997)) qui perment de couvrir la région de la

Russie ainsi que les hautes latitudes non couvertes par le systeme GPS.
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FIGURE 1.12 — Couverture des satellites de la constellation de télécommunications Iri-
dium

Couverture locale Dans ce type de couverture la constellation est congue pour une utili-
sation tres spécifique liée a une zone géographique limitée. Exemple : la constellation japo-
naise de positionnement complémentaire QZSS (Quasi-Zenith Satellite System, Inaba et al.
(2009)) constituée de 3 satellites en orbite Toundra (Bruno and Pernicka (2005)) et servant a

offrir une couverture permanente du Japon (Voir la Figure 1.13 réalisée par G. Lion).

1.4.3.2 Classification par altitude d’orbite

Les constellations de satellites peuvent aussi étre classées en fonction de I’altitude de
I’orbite des satellites qui les composent. La figure 1.14 montre les différentes classes que

nous détaillerons dans ce qui suit :
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FIGURE 1.13 — Trace au sol des satellites de la constellation chinoise QZSS [G. Lion]

Constellation LEO Une constellation est dite a orbite basse ou en anglais LEO pour Low
Earth Orbit si I’altitude des satellites qui la compose est inférieure a 2000 km. Les satel-
lites LEO ont une période orbitale inférieure a 2 heures. L’avantage de ce type d’orbite est
le temps de transmission qui est réduit a quelques millisecondes. Un autre avantage est la
réduction de la puissance de transmission. Cependant, pour assurer une couverture continue

d’une région donnée il faut placer plusieurs satellites en orbite basse.

Constellation MEO Dans une constellation a orbite moyenne, 1’altitude des satellites est
entre 13000 km et 20000 km. La période orbitale varie entre 8 heures et 12 heures. Ce type
d’orbite offre un consensus entre les avantages et les inconvénients des constellations LEO
et les constellations GEO. Ainsi, avec ce type de constellations le nombre de satellites est

réduit tout en élargissant la zone de couverture.

Constellation GEO Les satellites dans une constellation GEO sont placés sur une orbite
géostationnaire. La période orbitale est égale a la période de rotation de la Terre et est donc
de 24 heures. Les satellites géostationnaires offrent une couverture large de la surface ter-

restre. A noter qu’il suffit de mettre trois satellites géostationnaires en constellation pour
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FIGURE [.14 — Les différents types d’orbites pouvant étre choisies pour des constella-
tions de satellites.

couvrir la totalité du globe terrestre. L’ inconvénient pour ce type d’orbites reste le temps de

transmission qui est plus important par rapport aux satellites en orbites basses.

Constellation hybride Une constellation hybride est une constellation qui combine des

satellites de différents types d’orbites LEO, MEO et GEO.

1.4.3.3 Classification par taille de constellation

La taille d’une constellation représente le nombre de satellites que celle-ci compte. La
taille d’une constellation dépend de plusieurs parametres tels que 1’altitude et 1’étendue de
la couvreture. Ainsi, plus I’altitude est basse et plus le nombre de satellites est élevé car

I’étendue de couverture est plus restreinte.

Petite constellation Une constellation est dite de petite taille lorsqu’elle compte moins
de 10 satellites : Exemple : la constellation DMC (Disaster Monitoring Constellation) qui

compte 5 micro-satellites d’observation de la Terre dont le satellite algérien Alsat-1.
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Constellation moyenne Une constellation a taille moyenne compte entre 20 et 40 satel-
lites. Exemple : La constellation du systeme de navigation GPS qui compte aujourd’hui 31

satellites dont 24 sont actifs.

Large constellation Compte plus de 60 satellites. Certaines constellations comptent des
centaines de satellites comme la constellation OneWeb (Hanson (2016)) qui prévoit d’ offrir
un Internet haut débit sur tous les points de la Terre a partir de 2019 a travers 700 satellites

lancés.

1.4.4 Quelques exemples de constellation

1.4.4.1 Constellations d’observation de la Terre

L’observation de la Terre est I’application la plus courante pour les constellations de
satellites. Bien que les missions d’observation de la Terre ne requierent pas généralement
de couverture permanente, le déploiement de plusieurs satellites permet d’améliorer la col-
lecte de données en réduisant I’intervalle entre les temps de revisite. DMC pour Disaster
Monitoring Constellation (Underwood et al. (2005)) est un exemple de constellation d’ob-
servation de la Terre pour la surveillance de catastrophes naturelles. La premiere génération
de cette constellation était composée de 4 microsatellites (Alsat-1, NigeriaSat-1, BILSAT-1,
UK-DMC) uniformément distribués sur une orbite héliosynchrone. La Figure 1.15 représente

une configuration simplifiée de cette constellation.

1.4.4.2 Constellations de communications

L application qui exige le plus I'utilisation de constellations de satellites est sans doute
les télécommunications telles que les services de téléphonie et de multimedia. En effet, les
communications nécessitent une couverture continue et les constellations possedent cet avan-
tage d’offrir une couverture tres large.

Il existe plusieurs constellations de télécommunications. Les plus utilisées sont Iridium et
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FIGURE [.15 — Configuration simplifiée de la premiere version de la constellation DMC.
Chu et al. (2000)

Globalstar. Iridium est une constellation de 66 satellites qui offre un service mondial de té-
léphonie et de collecte de données. Les satellites, placés sur une altitude de 780 km, sont
distribués sur 6 plans orbitaux contenant chacun 11 satellites. La Figure 1.16 illustre la trace
au sol des satellites de la constellation Iridium durant une période orbitale, c’est a dire envi-

ron 100 minutes.

1.4.4.3 Constellations de navigation

Il est impossible de concevoir un systeme de navigation et de positionnement efficace
sans faire appel aux constellations de satellites. A cet effet, il existe de nombreuses constella-
tions de navigation et de positionnement actuellement actives dans I’espace. La plus utilisée
et la plus ancienne est la constellation du systeme GPS (Global Positionning Network), un
systeéme américain offrant des services de positionnement d’appareils équipés desdits récep-
teurs GPS sur la quasi totalité du globe terrestre avec une précision d’environ 5 metres pour
les applications grand public Devillard (2014). La constellation GPS compte 31 satellites
distribués sur 6 plans orbitaux avec une altitude moyenne de 20200 km.

D’autres systemes de positionnement sont opérationnels tels que le GLONASS russe per-

mettant d’offrir une meilleure couverture des hautes latitudes. D’autre part, I’union euro-
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FIGURE 1.16 — La trace au sol des satellites de la constellation Iridium.

péenne est actuellement en train de lancer les 30 satellites de sa constellation nommée
Galileo permettant d’affranchir I’Europe du GPS américain en offrant une meilleure pré-
cision (1 metre pour le grand public). Jusqu’au mois de mai 2016, 12 satellites sont lan-
cés (http://www.gsc-europa.eu/system-status/Constellation-Information). Le

systeme global composé de 30 satellites ne devrait pas €tre opérationnel avant 2020.

1.4.5 Constellations de Cubesats

Les Cubesats font partie des dernicres technologies aérospatiales visant a rendre les sa-
tellites de plus en plus petits de taille et de plus en plus légers. L’intérét principal étant de
rendre I’acces a I’espace plus accessible en termes de colts et de délais. De ce fait, lancer
un satellite moins onéreux et dans des délais raisonnables encouragerait la volonté de lancer
des constellations de satellites.

Bien que I'idée de lancer des constellations de Cubesats actives et fonctionnelles peut pa-

raitre audacieuse, plusieurs projets sont actuellement proposés. Certains sont encore en phase
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d’étude. Mais d’autres sont déja en cours de réalisation tels que la constellation QBS50
(Twiggs et al. (2010)) ou encore la constellation ExoplanetSat (Knapp et al. (2011)), une
constellation de Cubesats interplanétaires dédié€e a la recherche de planctes de la taille de la

Terre autour d’étoiles semblables au Soleil.

1.45.1 QBSO

QB50 est un réseau de 50 Cubesats congus pour embarquer différents instruments scien-
tifiques pour 1’analyse de la basse thermosphere. En plus des 40 satellites prévus pour le
lancement depuis I’ISS (la Station Spatiale Internationale) a la fin décembre 2016, 8 autres
satellites doivent €tre lancés a bord d’un lanceur Dnepr a partir d’octobre 2016. A la date
ou nous écrivons ces mots, seuls deux Cubesats du projet QB50 ont été lancés. 1l s’agit de
QB50pl et QB50p2, considérés comme des précurseurs du projet QB50. Le projet QB50
est un consortium entre plusieurs universités et institutions dans le monde qui doivent déli-
vrer chacune un Cubesat suivant des spécifications données avant la fin des dates que nous
venons de citer. Hormis son intérét scientifique et technologique, ce projet représente une
plateforme académique pour plusieurs de ses acteurs. Nous citons par exemple le Cubesat
LituanicaSAT-1 (Al-Ekabi and Baranes (2016)) qui représente le premier satellite Lithuanien

lancé dans I’espace.

1.4.6 Topologies de constellations de satellites

Une constellation de satellites peut étre assimilée a un réseau de satellites dont la to-
pologie est définie par le mode de communication utilisé au sein de ce réseau. La figure
1.17 montre un exemple typique des différents liens de communication pouvant relier les
satellites d’une constellation aux différentes stations terrestres. Le mode de communication
dépend principalement du type d’application. Dans les constellations d’observation de la
terre, les satellites transmettent les données collectées a une ou a plusieurs stations terrestres
visibles. Dans les constellations de communication, les satellites sont cependant considérés
comme des relais spatiaux qui recoivent des données des stations terrestres (en uplink) et les

retransmettent a d’autres stations (en downlink). Dans les deux types d’applications cités,
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FIGURE [1.17 — Différents types de liens de communication dans un réseau satellites -
stations terrestres.

les stations réceptrices peuvent ne pas €tre directement visibles a partir du satellite. Dans ce
cas, la solution serait de transmettre les données a un autre satellite de la constellation qui
serait dans la zone de visibilité de la station réceptrice. Ainsi, en plus des liens uplink et
donwlink, la constellation doit disposer de liens inter-satellitaires permettant aux satellites

de communiquer entre eux.

1.4.6.1 Constellation avec ISL

Un lien inter-satellitaire (ISL pour intersatellite link) est une voie de communication a
double sens entre deux satellites. Les ISLs sont utilisés pour accroitre la résolution tempo-
relle des satellites de type LEO car ces derniers possedent une couverture limitée dans le
temps. Cependant, afin de maintenir la communication entre deux satellites, une grande pré-
cision du controle d’attitude est requise. Et compte tenu du mouvement relatif des satellites,
I’utilisation d’un mechanisme d’orientation des antennes est dans ce cas indispensable.

Il existe deux types d’ISL (voir figure 1.18) :

— Les liens inter-orbital : connectent les satellites qui se trouvent sur différents plans

orbitaux.
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1.4. Constellation de satellites

— Les liens intra-orbital : connectent les satellites adjacents qui se trouvent dans la méme

orbite.
- * - * - ot
_ - | _ - | _ |
° | ® ) ? I
| | I
I \ [ Lien Intra-orbi
| I ien Intra-orbit
’ » N
| I | :l | :
| + | | _ ,?
- -~ - | -~
b/ - b/ ! - |
l : : ,: T | Satellite
I B
° | 417 - ! R ) |
| [ I | !
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o ~ | o =
[

Lien Inter-orbit

FIGURE 1.18 — Configuration des liens inter-satellitaires.

Exemple : Iridium, une constellation de 66 satellites de communications organisés en 6 plans
orbitaux contenant chacun 11 satellites et orbitant a une altitude de 780 km. Chaque satellite
Iridium possede 4 liens inter-satellitaires, deux d’entres eux sont inter-orbitaux et deux autres
sont intra-orbitaux. Pour plus d’informations sur les communications par ISL, consulter la

référence Pratt et al. (1999).

1.4.6.2 Constellation sans ISL

Dans une constellation ne disposant pas de liens inter-satellitaires, les satellites ne pos-
sedent que des systemes de communication leur permettant de communiquer avec les sta-
tions terrestres. Dans le cas des constellations de communication, les émetteurs et les ré-
cepteurs doivent étre dans le champs de couverture du méme satellite relais. C’est ce qu’on
appelle une couverture mutuelle que nous discuterons dans le chapitre suivant. ’avantage
des constellations sans ISL est la simplicit¢ de mise en oeuvre et de fonctionnement du
systeme. Cependant cette solution a ses limites pour des missions qui nécessitent une trans-
mission en temps réel ou bien elle peut s’avérer couteuse car elle nécessite la multiplication

des satellites et des stations terrestres.
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1.5 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons introduit quelques concepts tels que 1’orbite et sa dyna-
mique, les satellites et leurs différentes classes telle que la classe des Cubesats. Mais nous
avons surtot introduit le concept de constellation de satellites oll nous avons tenté de mettre
I’accent sur la difficulté de déployer et de maitriser un ensemble de satellites travaillant col-
lectivement pour une mission commune. C’est pour cette raison que nous aborderons dans
le chapitre suivant les méthodologies de conception de constellations qui représente aujour-

d’hui a elle méme une branche de la mécanique spatiale.
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Chapitre 2. Méthodologie de conception de constellations de satellites

2.1 Introduction

Une constellation est un ensemble de satellites artificiels mis en orbite autour de la Terre
selon une certaine configuration leur permettant de couvrir de fagon efficace une région don-
née ou bien d’améliorer le temps de revisite de cette derniere. Concevoir une constellation
de satellites consiste alors a trouver la configuration optimale des satellites dans 1’espace
en prenant en considération les différentes contraintes propres a la mission. Le but étant de
déterminer le nombre de satellites requis puis les éléments orbitaux de chaque satellite de la
constellation.

Dans ce chapitre, nous présenterons la démarche de conception et d’optimisation de la confi-
guration d’une constellation de satellites. Nous résumerons les principaux parametres et dif-
férentes contraintes qui interviennent dans le choix d’une configuration. Ensuite nous ré-
sumerons les différentes méthodes de conception qui existent dans la littérature a savoir la
méthode analytique basée sur des modeles géométriques et la méthode numérique. Nous dé-
taillerons ensuite une méthode géométrique a savoir la méthode du Street-of-coverage pour
la conception de constellations symétriques et une méthode d’optimisation par algorithmes
génétiques que nous adapterons pour résoudre notre cas d’études présenté dans le chapitre

suivant.

2.2 Types de couverture

La couverture est souvent le premier critere a prendre en considération en concevant
une constellation. En fonction de I’application, plusieurs types de couvertures peuvent étre

exigés. Nous citons les plus récurrents.

2.2.1 Couverture permanente

Lorsqu’une couverture permanente est nécessaire, chaque utilisateur du systeme doit
étre a tout instant dans le champs de visibilité d’au moins un satellite de la constellation.

C’est le cas des constellations de communications ol une transmission permanente doit étre
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2.2. Types de couverture

maintenue entre les différents utilisateurs du systeme.
Exemple : la constellation Iridium qui offre une couverture permanente des régions situées
entre les latitudes 86° nord et 86° sud (Figure 1.16). C’est a dire qu’a n’importe quel instant,

il y a au moins un satellite passant par chaque point de la zone citée.

2.2.2 Couverture intermittente

Dans ce type de couverture, chaque utilisateur doit voir un ou plusieurs satellites a des
périodes discontinues. Cette configuration est treés courante dans des applications liées a 1’ob-
servation de la Terre ot la communication entre les satellites et les stations terrestres ne doit
pas se faire en temps réel.

Exemple : La constellation de surveillance des catastrophes naturelles nommée DMC (Di-
saster Monitoring Constellation), composée de 4 satellites en orbite basse. La constellation
possede un temps de revisite de 24 heures, c’est a dire que chaque point de la Terre est visible

par au moins un satellites toutes les 24 heures.

2.2.3 Couverture multiple

Dans une couverture multiple a n satellites chaque utilisateur sur Terre doit voir au moins
n satellites a un instant donné. La multiplication des satellites visibles a un instant donné est
utile afin de sécuriser les données transmises en offrant une redondance en cas de perte des

données.

2.2.4 Couverture mutuelle

Dans ce type de couverture, au moins un satellite de la constellation doit couvrir si-
multanément deux positions terrestres. Dans une application ol une couverture mutuelle
permanente est requise, un satellite doit se trouver en permanence dans la zone de visibilité
mutuelle. C’est la zone dans laquelle le satellite peut étre visible a partir de deux terminaux

terrestres et elle est illustrée sur la Figure 2.1. Cette configuration est présente dans les trans-

53



Chapitre 2. Méthodologie de conception de constellations de satellites

ZONE OF MUTUAL
VISIBILITY

*STATION NO. 2 STATION NO. 1 *

PATH OF SATELLITE /

FIGURE 2.1 — Zone de couverture mutuelle (Electricity (1998)).

missions de données par relais spatial ou le terminal émetteur et le terminal récepteur doivent

avoir une visibilité mutuelle et simultanée du satellite relais.

2.3 Géométrie des constellations

Une constellation est composée d’un nombre fini de satellites orbitant autour de la Terre.
La géométrie d’une constellation est définie par la forme des orbites de ses satellites. Il existe
une infinité de géométries pouvant €tre imaginées. Cependant, le choix en pratique est limité
par des contraintes de lancement et de maintenance de la constellation une fois lancée dans
I’espace.
Dans ce travail, nous nous intéressons aux constellations de Cubesats. Ces dernieres évoluent
sur des orbites basses quasi-circulaire. Etant donné que 1’objet de notre étude est la collecte
de données en continu, une couverture permanente de la région d’intérét est donc requise.
Dans une constellations LEO, le temps de visibilité d’un satellite passant au dessus d’une
station terrestre est réduit (Pour plus d’informations sur le calcul du temps de visibilité, voir
Annexe A). Ainsi, afin d’offrir une couverture permanente d’un point sur Terre, une constel-
lation organisée en P (P > 1) plans orbitaux, chacun contenant s satellites. La Figure 2.2
illustre une représentation en trois dimensions d’une constellation de satellites LEO formée
de 9 plans orbitaux contenant chacun 4 satellites.

[’avantage de mettre les satellites sur des orbites quasi-circulaire (e ~ 0) est que le satellite
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| |l satelite

Trajectory

y[RI - - x[R]

FIGURE 2.2 — Une vue en 3D d’une constellation LEO (P =9, s =4). Les carrés noirs :
La position des satellites. R : le rayon moyen de la Terre.

reste a une altitude constante ce qui lui permet d’utiliser la méme puissance du signal dans
les transmissions avec les stations terrestres. Les P plans orbitaux sont donc choisis avec le
méme angle d’inclinaison 7 et uniformément distribués en longitude du noeud ascendant .

Dans ce qui suit, le parametre d’altitude £ est utilisé au lieu du demi-grand axe a ot a =R+h
et R >~ 6371 km le rayon moyen de la Terre. h est considéré constant pour tous les satellites
d’une méme constellation. En considérant toutes ces simplifications, la Figure 2.3 illustre la
couverture géométrique d’un point sur Terre par un satellite évoluant a une altitude /4 d’une
orbite circulaire. En supposant que la trajectoire du satellite est circulaire, nous pouvons
montrer que pour couvrir en permanence le point représenté par la Station sur la figure 2.3,
le nombre de plans orbitaux, P, et le nombre de satellites par plan orbital, s, sont donnés par
les formules (2.1a) et (2.1b).

Poin = %r (2.1a)
Smin = % (2.1b)
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FIGURE 2.3 — Géométrie de couverture d’un satellite avec un champs de vision conique.

Ou, le symbole [] représente la fonction "arrondi” qui retourne la valeur entiere supérieure
d’une valeur réelle.

B est1’angle de visibilité vu du centre de la Terre (O). Il est donné par la formule (2.2).

