Ceské vysoké uceni technické v Praze
Fakulta elektrotechnicka

Katedra méreni
Obor: Kybernetika a Robotika

Postupy vypusténi cubesatii na nizkou obéznou
drahu kolem Zemé

BAKALARSKA PRACE

Vypracovala: Anna Sereda
Vedouci prace: doc. RNDr. René Hudec, CSc.
Rok: 2021






EvuT ZADANI BAKALARSKE PRACE

CESKE VYSOKE
UCENIi TECHNICKE
V PRAZE

I. OSOBNIi A STUDIJNi UDAJE
4 ™
PFijmeni: Sereda Jméno: Anna Osobni &islo: 466106

Fakulta/astav: Fakulta elektrotechnicka
Zadavajici katedra/Gstav: Katedra méreni

L Studijni program: Kybernetika a robotika
J

Il. UDAJE K BAKALARSKE PRACI

Nazev bakalarské prace:

Postupy vypusténi cubesatli na nizkou obéznou drahu kolem Zemé

Nazev bakalarské prace anglicky:

Launch solution for cubesatellites with emphasis on low orbits

Pokyny pro vypracovani:

Soucasny rychly rozvoj technologii mini satelitd typu cubesat a prudce narustajici Cetnost jejich realizace a aplikace
predstavuje potencial pro realizaci studentskych i védeckych kosmickych experiment(i na univerzitach typu CVUT. Kromé
rychlého rozvoje vlastnich technologii a technickych fe$eni vlastnich cubesatt dochazi v posledni dobé k rychlému rozvoji
i v oblasti launch kapacit a modernich a netradi¢nich FeSeni pro vynaseni téchto objektd na okolozemskou obéZnou drahu.
Néktera tato feSeni predstavuji zajimavy potencial i pro vynaseni cubesatl na ob&zné drahy ve velmi malé vySce fadu
100 az 300 km, kde se ocekava jejich umistovani vzhledem k rozvoji cubesatt s iontovym motorem, rovnéz ve studiu na
CVUT FEL (Atmosphere-Breathing Electric Propulsion (ABEP) s t&Zi§tém na air-breathing ion thruster, neboli air-breathing
iontovy pohon). V sou€asnosti je limitujicim faktorem vysoka cena za vypousténi a také prakticky neexistence feSeni pro
umisténi satelitu na VLEO (Very Low Earth Orbit). Cilem projektu je ReSerSe sou¢asnych a budoucich launch moznosti
pro minisatelity typu Cubesat 1U az 12U, jejich detailni rozbor a diskuze technickych a ekonomickych parametr(i. Tato
studie by mela zahrnout i start-upy typu https://www.dawnaerospace.com/ , zaméfené na netradi¢ni technologie a pfistupy
Navrh fedeni by mél fitovat potfeby sou¢asné probihajici studie na FEL CVUT proveditelnosti cubesatelitu na VLEO s
iontovym motorem a védeckym payloadem vyvinutym na FEL CVUT (rentgenovy monitor). Prace by na zakladé vyse
uvedeného méla vyustit v navrh launch Fedeni pro vyslani malého cubesatu FEL CVUT 3U aZ 8U na VLEO ve vy$i mezi
200 a 300 km. Reeni by mé&lo optimalizovat technickou i ekonomickou stranku.

Seznam doporucené literatury:

1) Turner M. J. L., Rocket and Spacecraft Propulsion Principles, Practice and New Developments, 2nd edition, Praxis
Publishing Ltd, UK, 2005, ISBN 3-540-22190-5

Jméno a pracovisté vedouci(ho) bakalarské prace:

doc. RNDr. René Hudec, CSc., katedra radioelektroniky FEL

Jméno a pracovisté druhé(ho) vedouci(ho) nebo konzultanta(ky) bakalafské prace:

Datum zadani bakalarské prace: 22.06.2021 Termin odevzdani bakalarské prace:

Platnost zadani bakalarské prace:
do konce zimniho semestru 2022/2023

doc. RNDr. René Hudec, CSc. podpis vedouci(ho) Ustavu/katedry prof. Mgr. Petr Pata, Ph.D.
podpis vedouci(ho) prace podpis dékana(ky)

CVUT-CZ-ZBP-2015.1 Stranalz?2 © CVUT v Praze, Design: CVUT v Praze, VIC



ll. PREVZETi ZADANI

Studentka bere na védomi, Ze je povinna vypracovat bakalarskou praci samostatné, bez cizi pomoci, s vyjimkou poskytnutych konzultaci.
Seznam pouzité literatury, jinych pramenu a jmen konzultant( je tfeba uvést v bakalarské praci.

Datum prevzeti zadani Podpis studentky

CVUT-CZ-ZBP-2015.1 Strana 2z 2 © CVUT v Praze, Design: CVUT v Praze, VIC



Prohlaseni

Prohlasuji, ze jsem svou bakaldrskou praci vypracovala samostatné a pouzila jsem
pouze podklady (literaturu, projekty, SW atd.) uvedené v prilozeném seznamu.