R
B = 2acos (R T cos(@mm)) — Opin (2.2)

Ou 6,,;, est I’angle d’élévation minimal. Appelé aussi angle de site, c’est I’angle formé entre
le plan horizontal ou se trouve le point d’observation et I’axe passant par ce point et 1’objet
observé.

L’angle d’élévation minimal est une condition de départ lorsqu’un systeme de communica-
tion par satellite est concu. Il représente 1’élévation a partir de laquelle nous pouvons consi-
dérer qu’un satellite est visible et peut ainsi communiquer avec une station terrestre. Le choix
de cet angle dépend de plusieurs parametres tels que 1’application du satellite ou encore la
morphologie du site ol se trouve la station terrestre. Mais dans les liaisons de communica-
tions terre-satellite, cet angle est typiquement égale a 5° (Wertz (2001)).

Finalement, le nombre de satellites total, N, dans une constellation a P plans orbitaux et s

satellites par plan orbital est donné par la formule (2.3).

N=Pxs (2.3)
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2.4 Méthodes de conception de constellations de satellites

Concevoir une constellation de satellites est un processus d’optimisation multi-paramétrique
des plus complexes dans 1’analyse de missions spatiales. L’ objectif étant de trouver la constel-
lation comptant un nombre minimal de satellites afin de réduire la complexité et surtout le
colt du systeme tout en respectant les objectifs et contraintes de mission.

En plus du nombre de satellites, le concepteur doit définir la configuration de la constellation
dans I’espace en dérivant la trajectoire de chaque satellite définies par ses six (6) éléments
orbitaux Képlériens : demi-grand axe a, excentricité e, inclinaison i, longitude du noeud as-
cendant Q, argument du périgée w et I’anomalie moyenne M (Capderou (2005)). Ainsi, dans
une large constellation ou le nombre de satellites dépasserait le nombre de 60, choisir 6 x 60
parametres indépendants s’avere étre une tache assez laborieuse.

Afin de simplifier la phase de conception et réduire ainsi les coflits et délais de lancement,
des constellations dites symétriques ou uniformément distribuées ont ét€ proposées dans la
littérature et ce, en considérant quelques parametres orbitaux comme étant constants et en
distribuant le reste de facon réguliere (Wertz (2001)).

Les premiers criteres a prendre en considération en concevant une constellation sont le type
et I’étendue de la couverture. Plusieurs modeles analytiques basés sur des approximations
géométriques existent pour différents types de couverture. Par exemple, les constellations
dites Delta Pattern proposées par Ballard (1980) et Walker (1984) sont les plus connues
pour une couverture globale simple utilisant des orbites circulaires.

Rider a quant a lui étudié la couverture redondante avec des constellations polaires (Rider
(1985)) et un an plus tard (Rider (1986)), il publia une solution analytique simplifiée pour
les couvertures simples et redondantes dans des zones limitées en latitudes en se basant sur
la géométrie dite Street-of-coverage que nous décrirons plus tard dans ce chapitre.

Bien que les modeles que nous venons de citer semblent dater de plusieurs années, ils sont
toujours utilisés pour la conception de constellations a couvertures non complexes et avec
peu de contraintes. Des constellations connues ont été congues en utilisant ces modeles telles
que les constellations de télécommunication Globalstar (Monte and Turner (1992)) et Sky-
Bridge (Palmade et al. (1998)) ou plus récemment la constellation du systéme de navigation

Européen Galileo (Zandbergen et al. (2004)).
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Pour résumer les modeles analytiques, deux différentes approches sont utilisées en fonction
du type de couverture : les constellations Delta Pattern pour la couverture globale et la mé-
thode du Street-of-coverage pour la couverture régionale simple et redondante.

Pour des couvertures plus complexes et lorsque d’autres criteres de mission (tolérance aux
pannes, coordinations de fréquences, etc) sont imposés pour la conception d’une constella-
tion, les modeles analytiques que nous venons d’évoquer ne suffisent plus et des modeles
d’optimisation numérique sont développées.

La conception de constellations de satellites est une problématique d’optimisation complexe
ou les méthodes d’optimisation par métaheuristiques ont prouvé leur efficacité. En effet, des
algorithmes évolutionnistes tels que le recuit simulé (Crossley and Williams (2000)), les co-
lonies de fourmis (He and Han (2007)) ou encore les algorithmes génétiques (Frayssinhes
(1996)) proposent de nouvelles géométries de constellation et aident a optimiser des modeles
existants.

Plusieurs études ont appliqué les algorithmes évolutionnistes a 1’exploration de nouvelles
constellations dédiées a la couverture globale. Le premier étant Ferringer dans Ferringer and
Spencer (2006) et Ferringer et al. (2006) suivi de Whittecar and Ferringer (2014), Casanova
et al. (2014) et Jennings and Diniz (2015).

Pour les couvertures régionales, les algorithmes évolutionnistes ont d’abord été€ abordés par
Confessore et al. (2001) dans son article ou il propose un algorithme génétique pour conce-
voir une constellation de satellites en orbites elliptiques pour la couverture des régions de
hautes latitudes. Cependant, la couverture régionale a surtout été abordée dans la région de
la Chine a travers plusieurs travaux : Wei and Cen (2006), proposent une optimisation de
constellation en utilisant un algorithme de colonies de fourmis, Han et al. (2005), Li et al.
(2005), WU and WU (2007) et Shen et al. (2015) traitent différentes problématiques de la
couverture régionale en utilisant les algorithmes génétiques quand Wang et al. (2008), Mao
et al. (2012) et Xiao et al. (2012) appliquent I’algorithme NSGA-II (Non-dominated Sor-
ting Genetic Algorithm) pour des constellations dédiées a des couvertures régionales plus
optimales. L’intérét de la communauté chinoise pour I’optimisation de constellations de sa-
tellites est probablement 1i€ au lancement du systeme de navigation BeiDou (Montenbruck
et al. (2013)) qui était d’abord dédié a des applications régionales (Chine et Asie-Pacifique
a partir de décembre 2012) avant de se développer pour devenir un systeme de navigation

mondial a partir de 2020.
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2.4. Méthodes de conception de constellations de satellites

2.4.1 Street-of-coverage

La géométrie dite Street-of-coverage a été proposée par Liiders (1961) pour modéliser
une couverture régionale permanente en utilisant des réseaux de satellites. Cette probléma-
tique a été traitée numériquement quelques années plus tard par lui-méme dans Liiders and
Ginsberg (1974).

Rider (Rider (1986)) a défini une solution analytique basée sur la géométrie du Street-of-
coverage qui donne I’inclinaison optimale permettant de couvrir une région limitée par une
latitude inférieure et une latitude supérieure.

La Figure 2.4 décrit la géométrie du Street-of-coverage. Etant donnée une région limitée

satellite

| coverage =2¢
Orbit tlrace

S. Pole

FIGURE 2.4 — La géométrie du Street-of-coverage telle que définie dans Liiders (1961)

par une latitude inférieure ¢y et une latitude supérieure @y. Pour un nombre arbitraire de
plans orbitaux P, une solution générale est donnée par la valeur de 1’inclinaison qui produit
la valeur minimale de ¢ permettant de couvrir la région d’intérét de maniere continue. ¢ étant
la demi largeur de la bande de couverture comme représentée dans la Figure 2.4.

L’inclinaison optimale est donnée quand les inégalités (2.4a), (2.4b) et (2.4c) sont vérifiées

(Rider (1986)).

sinc > asini — bcosi (2.4a)

sinc > ecosi—dsini (2.4b)
sin[(m— 1)m/P]sinm/Psinicosi

inc >
e = (cos2i+cos2 (1 /P)cos? [(m— 1)m/P]sin®i)!/2

(2.4¢)
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N

ou,

a = cos@rcos(m—1) d:cosq)Ucos%, b=singy, e=sin(¢y)

T
F7
Le parametre m est le numéro de maille ou se situent les latitudes de la surface a couvrir.
Proposé par Rider (1986) et présenté dans la Figure 2.5, le maillage en question représente

une subdivision de la projection en 2D des plans orbitaux de la constellation. Pour résoudre

FIGURE 2.5 — Maillage de la projection 2D des plans orbitaux d’une constellation de satellites avec
P=7. Liiders (1961)

le systeme d’inéquations (2.4), il faut fixer le parametre m. Rider prouve que la solution op-
timale de i est obtenue pour la plus petite valeur possible de m. Cette valeur correspond au
plus grand m qui vérifie la condition (2.4c¢).

Une fois le parametre m fixé, pour un nombre arbitraire de plans orbitaux P, les latitudes ¢r,
et ¢y, une solution possible pour le systeme d’inéquations est obtenue en considérant des
égalités sur les formules (2.4a), (2.4b).

Une valeur de I'inclinaison i est obtenue et elle est donnée par la formule (2.5) (Rider
(1986)).

b+e

a+d ()

I = atan
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2.4.2 Algorithmes génétiques

Les algorithmes génétiques (Holland (1992)) font partie des algorithmes évolutionnistes
dont le but est de trouver une solution proche de la solution optimale. Ces algorithmes ont
prouvé leur efficacité en tant que méthode d’optimisation pour des problemes multiparamé-
triques non linéaires. Inspiré du principe de la sélection naturelle, un AG tente d’approcher
une solution optimale inconnue parmi un ensemble de solutions et ce, en un temps raison-
nable. La Figure 2.6 représente I’organigramme d’un AG typique.

Le principe est le suivant : partant d’une population de solutions initiales, les différents
individus de la population sont évalués en calculant une fonction colt appelée Fitness afin
d’en sélectionner les meilleurs. Une nouvelle génération d’individus est alors reproduite en
utilisant des opérations d’évolution telles que le croisement, la mutation, etc. Ce processus
est réitéré plusieurs fois jusqu’a ce que la meilleure solution soit obtenue apres un certain

nombre de générations.

Définition Les parametres d’un individu sont représentés par une structure appelée chro-
mosome. 11 existe un chromosome pour chaque individu. En génétique, un chromosome est
I’empreinte d’un individu qui caractérise ses différents traits physiques plus communément
appelés génes. Pour les AGs, un chromosome va comporter les différents parametres a opti-
miser. Les génes sont généralement codés en binaire ou en réel. Le choix du type de codage

dépend du probleme a optimiser (voir Figure 2.7).

Sélection La sélection des individus qui interviendront dans la génération de la population
suivante se fait en fonction de la valeur de leur fitness évaluée dans I’étape précédente. Il
existe plusieurs méthodes de sélection des individus que nous citerons ci-dessous. Le choix
d’une méthode dépend de plusieurs parametres tels que la fonction cofit ou encore le type de

populations.

1. Laroulette : Cette méthode est basée sur le principe du jeu de la roulette. Les chromo-
somes des individus sont placés sur une roulette oil chacun d’entre eux occuperait une

place aussi large que sa valeur de fitness (Figure 2.8). Un jeton aléatoire est ensuite
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Population
initiale

Evaluation
Fonction Fitness / CoUt
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Sélection
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FIGURE 2.6 — Organigramme d’un Algorithme génétique typique.
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Parameétre 1 Parametre 2 Parameétre m
Genes
01001011 00001110 | == 00101001 du
l Chromosome
0100101100001110 ... 00101001 Individu 1
0110001000011100 ... 00110101 Individu N

FIGURE 2.7 — Représentation binaire du chromosome d’un individu dans un AG.

tiré afin de sélectionner un des chromosomes. Ainsi, les chromosomes ayant un fitness

élevé auront plus de chance d’étre tirés

® Chromosome 1
‘ ® Chromosome 2

® Chromosome 3
© Chromosome 4

Chromosome 5

FIGURE 2.8 — Schéma d’une roulette.

Algorithme
(a) Calculer la somme, S, des valeurs de fitness de tous les individus de la population,
(b) Générer une valeur aléatoire r comprise entre 0 et S,
(c) Faire la somme des fitness des premiers chromosomes de la roue de 0 a s,
(d) Des que s > r, arréter et retourner le chromosome sur lequel on s’ arréte,

(e) Répéter les étapes de (b) a (d) jusqu’a obtenir une population de la taille voulue.
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2. Lasélection par rang : C’est une variante de la technique de la roulette ou les secteurs
de la roue représentent des rangs affectés aux individus en fonction de leur qualité. Il
s’agit donc de trier les chromosomes de la population suivant leur fitness. La figure
2.9 représente une roulette contenant les individus triés selon un ordre ascendant du
fitness. L'individu de moindre qualité aura un rang faible (1) tandis que le rang Np
(Np étant la taille de la population) sera attribué au meilleur individu. La suite de la

méthode consiste a implémenter une roulette (Algorithme 1) basée sur les rangs.

B Chromosome 4
B Chromosome 1

B Chromosome 3

Chromosome 5

Chromosome 2

FIGURE 2.9 — Schéma d’une roulette ou les chromosomes de la Figure 2.8 sont classés selon un
ascendant des rangs.

3. L’élitisme Les deux méthodes précédemment citées ont I’inconvénient de permettre
la perte des meilleurs chromosomes car bien que ces derniers ont plus de chance
d’étre sélectionnés, le processus de sélection reste aléatoire et des individus de qualité
peuvent ne pas étre tirés au sort. Pour ce faire, la méthode dite élitiste vise a choisir
d’abord les chromosomes ayant le meilleur taux de fitness. Puis, le reste de la sélection
est exécuté suivant des méthodes classiques telles que la roulette ou la sélection par
rang.

Cette méthode possede ainsi 1’avantage de converger plus rapidement vers la solution

souhaitée tout en conservant un taux raisonnable de diversité de la population.
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2.5. Conclusion

Reproduction Une fois que les individus intervenant dans la génération suivante sont sé-
lectionnés, le principe de I’évolution naturelle consiste a engendrer une nouvelle progéniture.

Pour cela, deux opérations principales sont exécutées :

Croisement Durant I’opération de croisement, de nouveaux chromosomes héritant les

génes des parents sont générés avec une probabilité P.. Généralement 0.1 < P. < 0.9.

Mutation La mutation sert a générer de nouveaux types de génes qui n’existaient pas
chez les parents. Cette opération permet de créer une diversité dans la population et générer
ainsi de nouvelles solutions. La diversité est une caractéristique importante dans le principe
de I’évolution. Moins fréquente que le croisement, la mutation se produit sur un bit du chro-

mosome avec une probabilité P,,.

Pour I’optimisation de constellations de satellites en utilisant les algorithmes génétiques,
chaque chromosome représente un modele de constellation et les parametres a optimiser
sont les parametres de constellation : le nombre de plans orbitaux P, le nombre de satellites
par plan orbital s, 1’altitude & et I’inclinaison i. Suivant les simplifications supposées précé-
demment (des orbites circulaires et symétriques) les parametres orbitaux restants sont choisis
comme suit : e =0, @ = 0, Q et My sont uniformément distribués pour toutes les constella-
tions. L’algorithme d’optimisation de constellations de satellites pour la couverture régionale

sera décrit en détail dans le chapitre suivant a travers un exemple d’application.

2.5 Conclusion

Dans le présent chapitre, nous avons abordé la problématique de conception de constel-
lations de satellites apres un bref descriptif des différents types de couvertures pour lesquelles
les constellations sont congues. Nous avons alors décrit la géométrie des constellations com-
posées de satellites distribués sur des plans orbitaux et les différentes méthodes de conception
de ces constellations. Pour la couverture régionale et permanente qui est notre sujet d’intérét

dans ce travail, nous avons présenté une méthode de conception analytique appelé Street-of-
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coverage et une méthode d’optimisation par algorithme génétique.
Dans le chapitre suivant, nous présenterons notre cas d’étude ol nous étudierons la possibi-
lité de concevoir une constellation de Cubesats pour la couverture permanente de la région

du nord algérien dans le cadre d’une application de collecte de données.
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37 Conclusion . . . .. v i it ittt ittt et e e e 101

3.1 Introduction

Dans ce chapitre nous proposons de concevoir puis d’optimiser une constellation de
Cubesats pour une application de collecte de donnée sismologique dans la région du nord
de I’ Algérie. Cette région est connue pour avoir une sismicité modérée mais des évenements
passés ont déja causé des dégats considérables. Apres une breve description de la sismicité
algérienne et du réseau actuel de surveillance sismologique en Algérie, les méthodes de
conception de satellites vues dans le chapitre précédent sont appliquées au probleme de la
couverture régionale permanente avec la contrainte de la couverture mutuelle. La méthode
analytique de Rider, basée sur la géométrie du Street-of-coverage, permettra de faire une
premiere proposition de constellations. La deuxiéme partie sera consacrée a I’optimisation de
la constellation en utilisant deux types d’algorithmes génétiques pour I’ optimisation multi-

objectif : la méthode de la somme pondérée et 1’algorithme NSGA-II.

3.2 La surveillance sismologique en Algérie

La surveillance sismologique est I’une des techniques utilisées pour 1’étude de la struc-
ture interne de la Terre afin de comprendre la dynamique de cette derniere et prévenir ainsi

contre les catastrophes naturelles destructives telles que les tremblements de Terre.

3.2.1 Apercu de la sismicité algérienne

Selon les estimations de I’'USGS (2016) (United States Geological Survey), environ 500
000 séismes sont enregistrés dans le monde chaque année. 100 000 d’entre eux peuvent étre
ressentis et 100 causent des dégats matériels et humains. Ces évenements sont malheureu-
sement imprédictibles et surviennent souvent dans des régions peuplées comme le Japan,

la Turquie, I’Inde ou la cote est des Etats Unis d’Amérique. Ce mouvement de la Terre est
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principalement causé par la situation géographique de ces régions aux frontieres des plaques
tectoniques.

Les plaques tectoniques sont des dalles massives de roches solides et de formes irrégulieres
couvrant la croute terrestre. Cette derniere se déplace lentement et se déforme a ses frontieres
avec le temps. Le niveau de sismicité (nombre de secousses et magnitudes maximales) est
fortement corrélé au taux de déformation qui est aujourd’hui assez bien identifié a travers
plus de 20 années de mesures des mouvements des sols par satellites GPS.

Le nord de I’ Algérie est une région a sismicité modérée due au fait que la convergence entre
les deux plaques africaine et eurasienne se produisant le long de la chaine de 1’ Atlas nord
africain est relativement lente. Les longues séries temporelles des mesures GPS présentées
dans Nocquet and Calais (2004) montrent que cette convergence est de 1’ordre de seulement
1 cm/an. Cependant, étant donnée la nature crustal des failles dans cette région (ISC (2011)),
la concentration démographique dans les zones sismiques (comme le montre la Figure 3.1)
et la vieillesse des batiments, ont été a I’origine de quelques évenements destructifs dans

le passé causant d’énormes pertes matérielles et humaines. La figure 3.1 illustre la carte de

0’ 5 10°

0 1 4 25 250 999 10000 4 5

FIGURE 3.1 — Carte de densité démographique (personnes/km?) au nord de I’Algérie et les pays voi-
sins telle que reportée par le CIESIN (Center for International Earth Science Information Network)
et le CIAT (International Center for Tropical Agriculture) (CIESIN and CIAT (2005)) pour I’an 2000.
Les cercles rouges représentent la sismicité de 1900 a 2010 telle que reportée par I’'ISC (International
Seismological Center, ISC (2011)) : seuls les évenements de magnitude supérieure a 4.3 sont présen-
tés. La taille des symboles augmente avec la magnitude. Les triangles bleu représentent les stations
sismologiques opérationnelles en Algérie telles que reportées par le ISC station book.[A. Deschamps]

sismicité historique du nord de I’ Algérie entre 1900 et 2010. Les séismes les plus destruc-
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teurs étaient : El Asnam, le 10 octobre 1980 (M=7.3, 2633 victimes, Ouyed et al. (1981)) et
Boumerdes le 21 mai 2003 (M=6.8, 2300 victimes, Yelles et al. (2004)).