V Praze dne ..o
Anna Sereda



Podékovani

Dékuji vedoucimu prace doc. René Hudecovi, CSc. za obrovskou trpélivost, citlivé
navadéni a odborné rady béhem vypracovani prace. Dana préace existuje pouze kvuli jeho
vife ve své studenty a prani pomoc najit spravna témata, pro kazdého z nich.

V neposledni fadé chci také podékovat své rodiné a pratelum, ktefi mé podporovali po
celou dobu studia.

Anna Sereda

vi



Ndzev prdace:
Postupy vypusténi cubesati na nizkou obéznou drahu kolem Zemé

Autor: Anna Sereda
Obor: Kybernetika a Robotika
Druh prdce: Bakalarska prace

Vedouct prdace: doc. RNDr. René Hudec, CSc.
Abstrakt: Soucasny rychly rozvoj a popularizace miniaturnich satelit vede nas k tomu, zZe
existuje moznost relativné levné vypustit vlastni satelit na zemskou orbitu. Studenti vyso-
kych skol mohou nyni sami sestavit vlastni satelit, navrhnout misi a pozdéji mozna i tuto
misi uskutec¢nit. Dana préce je urcena ke zkoumani vsech, jak soucasnych, tak i budoucich
moznosti vypusténi CubeSatelitti (typu 1U az 12U) na nizkou a velmi nizkou obéznou
drahu Zemé, jejich detailni rozbor a diskuze technickych a ekonomickych parametru.
Prvni tii kapitoly préce jsou koncipovany jako iivod do problematiky tématu: ivod do
svétu CubeSati, tvod do problematiky miniaturnich misi z pohledu astrodynamiky a
rozbor moznosti umisténi sateliti na velmi nizké okolozemni orbity. Ctvrta kapitola udava
prehled nosnych raket, k vyneseni malého uzitecného zatizeni, jejich parametry a prehled
modernich feseni dané problematiky. Seznamit se s moznostmi oddéleni satelitti od nosice
je mozny v kapitole ¢islo 5 a rozborem naklad na mise v kapitole 6.
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problem of placing satellites at the Very Low Earth Orbit. The fourth chapter provides
an overview of launchers for small payload missions, their parameters and an overview of
modern solutions to the problem. Possibilities of separating satellite’s modules from the
carrier can be found in chapter number 5 and the cost analysis of the mission in chapter
6.
Key words: satelite, ubeSat, launch, LEO, VLEO, MiniSat, space mission, launch
vehicle, orbite



Obsah

Seznam pouzitych zkratek xi
Seznam obrazku xiii
Seznam tabulek xiv
Uvod 1
1 Co je CubeSat? 3
1.1  Standardizace CubeSatu . . . . . . . . . . ..o 3

1.2 Prehled zdkladnich technickych standardd . . . . . . . . . ... ... ... ...... 4
1.2.1 Systémové technické standardy . . . . . . . . . . ... oL 4

1.2.2 Féze projektovani mise pro CubeSat . . . . . . . . . . . . ..., 5

1.2.3 Souhrn . . . . . L e e e e 6

1.3  Popularizace CubeSatt . . . . . . . . . ..o e e 7
1.3.1 Proc¢ jsou miniaturni satelity popularni? . . . . . . .. .. ... 7

2 Astrodynamika 9
2.1 Principy astrodynamiky . . . . . . . ... L 9
2.1.1 Keplerova tloha neboli problém dvou téles . . . . . . . . . . ... ... ... 10

2.1.2 Elementy drahy . . . . . . . ... oL 11

2.1.3  Klasifikace obéznych drah . . . . . . . . ..o 12

2.14 Ptiblizna obézna drdha CubeSatd po startu . . . . . . . . . . .. ..o 12

2.2 Perturbace . . . . .. L e e e 13
2.2.1 Druzice a gravitacni pole Zemé . . . . . . . . ..o oo 13

2.2.2 Atmosféricky odpor . . . . . .. L L Lo e 14

3 Problematika VLEO 17
3.1 Aerodynamika ve VLEO . . . . . . . ... 17
3.1.1 Principy orbitdlni aerodynamiky . . . . . . . ... o000 0oL 18

3.2  Benefity a problémy umisténi satelitai ve VLEO . . . . . . .. .. ... 19
3.2.1 Benefity VLEO . . . . . . . . o000 19

322 Vyzvy VLEO . . . . . . e 21

3.23  ZAVET . ... 22

3.3  Aplikace VLEO . . . . . . . . e 22
3.3.1 Pasivni systémy . . . . . . . ..o 000000 22

3.3.2 Aktivni systémy . . ... Lo oL e e e e 23

4 Prehled nosnych vozidel 25
4.1 Rodiny nosnych raket na vypousténi CubeSata . . . . . . . . . ... ... 25
4.1.1  Antares/Minotaur . . . . . . .. Lo 25

4.1.2 Dnepr . . . . . e e e 26

4.1.3  PSLV . . L L 27

4.1.4 SOJUZ-2 .« v o e e e e e e e e e e e e e e 28

4.1.5 Falcon 9 . . . . . .. e e 29

4.1.6 Atlas V . o L o e e e e 30

4.2 Alternativni moznosti vypousténi . . . . . . ..o o000 000 0oL 0oL 30
4.2.1 Micro satellite launchers . . . . . . . . . . ..o oo 30

4.2.2 Dawn Mk Aurora . . . . . . ... oL 32



4.3

Vybér nosné rakety . . . . . ..

5 Vypusténi CubeSata na orbitu

5.1
5.2

5.3

Anatomie davkovace CubeSatu .
Moznosti vypusténi z ISS . . . .

5.2.1  Nanoracks ISS CubeSat Deployer (NRCSD) . . . . . .. ... .. .. .. ...
5.2.2  Nanoracks ISS MicroSatellite Deployment — Kaber Deployer Program . . . . .
5.2.3  JEM Small Satellite Orbital Deployer (J-SSOD) . . . . . . . . ... ... ...

Rozmisténi nad ISS . . . . . . .

5.3.1  Nanoracks External CubeSat Deployer (ENRCSD) . . . . .. ... ... ...

5.3.2 SEOPS SlingShot . . .

6 Analyza niaklada na mise a jeji autorizace

Zavér a doporuceni k stanoveni nakladu malé mise . . . . . . . . .. ..o Lo

6.1 Odhad nékladu . . . ... ...
6.1.1 Licence a autorizace mise

6.2  Ekonomika vypusténi CubeSati
6.3

Zaveér

Literatura

Prilohy
A Zmézornéni typu zminénych nosicu

ix

34

37
37
38
38
39
39
41
41
41

43
43
44
45
46

49

51






Seznam pouzitych zkratek

CubeSat Cubical Satelite

ISS
ABEP
LEO
VLEO
CalPoly
ESA
MDR
PRR
PDR
CDR
QR

AR
UDZ
SNL
DNH
FMF
ISS
NRCSD
J-SSOD
MPEP
J-SSOD

Mezinarodni vesmirna stanice
Atmosphere-Breathing Electric Propulsion
Low Earth Orbit, Nizka okolozemni orbita
Very Low Earth orbit, Velmi nizka okolozemni orbita
California Polytechnic State University
Furopean Space Agency

Mission Definition Review

Preliminary Requirement Review
Preliminary Design Review

Critical Design Review

Qualification Review

Acceptance Review

Uméld druzice Zemé

Signal-To-Noise ratio (Pomér signdlu k Sumu)
Do No Harm

free-molecular flow (molekularni proudéni)
International Space Station

Nanoracks CubeSat Deployer

JEM Small Satellite Orbital Deployer
Multi-Purpose Experiment Platform

Small Satellite Orbital Deployer

ENRCSD Nanoracks External CubeSat Deployer

USSSN
SSO

US Space Surveillance Network

Sun-Synchronous Orbit

xi



GEO Geosynchronni obézna draha

BN Balisticky koeficient

PSLV ~ The Polar Satellite Launch Vehicle
PMBOK Project Management Body of Knowledge
AMS Agile MicroSatellite

LoLaSat Low Latency Satellite

xii



Seznam obrazku

1.1
1.2
1.3
1.4

2.1
2.2

3.1
3.2
3.3

3.4

4.1
4.2
4.3

5.1

N OO W N

Znézornéni velikosti riznych typu CubeSata[l] . . . . ... ... ... ...
Funkce a hranice systémového inzenyrstvi. Zdroj: ECSS-E-ST-10C [3][2] . .
Roc¢ni spusténi CubeSatii od 20. srpna 2021[4]. . . . . ... ... ... ...
Vypusténi nanosatelitt dle typu organizace[4] . . . ... ... ... ... ..

Vyznam nékterych elementd drahy. . . . . .. . ... ... L.
Priblizna obézna draha Cubesatu po startu[4] . . . . . . .. ... ... ...

Explorer 6 [9] . . . . . . . . .
Spekularni a diftzni reemitované toky ¢astic[10] . . . . . . ... ... ...
Koeficienty odporu a zdvihu pro plochou desku pfi rizném tuhlu dopadu 6
vypocitané pomoci Sentmanova modelu[10] . . . . .. ... ... L.
Vyvoj vyskovych profili prostorové hustoty v LEO pro objekty s d> 10
cm, pro scénar obvyklého vyvoje, béhem 100letého c¢asového obdobi pre-
dikee[11][12] . . . o o o

Dawn Mk-IT operational diagram[23] . . . . . . ... ... ... ... ...
Dawn Mk-IIT operational diagram[23] . . . . .. .. ... ... ... ...
Vyvojovy diagram vybéru nosné rakety pro CubeSate mise [2] . . . . . . ..