Depuis le séisme d’El Asnam en 1980, des efforts conséquents sont entrepris en Algérie afin
d’améliorer la compréhension de la sismicité et la gestion des risques dans la région et ten-
ter ainsi, d’atténuer les pertes lors des tremblements de Terre. La solution clé pour atteindre
cet objectif est de déployer un réseau de surveillance sismologique efficace afin d’assurer la
collecte continue et sans interruptions des signaux enregistrés.

Dans ce chapitre, nous donnons un apercu de 1’état actuel du réseau algérien de surveillance
sismologique avant de faire une proposition d’amélioration du systeéme de transmission des
données en utilisant une solution qui repose sur un systeme de communication par satellites

du type Cubesat.

3.2.2 Réseau Algérien de surveillance sismologique

Un réseau de surveillance sismologique est composé d’un certain nombre de stations
équipées de capteurs sismologiques, d’un ou plusieurs centres de données et d’un ou de plu-
sieurs systemes de communication afin de connecter les différentes stations et d’échanger les
données de facon sécurisée et efficace.

Le réseau algérien est représenté dans la Figure 3.1 par les triangles bleus. Il est actuellement
composé de 69 stations numériques (Yelles-Chaouche et al. (2013)). Le centre de données
principal est situé dans la capitale Alger (36.7°Nord, 3.02°Est). Actuellement, un réseau
GSM (Global System for Mobile Communication) est utilisé pour la transmission perma-
nente des données. Les stations sismologiques génerent des paquets de 512 Octets toutes
les secondes. Ce qui représente environ 50 MO quotidiens de données brutes pour chaque
station. Rappelons que dans un systeme de surveillance, le but est de collecter toutes ces
données dans un dépot centralisé afin de permettre un traitement, une interprétation et un ar-
chivage rapides pour ensuite détecter des évenements inhabituels tels que des tremblements
de Terre.

Les problemes liés au transfert de données en temps réel sont toujours d’actualité et étant
donné I’aspect probabiliste des canaux de transmission, plusieurs solutions ont été testées

pour assurer une transmission efficace des données collectées. Le Tableau 3.1 montre une
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comparaison exhaustive entre les différents moyens de transmission utilisés jusqu’a aujour-
d’hui dans les réseaux de surveillance sismologiques. Deux moyens de communication ter-
restre sont comparés a deux autres moyens de communication par satellite en fonction de
plusieurs criteres de performance tels que le débit, la tolérance aux pannes ou encore les
frais de mise en service. Les données relatives aux débits et aux cofts sont tirées de la ré-
cente étude comparative réalis€e dans Guenther and Strollo (2013).

Dans les zones urbaines ou des infrastructures sont déja installées, les communications fi-
laires semblent offrir les meilleurs avantages en termes de cofts, de débits et de facilité d’ins-
tallation. Néanmoins, afin de bénéficier d’une couverture plus large ou les connexions phy-
siques ne sont pas prévues, les communications sans fils peuvent outrepasser cette restriction.
En effet, les réseaux mobiles tels que le réseau GSM ont été utilisés dans certains réseaux
régionaux de surveillance sismologique. Les débits et les frais d’abonnement sont satisfai-
sants. Mais, en cas de crise, les liaisons sont plus susceptibles aux interruptions telles que
reporté durant des séismes précédents (Hooper (1999); Kroll-Smith (2001); Kaigo (2013)).
Ces coupures sont dues a la saturation de ces réseaux publiques apres une alerte générale-
ment suivie par la rupture intentionnellement commandée par les autorités dans la zone de
secours.

Afin de récupérer les tres importantes données post-sismiques dans ce genre de situations,
le recours aux communications spatiales permanentes ou de secours a été proposé des les
années 80 (Calvit and Heitman (1980)). Tout d’abord en utilisant les satellites géostation-
naires tels qu’Eutelsat ou Intelsat avec des terminaux VSAT (Murthy et al. (1989)), puis des
constellations de satellites LEO ont été envisagées afin de réduire les délais de propagation
des satellites géostationnaires estimés a environ 240 ms mais aussi la consommation d’éner-

gie dans les stations sismologiques.
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Le systeme de communication Iridium offre une couverture globale et permanente avec
66 satellites autour de la Terre sur des orbites LEO situées a 780 km d’altitude. Les avan-
tages de ce systeme basé sur des satellites LEO sont donc la couverture globale et les délais
de propagation relativement courts (5.2 ms pour un aller-retour). Cependant, I’ utilisation du
systeme Iridium peut s’avérer couteuse. La bande passante la moins couteuse allouée aux
particuliers limite les débits a 2.4 kbps, ce qui est insuffisant pour les stations sismologiques
(Angermann et al. (2010)).
Des allocations large bande sont disponibles pour des débits supérieurs a 128 kbps. Mais les
colits de fonctionnement accroissent rapidement (>5 $US/MO). Ainsi, pour un réseau d’en-
viron 100 stations, seuls les frais de transmission vont théoriquement cofiter 25000 $US par
jour.
En outre, la bande passante des satellites Iridium est partagée avec d’autres services (télépho-
nie, vidéo, etc.) et ceci va automatiquement générer des périodes de saturation (Nishiyama
et al. (2011)). Ceci peut étre surmonté en configurant des méthodes d’allocation de bande
passante. Néanmoins, ceci requiert un certain degrés de flexibilité qui n’est pas toujours per-
mis par les constructeurs et c’est le cas, les frais peuvent augmenter considérablement. Nous
serons donc a nouveau confrontés a un probleme de frais.
Pour toutes les raisons que nous venons de citer, la possibilité de dédier une solution spatiale
propriétaire a la collecte de données sismologiques nous intéresse. La question serait : est-il
possible de mettre en oeuvre une mission spatiale tout en maintenant un bon rapport fiabili-
té/prix ?
Il est un fait que les missions spatiales sont tres cheres a implémenter et a lancer notamment
lorsqu’il s’agit de lancer toute une constellation de satellites. Pour cette raison, les satellites
de type Cubesats retiennent notre attention. Présentés par leurs inventeurs comme une solu-
tion économique pour I’acces a I’espace, cette classe de satellites est en train de connaitre un
succes remarquable dans les domaines de la technologie et des applications spatiales.
Dans la partie suivante de ce chapitre, nous tenterons d’étudier la premiere question qui
consiste a identifier le nombre minimal de satellites nécessaires a la formation d’une constel-

lation pour la couverture permanente d’une région sismique telle que le nord algérien.
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3.3 Description de la couverture

Comme exemple d’application de collecte de données régionales, nous considérons le
réseau sismologique Algérien déployé dans la partie nord du pays. Ce réseau comme le
montre la carte sur la Figure 3.2 est situé entre les latitudes 33°N (Nord) et 37°N et entre les
longitudes 2°O (Ouest) et 8°E (Est). Le centre de données (DC pour Data Center) est quant
a lui situé a la position (36.7°N ; 3.02°E).

Pour simplifier la géométrie de couverture, la surface a couvrir est représentée par le poly-

38°

36°

34°

FIGURE 3.2 — Délimitations géographiques de la couverture du réseau sismologique nord algérien.

gone en pointillés couvrant I’ensemble du réseau terrestre composé de 69 stations sismolo-
giques et un centre de données tel qu’il est illustré sur la Figure 3.2. La Table 3.2 contient
les coordonnées géographiques des 5 positions : (A, B, C, D et E) qui délimitent la surface
ainsi que la position du DC.

Pour la couverture permanente de la surface délimitée, nous faisons les suppositions sui-

vantes :
1. A tout instant t, chaque couple de points [DC-A, DC-B, DC-C, DC-D, DC-E] est
couvert par au moins un satellite.
2. Si un satellite couvre simultanément le DC et un des points, par exemple A, alors

toutes les stations situées a I'intérieur de cet axe (DC-A) seront aussi visibles par ce

satellite.
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Latitude(°N) Longitude(°E)

DC 36.7 3.02
A 36.32 —2.51
B 37.43 8.52
C 33.67 —2.10
D 34.22 3.41
E 34.78 8.93

TABLE 3.2 — Positions du DC et des points délimitant la surface a couvrir (A, B, C, D,
E)

3.4 Contraintes de mission

3.4.1 Contrainte liée aux Cubesats

Les constellations de communication par satellites disposent généralement de liens inter-
satellitaires (ISL, voir 1.4.6) pour augmenter la résolution temporelle des satellites LEO. Ce-
pendant, afin de maintenir la connexion entre deux satellites en mouvement, une tres haute
précision du systeme de contrdle d’attitude du satellite est requise, et un mécanisme de ré-
orientation d’antenne est inévitable. Toutes ces exigences restent limitées sur un Cubesat
(Bouwmeester and Guo (2010)) et rendent les ISL difficiles a maitriser sur ce type de satel-
lites.

En I’absence d’ISL, une couverture mutuelle (2.2.4) doit étre maintenue entre toutes les sta-
tions émettrices et le centre de données récepteur. Une couverture mutuelle de deux stations
terrestres implique qu’a un instant 7, un satellite doit étre visible a partir de ces deux sta-
tions ; dans notre cas, comme illustré sur la Figure 3.3, il s’agit d’une station émettrice et
d’un centre de données. La fonction de couverture de la i-eme station et du data center (DC)

a partir du j-eéme satellite a un instant ¢ est donnée par la formule (3.1).
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Station

Satellite

FIGURE 3.3 — Couverture mutuelle de deux stations terrestres du point de vue d’un satellite.

1 if 9,'7j(l) Z em,'n and 6i7DC(t) Z em,'n
cijpc(t) = 3.1
0 else
ou 6; ;(t) et 6; pc(t) représentent les angles d’élévation du i-éme satellite a partir de la station
j et partir du DC, respectivement.
Nous supposons qu’une constellation de N satellites est visible si et seulement si au moins
un satellite est visible. La fonction de couverture de la constellation a un instant ¢ pour une
station j et le DC est donc définie dans la formule (3.2).

Cjpe(r) = max cijpc(r) (3.2)

3.4.2 Contrainte liée a la durée de vie

Les satellites possedent une durée de vie orbitale qui dépend de leur forme mais surtout
de I’orbite sur laquelle ils ont été lancés. Concernant les orbites basses de type LEO (300
a 2000 km d’altitude), la durée de vie est fortement liée a I’altitude du satellite. Plus 1’alti-
tude est basse et plus le satellite est sujet aux frottements atmosphériques qui accéléreront
sa rentrée atmosphérique. D’un autre coté, si ’altitude est haute, le satellite aura une durée
de vie élevée, ce qui ne représente plus un avantage depuis que I’TADC (Inter-Agency Space
Debris Coordination Committee, IADC (2007)) a limité la durée de vie des satellites dans

I’espace. En effet, en plus de la durée de vie orbitale, les satellites possedent une durée de vie
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technologique. Une fois cette derniere expirée, garder le satellite en orbite pourrait générer
des débris spatiaux pouvant causer des collisions (Rossi et al. (1999)) avec d’autres engins
spatiaux et engendrer des pertes considérables comme ce fut le cas lors de la collision en
2009 entre un satellite Iridium et un satellite de type Kosmos (Anselmo and Pardini (2009);
Wang (2010)).

L’TADC limite la durée de vie orbitale des satellites LEO a 25 ans. Pour les satellites dépas-
sant cette durée de vie, il existe aujourd’hui des systemes dits de désorbitation qu’il faudrait
prévoir a bord d’un satellite avant de le lancer. Ce systeme sera déployé une fois que le sa-
tellite aura fini sa mission afin d’accélérer sa rentrée atmosphérique.

Dans I’annexe B, nous présentons une estimation de la durée de vie orbitale d’'un Cubesat
simple de type 1U. En prenant en considération les approximations supposées dans 1’annexe,
nous constatons que la durée de vie orbitale d’un Cubesat sans systeme de désorbitation dé-
passe les 25 ans pour des altitudes supérieures ou égales a 667 km. Nous proposons ensuite
un Cubesat équipé d’un systeme de désorbitation passif de type Voiles de trainée (Liicking
(2011)) pour réduire la durée de vie d’un Cubesat pouvant avoir jusqu’a 1000 km d’altitude.
Ainsi, dans notre démarche de conception de constellation, nous prenons comme objectif de
réduire le parametre d’altitude afin de réduire la durée de vie orbitale. Sachant que pour des
altitudes inférieures a 500 km, la durée de vie est tres faible. Pour notre application, nous
supposons donc une altitude minimale de 500 km pour une durée de vie supérieure ou égale
a3 ans.

D’un autre c6té, une altitude maximale de 1000 km est considérée afin de réduire la durée de
vie orbitale et aussi d’éviter les radiations émises par la ceinture de Van Allen qui pourrait
affecter les composants électroniques des Cubesats. C’est d’ailleurs pour cette raison que ce

type de satellites est généralement lancé a une altitude inférieure au seuil de 1000 km.

3.5 Conception par la méthode du Street-of-coverage

En prenant en considération la géométrie de couverture présentée dans la figure 3.2 et
les contraintes de mission présentées dans la premiere partie de ce chapitre, la conception de
la constellation, utilisant la méthode analytique de Rider présentée dans la partie 2.4.1, aura

les conditions suivantes :
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— Latitude inférieure ¢; = 30°,
— Latitude supérieure ¢y = 40°,
— Elévation minimale 6,,;,, = 5°,
— Altitude 500 < 4 < 1000 km

L’ objectif est de trouver les parametres de la ou les constellation(s) qui satisfont les condi-
tions précédentes. Ces parametres sont : Le nombre de plans orbitaux P, le nombre de satel-
lites par plan orbital s, le nombre total de satellites et puis 1’inclinaison optimale i.

La méthode présentée dans la partie 2.4.1 permet de résoudre analytiquement le probleme de
la couverture simple d’un point donné telle que définie par Rider. Rappelons que dans notre
cas, nous supposons une couverture mutuelle dans la zone prise en considération. Ainsi,
apres conception des constellations nous €valuerons ces dernieres pour le cas d’une couver-
ture mutuelle.

Les graphes présentés dans la Figure 3.4 montrent la variation des différents parametres de
constellation (P, s, N) en fonction de I’altitude 4. Les formules (2.1a), (2.1b) et (2.3) sont
utilisées pour le calcul de ces trois parametres, respectivement.

Tout d’abord, nous constatons que ces parametres diminuent lorsque 1’altitude augmente.
En effet, le champ de vision des satellites augmente avec 1’altitude et dans ce cas, le nombre
de satellites par plan orbital diminue ainsi que pour le nombre de plans orbitaux. Le nombre
total de satellites dans une constellation est alors inversement proportionnel a I’altitude. Par
exemple sur une orbite géostationnaire (parmi les altitudes les plus élevées des orbites ter-
restres), 3 satellites suffisent pour avoir une couverture globale de la Terre.

L’inclinaison i telle qu’elle est définie dans la formule (2.5) dépend des deux latitudes ¢y, et
¢y, du parametre m et du nombre de plans orbitaux P qui dépend a son tour de 4. Avant de
calculer i, nous devons fixer la valeur du parametre m. Comme déja expliqué dans la section
2.4.1, m est le numéro de maille ou se situe la zone a couvrir apres une projection en 2D des
plans orbitaux de la constellation sur une carte de la Terre. Dans le développement analytique
de Rider, il est démontré que 1’inclinaison optimale i est donnée pour la plus grande valeur
de m vérifiant la condition (2.4c). Une solution possible est alors donnée en considérant les
formules (2.4a) et (2.4b) avec des signes d’équivalence.

Nous proposons donc de tracer les courbes des inéquations (2.4a), (2.4b) et(2.4c) en fonction

de I’inclinaison i et ce, pour différentes valeurs de P et m sachant que m est un entier qui varie
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comme suit : de 0 a g + 1 quand P est pair et m varie de 0 a P%l + 1 quand P est impair.
Les différentes valeurs de P sont : 8,9, 10 et 11 (Figure 3.4.(a)).

Comme 1l a été démontré dans Rider (1986), une solution possible est donnée par I’intersec-
tion entre la courbe de la condition 1 et la condition 2 qui reste supérieure a la courbe de la
condition 3. L’inclinaison optimale est donnée pour ce point d’intersection. Nous retenons
alors le cas ou la courbe de la condition 3 est au dessous de 'intersection des courbes des
conditions 1 et 2. Les autres cas sont rejetés. Mais nous les affichons a titre indicatif dans
I’annexe C. Les Figures 3.5a, 3.5b, 3.5c et 3.5d représentent les solutions optimales donnant
I’inclinaison optimale pour les différentes valeurs de P = 8,9, 10, 11. Nous remarquons que

pour ces différents P, la valeur retenue est : m = 2.
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La Figure 3.6 présente la variation de 1’inclinaison i en fonction de I’altitude 4. Nous
constatons que cette inclinaison ne varie pas considérablement. En effet, entre les altitudes
de 500 km a 1000 km, I’inclinaison augmente de moins de 2°. A ce stade, nous pouvons
dire que la modélisation géométrique associée a la méthode analytique de Rider ont per-
mis de concevoir 4 constellations différentes dans I’intervalle d’altitudes [S00-1000]km. Les

parametres de ces constellations sont regroupés dans la Table 3.3.

hmin [km]  hypaelkm] N [satellites] P i[°]

Constellation 1 500 530 66 11 36.5
Constellation 2 530 640 50 10 37
Constellation 3 640 790 45 9 375
Constellation 4 790 1000 32 8 38

TABLE 3.3 — Constellations résultantes avec la méthode du Street-of-coverage.

3.5.1 Couverture mutuelle

Dans ce qui suit, nous proposons d’évaluer numériquement les performances des constel-
lations développées avec la méthode de Rider pour une couverture mutuelle permanente du
réseau algérien de surveillance sismologique présenté dans la Figure 3.2. Des simulations
numériques ont été effectuées afin d’évaluer la visibilité mutuelle des satellites a partir du
centre de données et des 5 points (A, B, C, D, E) délimitant le réseau sismologique.

En marge de ce travail, nous avons développé un simulateur de propagation d’orbite quasi-
circulaire en utilisant le framework Matlab. La principale perturbation d’orbite considérée a
été I’effet de I’aplatissement terrestre associé aux coefficients du J2. Notre programme es-
time les périodes de visibilité des satellites d’une constellation a partir de chaque couple de
stations terrestres durant une période T = 24 heures. Pour une couverture permanente, les
écarts de visibilité doivent étre nuls.

Le pas d’échantillonnage est estimé égal a 30 secondes. En effet, il est convenu qu’un écart
de 30 secondes dans la transmission de données n’est pas considéré comme critique dans

le cas de la surveillance sismologique. De plus, nous avons constaté que le choix de ce pas
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d’échantillonnage permet d’accélérer le temps de simulation étant donné que les programmes
d’intégration d’orbite sont généralement gourmands en temps de calcul.

Les constellations qui sont évaluées sont les constellations de la Table 3.3 développée avec
la méthode du Street-of-coverage. Les figures 4.2a, 4.2b, 4.2¢c, 4.2d représentent chacune
la visibilité des satellites des différentes constellations pendant une période de 24 heures.
A chaque instant ¢, nous calculons le nombre de satellites visibles mutuellement par le DC
et une des 5 positions (A, B, C, D, E). Sur les figures, nous affichons le nombre minimal
de satellites visibles. Nous remarquons que ce nombre est toujours supérieur a zéro, ce qui
veut dire qu’a chaque pas d’échantillonnage, il existe au moins un satellite visible a partir
des couples de positions : DC-A, DC-B, DC-C, DC-D et DC-E. Nous obtenons ainsi une
couverture mutuelle permanente de tout le réseau. Pour résumer la conception par Street-of-
coverage, nous pouvons dire que cette méthode permet de concevoir des constellations de
satellites pour la couverture régionale permanente. Des simulations numériques ont permis
de constater que les constellations ainsi congues fournissent une couverture permanente mu-
tuelle dans cette région. Nous expliquons ceci par le fait que la méthode analytique est une
méthode qui utilise plusieurs approximations comme les arrondis utilisés dans les formules
(2.1a) et (2.1b). D’un autre c6té, la région a couvrir n’est pas tres large. En effet, par rapport
au DC, les stations se trouvent a une distance maximale d’environ 5° de latitudes et 4° de
longitudes. La condition de visibilité mutuelle n’est donc pas treés contraignante pour cette
méthode.

La question qui se pose a présent : est-ce que les constellations développées par cette mé-
thode sont optimales ? La réponse a cette question se trouve dans la partie suivante de ce
chapitre ol nous essayerons de rechercher des configurations de constellations plus opti-

males en utilisant une méthode d’optimisation par algorithmes génétiques.

3.6 Optimisation par algorithme génétique multi-objectif

Dans cette partie, nous nous donnons comme objectif de trouver des constellations plus
optimales au probleme posé dans cette application, a savoir la couverture régionale mutuelle

et permanente du réseau sismologique algérien présenté dans la Figure 3.2. La méthode d’op-
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FIGURE 3.7 — Visibilité des satellites de la constellation en fonction du temps. Durée :
24 heures. Pas d’échantillonnage : 30 secondes.
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timisation par algorithmes génétiques est utilisée.

3.6.1 Parametres a optimiser

Optimiser une constellation consiste a optimiser les différents parametres de la constel-
lation. Dans notre cas, les parametres a optimiser sont : Le nombre de plans orbitaux P, le
nombre de satellites par plan orbital s, I’altitude % et I’inclinaison i. Ainsi chaque individu
(constellation) de la population est représenté par un chromosome contenant les différents
parametres cités. La figure 3.8 représente la configuration d’un chromosome de notre AG.

Les contraintes sur les parametres sont les suivantes :

P S h i

Chromosome
Constellation

01001011 | 00001110 || 01111110 | 00101001

01001011000011100111111000101001 Individu 1

0110001000011100 1010101000110101 Individu N

FIGURE 3.8 — Chromosome représentant une constellation.

— 3<P<11
— 3<s<11
— 500km < h < 1000km

— 30° <i <50°

3.6.2 Objectifs de I’optimisation

Les objectifs de 1’optimisation sont la réduction de la taille de la constellation mais

aussi la diminution de I’altitude des Cubesats pour diverses raisons (réduire la durée de vie
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orbitale, trouver des opportunités de lancement, etc.) tout en maximisant le taux de visibilité
afin d’offrir une couverture permanente.

Nous avons vu que la réduction de I’altitude entraine une diminution du champ de visibilité
et augmente ainsi la taille de la constellation. Ainsi, 1’algorithme génétique multi-objectif
(MOGA pour Multi-Objective Genetic Algorithme) permet de trouver un compromis entre

ces trois objectifs :
1. Maximiser le taux de visibilité, Rv ;
2. Minimiser le nombre de satellites total, NV ;
3. Minimiser 1’altitude, .

En optimisation multi-objectif, il est impossible d’améliorer un objectif sans dégrader un
autre. C’est pour cette raison qu’il n’existe pas de solution unique mais un ensemble de
solutions formant ce qu’on appelle une frontiere de Pareto. Cette frontiere illustrée dans la
figure 3.9 représente I’ensemble de solutions qui ne sont dominées par aucune autre solution.
Une solution est dite dominée par une autre si elle n’est pas meilleure que les solutions
comparées pour tous les objectifs.

Dans un premier temps, nous proposons notre propre implémentation d’un MOGA basé

A
L e e e e e e e e e e - = = 1

Solutions dominées

Frontiére Pareto
optimale

Parameétre 2

Solutions impossibles

>

Parametre 1

FIGURE 3.9 — Frontiere de Pareto pour I’optimisation multi-objectif

sur la méthode de la somme pondérée pour I’évaluation de la fonction fitness. Ensuite, nous

comparerons les résultats obtenus avec ceux réalisés en utilisant un algorithme connu et tres
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utilisé dans le domaine de I’optimisation par algorithmes génétiques, 1’algorithme NSGA-II

(Non-dominated Sorting Genetic Algorithm, version 2).

3.6.3 Optimisation par la méthode de la somme pondérée

Fitness La méthode de la somme pondérée réside dans 1’évaluation de la fonction cofit
(fitness) des différents individus de la population. Ces valeurs de fitness sont utilisées pour la
sélection des individus élus pour la reproduction et la génération de nouvelles populations.

Etant donné que les individus représentent les constellations, la fonction fitness doit prendre
en compte le taux de visibilité noté R,, la taille N et ’altitude & de la constellation. Pour
cela, nous appliquons une somme pondérée multi-objective faisant apparaitre les différents

objectifs. Ainsi, la fonction fitness d’une constellation i sera déterminée par la formule (3.3).

Nui Noni
fi = Wgry X Rv; +wy X = +wy, X mn 3.3)
Ni h;

Ou wg,, wy et wy, sont les poids relatifs a I'importance de chaque objectif et wg, +wn +wy, =
1. N; et h; sont la taille et 1’altitude de la constellation numéro i. Afin de normaliser les
objectifs N et h, Ny et hyi, sont les valeurs minimales de N et de & dans leurs espaces de
recherche respectifs. Rv; est le taux de visibilité de la constellation i. Il est défini comme
étant la moyenne des taux de visibilité des k stations que nous voulons couvrir mutuellement

par rapport au centre de données (Equation (3.4).

k
- R;
Rv; = % (3.4)

ou, R; est le taux de visibilité de la station j et le DC pendant une période T'. Il est donné par
la formule (3.5).

R — DVj7DC

= (3.5)

et DV pc est la durée de visibilité mutuelle d’une constellation a partir de la station j et du

centre de données pendant une période 7. Cette durée est calculée en utilisant 1’équation
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(3.2) et est donnée par la formule (3.6).

to+T
DVj,DC = / Cj}l)c(l‘) dr (3.6)
f

0

Dans notre cas d’étude, nous n’€valuerons pas la couverture mutuelle entre le DC et toutes les
stations du réseau. Mais, en considérant les suppositions faites dans la section 3.3, nous nous
contenterons de I’évaluation de la couverture entre le DC et les cinq positions présentées
dans la Table 3.2 qui délimitent ce réseau.

Pour I’évaluation du taux de couverture Rv;, le simulateur d’orbites quasi-circulaire que nous
avons implémenté est utilisé. Le programme permet d’intégrer les orbites de tous les satellites
d’une constellation et évaluer le temps de visibilité mutuelle de ces satellites par rapport a
deux points distincts en utilisant les équations (3.2) et (3.6). Le taux de visibilité est ensuite
déduit avec les équations (3.5) et (3.4).

Le taux de visibilité mutuelle de chaque constellation par rapport aux couples [DC-A, DC-B,
DC-C, DC-D, DC-E] est calculé pendant la durée de 7 = 24 heures. Afin de permettre une
comparaison des résultats avec la méthode du Street-of-coverage, le pas d’échantillonnage

est le méme c’est-a-dire dt = 30 secondes.

Sélection Nous avons opté pour une sélection aléatoire par I’implémentation de la méthode
de la roulette présentée dans la partie 2.4.2 afin de donner une chance aux individus d’étre
tirés en fonction de la valeur de leur fitness. Cette méthode basée seulement sur les valeurs de
fitness nous permet d’évaluer les performances de la fonction fitness que nous proposons ici.
Elle sera ensuite comparée a une autre méthode de sélection implémentée dans 1’algorithme

NSGA-IL

Reproduction Les parametres de reproduction sélectionnés sont :
— Taux de croisement : P = 0.5

— Taux de mutation : P, = 0.1
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3.6.3.1 Distribution des poids wg,, wy, wy,

L’un des choix les plus importants qui affecte 1’évolution d’un algorithme génétique est
la fonction fitness. La fonction fitness moyenne (notée AFF pour Average Fitness Function)
doit étre améliorée durant I’optimisation. Dans la figure 3.10, nous avons étudié différentes
distributions de poids pour la fonction du fitness définie dans 1’équation (3.3) afin de maxi-
miser la valeur du AFF d’une génération a une autre. Le but est de trouver la distribution des
poids qui donne la meilleure amélioration du AFF. En fonction de I’importance de chaque
fonction objective, nous avons considéré que le poids associé a la maximisation du taux de
visibilité, wg,, est toujours plus grand que wy et wy, les poids de minimisation de N et de
h, respectivement. Pour la normalisation de la fonction fitness, nous avons choisis Ny, =9
satellites et A,,,;, = 500 km.

Sur les figures 3.10a, 3.10b et 3.10c, nous remarquons que la tendance de la fonction AFF
décroit pour wg, < 0.6 alors qu’une amélioration est observée lorsque wg, est beaucoup plus
élevé que wy et wy, pour wg, > 0.7. Cette amélioration est plus significative pour la distribu-
tion des poids (wg, = 0.9, wy = 0.05, wj, = 0.05) que nous pouvons apercevoir sur la Figure
3.10f. Cette distribution qui donne ainsi la meilleure évolution de notre AG est utilisée dans
ce qui suit.

Etant donné que le but de notre application est d’avoir une couverture permanente, la Figure
3.11 montre I’ensemble des solutions obtenues avec un taux de visibilit¢é Rv = 100% ou le
nombre de satellites N est tracé en fonction de ’altitude /. De plus, nous nous intéressons
a la constellation ayant le minimum N et la plus basse altitude 4. Le tracé en courbe conti-
nue sur la Figure 3.11 représente la frontiere de paréto des solutions obtenues avec notre
AG. Pour ne pas citer tous les optimums Paréto, nous avons subdivisé I'intervalle d’altitudes
(500-1000 km) en cinq sous intervalles équivalents. La taille minimale de constellation, N,

obtenue pour chaque intervalle et son altitude correspondante sont données dans la Table 3.4.
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FIGURE 3.11 — N par rapport a h des constellations ayant 100% de taux de visibilité. Les carrés
noirs étiquetés représentent les solutions avec le minimum N et le minimum h dans chaque intervalle
d’altitudes.

Intervalle 4 [km] [500-600] [600-700] [700-800] [800-900] [900-1000]

Minimum N 36 32 30 27 24
Minimum /A [km] 587 675 748 815 946
P 9 8 10 9 8

i[deg] 42 42 49 50 48

TABLE 3.4 — N et h minimals pour chaque intervalle d’altitudes obtenus avec la méthode
de la somme pondeérée.

3.6.4 Optimisation par I’algorithme NSGA-II

L’algorithme NSGA-II (Non-dominated Sorting Genetic Algorithm, version 2) est un
standard des algorithmes génétiques multi-objectifs. Il a été développé par le Professeur
K. Deb (Deb et al. (2002)) au sein du Kanpur Genetic Algorithm Laboratory de I’institut

indien de Technology a Kanpur. Cet algorithme est largement utilisé en optimisation multi-
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objectif et ce dans différents domaines d’application. L’ algorithme est mis en ligne en libre
téléchargement sur le site du Laboratoire sur le lien suivant : http://www.iitk.ac.in/
kangal/codes.shtml.

L’algorithme NSGA est un algorithme élitiste basé sur le principe du tri non dominé pour la
sélection des individus. Il a été démontré que le principe de I’élitisme dans les AG permet
une meilleure convergence pour les problémes multi-objectifs.

La version deux de 1’algorithme NSGA est une version accélérée qui permet de passer d’un
niveau de complexité de ’ordre O(MN?) 2 O(MN?) ot M ici est le nombre d’objectifs et
N est la taille de la population. Ce sera cette version que nous utiliserons dans notre travail.
L’ organigramme du NSGA-II est présenté dans la Figure 3.12.

La force de I’algorithme NSGA-II réside dans 1’évaluation et la sélection des individus. En
effet, ces derniers sont triés selon un ordre de non-dominance et en fonction d’un parametre
appelé distance de crowding avant d’étre sélectionnés par la méthode du tournoi. Ces trois
opérations sont expliquées brievement ci-dessous. Une fois les individus sélectionnés, les
opérateurs habituels de croisement et de mutation sont appliqués afin de générer une nouvelle
population composée des meilleurs individus de la population courante et de la nouvelle

progéniture.

Tri non dominé Chaque population est triée selon le principe de la non dominance. Une
solution est dite dominée si celle-ci n’est pas meilleure que les autres solutions comparées
pour tous les objectifs. Le principe du tri non dominé consiste a classer I’ensemble des indi-
vidus dans des fronts ou le premier front contient les individus non dominés par aucun autre
individu, le second front contient les individus dominés par le premier front et ainsi de suite
pour le front 3, 4, etc. Les individus sont ensuite assignés des rangs en fonction du numéro

du front auquel ils appartiennent.

Distance de crowding La distance de crowding (crowding distance en anglais) permet de
comparer les individus se trouvant dans le méme front et ayant ainsi le méme rang. Cette
distance représente la distance euclidienne entre chaque individu et ses voisins du méme
front en se basant sur leur k objectifs dans un espace a k dimension. La Figure 3.13 représente

le calcul de la distance de crowding dans un espace a deux dimensions pour une optimisation
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FIGURE 3.12 — Organigramme de I’algorithme NSGA-II. Yang et al. (2012)
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a deux parametres. Dans notre cas, la distance sera calculé par rapport aux trois parametres
que nous proposons d’optimiser a savoir : le taux de visibilité Ry, la taille de la constellation
N et I’altitude 4. Le taux de visibilité est calculé en utilisant notre programme d’intégration

orbitale (7" = 24 heures, dt = 30 secondes) comme ce fut le cas pour I’AG a somme pondérée.

]

FIGURE 3.13 — Calcul de la distance de crowding pour I’algorithme NSGA-II. Deb et al. (2002)

Sélection par tournoi Les individus sont triés en fonction du principe de non dominance
(front 1, front 2, etc) et de la distance de crowding qui leur ont été assignés. L’individu ayant
le rang le plus faible est sélectionné. Les individus ayant le méme rang sont ensuite classés
par ordre décroissant de la distance de crowding. L’individu ayant la distance la plus élevée
est choisi et sélectionné. Le processus est répété jusqu’a obtenir la taille de la population
souhaitée. Le choix de I’individu ayant la plus grande distance de crowding permet d’avoir
une plus grande diversité de la population et ce, en choisissant 1’individu qui possede les

voisins les plus éloignés (dans le méme front).

Remarque L’élitisme est assuré par la sélection des meilleurs individus de la population

précédente et les meilleurs individus de la population courante.

En considérant les suppositions faites au début de cette section, les parametres a optimi-
ser sont le nombre de plans orbitaux P, le nombre de satellites par plan orbital s, I’altitude

h et I’inclinaison i dans leurs intervalles de recherches respectifs. Il s’agit aussi de trouver
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un compromis entre 3 objectifs a optimiser : La maximisation du taux de visibilité Rv, la
minimisation du nombre de satellites NV et la minimisation de I’altitude /.
Apres plusieurs tests, les parametres de fonctionnement de 1’algorithme NSGA-II retenus

sont les suivants :
— Taille de la population : Np = 100
— Nombre de générations : Ng = 100
— Taux de croisement : P = 0.9
— Taux de mutation : P, = 0.2

Dans ce qui suit, nous allons observer 1’évolution du processus d’optimisation de constella-
tions de satellites pour la couverture mutuelle et permanente du réseau sismologique algérien

présenté dans la figure 3.2.

3.6.4.1 Population initiale

La figure 3.14 représente la population initiale générée aléatoirement. Etant donné que
nous effectuons une optimisation a trois parametres, I’espace de recherche est donc tri-
dimensionnel. La Figure 3.14a représente la distribution de la population initiale dans cet
espace a trois dimensions. Afin de mieux visualiser la distribution des parametres des constel-
lations de la population, nous proposons de tracer le parametre N en fonction de Rv (Figure
3.14b), h en fonction de Rv (Figure 3.14c) et N en fonction de A (Figure 3.14d). Il s’avere
que la population générée possede des taux de visibilité Rv assez élevés. Ceci s’ explique par
le fait qu’a partir de 30 satellites, nous commencons a avoir des couvertures avec des taux de
visibilités supérieurs a 70% sachant que le but étant de trouver des constellations ayant des
taux de couverture de 100%. La Figure 3.14d permet de vérifier que la population initiale est

bel et bien diversifiée dans les espaces de recherche respectifs de N et de A.

3.6.4.2 Population finale

La figure 3.15 présente la population finale apres une optimisation de 100 générations.
Nous remarquons une convergence vers les solutions souhaitées ayant une altitude / faible,

un nombre de satellites N petit et un Rv qui tend vers 1. Rappelons que le but étant de
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FIGURE 3.14 — Population aléatoire de départ pour I’algorithme NSGA-II.
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FIGURE 3.15 — Solutions non-dominées obtenues avec I’algorithme NSGA-II aprés 100
générations.

maximiser Rv tout en minimisant N et 4. Rappelons aussi qu’il n’est pas possible d’amé-
liorer un objectif sans détériorer au moins un des deux autres objectifs. Ainsi, la solution
(Rv,N,h)=(1,9,500) n’est pas possible.

L’ optimisation multi-objectif permet de trouver plusieurs solutions. Les solutions les plus
optimales, présentant un compromis entre les trois objectifs, peuvent €tre extraite a partir des
graphes des figures 4.7b, 4.7¢c, 4.7d. La premiere figure permet d’obtenir la solution ayant
un maximum de Rv et le minimum de % (Solution optimale 1), la deuxieéme figure donne la
solution ayant le maximum de Rv et un minimum de N (Solution optimale 2) tandis que la
derniere figure donne la solution optimale 3, celle ayant le minimum de N et un minimum

de h. Les parametres optimisés des trois solutions sont regroupés dans la Table 3.5.
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La solution optimale 3 est inintéressante pour notre application étant donné que le but est

Solutions optimales /4 [km] N [Satellites] Ry

Solution optimale 1 500 40 1
Solution optimale 2~ 667 30 1
Solution optimale 3 500 9 0.2904

TABLE 3.5 — Constellations optimales de la population finale obtenues avec I’algorithme
NSGA-IL

de trouver des constellations ayant une couverture permanente ¢’est-a-dire avec Rv = 1. Ce-
pendant, pour des raisons de diversité des populations, et afin d’augmenter le nombre de
constellations potentielles nous ne garderons pas que les constellations ayant un taux de cou-
verture Rv = 100% durant I’ optimisation.

La solution optimale 1 et la solution optimale 2 ont toutes les deux un taux de visibilité
maximum, c’est-a-dire Rv = 1. La population finale permet donc d’obtenir une constellation
ayant une altitude minimale de 500 km comptant 40 satellites et une constellation ayant un
N minimal a une altitude de 667 km.

Pour augmenter le nombre de solutions ayant un taux de visibilité Rv = 1, nous choisis-
sons de prendre en considération toutes les solutions obtenues durant les 100 générations.
La Figure 3.16 affiche I’ensemble des solutions ayant un taux de visibilité Rv = 1 durant les
Ng = 100 générations. La courbe tracée en continu représente la frontiere Pareto. Les solu-
tions optimales obtenues durant 1’optimisation pour chaque intervalle d’altitude sont données
dans la Table 3.6.

Nous remarquons alors que la solution optimales 1 et la solution optimale 2 de la Table 3.5
ne sont pas les solutions les plus optimales. D’autres solutions Pareto optimales (N minimum
et 4 minimum) ont été trouvées durant I’optimisation telles que la solution (%, N)=(584.2,
36) et la solution (h, Ny,in)=(924.1, 24). L’ensemble des solutions Pareto optimales sont don-

nées dans la Table 3.6.
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FIGURE 3.16 — Nombre de satellites en fonction de I’ altitude pour les constellations ayant un taux de
visibilté Rv = 1.

Intervalle 2 [km] [500-600] [600-700] [700-800] [800-900] [900-1000]

Minimum N 36 30 30 27 24
Minimum /4 [km] 584.2 667 709.8 801.1 924.1
P 9 10 10 9 8
i[deg] 42.59 48.51 47.50 49.73 48.10

TABLE 3.6 — N et h minimals pour chaque intervalle d’altitudes obtenus avec I’algo-
rithme NSGA-II. P et i correspondant sont donnés dans les troiseme et quatriéme lignes.