Nanoracks CubeSat Deployer[28] . . . . . . .. ... .. ... ... .....
J-SSOD[B0] .« + v v oo e

Antares 110 pfi prvnim startu[39] . . . . . .. ... Lo
Minotaur I, duben 2007[40] . . . . . .. ... ...
Raketa Dnepr[41] . . . . . . . . ...
Raketa PSLV-C35[42] . . . . . . ... . .
Nosné rakety Dnepr a PSLV-C35 . . . . . ... .. .. ... ... ...
Atlas V 551 se sondou New Horizons [45] . . . ... ... ... ... ...
Vzhledova specifikace Mk-I1[23] . . . . . . . . ... ... L.

xiii



Seznam tabulek

4.1
4.2
4.3
4.4
4.5
4.6
4.7
4.8
4.9

5.1
5.2

6.1

Zakladni informace o raketdch Antares [2][15] . . . . . .. ... ... .. .. 26
Zakladni informace o raketdch Dnepr[2][16] . . . . ... ... .. ... ... 27
Zakladni informace o PSLV-XL [2] . . . ... ... ... ... ... 28
Zakladni informace o Sojuzu-2 [2] . . ... Lo Lo 29
Zakladni informace o Falcon 9 [2] . . . ... ... ... L. 29
Zakladni informace o Atlas V-401 [2] . . . . ... ... ... 30
Malé vesmirné odpalovaci systémy v aktivnim vyvoji[21][22] . . . . .. . .. 31
Micro launch vehicle launches[2] . . . . . . .. ..o L0000 32
Specifikace MK-I1[23] . . . . . .. ... . . 33
Céstecny seznam dostupnych davkovact [2] . . . . . . ... ... ... ... 38
Typické parametry obézné drahy pro nasdzeni CubeSatu z ISS za pomoci

JSSOD [2] « v oo e 41
Poskytovatelé starti CubeSatu / Brokery / Integratofi misi [4][22] . . . . . 46

Xiv



Uvod

CubeSat - je pojmenovani sateliti, které zna kazdy, kdo se zajima o Astrofyziku,
Astronomii, kosmické inzenyrstvi apod. Tyto satelity se staly opravdovou revoluci kosmic-
kého inzenyrstvi, diky tomu ze jejich navrh, vyvoj, vyroba a provoz nejsou tak finan¢né,
technologicky i Casové narocné.

Soucasny rychly rozvoj technologii mini sateliti typu cubesat a prudce nartstajici
cetnost jejich realizace a aplikace predstavuje potencidl pro realizaci studentskych i védec-
kych kosmickych experimentii na univerzitach typu CVUT. Mnozi studenti se rozhodnou
sestavit si své vlastni satelity jako soucast své bakaldrské nebo diplomové praci.

V posledni dobé dochazi i k rychlému rozvoji v oblasti launch kapacit a modernich
a netradi¢nich feSeni pro vynéseni téchto objektd na okolozemni obéznou drahu. Néktera
tato feseni predstavuji zajimavy potencial i pro vynaseni CubeSati na obézné drahy ve
velmi malé vysce, kde se oCekava jejich umistovani vzhledem k rozvoji cubesati s iontovym
motorem, rovnéz ve studiu na CVUT FEL (Atmosphere-Breathing Electric Propulsion

V soucasnosti je limitujicim faktorem vysoka cena za vypousténi a také prakticky
neexistence reseni pro umisténi satelitu na VLEO (eng. Very Low Earth Orbit, tj. velmi
nizké okolozemni orbita).

Cilem daného projektu je reserse soucasnych a budoucich launch moznosti pro minisa-
telity typu Cubesat 1U az 12U, jejich detailni rozbor a diskuze technickych a ekonomickych
parametru.

Diky svému standardizovanému tvaru, technickym parametrim, rozhrani a atd. Cu-
beSaty tvoii specifickou tfidu sateliti. Dana skupina se idi urc¢itymi pravidly, parametry,
technickymi normami, novymi nebo prizpusobenymi testovacimi metodikami, standardi-
zovanymi spoustécimi adaptéry. V prvni kapitole této praci se rozebird zakladni informaci
o tom, co je CubeSate.

Nedavny vyzkum pohonné technologie v kombinaci s aktivnimi aerodynamickymi
koncepty vedl ke konceptu kosmickych lodi pracujicich na VLEO orbitach. PTi pouziti
takového pristupu mohl satelit zistat na obézné draze mensi nez 200 km (tj. nizsi nez
konvenéni LEO), a to navzdory aerodynamickému odporu po delsi dobu. Dané problema-
tice a rozboru vyzev, které tato moznost obnasi, stejné tak i jejim benefitiim je vénovana
druhd a tieti kapitola.

Velkou souc¢ésti ndvrhu kosmické mise pro CubeSaty je vybér nosné rakety a vypous-
téctho zafizeni vhodného pro tuto misi. Rodindm raznych nosnych raket urcenych pro
rideshare lauch feseni pro CubeSaty je vénovana sekce v kapitole ¢tyfi. Ve stejné kapi-
tole je mozné se seznamit s alternativnimi fesenimi vypousténi sateliti daného druhu.
Vypoustécim zarizenim neboli davkovac¢um CubeSat je vénovana kapitola pét.

Pro jakykoli vesmirny projekt a zvlasté pro misi CubeSat je nezbytné spravné, for-
malné, kvantifikovatelné a ovéritelné potieby, které maji koneéni uzivatelé splnit. Univer-
zitni projekty CubeSat se typicky zaméiuji hlavné na vzdélavaci a technologické mise.
Pozadavky jsou obvykle definovany stejnou instituci, ktera navrhuje, integruje a provo-
zuje satelit. P¥i mnoha prilezitostech je prohldseni o posldni zcela oteviené a potieby
uzivatelu nejsou prilis dobre definovany. Ekonomické strance navrhu malé mise, diskuze a



cené vypousténi zakladnim informacim a legislativnich otdzkach je vénovand findlni, Sesta
kapitola.



Kapitola 1

Co je CubeSat?

CubeSat (z angl. Cubilacal Satelit) je miniaturni satelite, ktery (dle ivodu mnoha
stranek) zménil védecky svét. Dany standart byl byl vytvofen v Kalifornské Polytech-
nické Statni univerzité (California Polytechnic State University) mésta San Luis Obispo
(zkréacené SLO) a laboratorfi vyvoje vesmirnych systému na Stanfordské univerzité v roce
1999 pro vysokoskolské studenty, aby jim usnadnil pristup do vesmiru. Od té doby tento
standard prijaly stovky organizaci po celém svété. Mezi vyvojare CubeSatu patii nejen
univerzity a vzdélavaci instituce, ale také soukromé firmy a vladni organizace.

Standard CubeSat usnadnuje ¢asty a cenové dostupny pristup do vesmiru s moznostmi
startu, jez jsou dostupné pro vétsinu nosnych raket. CubeSaty jsou vypustény z celého
svéta na ruznych nosnych raketach. Seznam moznosti spusténi se denné meéni a zvysuje.
Nékteré organizace, poskytujici ptilezitosti ke spusténi satelit daného typu, jsou Cal Poly,
ISISpace, AeroSpace, NanoRacks, Spaceflight Industries, TriSept Corporation, Tyvak.

V Ceské republice je nékolik projekti, které se drzi rozméri, jez stanovuje CubeSat.
Prvnim projektem zaméfenym na vyvoj CubeSatii v Ceské republice byl projekt czCube,
které vedlo obcanské sdruzeni czCube o.s.. Tento projekt byl zahajen v roce 2004 a oficialné
dokoncen v roce 2014. Ukazalo se totiz, ze projekt nebyl z finanéniho hlediska tspésny.
Projekt PilsenCUBE, ktery c¢astecné navazuje na czCube, potkal stejny osud jako jeho
"bratra"czCube. Dalsimi ¢eskymi projekty byli CzechTechSat, Lucky-7, VZLUSAT-1 atd.

1.1 Standardizace CubeSatu

V roce 1999 vyvinula Kalifornské statni polytechnickd univerzita (Cal Poly) a Stan-
fordské univerzita specifikace CubeSat na podporu a rozvoj dovednosti nezbytnych pro na-
vrh, vyrobu a testovani malych sateliti uréenych pro nizkou obéznou drdhu Zemé (LEO).
Od té doby se specifikace neustdle upfesnuji a spolu s tempem rozvoje a popularizace
miniaturnich sateliti obnovuji.

Prvni a jedna z hlavnich klasifikaci CubSatu je velikost. CubeSat je typ miniaturniho
satelitu tiidy U. Jeho velikost v prepravnim stavu odpovidd 10x10x 10 cm a jeho hmotnost
je kolem 1.33 kg. Tento popis velikosti CubeSatu by byl pravdivy pred nékolika lety. Diky
svoji popularité a poptavce po vétsim misté na satelitu se se koncept CubeSatti rozsiril
na takzvané 1U, 2U, 3U atd. Tj. na tvary, které jsou slozené z 1, 2, 3 a vice zakladnich
stavebnich blokt ptvodniho konceptu.

Momentalné existuje mnoho rtiznych velikosti CubSatu od 0.25U do 27U tj. od 0.2kg
do 40 kg. Pro zlepseni pochopeni rozdilu téchto velikostnich typi uvedeme par prikladi:

Presna velikost CubSatu typu 1U je 10 x 10 x 11.35 cm. CubeSat typu 2U se sklada
z dvou "kostek"typu 1U a tedy mé velikost 10 x 10 x 22.7cm . Analogicky muzeme zjistit,
ze typ 6U ma velikost jiz 20 x 10 x 34.05cm a 12U az 20 x 20 x 34.05 cm [1].