3.7 Conclusion

Ce chapitre a été dédié a la conception et a I’optimisation d’une ou de plusieurs constel-

lations de satellites de type Cubesat pour le probleme de la couverture régionale du réseau
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sismologique algérien. Le but était de trouver des constellations comptant le minimum de
satellites et offrant la meilleure couverture permanente possible en prenant en considération
les contraintes liées a 1’utilisation des Cubesats. Une de ces contraintes fut le probleme de
la couverture mutuelle. Nous avons d’abord essayé d’appliquer une méthode de conception
analytique au probleme de la couverture régionale permanente et mutuelle ol nous avons
pu proposer quelques constellations. Ensuite, un algorithme génétique multi-objectif basé
sur la méthode de la somme pondérée pour le calcul de la fonction fitness a été proposé.
Cette partie a surtout servi a trouver les meilleures pondérations permettant d’optimiser la
convergence de 1’algorithme génétique proposé. Quelques constellations ont été alors propo-
sées. Afin d’évaluer ces résultats, nous avons appliqué 1’algorithme NSGA-II pour proposer
d’autres constellations optimales. La discussion des différents résultats des deux méthodes

et une comparaison détaillée feront 1’objet du chapitre suivant.
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Chapitre 4. Discussion des résultats

4.1 Introduction

Ce chapitre sert a discuter et a améliorer les résultats obtenus dans le chapitre 3. Nous
commencerons tout d’abord par vérifier la conformité de ces résultats obtenus en utilisant
les deux méthodes d’optimisation par algorithme génétique présentées dans le chapitre pré-
cédent sous la contrainte de la couverture mutuelle. Avant de comparer entre les différents
résultats obtenus par les différentes méthodes (analytique et numériques), nous évaluerons et
tenterons d’améliorer la convergence de 1’algorithme NSGA-II en effectuant une recherche
guidée par I’algorithme R-NSGA-II. Enfin, dans la derniere partie de ce chapitre, nous pro-
posons un bilan de liaison permettant d’évaluer la capacité d’un Cubesat a transmettre les

données sismologiques collectées par le réseau de surveillance algérien.

4.2 Vérification et interprétation des résultats

Avant de comparer les résultats des trois méthodes présentées dans le chapitre précédent,
nous vérifions si les résultats obtenues avec les optimisations par algorithmes génétiques ré-
pondent bel et bien aux exigences de la mission a savoir la couverture mutuelle et permanente
du réseau de surveillance présenté dans la figure 3.2.

Cette vérification est effectuée a I’aide des tracés de la visibilité des satellites des différentes
constellations obtenues avec les deux méthodes d’optimisation : AG avec somme pondérée
et NSGA-IIL. La période d’intégration est de 24 heures tandis que le pas d’échantillonnage

est de 30 secondes.

4.2.1 Méthode de la somme pondérée

La Figure 4.1 représente la visibilité dans le temps des différentes constellations opti-
males obtenues avec notre AG basé sur la méthode de la somme pondérée et présentées dans

la Table 3.4. Sur chacune des sous-figures, le nombre moyen de satellites visibles est calculé
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a chaque instant ¢. Nous constatons que pour I’ensemble des constellations, a chaque instant
t, il existe au moins un satellite visible mutuellement par le centre de données et les points
délimitant la zone a couvrir (présentés dans la Table 3.2). Nous constatons aussi une certaine
redondance des satellites a des instants brefs ou le nombre de satellites visibles atteint le
nombre de 3 sur la Figure 4.1a. Ces instants sont plus fréquents pour les constellations ayant

des altitudes plus élevées comme nous pouvons voir sur les figures 4.1c, 4.1d et 4.1e.

4.2.2 NSGA-II

La Figure 4.2 représente la visibilité dans le temps des différentes constellations opti-
males obtenues avec 1’algorithme NSGA-II et présentées dans la Table 3.6.
Sur chacune des sous-figures, le nombre moyen de satellites visibles est calculé en fonc-
tion du temps. Nous constatons que pour I’ensemble des constellations, a chaque instant ¢,
il existe au moins un satellite visible mutuellement par le centre de données et les points
délimitant la zone a couvrir (présentés dans la Table 3.2). Comme ce fut le cas pour la pre-
miere méthode, nous constatons aussi une certaine redondance des satellites ou le nombre de
satellites visibles atteint le nombre 3 (Figure 4.2a, 4.2b, 4.2c, 4.2d et 4.2¢).
Cependant, ces redondances de visibilité sont moins fréquentes que celles obtenues avec la
méthode de la somme pondérée. Ceci peut €tre un indice sur le fait que les résultats de 1’algo-
rithme NSGA-II sont plus optimaux que ceux de la méthode de la somme pondérée. De plus,
ces redondances des satellites peuvent aussi signifier que ces différents résultats peuvent en-
core €tre optimisés et c’est la question a laquelle nous tenterons de répondre dans la partie

suivante de ce chapitre.

4.3 Discussion des résultats

4.3.1 NSGA-II

Dans cette partie nous proposons d’observer 1’évolution du processus d’optimisation de

constellations de satellites par 1’algorithme NSGA-II pour le type de couverture abordé ici.
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FIGURE 4.1 — Visibilité temporelle des satellites des constellations trouvées avec la mé-
thode de la somme pondérée. Durée : 24 heures. Pas d’échantillonnage : 30 secondes.

A partir de la figure 3.15, nous remarquons une faible convergence de la population. Le but
étant de minimiser 1’altitude des satellites et la taille des constellations tout en augmentant
le taux de visibilité, nous constatons qu’apres une optimisation de 100 générations, les deux
parametres & et Rv n’ont pas été considérablement optimisés. A 'issus des 100 générations,
la population finale compte un nombre considérable d’individus ayant une altitude et un taux
de visibilité non optimisé€s. Nous constatons donc une faible convergence de 1’algorithme
par rapport aux deux parametres & et Rv. Le parametre N a quant a lui ét€¢ minimisé et les
individus de la centieme génération ont tous un N < 40 satellites. Ceci traduit une bonne
optimisation du parametre N aux dépens des deux autres parametres /1 et Rv.

Afin d’évaluer le parametre de convergence de 1’algorithme, le nombre de générations est
augmenté a 500. Les résultats d’optimisation sont donnés dans la figure 4.3.

Nous remarquons qu’apres une optimisation a 500 générations, la convergence n’a pas été
améliorée. En effet, d’apres les figures 4.3c et 4.3d, les deux parametres Rv et 4 ne sont tou-
jours pas optimisés dans le but de minimiser /4 et maximiser Rv.

Il existe une version améliorée de 1’algorithme NSGA-II permettant une recherche guidée
vers les solutions souhaitées. L’algorithme R-NSGA-II (Reference-point-based NSGA-II),
proposé par le professeur Deb (Deb and Sundar (2006)), permet ainsi d’améliorer le pa-
rametre de convergence tout en contrdlant la diversité de 1’ensemble des solutions Pareto
recherchées. Dans ce qui suit, nous proposons de tester une optimisation par 1’algorithme R-

NSGA-II afin de tenter d’améliorer les résultats obtenus avec 1’algorithme NSGA-II.
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FIGURE 4.2 — Visibilité temporelle des satellites des constellations trouvées avec l’algo-
rithme NSGA-II. Durée : 24 heures. Pas d’échantillonnage : 30 secondes.
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FIGURE 4.3 — Solutions non-dominées obtenues avec I’algorithme NSGA-II apres 500

générations.
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4.3.2 Optimisation par I’algorithme R-NSGA-II

Dans la description de I’algorithme NSGA-II, nous avons vu que la sélection des indi-
vidus est effectuée en utilisant deux méthodes de calcul de la fonction fitness : la premiere
étant le tri élitiste non dominé qui consiste a classer les individus dans des fronts séparés en
fonction du principe de non dominance, la seconde fonction repose sur le calcul de la dis-
tance de crowding qui représente la distance euclidienne entre chaque individu et ses voisins
du méme front.

Afin de guider la recherche vers de nouvelles solutions, 1’algorithme R-NSGA-II permet de
spécifier un ou plusieurs points de référence dans 1’espace des objectifs de fagon a diriger la
recherche vers la zone qui entoure le ou les points de référence. Durant I’étape de sélection,
les solutions proches des points de référence sont favorisées. Ce critere de sélection remplace
la distance de crowding dans I’algorithme NSGA-II.

En guidant la recherche vers les points de référence, un certain degré de diversité doit tre
préservé. Pour cela, 1’algorithme R-NSGA-II utilise un algorithme de regroupement qui per-
met de filtrer les solutions qui sont tres proches les unes des autres et les remplace par les
solutions restantes. Afin de controler la diversité, un parametre epsilon (e) est introduit per-
mettant de mesurer le regroupement des solutions autour d’un point de référence. Ainsi,
toutes les solutions incluses dans le cercle (ou sphere si optimisation a trois parametres) a
rayon epsilon sont ignorées et remplacées par une solution représentative du groupe afin
d’éviter la redondance. La distance epsilon est un parametre dont les valeurs pouvant étre
choisies entre O et 1 permettent d’avoir différents degrés de diversité.

Dans ce qui suit, nous appliquerons 1’algorithme R-NSGA-II a notre cas d’étude afin d’éva-
luer les résultats d’une recherche guidée. Mais tout d’abord, nous ferons varier le parametre
€ pour sélectionner le niveau de diversité souhaité.

Les parametres de configuration de I’algorithme (Ng, Np, Pc, P,,) de I’algorithme R-NSGA-
IT ont été choisis identiques a ceux de I’algorithme NSGA-II pour permettre une comparaison

indépendante de ces parametres communs.
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4.3.2.1 Choix du parametre ¢

Pour cette partie consacrée a 1’évaluation du parametre €, nous choisissons d’effectuer
une optimisation guidée a un seul point de référence.
Le point de référence choisis est le point (2 = 790,N = 32,Rv = 1) obtenu avec la méthode
de conception analytique dite Street-of-coverage (voir la Table 3.3 du chapitre 3). Ce résultat
représente la constellation comptant le minimum de satellites qui a été obtenue avec la mé-
thode analytique. Le but étant d’optimiser ce résultat en utilisant la méthode d’optimisation
numérique R-NSGA-II.
Les figures 4.4, 4.5, 4.6 et 4.7 représentent les populations finales apres une optimisation de

100 générations pour les différentes valeurs d’epsilon et en fixant un seul point de référence.
La Figure 4.4 est une vue 3D des trois parametres a optimiser. Les figures 4.5, 4.6 et 4.7
montrent les mémes résultats sur un plan a deux dimensions afin de mieux visualiser les pa-
rametres optimisés.

Sur ces différentes Figures, nous remarquons que pour € = 0.1, la population finale (Figure
4.4a) est plus dispersée autour du point de référence que les populations obtenues avec des
valeurs d’e plus petites (e = 0.01 4.4b, e = 0.001 4.4c, e = 0.0001 4.4d). Ainsi, plus € est
petit, et plus faible est I’étendue de I’ensemble des résultats.

D’un autre coté, a partir des figures 4.6 et 4.7, nous remarquons que la recherche guidée a
permis d’obtenir une nette convergence des résultats pour € < 0.01 vers le point de référence
en comparaison avec les résultats de I’algorithme NSGA-II ou les deux parametres Rv et h
n’étaient pas considérablement optimisés (Figure 3.15).

La Figure 4.8 représente les frontieres Pareto optimales obtenues en affectant différentes
valeurs au parametre € (0.1, 0.01, 0.001 et 0.0001).

Nous remarquons que pour € = 0.1, les solutions obtenues possedent une large étendue dans
I’intervalle de /4 [500-1000] et dans celui de N [24-40] étant donné que le point de référence
pris en considération se situe a la position (790 ;32).

Lorsque € est plus petit, nous observons un regroupement des solutions proche du point de
référence. Ainsi, pour € = 0.001 et e = 0.0001, les résultats se situent dans les intervalles

[650 - 980] pour £ et [24-36] pour N.

L’espace des solutions pour € = 0.0001 est moins étendu que celui obtenu avec ¢ = 0.001.

Cependant, nous remarquons que la frontiere Pareto pour ce dernier n’est pas convexe. Ainsi,
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FIGURE 4.4 — Visualisation en 3D des solutions obtenues avec I’algorithme R-NSGA-II
en faisant varier le parametre €. Ng = 100. Nombre de points de référence = 1.
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en faisant varier le parametre €. Ng = 100. Nombre de points de référence = 1.
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FIGURE 4.8 — Comparaison des solutions Pareto (N en fonction de h, Rv = 1) en fonction du para-
metre €

pour améliorer la convergence vers les points de référence notre choix se porte sur e = 0.0001

pour le suite de cette discussion.

4.3.2.2 Choix des points de référence

L’algorithme R-NSGA-II repose sur I’'idée que le concepteur dispose au préalable d’une
ou de plusieurs solutions connues. Ces solutions peuvent étre communiquées par un expert
du domaine, des solutions théoriques ou tout simplement des solutions obtenues en utilisant
une autre méthode de conception dans le but d’optimiser ces résultats. C’est le troisieme cas
de figure que nous adopterons dans cette étude.

Pour cela, nous prendrons comme points de référence les résultats obtenus analytiquement
avec la méthode du Street-of-coverage et qui sont présentées dans la Table 3.3. Les points de
référence sont introduits un a un. Leurs coordonnées sont présentées dans la Table 4.1.

Notons que les quatre points de référence choisis possedent tous des Rv = 1 étant donné que

nous recherchons des constellations a couverture permanente (visibilité = 100%).
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Parametres h[km] N [Satellites] Rv
Point de référence 1  793.65 32 1
Point de référence 2 500 66 1
Point de référence 3~ 640 45 1
Point de référence 4 530 50 1

TABLE 4.1 — Coordonnées des points de référence.

Les figures 4.9, 4.10, 4.11 et 4.12 représentent les résultats d’optimisation a un point, deux
points, trois points et quatre points de référence, respectivement.

La premiere remarque que nous pouvons faire est que le nombre de regroupements est
proportionnel au nombre de points de référence. Les figures 4.9a, 4.10a et 4.11a contiennent
autant de regroupements des solutions que de points de références. Tandis que sur la Figure
4.12a qui présente les résultats d’optimisation guidée a quatre points de référence, nous re-
marquons seulement trois regroupements. Ceci s’explique par le fait que les deux points de
référence (500,66,1) et (530,50,1) sont proches dans I’espace des objectifs.

La deuxieme remarque qui n’est pas des moindres est que pour toutes les optimisations,
nous constatons une bonne amélioration des résultats obtenus avec la méthode du street-
of-coverage. Ceci s’explique par 1’obtention de résultats plus optimaux que les points de
références. L’ optimisation concerne surtout la minimisation des deux parametres 4 et du N.
Concernant le parametre Rv, étant donné que tous les points de référence possedent un Rv = 1
qui est maximal, il est impossible de maximiser encore ce parametre. Par exemple, pour I’op-
timisation a quatre points de référence dont la population finale est présentée par la figure
4.12d, nous remarquons que les constellations obtenues possedent toutes des parametres N
et h inférieures a ceux des points de références. Ainsi pour le point de référence (500,66,1),
le parametre N a été pratiquement divisé€ par 2.

La Table 4.2 contient I’ensemble des solutions Pareto obtenues pour I’ensemble des optimi-
sations (en prenant en considération les résultats de toutes les générations) a un point, deux
points, trois points et quatre points de référence, respectivement.

Nous remarquons que les résultats les plus optimaux sont donnés par 1’optimisation a trois et

a quatre points de référence. Cependant, les résultats obtenus dans I’intervalle des altitudes
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Altitude [km] 500-600 600-700 700-800 800-900 | 900-1000
Parametres N h N h N h N h N h
1 point de référence | 63 558.3 | 36 641.7 | 27 7429 | 24 886.3 | 24 9354

2 points de référence | 40 500 | 30 668.5 | 27 7429 |24 885 |24 9654

3 points de référence | 36 583.9 | 30 640 | 27 7432 |27 841 |35 960.8

4 points de référence | 36 5824 | 30 641.3 | 27 7427 | 27 8522 |40 903.5

TABLE 4.2 — Comparaison des résultats obtenus en prenant 1, 2, 3 ou 4 points de réfé-
rence.

[900-1000] ne sont pas optimaux. Ceci s’explique par le fait que les points de référence
choisis se trouvent dans les intervalles d’altitude [S00-600], [600-700] et [700-800] ce qui

favorise 1’obtention de solutions optimales a I’intérieure de ces intervalles.

4.4 Comparaison des résultats

Dans cette partie nous proposons de comparer les résultats de notre algorithme géné-
tique basé sur la méthode de la somme pondérée avec les résultats analytiques obtenus avec
la méthode analytique de Rider (géométrie du Street-of-coverage) et les résultats d’optimi-
sation obtenus avec I’algorithme NSGA-II ainsi que sa version améliorée R-NSGA-II. Les
différentes méthodes sont comparées en fonction de 1’optimalité des résultats ainsi qu’en

fonction du temps de calcul représenté par la complexité des algorithmes.

4.4.1 Constellations optimales

La Table 4.3 regroupe les différentes constellations optimales obtenues avec les trois
méthodes en terme de nombre de satellites N et altitude h. Les constellations présentées
possedent toutes un taux de visibilité Rv = 1 afin de respecter 1’exigence de la couverture
permanente. La premiere partie du tableau donne les intervalles d’altitude. La seconde partie
(les quatre premieres colonnes regroupées) représente les résultats obtenus avec notre algo-

rithme génétique basé sur la méthode de la somme pondérée. Elle regroupe les constellations
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optimales présentées dans la Table 3.4. La troisieme partie du tableau présente les résultats
obtenus avec 1’algorithme NSGA-II ou nous donnons les constellations optimales obtenues
dans le méme intervalle d’altitudes que pour les résultats de la premiere méthode. La qua-
trieme partie du tableau présente les résultats obtenus avec 1’algorithme R-NSGA-II avec
quatre points de référence dans les cinq intervalles d’altitude. Finalement, afin de comparer
ces résultats avec ceux de la méthode analytique, nous donnerons les constellations corres-
pondantes aux altitudes minimales obtenues avec notre AG a somme pondérée (deuxieme

colonne de la seconde partie du tableau).
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Comparaison entre I’optimisation par AG et Street-of-coverage Nous remarquons que
pour les trois méthodes d’optimisation par algorithme génétique multi-objectif utilisées ici
(somme pondérée, NSGA-II, R-NSGA-II) les résultats sont nettement meilleurs que ceux
obtenus avec la méthode géométrique du Street-of-coverage. Par exemple, pour I’intervalle
d’altitudes [500-600], le nombre de satellites minimal obtenu avec les trois méthodes d’opti-
misation est de 36 satellites alors que pour la méthode du street-of-coverage la constellation
minimale compte 50 satellites au méme niveau d’altitude. Le gain en nombre de satellites
est donc de 28%. Pour les intervalles d’altitude restants, il est de 28%, 33%, 15% et 25%,
respectivement.

La derniere colonne du tableau contient les inclinaisons optimales obtenues avec la mé-
thode analytique de Rider pour la couverture zonale. Nous constatons que les inclinaisons
optimales obtenues numériquement (avec les méthodes basées sur les AG) sont toutes diffé-
rentes de ces inclinaisons. Une différence d’environ 10° qui n’est pas négligeable dans une
mission spatiale. Nous déduisons donc que la méthode de Rider ne permet pas de trouver

I’inclinaison optimale dans le cas d’une couverture zonale et mutuelle.