CubeSaty maji velky pocet dalsich elektrickych, mechanickych, provoznich a obec-
nych pozadavkl. Nékteré z téchto standardd jsou nutnost neoddélitelnosti a pevnosti
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Obrazek 1.1: Znédzornéni velikosti rtiznych typu CubeSatii[1]

casti satelitu, pouziti a dodrzovani standardd pyrotechnickych systémt, pouziti jen ur-
¢itych materiali. Podrobny prehled vSech pozadavki lze nalézt na strankach CalPoly v
dokumentu "CubeSat Design Specification". VSe ostatni je nadbytecné.

1.2 Prehled zakladnich technickych standarda

Pred zavedenim stévajicich norem systémového inzenyrstvi je dilezité pochopit, proc¢
jsou normy zasadni. Nyni je dobTe zndmo, ze CubeSats zacal jako standardni vzdélavaci
program, ktery studentim umoznil ziskat praktické zkusenosti se satelity. Po¢atecni stan-
dard definoval rozméry, hmotnost a mechanické rozhrani malého satelitu s dislokatorem.
Ve stejné dobé byl standardizovdn pomoci rohovych kolejnic jako dotykového rozhrani
mezi kosmickou lodi a satelitem. Toto standardni rozhrani nakonec umoznilo CubeSatiim
uspét[2]. Timto zpusobem bylo jiz definovano rozhrani s nosnou raketou, coz vyvojartm
umoznilo soustiedit se pouze na problém kosmické lodi. Bez standardu by kazdy Cube-
Sat musel pracovat na vlastnim rozhrani se specifickymi spoustécem, coz by zvysilo Cas,
néklady a slozitost celého projektu.

1.2.1 Systémové technické standardy

Vsechny vesmirné inzenyrské systémy jsou definovany urcitymi technickymi parame-
try. Tyto parametry jsou momentalné stanovené NASA a ESA. Norma ESA je urcend v
E-ST-10 Engineering Standart, pro NASA je standard definovan v pfiruéce NASA Systems
Engineering Handbook. E-ST-10 Engineering Standard [3] vytvorend Evropskou spolu-
praci pro standardizaci vesmiru (ECSS). Oba standardy systémového inzenyrstvi maji byt
prizpusobeny koncovému uzivateli podle jeho potfeb a jsou aktivné pouzivany v mnoha
zemich mimo Ameriku a Evropul2].

Systém predstavuje integrovany soubor prvka urcéeny k dosazeni definovaného cile.
Tyto prvky zahrnuji hardware, software, firmware, lidské zdroje, informace, techniky,
sluzby zarizeni a dalsi podptrné prvky.

Obr. 1.2 ukazuje hranice systémového inzenyrstvi (pro které naznacené interakce mezi
identifikovanymi hlavnimi disciplinami jsou jenom orientac¢ni, nikoli vycerpavajici), jeji
vztah k vyrobé, operacim, zajistovani produktu a disciplindm managementu (a jejich vza-
jemnd interakce je oznacena jako ,, oblasti rozhrani“ (eng. "interface areas")) a jeho vnitini
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Obrazek 1.2: Funkce a hranice systémového inzenyrstvi. Zdroj: ECSS-E-ST-10C [3][2]

rozdéleni do nasledujiciho systému dil¢ich inzenyrskych funkei [3]:

e inzenyrstvi pozadavki, které se skladaji z analyzy pozadavku a validace, alokace
pozadavki a udrzba pozadavki;

o analyza, kterd se provadi za acelem Teseni konfliktti pozadavki, dekompozice a alo-
kace pozadavku prfi funkéni analyze, posouzeni u¢innosti systému (véetné analyzy
rizikovych faktori); a doplnéni hodnoceni testovani a poskytovani obchodnich studii
pro hodnoceni Gc¢innosti, rizika, nadklada a planovani;

e navrh a konfigurace, jejichz vysledkem je fyzickd architektura a jeji kompletni sys-
témové funkéni, fyzické a softwarové vlastnosti;

e ovéreni, jehoz cilem je prokazat, ze jde o plnéni odpovidajicich stanovenych poza-
davkum, véetné kvalifikace a prijeti;

o integrace a Tizeni systémového inzenyrstvi, koordinace rtiznych inzenyrskych oboru
a ucastnikt béhem celého projektu faze.

1.2.2 Faze projektovani mise pro CubeSat

V dané ¢asti jednak uvedeme kazdou fazi projektu standardni pokyny pro projektovani
kosmickych systému dle ECSS [3], jednak probereme kazdou fazi projektu a jeji zdkladni
pozadavky.

Faze 0: Analyza mise

Faze 0 neboli zakladni faze projektu zahrnuje v sobé stejné "stavebni bloky"jako kazdy
projekt. Musi byt provedena analyza projektu tak, aby pozdéji byly dodrzeny pozadavky
zékaznika a prezkoumani definice mise (MDR). Dle téchto pozadavkit musi byt navrzen
koncept projektu, provedena analyza dokumentu prohlaseni o poslani a zaclenéni této
analyzy a jakychkoliv relevantnich prispévku dodavateli nizsi trovné do dokumentace
mise.



Faze A: Proveditelnost

Finalizujeme vsechny indikatory predchozi faze, dle kterych provedeme navrh systé-
mového Teseni (véetné identifikace kritickych polozek a rizik), tak aby vyhovovaly potie-
bam zakazniki.

Musi byt dodrzené predbézné prezkouméni pozadavkia (PRR) a zajisténo provadéni
akci PRR. Az poté, kdy jsou stanoveny a vzaty v tivahu vSechny vyse uvedené body, lze
definovat pristup rozvoje a plan inzenyrskych ¢innosti.

Faze B: PredbéZna definice

Pro fazi B funkce systémového inzenyrstvi stanovime predbéznou definici systému
feSeni stanoveného na konci faze A. Musi byt prokazano, ze feseni spliiuje technické poza-
davky podle harmonogramu, cilové nédklady a pozadavky zakaznika.

Musi byt provedena kontrola podpory SRR a PDR a zajisténo provadéni akci SRR a
PDR. Vysledkem této faze je definovani vyvojového pristupu a plan inzenyrskych ¢innosti.

Faze C: Detailni definice

Pro fazi C funkce systémového inzenyrstvi stanovi podrobnou definici systému, pro-
kéze schopnost splnit technické pozadavky specifikace technickych pozadavka systému a
podpory Critical Design Review (CDR) a zajisti provadéni akci CDR.

Faze D: Kvalifikace a vyroba

Pro fazi D funkce systémového inZenyrstvi finalizuje rozvoj systému kvalifikaci, do-
koncuje pripravu k provozu a vyuziti. Musi byt provedena kontrola kvalifikace (QR) a
kontrola prijeti (AR) a zajiSténa jejich realizace.

Faze E: Provoz

Predfinalni faze projektu podporuje zahajovaci kampan, zajiStuje provoz a vyuziti
podle podminek obchodni smlouvy. Prokézana podpora Flight Readiness Review (FRR),
Operations Readiness Review (ORR), Launch Readiness Review (LRR), Commissioning
Results Review (CRR), End-of-Life Review (ELR) a a opakované produkty AR umoznuji
provadét vyse uvedené akce. Musi byt provedena kontrola vSech ¢innosti systémového
inzenyrstvi a poskytnuta dokumentace na podporu vysetfovani anomalii a usneseni.

Faze F: Likvidace

Pro fazi F funkce systémového inzenyrstvi podporuje subjekt odpovédny za likvidaci
podle podminek obchodni smlouvy a Mission Close-out Review (MCR).

1.2.3 Souhrn

vvvvvv

mickém sektoru vedla k tomu, zZe se CubeSats staly vysoce univerzalnimi platformami.
Mohou byt pouzity k dosazeni mnoha rtznych cili mise zejména kvili své nizké cené a
jednoduchému procesu vyvoje a integraci do architektury mise. Dilezité je, ze jejich lehky
aspekt znamena, ze je lze priradit jako sekundarni uzitecné zatizeni mnoha riznym orbi-
tam a cilim a diky standardizacim, jako je mechanismus nasazeni P-POD, je pro vyvojate
a poskytovatele spoustécich sluzeb relativné snadné.

Kromé toho sluzby, technologie a zatizeni vyvinuta mezinarodné na podporu tohoto
odvétvi - komponenty COTS, konzultanti specificti pro CubeSat a dalsi sluzby - nyni
nabizeji prilezitosti pro mise a zdkazniky, ktefi mohli Celit obtizim a vysokym ndkladim
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pri vyvoji uzite¢nych zatizeni pro tradi¢ni kosmické lodé nebo platformy nebo dokonce
vibec pristup do vesmirného sektoru.

1.3 Popularizace CubeSati

K vypusténi satelitu z nosné rakety se nejcastéji pouziva unifikované vypoustéci zafi-
zeni P-POD, které je schopné vypustit 1 az 3 CubeSaty. V soucasné dobé jsou CubeSaty
bézné uvaddény na obéznou drahu dispecery na Mezindrodni vesmirné stanici nebo vypous-
tény jako sekundarni uzitecné zatizeni na nosné raketé. K 20. srpnu 2021 bylo vypusténo
1634 CubeSatu[4]. Vice nez 1200 bylo uspésné nasazeno na obéznou drahu a vice nez 90
bylo zniceno pii selhani startu. Zvétseni zajmu o CubeSaty mizZeme pozorovat na grafu
uvedeném na obrazku 1.3. V roce 2021 je naplanovano vice nez 700 vypusténi, coz je o
319 vice nez se oc¢ekavalo na zacatku roku 2020 a jenom dvakrat méné nez pocet satelitti
vypusténych za predchozich 20 let.