Comparaison entre la méthode de la somme pondérée et I’algorithme NSGA-II Nous
remarquons que les résultats obtenus avec 1’algorithme NSGA-II sont proches de ceux obte-
nus avec la méthode de la somme pondérée a la différence que pour I'intervalle [600-700],
N est plus petit dans NSGA-II tandis que P est plus élevé (s = 3 satellites par plan orbi-
tal dans NSGA-II). Cependant, une 1égere diminution des altitudes obtenues avec NSGA-II
est notée. Lalgorithme NSGA-II a donc permis d’obtenir de meilleurs résultats dans notre

application.

Comparaison entre les algorithmes NSGA-II et R-NSGA-II Les résultats obtenus avec
I’algorithme R-NSGA-II sont plus optimaux que ceux obtenus avec 1’algorithme NSGA-II
pour les intervalles d’altitude [500-600], [600-700], [700-800] et [800-900]. Pour les deux
premiers intervalles, 1’altitude & a été réduite et pour les deux autres intervalles, N a été
diminué de 3 satellites et P de 1 plan orbital.

Pour I’intervalle [900-1000], les résultats de 1’algorithme R-NSGA-II ne sont pas meilleurs

pour la simple raison que les altitudes des points de référence pris en considération ne se
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situent pas a I’intérieur de cet intervalle. Il est possible d’améliorer ce résultat en effectuant
une recherche guidée vers un point de référence se trouvant dans cet intervalle, par exemple

le point (900,32,1).

4.4.2 Complexité temporelle

La complexité temporelle d’un algorithme représente le nombre d’instructions machine
que cet algorithme doit exécuter une fois écrit dans un langage donné. Ce parametre sert de
substitut a la mesure du temps de calcul d’une machine qui est, en général, un parametre
dépendant de plusieurs facteurs (la puissance de I'unité de calcul, le nombre de processus
en cours, etc) et donc difficile a évaluer avec exactitude. Pour une entrée de taille N, la
complexité temporelle d’un algorithme, usuellement notée avec un grand O, représente le
temps d’exécution le plus long parmi les temps d’exécution des entrées de cette taille, c’est

a dire dans le pire cas. Ce cas-ci est obtenu lorsque N est tres grand.

4.4.2.1 Méthode de la somme pondérée

Etant donnée que 1’évaluation de la fonction fitness des trois objectifs a optimiser est
effectuée en utilisant une seule fonction, la complexité temporelle du MOGA est équivalente
a celle d’'un AG mono-objectif. La complexité temporelle d’un AG mono-objectif est équi-
valente 8 O(NgNp(O(Fitness) + (P.O(croisement)) + (P,,O(mutation)) + O(Selection))) ou
Ng est le nombre de générations de 1”algorithme, Np est la taille de la population, O(Fitness)
est la complexité temporelle de la fonction fitness. Pc et B, sont les probabilités de croi-
sement et de mutation et O(croisement) et O(mutation) sont les complexités de croise-
ment et de mutation. Pc, P,,, O(croisement), O(mutation) et O(Selection) sont constantes
et sont donc substituées par 1. L’évaluation de la fonction fitness d’un individu dépend du
calcul du taux de visibilité de cet individu (constellation) (Equation (3.3)). La complexité
dépend donc de la taille de la constellation qui varie d’une constellation a une autre et qui
dépend des intervalles des parametres P (nombre de plans orbitaux) et S (nombre de sa-
tellites par plan orbital) a optimiser. De plus, la fonction qui permet de calculer le taux de

visibilité (Rv) d’une constellation est gourmande en temps de calcul et sa complexité ne
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peut donc pas étre ignorée. La complexité de 1’algorithme génétique est donc donnée par

O(NgNp + NgNpO(Fitness)) avec O( fitness) = O(SP).

4.4.2.2 NSGA-II

La complexité de ’algorithme NSGA-II est donnée par O(MNGN3) (Deb et al. (2002))
ou M est le nombre d’objectifs a optimiser. Cette complexité est donnée pour une complexité
de calcul négligeable de la fonction fitness. Dans notre cas, en ajoutant la complexité de la
fonction fitness, celle de I’algorithme d’optimisation devient O(MNgN3 + NgNpO(Fitness))

puisque la fonction fitness est évaluée pour les Np individus de chaque génération.

4.4.2.3 R-NSGA-II

La complexité de I’algorithme R-NSGA-1I est donnée par O(Max(NgN3Log" ~2Np, MNGN3))
(Deb and Jain (2014); Curry and Dagli (2014)). En y ajoutant la complexité de la fonction fit-
ness, la complexité de I’algorithme devient O(Max(NgN3Log" ~2Np, MNGN3) +NGgNpO(Fitness)).

En comparant les différents algorithmes, nous remarquons que pour des valeurs de Ng, Np
identiques entre 1’algorithme de la somme pondérée et 1’algorithme NSGA-II, le premier pré-
sente une complexité plus faible et converge donc en un temps plus réduit. D’un autre c6té,
I’algorithme R-NSGA-II possede une complexité supérieure ou égale a celle de NSGA-II et
convergerait donc a une vitesse plus lente.

Afin de vérifier le précédent constat, nous avons évalué les temps de calcul des différentes
méthodes pour 1’optimisation de constellations de satellites pour 1’application décrite dans
le chapitre 3.

Nous avons utilisé Matlab version R2013a comme environnement de développement pour
I’implémentation de I’algorithme génétique a somme pondérée. Ceci afin de pouvoir com-
parer les résultats avec ceux du code libre NGPM (Lin (2012)) développé aussi sous Matlab
et implémentant les algorithmes NSGA-II et R-NSGA-II.

Le calcul du taux de visibilité utilise un intégrateur d’orbite que nous avons implémenté en

langage C afin de réduire le temps d’exécution. Ce programme a été ensuite compilé avec le
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Méthode Somme pondérée | NSGA-II R-NSGA-II
Points de référence - - 1 2 3 4
Temps de calcul [s] 1421.2 1472.2 | 1871.8 2143.5 2166.16 2180.07

TABLE 4.4 — Comparaison des temps de calcul moyens.

Points de référence 1 2 3 4
Tritness [S] 0.1775 0.215 0.223 0.2546

TABLE 4.5 — Comparaison des temps de calcul moyens du fitness pour la méthode R-
NSGA-IL

compilateur Mex de Matlab pour étre utilisé par les algorithmes génétiques sous Matlab.

La machine utilisée pour les calculs est un MacBook Pro muni d’un processeur Intel Core
15, 2.5 GHz et d’une mémoire DDR3 de 6 Go.

Cinq simulations ont été effectuées pour chaque méthode d’optimisation et les temps de cal-
cul moyens en secondes sont affichés dans la Table 4.4. Nous constatons que le temps de
calcul de la méthode de la somme pondérés est bel et bien inférieur a celui de la méthode
NSGA-II et que la méthode R-NSGA-II est la méthode la plus gourmande en ressources
temporelles. Nous remarquons aussi qu’en augmentant le nombre de points de références,
I’algorithme R-NSGA-II devient plus lent.

Deux termes apparaissent dans la complexité de 1’algorithme R-NSGA-II, I’'un qui dépend
du calcul de la fonction fitness et le second qui dépend du processus d’optimisation. La

différence du temps de calcul provient alors de ’un d’entre eux ou bien des deux.

Complexité de la fonction fitness Pour la complexité de la fonction fitness, nous avons
déja expliqué que celle-ci dépend principalement des deux parametres S et P et donc de la
taille de la constellation N = § x P. Dans notre exemple, les valeurs de S et P varient entre 3 et
10. Nous avons alors évalué le temps de calcul moyen de la fonction fitness pour différentes
valeurs de points de référence. Ces temps de calcul ont aussi été estimés pour 5 simulations
différentes et les valeurs moyennes sont affichées dans la Table 4.5. Nous constatons que le
temps de calcul de la fonction fitness augmente aussi 1égerement avec le nombre de points
de références. Ceci peut s’expliquer par le fait que les constellations résultantes sont proches
des points de référence de sorte que les constellations ayant un N tres petit (et donc un temps

de calcul de fitness plus réduit) sont éliminées durant I’optimisation.
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Complexité du processus d’optimisation Il est clair qu’en augmentant le nombre de
points de référence, le processus de sélection des individus devient plus complexe. En ef-
fet, a chaque génération, la fonction de sélection élitiste de 1’algorithme R-NSGA-II effectue
deux principales fonctions, la premiere consiste a comparer les différents individus de la
population avec tous les points de référence et la seconde consiste en un algorithme de re-
groupement qui consiste a éliminer les différents résultats proches pour les remplacer par
une solution représentative. Ainsi, la complexité de la fonction de sélection est multipliée

par le nombre de points de référence.

4.5 Choix de la constellation en fonction des contraintes de

mission

Dans cette partie, nous exploiterons les différents résultats obtenus avec les différentes
méthodes de conception et d’optimisation de constellations de satellites que nous avons tes-
tées afin de proposer la constellation la plus optimale qui répond aux exigences de notre
mission.

Pour une couverture permanente et mutuelle du réseau de surveillance sismologique algérien,
la constellation qui compte le minimum de satellites a ét€ congue en utilisant I’algorithme
NSGA-II : N =24, h=924.1, P =8, i = 48.10° (Table 4.3). Cependant, a cause de la
contrainte liée a la durée de vie orbitale des satellites en orbite basse, nous avons vu dans la
partie 3.4.2 du chapitre 3 que pour respecter la loi des 25 ans de vie orbitale, un Cubesat doit
étre mis en orbite a une altitude inférieure a 667 km. Autrement, le satellite doit disposer
d’un systéme de désorbitation permettant de forcer sa rentrée atmosphérique dans les délais
exigés.

Nous donnerons alors deux types de constellations :

— Constellation de Cubesats simples : N = 30, h = 640, P = 10, i = 47.95°.

— Constellation de Cubesats avec systeme de désorbitation : N =24, h =924.1, P = 8§,
[ =48.10°.
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4.6 Couverture de la constellation

Nous avons trouvé que la taille minimale d’une constellation dédiée a la couverture ré-
gionale du nord de I’ Algérie dans les contraintes citées est de 24 satellites en présence de
systeme de désorbitation sur les Cubesats ou bien 30 satellites dans le cas contraire. Comparé
a la constellation commerciale Iridium qui compte 66 satellites, ce nombre est tres réduit.
Mais, une telle constellation de 30 satellites, méme si ces satellites sont de type Cubesat,
peut étre considérée comme assez large pour une mission de couverture régionale. D’un
point de vue budgétaire, un tel systeme peut sembler trop cher pour ce genre d’applications.
En effet, sans tenir compte des opportunités de lancement, le développement d’un Cubesat
simple peut cofiter environ 10 000 USD. Une constellation de 300 000 USD n’est pas tres
cofiteuse par rapport aux grands satellites qui colitent des millions de dollars. Mais, I’infra-
structure terrestre (antennes et modulateurs, etc) pour équiper les stations sismologiques peut
augmenter le coft total. Il est donc intéressant de voir s’il existe un moyen de rentabiliser le
lancement d’une telle constellation.

Les figures 4.13 et 4.14 illustrent la trace au sol des constellations optimales prévues pour
notre application. La trace au sol est superposée sur une carte de la sismicité mondiale enre-
gistrée durant la période de 2009 a 2010 (ISC (2011)). Les séismes affichés sont de magni-
tude supérieure ou égale a 4.5. Nous pouvons constater que les deux constellations, congues
pour une couverture régionale du nord de I’ Algérie peuvent offrir une couverture multirégio-
nale en permettant de couvrir I’ensemble des régions sismiques se trouvant a la limite des
plaques tectoniques que nous pouvons distinguer sur la carte.

Les deux constellations offrant une telle couverture pourraient donc étre déployées pour sur-
veiller la sismicité régionale de plusieurs états a sismicité forte ou modérée, en respectant les
contraintes liées a la configuration du réseau sismologique terrestre. L une de ces contraintes
est la position du centre de collecte de données qui ne devrait pas se trouver a une distance
plus élevée que celle du réseau de surveillance sismologique algérien c’est-a-dire la distance
maximale entre DC et les délimitations de la zone présentées dans le tableau 3.2. Avec ces
considérations, une constellation multirégionale peut €tre envisagée avec comme objectif le

partage des cofits de réalisation, de lancement et de maintenance.
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FIGURE 4.13 — Trace au sol de la constellation (h,N,P,i) = (640,30,10,47.95°). Les cercles rouges
représentent la sismicité mondiale de 2009 a 2010 telle que reportée par I’ISC (International Seis-
mological Center, ISC (2011)) : seuls les évenements de magnitude supérieure a 4.5 sont présentés.

4.7 Evaluation de la constellation sélectionnée

4.7.1 Bilan de liaison

Le choix de I’altitude minimale et celui de I’angle d’élévation minimal pour un satellite
ont tous les deux un impact direct sur la qualité de la transmission, sachant que dans une
mission de collecte de données, le débit binaire R, est un des parametres les plus importants
permettant de caractériser la qualité de la transmission. Dans ce qui suit, un bilan de liaison
descendant (satellite-station terrestre) est effectué afin d’évaluer la capacité de transmission
d’un Cubesat et du canal de transmission en faisant une estimation du débit R;,. Ce dernier
est déduit a partir de I’équation (4.1) et le parametre C /N est calculé en utilisant I’équation

de Friis donnée dans (4.2) (Maral and Bousquet (2009)).

C E
— =R 4.1
No = N 4.1)
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FIGURE 4.14 — Trace au sol de la constellation (h,N,P,i) = (924,24,8,48.10°). Les cercles rouges
représentent la sismicité mondiale de 2009 a 2010 telle que reportée par I’ISC (International Seis-
mological Center, ISC (2011)) : seuls les évenements de magnitude supérieure a 4.5 sont présentés.

c 2\ (Ge) 1

N = PrGr (ﬁ) (TR> B 42)
T est la température effective de 1’antenne de réception. Elle est considérée égale a S00K.
k=1.38 x 10723W /Hz/K est la constante de Boltzmann. B est la bande passante du bruit et
elle est donnée égale 4 5.56 x 10°Hz.
Un bilan de liaison préliminaire est utilisé pour les différentes raisons : caractériser la chaine
de transmission, le choix de 1’antenne et de la technique de modulation ainsi que la sélection
de la fréquence de transmission. Plusieurs tests ont été conduits en prenant en considération
les caractéristiques des Cubesats existants et notre choix concernant la fréquence de trans-
mission théorique, la technique de modulation et le choix des antennes s’est porté sur les
caractéristiques présentées dans les tableaux 4.6 et 4.7 du bilan de liaison.
Deux bilans de liaisons ont été estimés : le premier, présenté dans la Table 4.6, prend en
considération un Cubesat orbitant a une altitude 7 = 640 km (la premiére constellation opti-
male offrant une couverture permanente et mutuelle) et le deuxieme bilan, présenté dans la

Table 4.7, consideére un Cubesat placé a une altitude 7 = 924 km (la deuxieme constellation
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optimale).

Chaque table regroupe les parametres utilisés dans I’équation de Friis pour le calcul du bilan
de liaison ainsi que les résultats en termes de rapport signal sur bruit numérique C /Ny et
le débit binaire. La deuxieme colonne de chaque tableau contient une description et/ou une
formule pour chaque parametre. La troisieme et la quatrieme colonne affichent les résultats
des parametres dans le pire et dans le meilleur cas pour I’altitude en question (640 km pour le
premier tableau et 924 km pour le second). Le pire cas est obtenu lorsque I’angle d’élévation
minimal 6 = 5° tandis que le meilleur cas est obtenu lorsque le satellite passe au zénith de
la station terrestre (8 = 90°).

Pour un satellite a une altitude & = 640 km, le débit binaire minimal est de 571 kbps et le
débit binaire maximal est de 8.2 Mbps. Comme nous avons vu dans la partie décrivant la
transmission dans un réseau de surveillance sismologique (Section 3.2.2), le débit binaire
d’une station sismologique est de 4.096 kbps (paquets de 512 octets/s). Théoriquement, dans
un canal 1déal le débit descendant minimal de 571 kpbs pourrait relayer les données d’envi-
ron 140 stations sismologiques alors que le débit maximal pourrait théoriquement supporter
plus de 2000 stations. Nous pouvons déduire que le débit minimal atteint est suffisant pour
supporter la transmission de données des 69 stations sismologiques du réseau de surveillance
algérien.

Pour un satellite a une altitude 7 = 924 km (Table 4.7), les débits obtenus sont plus faible que
ceux obtenus pour I’altitude 4 = 640 km étant donnée la distance satellite-station terrestre
qui devient plus importante notamment pour I’élévation minimale 8 = 5°. Nous constatons
aussi que le débit binaire minimal est de 363 kbps et le débit binaire maximal est de 3.9
Mbps. De ce fait, le débit descendant minimal pourrait relayer les données d’environ 89 sta-
tions sismologiques alors que le débit maximal pourrait théoriquement supporter plus de 950
stations.

La figure 4.15 montre une comparaison de la variation dans le temps du débit binaire a deux
niveaux d’altitudes de satellites : 7 = 640 km et 4 = 924 km. L’estimation du débit est effec-
tuée pendant une période de 24 heures et pour les caractéristiques du canal de transmission
présentées préalablement. Nous déduisons donc que pour les deux constellations optimales
le débit minimum atteint est suffisant pour supporter la transmission des 69 stations sismo-

logiques du réseau de surveillance algérien.
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Parameétre Description Pire cas Meilleur cas
Puissance de 50% de1’énergie collectée sur 0.5 watt
transmission (Pr) un CubeSat 1U

Gain de I’an- antenne Patch Gr =47nn % —9.52dB

tenne de

transmission(Gy)

Gain de I’antenne  Antenne parabolique, Dia- 42.26 dB

de reception (Gg)
Fréquence de
transmission( f)
Longueur

d’onde de
transmission(A)
Altitude (h)
Angle
délévation(0)
Distance
Satellite- sta-
tion terrestre
(D)

Channel to noise
ratio (C/Np)
Modulation

Taux d’erreur de
bit (BER)

Ep/No

Débit estimé (R},)

metre=2m Gg = 47N %

~io

D =
V(R+h)2—(Rcos(0))2 —
Rsin(0)

Equation (4.2)

Correspondant 2 BER = 1076
d’une modulation DQPSK
Equation (4.1)

C-Band (ex. 4 GHz) Palo et al. (2014)

50

2423 km

59.17 dB

571 kbps

75 mm

640 km

90°

640 km

70.74 dB

DQPSK
10

1.6 dB

8.2 Mbps

TABLE 4.6 — Paramétres et résultats du bilan de liaison entre un satellite de la constel-
lation (h,N,P,i) = (640,30,10,47.95°) et une station terrestre.

4.8 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons tout d’abord amélioré les résultats obtenus avec 1’algo-

rithme NSGA-II a I’aide de la version R-NSGA-II. Puis, nous avons comparé entre les mé-

thodes Street-of-coverage, le MOGA basé sur une somme pondérée, 1’algorithme NSGA-II

et I’algorithme R-NSGA-II. La méthode R-NSGA-II s’est avérée la plus efficace pour trou-

ver les constellations les plus optimales méme si elle est légerement plus gourmande en

temps de calcul que les méthodes numériques restantes.
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Parameétre Description Pire cas Meilleur cas
Puissance de 50% del’énergie collectée sur 0.5 watt
transmission (Pr) un CubeSat 1U
Gain de l’an- antenne Patch Gr =47nn % —9.52dB
tenne de
transmission(Gy)
Gain de I’antenne  Antenne parabolique, Dia- 42.26 dB
de reception (Gg) metre=2m Gr = 47r7]%
Fréquence de C-Band (ex. 4 GHz)
transmission( f)
Longueur A= }% 75 mm
d’onde de
transmission(A)
Altitude (h) 924 km
Angle 5° 90°
d”élévation(0)
Distance D = 3042 km 924 km
Satellite- sta-  \/(R+h)2—(Rcos(0))2 —
tion terrestre  Rsin(60)
(D)
Channel to noise Equation (4.2) 57.18dB  67.51dB
ratio (C/Ny)
Modulation DQPSK
Taux d’erreur de 1076
bit (BER)
E,/No Correspondant 3 BER = 1076 1.6 dB
d’une modulation DQPSK
Débit estimé (R;,) Equation (4.1) 363 kbps 3.9 Mbps

TABLE 4.7 — Paramétres et résultats du bilan de liaison entre un satellite de la constel-
lation (h,N,P,i) = (924,24,8,48.10°) et une station terrestre.

Afin de respecter les différentes contraintes de mission, deux constellations optimales ont été
proposées :
— Constellation 1 : 1’altitude & = 640 km, la taille de la constellation N = 30, le nombre

de plans orbitaux P = 10 et I’inclinaison i = 47.95°

— Constellation 2 : 1’altitude 7 = 924.1 km, la taille de la constellation N = 24, le nombre

de plans orbitaux P = 8§ et I’inclinaison i = 48.10°

Pour les deux constellations, un bilan de liaison théorique a été estimé ol nous avons pu

constater qu’il est possible de déployer une constellation de Cubesats avec les caractéris-
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FIGURE 4.15 — Variation du débit descendant Cubesat-Station terrestre pendant une période de 24h.

tiques présentées pour assurer une collecte permanente des données provenant du réseau
de surveillance sismologique algérien. La constellation 1 a néanmoins permis d’atteindre
des débits plus élevés en plus du fait que cette constellation, qui compte des Cubesats sans
sous-systeme de désorbitation, cofliterait moins cher. Nous considérons donc que la meilleure
constellation est la Constellation 1 comptant 30 satellites et ayant une altitude minimale de

640 km.



Conclusion générale

Cette these propose une solution fiable et relativement peu couteuse pour le probleme
de la surveillance sismologique régionale basée sur la transmission de données par nanosa-
tellites de type Cubesat. La fiabilité de la solution est assurée par I'utilisation du segment
spatial qui permet de maintenir la transmission en cas de catastrophe. La réduction des coflits
de mise en ceuvre est quant a elle assurée par 1’utilisation des Cubesats. Ces derniers, méme
s’ils ont été lancés dans I’espace par centaines, présentent quelques limitations techniques
qui n’ont pas encore été résolues. La difficulté de maintenir des liens intersatellitaires dans
une constellation de Cubesats est une contrainte qui peut €tre éliminée en assurant une cou-
verture mutuelle entre la station émettrice et la station réceptrice dans une application de
collecte de données régionales.

La problématique de la couverture régionale permanente et mutuelle a été abordée. Le but
étant de concevoir une constellation de satellites visant a assurer cette couverture pour le
réseau algérien de surveillance sismologique en déployant le minimum de satellites tout en
réduisant 1’altitude des satellites. Ces objectifs étant contradictoires (quand 1’altitude dimi-
nue, le nombre de satellites nécessaires augmente et inversement), la conception devient un
processus multiparamétrique difficile a résoudre. La réduction de I’altitude est avantageuse
pour la réduction des délais de transmission qui sont importants dans une application de sur-
veillance sismologique. Elle est aussi inévitable car elle permet de réduire la durée de vie
orbitale des satellites qui est aujourd’hui une condition nécessaire pour 1’acces a I’espace.

Pour cette premiere étude, seules les constellations symétriques ont été étudiées. Une pre-
micre approche analytique basée sur la méthode géométrique dite Street-of-coverage a per-
mis de trouver des constellations dont la taille varie entre 32 et 66 satellites dans I’intervalle
d’altitude [500-1000] km. L’inclinaison optimale varie autour de 37°. Les tests ont montré
que ces constellations congues pour une couverture régionale simple permettent d’offrir une

couverture mutuelle de la zone d’étude.
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Un outil d’optimisation numérique a été développé par la suite pour résoudre le probleme de
la couverture régionale permanente et mutuelle ou un algorithme génétique multi-objectifs
a été implémenté. La fonction fitness est calculée en utilisant une somme pondérée des 3
objectifs d’optimisation : maximiser le taux de visibilité Rv, minimiser la taille de la constel-
lation N et minimiser ’altitude A. Il a été démontré par des simulations numériques que les
pondérations qui permettent d’obtenir la meilleure évolution de I’algorithme génétique sont :
wgry = 0.9, wy = 0.05, w, = 0.05 c’est a dire en octroyant une priorité maximale au premier
objectif visant 2 maximiser le taux de visibilité. La taille des constellations obtenues varie
entre 24 et 36 satellites pour le méme intervalle d’altitude [S00-1000] km. Les inclinaisons
correspondantes a ces constellations varient quant a elles entre 42° et 50°. Nous pouvons
alors dors et déja déduire que I’optimisation par algorithme génétique a permis de réduire la
taille des constellations de quasiment la moitié. Pour I’inclinaison, nous avons pu constater
que la méthode analytique de Rider ne permet pas d’obtenir I’inclinaison optimale dans le
cas d’une couverture mutuelle.

Dans le but d’évaluer et de valider les résultats de notre algorithme génétique, nous avons ap-
pliqué I’algorithme génétique a tri non dominé NSGA-II qui utilise une méthode de calcul de
la fonction fitness basée sur le principe de non dominance entre les individus. Les premiers
tests de I’algorithme ont manifesté une faible convergence de la population. Nous avons alors
décidé de tester la version de NSGA-II a points de références notée R-NSGA-II qui permet
une recherche guidée vers les solutions désirées tout en contrdlant le niveau de diversité de
la population. La recherche guidée a permis d’obtenir des résultats proches de ceux obtenus
par la méthode de la somme pondérée a savoir des constellations de taille variant entre 24
et 36 satellites dans I’'intervalle [500-1000] km et des inclinaison optimale entre 42° et 49°.
Cependant, pour des constellations a taille équivalente, 1’algorithme R-NSGA-II a permis
d’atteindre des altitudes 1égerement inférieures a celles obtenues avec le premier algorithme
génétique.

L’un des objectifs de I’optimisation numérique est de trouver la solution a un probléme com-
plexe en un temps raisonnable. Nous avons alors voulu comparer les temps de calcul des
différents algorithmes. Il s’avere que la méthode de la somme pondérée est plus rapide que
les deux versions de I’algorithme NSGA-II car elle permet d’évaluer une seule fonction fit-
ness qui représente la somme pondérée de tous les objectifs. Or, dans 1’algorithme NSGA-II,

une fonction fitness est évaluée pour chaque objectif et ceci augmentera la durée du calcul.



En comparant les durées de calcul des deux méthodes NSGA-II et R-NSGA-II, la deuxieme
méthode est plus gourmande en temps de calcul que la premiere car elle inclut en plus 1’étape
de comparaison avec le ou les points de référence. De plus, le temps de calcul augmente avec
le nombre de points de référence.
Finalement, pour répondre a la question consistant a trouver la constellation optimale offrant
une couverture régionale permanente et mutuelle du réseau de surveillance sismologique al-
gérien, deux constellations types ont été proposées en tenant compte de la contrainte liée a
la limitation de la durée de vie. Constellation 1 utilise des Cubesats simples et la Constella-
tion 2 considere des Cubesats dotés de systemes de désorbitation pour limiter leur durée de
vie.

— Constellation 1 : I’altitude 2 = 640 km, la taille de la constellation N = 30, le nombre

de plans orbitaux P = 10 et I’inclinaison i = 48.19°

— Constellation 2 : ’altitude & = 928.1 km, la taille de la constellation N = 24, le nombre

de plans orbitaux P = 8 et I'inclinaison i = 47.91°

Enfin, pour les deux constellations, un bilan de liaison théorique a été estimé pour vérifier si
les débits atteints permettent de couvrir les besoins du réseau algérien de collecte de données
sismologiques. Nous constatons en effet que les débits atteints peuvent couvrir la totalité du
réseau de surveillance algérien composé de 69 stations sismologiques ou un meilleur débit a
été atteint pour la constellation 1, c’est-a-dire la constellation comptant 30 satellites situés a
une altitude minimale de 640 km.

Cette these a permis de présenter une approche détaillée de conception et d’optimisation ra-
pide permettant de trouver des configurations de constellations de Cubesats optimales répon-
dant au probleme de la couverture régionale permanente et mutuelle. Cependant, ce travail

est un point de départ et plusieurs perspectives peuvent étre envisagées :

— Améliorer les outils d’optimisation pour les rendre plus rapides en introduisant par

exemple des techniques de parallélisation du code.

— Tester d’autres méthodes d’optimisation numérique pour le probleme de la couverture

régionale permanente et mutuelle.

— Utiliser I’outil numérique développé pour étudier d’autres objectifs et types de couver-

tures ou en introduisant d’autres contraintes de conception.



— Profiter des parametres orbitaux des constellations trouvées et de la position des satel-

lites pour proposer de nouvelles applications visant a rentabiliser ces constellations.
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ANNEXE A

Calcul du temps de visibilité d’un satellite

L’angle de visibilité d’un satellite S vu du centre de la Terre est donné par ’angle 3 dans

I’équation (A.1). (Voir Figure 2.3

R
B =2acos (R+h cos(Qm,-n)> — Bpin (A.1)

Ou 6,,;, est I’angle d’élévation minimal a partir duquel le satellite est visible. R est le rayon
moyen de la Terre et & est I’altitude du satellite en kilometres.

La durée de visibilité, At est donnée par :

At = ETO (A.2)
2n

Ou T est la période orbitale du satellite. Elle est donnée par :

L (A.3)
Ty =2m | & .
’ u

O, a : le demi-grand axe de I’orbite décrite par le satellite. a = R+ h
u : la constante gravitationnelle. Dans le cas de la Terre, u = 398.600, 64km?> / 52,
En remplacant (A.1) et (A.3) dans (A.2), la formule de la durée de visibilité d’un satellite en

fonction de son altitude 4 est donnée par :

(R+h)3
u

R
At = (2acos (R . coS Omin) — Omin) (A4)

143



Annexe A. Calcul du temps de visibilité d’un satellite

La Figure A.1 montre la variation de la durée de visibilité d’un satellite a partir d’un point
sur Terre et ce, pour différentes valeurs de 1’altitude A. Ici, La durée de visibilité calculée
représente la durée maximale obtenue pour un passage du satellite au zénith d’une station

terrestre. En effet, dans un cas pratique, un satelite n’atteint pas toujours une élévation maxi-

male de 90°.

17

16
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13

12

Durée de visibilité [minutes]

11

1 ‘ ‘ ‘
gOO 600 700 800 900 1000
Altitude [km]

FIGURE A.I — Durée de visibilité maximale d’un satellite en orbite basse en fonction de
Ualtitude.
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ANNEXE B

Estimation de la durée de vie des

satellites

L’TADC (Inter-Agency Space Debris Coordination Committee, IADC (2007)) limite la

durée de vie des satellites de type LEO a 25 ans. Des simulations numériques ont été réali-
sées en utilisant le logiciel STELA (STELA (2013)) pour estimer la fin de vie orbitale d’un
Cubesat (10 x 10 x 10 cm?, 1 kg) lancé a un intervalle d’altitudes (500-1000 km) et avec une
inclinaison orbitale moyenne égale a 41°.
La figure B.1 montre la durée de vie orbitale du Cubesat avec et sans sous-systeme de désor-
bitation. Le systéme de désorbitation considéré ici est une voile de freinage passif (Roberts
et al. (2007); Liicking (2011)) prévue pour étre déployée a la fin de vie du satellite pour
permettre d’accélérer sa rentrée atmosphérique en exercant un frottement sur la voile. Les
caractéristiques physiques de la voile sont présentées dans la Table B.1. Il est important de
noter que la durée de vie dépend considérablement de I’activité solaire qui varie fortement en
fonction du temps et n’est pas parfaitement prévisible. La Table B.1 résume les parametres
d’entrée utilisés dans I’estimation de la durée de vie orbitale d’un Cubesat simple de type
1U.
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Annexe B. Estimation de la durée de vie des satellites

1000 T
«— Without Deorbiting device
With drag sails
100 N
25 =
10 N
@
o
O
=
o 1- —
E
8
=
)‘"’
] I ] ] ] ]
100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000

Perigee Altitude [km]l

FIGURE B.I — Durée de vie orbitale d’'un Cubesat avec (-) et sans (*) un sous-systeme de désorbita-
tion.

Parametre Valeur

Satellite Masse 1 kg
Coefficient de réflexion 1.5

Surface réfléchissante 1.01dm?
Surface de frottement  1.01dm?

Voile Surface de frottement 25 dm?
Frottement atmosphérique Points quadrature 33
Pas de calcul 2 steps
Pression de radiation solaire Points de quadrature 11
Simulation Altitude de rentrée 120 km
Pas d’intégration 24 hours

TABLE B.I — Parametres d’estimation de la durée de vie.
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ANNEXE C

Calcul du parametre m

Dans cette annexe, nous présentons les différentes figures obtenues pour la définition du
parametre m utilisé dans la méthode de Rider. Le parametre m est défini a partir du nombre
de plans orbitaux P, de la latitude inférieure @, et la latitude supérieure /phiy de la zone a

couvrir. Voir Section 2.4.1.
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Annexe C. Calcul du parametre m
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Annexe C.

Calcul du parametre m
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Résumé

Ce travail étudie la faisabilité de déployer une constellation de nanosatellites de type
Cubesat pour la collecte de données sismologiques en Algérie. Nous-nous sommes
intéressés a la problématique de conception et d'optimisation de constellations de
satellites dans le cas d'une couverture régionale. La couverture mutuelle est une solution
a la contrainte d'absence de liens inter-satellitaires sur les Cubesats. Le but étant de
minimiser le nombre de satellites, minimiser I'altitude minimale et maximiser la durée de
visibilité. La méthode analytique Street-of-coverage a d’abord été appliqguée au probleme
de la couverture mutuelle. Puis, nous avons proposé un outil numérique utilisant trois
types d'algorithme génétique multi-objectifs : Un algorithme génétique basé sur une
somme pondérée pour le calcul de la fonction fitness. La deuxieme méthode utilise
I'algorithme génétique élitiste a tri non dominé (NSGA-II) pour lequel nous avons tenté
d'améliorer les résultats avec la version R-NSGA-II qui propose une recherche guidée. Les
résultats des quatre méthodes ont été comparés. Les trois algorithmes génétiques ont
donné des solutions Pareto plus optimales que la méthode analytique et I'algorithme R-
NSGA-II est celui qui permet d'obtenir le constellation la plus optimale.

Mots clés: Collecte de données sismologiques; Cubesat; Conception de constellations de
satellites; Algorithmes génétiques multiobjectifs; Somme pondérée; NSGA-Il ; R-NSGA-II.

Abstract

The purpose of this work is to study the feasibility of deploying a Cubesat nanosatellites
constellation for seismic data acquisition in Algeria. Our interest has been focused on the
problematic of satellite constellation optimization in a regional coverage case. The mutual
coverage in lack of inter-satellite links is a solution to one of a number of technical
challenges encountered with the use of Cubesats. The intent is the conception of a
constellation regrouping a minimum number of satellites operating at a minimal altitude
with a permanent coverage. We first have made use of an analytical conception method
called Street-of-coverage for regional coverage to target the mutual coverage issue.
Then, we have proposed a numerical tool, which uses three kind of multi-objective
genetic algorithm. In the first algorithm, a fitness function based on a weighted
distributed sum is used. The second method applies the Non-dominated Sorting Genetic
Algorithm (NSGA-II) to which we have tried to optimize the results with a guided search in
its R-NSGA-Il version. The results of the four conception and optimization methods have
then been compared. The Pareto solutions obtained with the genetic algorithms are more
optimal than the solutions of the analytical method. Of the three genetic algorithms, the
R-NSGA-IIl is the one providing the most optimal constellations.

Keywords: Seismological data collection; Cubesat; Satellite constellation design; Multi
objective genetic algorithm; Weighted distribution; NSGA-II; R-NSGA-II.
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Abstract

This paper describes the application of an evolutionary optimization method to design satellite constel-
lation for continuous regional coverage without intersatellite links. This configuration, called mutual
coverage, is related to some technical limitations that exist on small satellite technology. The coverage of
the north Algerian seismological network is taken as an example of application. A Multi Objective Ge-
netic Algorithm (MOGA) is used to make a trade-off between the improvement of the coverage rate, the
minimization of the total number of satellites and the reduction of the satellites’ altitude. First, some ex-
periments have been performed to find the weight distribution of the fitness function that shows the most
significant improvement of the average fitness function. Then, some optimized constellation designs are
given for different ranges of altitude and it is shown that the size of the MOGA constellation design is
significantly reduced compared to the traditional geometrical design.

Keywords: Multi Objective Genetic Algorithm; Constellation Design; Regional Coverage; Mutual Cov-
erage; Small Satellite Constellation

1. Introduction mization process. The aim is to find a constella-

tion with a minimum number of satellites, in order
Designing a constellation of satellites for a given to reduce the system’s cost and complexity. Be-
space mission is a complex multi-parametric opti- sides the number of satellites, the designer has to
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define the configuration of the constellation by spec-
ifying the trajectory of each satellite defined by six
initial Keplerian orbital elements: semi-major axis
a, eccentricity e, inclination i, longitude of the as-
cending node €, argument of perigee ® and mean
anomaly M (Seee.g !).

In order to simplify the design process and to re-
duce the launch cost and scheduling, symmetrical
constellations have been introduced (See 2). Ac-
cording to the type of coverage, some models exist
based on geometrical approximations. For instance,
the Delta patterns constellations proposed by Bal-
lard 3 and Walker # are the most popular for sin-
gle global coverage using circular orbits; while the
Street-of-coverage geometry introduced by Liiders
in 1961 3 is used for single and redundant regional
coverage by Rider 7. However, some missions re-
quiring specific coverage constraints need to be re-
solved by means of optimization methods ®.
Evolutionary algorithms like simulated annealing °,
Ant colony '° and Genetic Algorithms (GA) ' have
been used to propose new satellite constellation ge-
ometries and to help for the optimization of existing
constellation designs. Most of the applications have
studied the global coverage general case. We can
cite Ferringer, et al. 12 and Whittecar, et. al !3.

For a regional coverage problem, which is our object
of study, Genetic Algorithms have been mostly em-
ployed compared to other methods. In 2001, Con-
fessor, et al. '# proposed a genetic algorithm to de-
sign an elliptical orbit constellation for regional cov-
erage and bands coverage in high latitude regions.
The regional coverage has been also deeply explored
in the region of China by Wang, et al. !>, Mao, et
al. '® and Xiao, et al. !7 to design constellations
increasingly optimal for different mission objectives
(communication, navigation, etc.).

In this work, we introduce the design optimization
process of constellations of small satellites for re-
gional coverage without intersatellite links (ISLs).
As an example, we propose the application of re-
gional data collection. In traditional communication
satellite networks, when the data center is not visi-
ble from the satellite forwarding the data, the latter
is routed via other intermediate satellites by means
of intersatellite links until it reaches the data center.

Small satellites and especially the CubeSats '3 used
in this study present some technical limitations. One
of them supposes that it is difficult to control ISL
because of the low accuracy of the attitude control
subsystem . Therefore, in order to maintain a con-
tinuous coverage of the ground stations and the data
center, we consider that the satellites must insure
continuously a mutual coverage of all the ground
stations and the data center supposed to be within
the same area.

For this purpuse, this paper is organized as follows:
first, the concept of mutual coverage is described in
Section 2. Due to the fact that the existing geometri-
cal models do not solve the mutual coverage design
problem and most of them treat the instantaneous
coverage of a single point on Earth, Section 3 is in-
tended to describe the implementation of a genetic
algorithm to design a constellation of satellites dedi-
cated to provide a mutual coverage of a given region.
Because we shall take into account many objectives
(visibility, number of satellites, orbital altitude) in
the fitness function, we are using a multi objective
genetic algorithm, called MOGA (for more details,
see e.g. 20, 21).

Section 4 presents an example of application and
describes the design of the area considered for the
mutual regional coverage, which is the north Alge-
rian seismological network, as well as the selected
GA parameters. Finally, the results are presented
and discussed in Section 5 where some optimal con-
stellation designs are computed with the help of the
GA. The results obtained are compared with the tra-
ditional geometrical approach used in single point
coverage.

2. Constellation geometry for regional
coverage

2.1. Continuous coverage

The main objective in permanent data collection is
to maintain a continuous coverage of the region of
interest. Because of the reduced time of visibility
due to the Earth’s rotation, a constellation organized
into P > 1 orbital planes, each containing s satellites,
is needed in Low Earth Orbits (LEO). For illustra-
tion, Figure 1 shows a 3D view of a constellation of
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inclined LEO satellites with 9 orbital planes, each
containing 4 satellites.

W satelits

Trajectory

Elas
y[RI x[R]

Fig. 1. 3D view of a LEO satellite constellation (P =9,s =
4). Filled squares: the positions of the satellites. R: the
Earth’s mean radius.

Near-circular orbits (e ~ 0) are more suitable
for communication satellites because the satellite
is at a nearly constant altitude resulting in a con-
stant strength signal to communicate. The P orbital
planes are chosen with the same inclination angle
and regularly distributed in longitude of the ascend-
ing node Q. In what follows, the altitude parameter
h is used instead of the semi-major axis a, with
a=R+hand R~ 6371 km the Earth’s mean radius.
h is considered to be constant for all the satellites.
When considering all these simplifications, Figure 2
illustrates the geometrical coverage configuration of
a single point on Earth by a satellite orbiting at an
altitude £ of a circular orbit.

Fig. 2. Coverage geometry of a satellite with a conical field-
of-view.

For a constellation covering permanently this
point, the number of orbital planes, P, and the num-
ber of satellites per orbital plane, s, can be deduced
by the expressions,

Smin = ’Vg—‘ (Ib)

The symbol | | denotes the ceiling function and f3,
the Earth’s central angle of visibility viewed from its
center, is defined by

R
=2
B arccos <R

+h Cos(emin)) - emin (2)

with 6,,;,, the minimum elevation angle. From 2 it
is supposed that the minimum elevation angle 6,,;,
must be typically equal to 5° for satellite-station
communications.

2.2. Mutual coverage

Intersatellite links are two way communication
paths between satellites. They are used to increase
the temporal resolution of LEO satellites. How-
ever, in order to maintain the communication be-
tween two satellites, a high accuracy of the satellite
attitude control is required, and because of the rela-
tive motion between the satellites, the use of an an-
tenna steering mechanism is unavoidable. All these
requirements will make ISL difficult to perform on
a simply designed CubeSat as it is supposed here.
Thus, we consider that no ISLs are available, mean-
ing that a mutual coverage has to be maintained be-
tween all the transmitting stations and the data cen-
ter.

A satellite mutual coverage of two different Earth
stations means that at instant ¢, a satellite has to be
visible from both stations (in our case a transmitting
station and the data center DC) as illustrated in Fig-
ure 3.
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Station

Satellite

Fig. 3. Mutual coverage of two ground stations from a satel-
lite point of view.

The coverage function from the i-th satellite to
the j-th station and the data center (DC) at the in-
stant ¢ is defined by

1 if 9,"]'(1‘) > Gmi,, and 9@1)@(0 > Omm

cipe(t) = 0 else

3)
where 6; ;(t) and 6; pc(t) are the elevation angles of
the i-th satellite from the j-th station and the data
center DC, respectively. We suppose that a constel-
lation with N satellites is visible if at least one satel-
lite is visible. Then, the coverage of the constellation
from station j and the DC at an instant ¢ is defined

as
Cipc(t) = [max c; jpc(t) “4)

RIS

3. Constellation design using Genetic
Algorithm

Genetic algorithms (GA) proved their effective-
ness as an optimization method for nonlinear multi-
parametric problems 2. Starting with a random in-
tial population of solutions, a GA selects individu-
als with good chances of reproduction (best fitness
function) and reproduces the new generation of indi-
viduals using operations such as crossover and mu-
tation. The process is repeated several times until it
runs a certain number of generations or until a solu-
tion considered as optimum is reached.

The parameters of an individual to be optimized are
represented by a structure called chromosome and a
binary coding is adopted here.

For satellite constellation design each chromosome

represents a constellation model and the parameters
to be optimized are the constellation parameters P
and s, the altitude /4 and the inclination angle i. For
the other orbital parameters, according to the sim-
plifications supposed before, the orbital eccentricity
e = 0 and the argument of perigee @ = 0. Q and M
are uniformly distributed for all the constellation.
The aim of our optimization is to design a constel-
lation which offers a continuous mutual coverage of
aregion by reducing the constellation size (and con-
sequently the system cost) and the orbital altitude of
the satellites. To reduce the CubeSat’s altitude is in-
teresting in order to find easily launch opportunities
and also to respect the lifetime restriction law. This
point will be discussed later with more details.

A Multi Objective Genetic Algorithm (MOGA) is
then implemented to find a trade-off between the fol-
lowing three objectives:

(i) Maximize the visibility rate, Rv;
(i1)) Minimize the total number of satellites, N;
(iii) Reduce the altitude, A.

3.1. Fitness evaluation

Every individual (constellation) is assigned a value
called fitness which is used to select the elected
individuals for reproduction. The fitness function
takes into account the visibility rate, the total num-
ber of satellites N and the altitude /4. We apply a tra-
ditional weighted multi objective function >3. Thus,
the fitness function of a constellation i can be ex-
pressed as:

Nmin hmin

N; +wy X h,‘ (5)
where wg,, wy and wy are the weights associated
with the importance of each objective function and
Wgry +wn +wy, = 1. N; and h; are the size and the
altitude of the constellation i. To normalize and
increase the fitness function, N,,;, and h,,;, are the
minimum values of N and 4 in the search range. Ry;
is the visibility rate of a constellation i. It is defined
by the mean of the visibility rates of the m stations
we would like to cover mutually with respect to the
data center:

Ji =wgry X Rvi+wy X

m
" R
Ry, = “j=1" 6)
m
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where, R;, the visibility rate of a station j during a
period T is given by:

_ DVjpc

R; T

(N
and DV pc is the mutual visibility duration of a con-
stellation from station j and the data center during
period T. It is deduced from equation (4) and is
given by:

to+T
DVj,DC = / Cj’Dc(l) dr (8)

1o

3.2. Selection

The individuals are selected according to their prob-
ability of reproduction. Among the different selec-
tion methods that exist 2%, we decided to use a ran-
dom selection that simulates a roulette wheel with
fields of different sizes. Each individual is associ-
ated to a field. The size of the field is proportional
to its fitness (higher fitness: bigger fields; lower fit-
ness: smaller fields).

In a population of size N,, the probability of selec-
tion of an individual with index i is

_fi

P(i) =

)
where § = ZIJYL 1 fj- Then, the i—th individual is se-
lected if it satisfies the condition

Y fi>r (10)
j=1

with r a random number bewteen 0 and S.

This selection process is then repeated until the
number of selected individuals equals the population
size.

3.3. Reproduction

To create new offspring from the selected parents,
two main operations are usually used.

(i) Crossover: New offspring which share the par-
ents’ genetic inheritance (genes) are generated
with probability P,. (usually 0.1 < P, < 0.9);

38°

36°

34°

(i) Mutation: This allows for diversity in the pop-
ulation by generating new types of genes in the
chromosomes. This operation is less frequent
than crossover and occurs on a chromosome’s
bits with a probability £, < 0.05.

4. Satellite constellation simulation results

4.1. Coverage parameters

As an example of regional data collection applica-
tion, we consider the Algerian seismological net-
work deployed in the northern part of the country.
This area is located between latitudes 33°N and
37°N and longitudes —2°E and 8°E, and the data
center (DC) is situated at (36.7°N; 3.02°E).

In order to simplify the coverage geometry, the area
to be covered is represented by the dashed polygone
covering the whole ground network as it is illus-
trated in Figure 4. Table 1 contains the geographical
coordinates of the 5 positions (A, B, C, D, E) sur-
rounding this area and the position of the DC.

We suppose that, at an instant ¢, each couple
of points [DC-A, DC-B, DC-C, DC-D, DC-E]
is covered by at least one satellite. In addition,
if a satellite simultaneously covers the DC and
one of the points, then all the stations located

within this axis are also visible by this satellite.
0" 5° 10°

Fig. 4. Geographical delimitation of the coverage of the
north Algerian seismological network.

Table 1. Positions of the terrestrial limits (A, B, C, D, E) of the
area to be covered as well as the data center DC.

Latitude(°) | Longitude(®)
DC 36.7 3.02
A 36.32 —2.51
B 37.43 8.52
C 33.67 —2.10
D 34.22 3.41
E 34.78 8.93
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4.2. Genetic algorithm parameters

Since we consider only symmetrical constellations,
inclined near-circular orbit constellations are de-
signed in this study. Four parameters are to be op-
timized: the number of orbital planes P, the num-
ber of satellites by orbital plane s (P x s = N), the
orbit altitude /& and the inclination angle i. In or-
der to avoid the radiation emitted by the Van Allen
belt which may affect the CubeSat components, the
satellites are in general launched at altitudes below
1000 km. Furthermore, in order to reduce the atmo-
spheric drag and thus increase the mission lifetime,
we put the minimum altitude at 500 km. The or-
bit inclination angle is usually chosen close to the
maximum latitude of the area to be covered which is
bounded by the limits presented in Table 1.

Hence, the constraints on the altitude 4 and inclina-
tion angle i are

500 km < h < 1000 km, 37° <i<50°

and the selected parameters of the GA are

NP()pulation =30, Ngeneration = 200,
Pe=05, P,=0.0L.

P, = 0.01 is a typical value. Fc = 0.5 has been
chosen because when compared with Fc = 0.9 (the
value of Pc in Non-dominated Sorting Genetic Al-
gorithm, NSGA-II ?°) it shows a better evolution of
the average fitness function, which is an evaluation
parameter that we are discussing in Section 5. The
values of Npopuiation and NGenerarion are sufficient for
the evaluation below.

The fitness function, defined previously in equation
(5), uses the mean value of visibility rate of the mu-
tual coverage between the data center and the po-
sitions (A, B, C, D, E). To do that, we have im-
plemented a near-circular orbit propagation simu-
lator using the software Matlab. The effect of the
Earth’s dynamical flattening linked to the Stokes co-
efficients J; is the main perturbation. Our software
evaluates the visibility time of the satellites of the
constellation from each couple of ground stations

during a period T = 24 hours.

Also, the time sampling is chosen to be 30 seconds.
Besides the fact that this choice will reduce the cal-
culation time of our algorithm, it is considered that
the occurrence of 30 seconds gaps in the data trans-
mission is not critical in the case of seismological
monitoring process. A constellation is considered
best when its fitness function is higher than the fit-
ness of the other constellations in the population.
To fit perfectly with the continuous mutual cover-
age objective, the selected constellation must have
100% of visibility rate.

5. Results and Discussion

5.1. Weights distribution of the fitness function

One of the most important choices that affects the
GA evolution is the fitness function. The average fit-
ness function (AFF) has to be improved during the
optimization process. In Figure 5, we have tested
different weight distributions, defined in (5), to max-
imize the AFF with respect to the number of gen-
erations. One way to do that is to choose a weight
distribution leading to a good evolution of the GA.
According to the importance of each objective func-
tion, we have considered that the weight associated
to the maximization of the visibility rate, wg,, is
always greater than wy and wy,: the weights for the
minimization of N, and A, respectively. To normal-
ize the fitness function, we have put N,,;, = 12 and
Rmin = 500 km.

We can see in Figures 5a, 5b and 5c that the AFF
trend decreases for wg, < 0.6. However, an im-
provement is observed when wg, is much greater
than wy and wy, for wg, > 0.7. This improvement is
especially more significant for the weight distribu-
tion (wg, = 0.9, wy = 0.05, wy, = 0.05) (Figure 5%).
For that reason, we shall use this weight distribution
in what follows.

Figure 6 shows the set of solutions with Rv = 100%
where the number of satellites N is plotted versus
the altitude A.
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Fig. 6. N versus h of constellations with 100% of visibil-
ity rate. The black squares with labels show the solutions
with the minimum N and the minimum # in each interval of

altitudes.

Since we are interested in constellations with the
minimum N and the lowest altitude 4, we splitted the
interval of altitudes (500-1000 km) into 5 subinter-

vals. The minimum N we obtained for each interval
and the corresponding altitude are given in Table 2.

Table 2. Minimum N and 4 for each interval of altitudes.

h interval [km] [500-600] [600-700] [700-800] [800-900] [900-1000]
Minimum N 36 32 30 27 24
Minimum /4 [km] 587 675 748 815 946

5.2. Optimization

In a practical case, when designing a constellation
of satellites we are faced with certain constraints.
Some of them are related to the budget that mainly
limits the maximum number of satellites, NV, and oth-
ers are related to the selected launcher and orbits to
be reached (particularly 4 and i). For that reason, we
suppose that the maximum number of satellites and
the maximum altitude are fixed. There is no con-
staint on the inclination angle since it has not been
taken into account in the optimization objectives.

The aim of this step is to improve the results ob-
tained in Table 2. The MOGA is used to find and
design an optimum constellation by taking into ac-
count these contraints:

e Rv=100%;
o Constellation size N < Nyax;
o Altitude of the satellites orbit & < /4y

This approach is repeated for the other conditions in
Table 2 and the results are summarized in Table 3.
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Table 3. Local optimum satellite constellations whith two requirements: N,gy and 7,4y

Expected solution Solution found Geometrical
design

Nax Ny [ km] N hlkm] P i[deg] Number of Generations | N P

36 587 36 584 9 42 7 60 10

32 675 30 672 10 48 46 54 9

30 748 30 705 10 49 24 45 9

27 815 27 812 9 50 13 40 8

24 946 24 928 8 48 12 40 8

The first part of Table 3, “Expected solution”,
contains N, and h,,,.. In our case, because we
know in advance the expected solution, this one is
used as a stop condition of the GA. Thus, we have
chosen the expected solutions (N,;x, Amayx) from the
results obtained in the first part of the optimization.
Thus we know in advance that these solutions ex-
ist. However in a practical case, we have a couple of
conditions (Nyay, fmayx) and we try to verify if an op-
timal solution can be found with the MOGA. If so,
the constellation parameters (N, P, h, i) are given by
the algorithm. Otherwise we conclude that no solu-
tion has been found after a certain number of gener-
ations.

The second part of Table 3, “Solution found”,
presents the results of the optimization process and
gives the parameters of the designed constellation
(N, h, P, i) as well as the number of generations
spent to find this solution. We notice that, in all the
simulations, the altitude / has been slightly reduced
which probably means that the results obtained from
the first part of the study was near to the optimum
and that Ngeperation = 200 was enough to carry out
the optimization. Also, we notice that for the solu-
tion of the second simulation (second line of the Ta-
ble 3), N has been reduced from 32 to 30 satellites.
For the other cases, the optimization gives the same
results, which means again that the results presented
in Table 2 are effective.

The last part of Table 3, “Geometrical design”,
serves to compare the optimized constellation pa-
rameters with the constellation that would be de-
signed with a simple geometrical approach pre-
sented in Section 2.1 for continuous coverage de-
sign. We notice that the constellation size N is sig-

nificantly optimized using the GA compared to a tra-
ditional geometrical approach. Indeed, for an alti-
tude equal to 584 km, the minimum N found with the
GA optimization is 36 satellites while it is 60 with a
geometrical design. The gain of N is about 40%.
This difference is due to the approximations sup-
posed in the geometrical configuration (represented
in Figure 2) such as the spherical aspect of the Earth
(the Earth’s radius R is considered constant at every
point on Earth). However, the effect of the Earth’s
dynamical flattening, J>, has been considered in the
orbital simulation used by the GA optimization.

5.3. Satellite orbital lifetime

For continuous mutual coverage of the north Alge-
rian seismological network, the minimum constella-
tion designed using our MOGA corresponds to the
last line of Table 3: N =24, h =928 km, P = 8
and i = 48°. However, satellites launched at these
altitudes have an orbital lifetime greater than what
it is allowed by the Inter-Agency Space Debris Co-
ordination Committee (IADC) 2°. Indeed, for LEO
satellites the orbital lifetime is limited to 25 years.
Otherwise, the satellite must contain a deorbiting de-
vice 27 which forces its re-entry. The use of such a
system will increase the system cost and complex-
ity. For that reason it is more suitable to opt for a
solution without deorbiting system by choosing an
appropriate orbital altitude.

The orbital lifetime of a CubeSat, with and without
an on-board deorbiting device, is illustrated in Ap-
pendix A.1 for altitudes below 1000 km. For alti-
tudes up to 667 km, we can see that the orbital life-
time of a satellite without a deorbiting device is 25
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years. Then, the optimum solution corresponding to
this altitude is the constellation for which N = 36
satellites, P =9, i = 42°, h = 584 km.

6. Conclusions

In this paper we have presented some numerical re-
sults for designing a small satellite constellation us-
ing MOGA, intended to insure a coninuous mutual
coverage of the north Algerian seismological net-
work by reducing, precisely, the constellation size
and the orbital altitude. Effects of the weight distri-
bution of the fitness function have been studied and
it appears that (wg, = 0.9; wy = 0.05; w;, = 0.05)
is a good choice. Afterward, the algorithm has been
used to design a set of constellations in a range of
altitudes from 500 to 1000 km and according to
some supposed project requirements: maximum to-
tal number of satellites and maximum altitude, and
by taking into account the LEO orbital lifetime law,
we can propose two solutions:

o Simple CubeSat: N =36, P =9, i =42° and
h =584 km;

o CubeSat with deorbiting device: N =24, P = 8§,
i =48° and h = 928 km.

These first results are satisfying compared to a tra-
ditional geometrical design (60 satellites with ge-
ometrical design and 36 with the MOGA for h =
584 km and i = 42°). However, further studies
should be done to compare and improve these re-
sults. Testing other kinds of MOGA such as Ran-
domly Assigned Weighted Aggregation (RAWA) or
Non-dominated Sorting Genetic Algorithm (NSGA-
IT %) seems to be more pertinent than studying ex-
tensively the effects of other GA parameters (popu-
lation size, generation size, crossover and mutation
probability, etc.).
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Appendix A

A.1. Satellite lifetime estimation

The Inter-Agency Space Debris Coordination Com-
mittee (IADC) 2° limits the LEO satellites lifetime
to 25 years. Numerical simulations have been per-
formed using the software STELA 2 to estimate
the orbital end-of-life of a CubeSat (10 x 10 x 10
cm?, 1 kg) to be launched in the range of altitudes
(500 — 1000 km) and with an orbit inclination angle
equal to 41°. Figure A.1 shows the orbital lifetime
of the selected CubeSat without and with a deorbit-
ing device (marqued with *). The deorbiting device
used is a passive drag sail 27-?° with the dimensions
presented in Table A.1. It is supposed to be de-
ployed after the mission lifetime in order to reduce
the orbital lifetime when this one exceeds 25 years.

—— Without Deorbiting device
—+— With drag sails

I I I I I I
100 200 300 400 700 800 900 1000

500 600
Perigee Altitude [km]

Fig. A.1. CubeSat orbital lifetime (*) without a deorbiting
device and (-) with a deorbiting device, example: drag sails.

Table A.1 summarizes the parameters used in the
estimation of the orbital lifetime of a 1U CubeSat.

Table A.1. Lifetime estimation parameters

Parameter Value
Satellite Mass 1 kg
Reflecting coefficient 1.5
Reflecting area 1.01dm?
Drag area 1.01dm?
Drag sails Drag area 25 dm?
Atmospheric drag Quadrature points 33
Recompute every 2 steps
Solar radiation pressure  Quadrature points 11
Simulation Re-entry altitude 120 km
Integrator step 24 hours
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