Nanosatellite launches www.nanosats.eu
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Obrazek 1.3: Roé¢ni spusténi CubeSatti od 20. srpna 2021[4].

1.3.1 Pro¢ jsou miniaturni satelity popularni?

Navzdory skutecnosti, ze nano-satelity byly ptvodné vynalezeny pro studenty a uni-
verzity, tento typ satelit nyni vyuziva obrovské mnozstvi organizaci. Na grafu 1.4 je vidét,
ze vice nez polovinu cube-satelitti vypustily velké korporace. Lidstvo tspésné vyslalo své
prvni umélé satelity na obéznou drahu Zemé v roce 1957 s modely Sputnik SSSR. Od té
doby a az do konce 20. stoleti vypustily svétové velmoci pod vedenim svych vlad stovky
satelitli, které soutézily v prizkumu vesmiru v fadé stdle ambiciéznéjsich a komplexnéjsich
projekti.

Zatimco prvni Sputnik vazil pouhych 80 kg, druhy jiz dosahl tctyhodnych 500 kg.
Dnes mé Mezindrodni vesmirnd stanice hmotnost 420 000 kg. K dnesnimu dni m4 vesmirna
technologie tendenci byt stale vétsi a sofistikovanéjsi, pristupna pouze kosmickym agentu-
ram nejrozvinutéjsich zemi svéta nebo ve sluzbach velkych korporaci.

Pochopitelné vytvoreni Satelitu takovych velikosti je ¢asové narocné a naklady strmé
rostou. Diky tomu, Ze nano a mini satelity jsou mensi, zmensuje se i nédklad na jejich
vyrobu. Tim se zvétsuje pocCet moznosti spustit takové satelity na obéznou dréhu.
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Obrézek 1.4: Vypusténi nanosateliti dle typu organizace[4]

Praktickou definici systémového inzenyrstvi je technické rizeni navrhu a vyvoje pro-
duktu. V poslednich letech stale vétsi pocCet zemi projevuje rostouci zdjem o rozvoj své
puvodni vesmirné kapacity prostfednictvim vnitrostatnich malych satelitnich programa.
Satelity vyrobené timto usilim, které byly pivodné zaméreny na vzdélavaci a vycvikové
mise, jsou nyni vice orientovany na védecky vyzkum a operacni systémy. Malé druzicové
mise jsou tedy povazovany nejen za vzdélavaci nastroje, ale také za technologické demon-
stratory nebo dokonce za dostatecné vyspélé pro komercéni a védecké mise.

Kromé jejich velikosti a ndkladd je nejvétsi vyhodou miniaturnich satelitt kratka
doba potfebna k vyvoji kazdého modelu. Prumérny nebo velky satelit vyzaduje 5 az 15 let
vyvoje na identifikaci a umisténi na spravnou obéznou drahu za normélnich parametri.
To vsak neni pripad nanosatelitii, nebot detekovat jejich potiebu a umistit je na obéznou
drahu miZe trvat méné nez 8 mésict.

Navic konstrukce nanosateliti zarucuje moznost pravidelného obnovovani soucastek
a korelace systému, coz zajistuje konzistentni nejmodernéjsi systém.

Pouziti CubeSatt obvykle zahrnuje experimenty, které lze miniaturizovat nebo které
slouzi k iceliim jako je pozorovani Zemé nebo fungovani amatérského radia. CubeSaty se
pouzivaji k demonstraci technologii kosmickych lodi urcenych ppro malé satelity, nebo k
tém, které predstavuji spornou proveditelnost, a je nepravdépodobné, ze by ospravedlnily
cenu vétsiho satelitu. Védecké experimenty s neprokazanou zakladni teorii se také mohou
ocitnout na palubé CubeSat, protoze jejich nizké nédklady mohou ospravedlnit vyssi rizika.



Kapitola 2

Astrodynamika

Astrodynamika je zalozena na principech nebeské mechaniky. Zabyva se studiem dy-
namiky umélych vozidel, hranim si s manévry a technikami ovladani k dosazeni konkrét-
nich cili mise. Timto zpusobem plni astrodynamika dulezity kol integrace mnoha hete-
rogennich — presto tzce souvisejicich — prvki, jako je naptiklad draha, stabilita, rizeni,
pohon a systémy.

Hlavni cile astrodynamiky jsou:

o Analyza mise se studiem optimalnich letovych drah a manévru a kontrolnich technik,
jak aktivnich, tak pasivnich, orbitdlnich a polohovych, k jejich vyrobé (pofizeni a
udrzba).

¢ Studium navadécich, navigac¢nich a fidicich systémii.
o Urceni drahy a polohy pro kosmické lodé/letecké prostiedky (satelity a sondy).

o Orbitélni sifeni pro urcovani efemerid kosmickych lodi/leteckych dopravnich pro-
stredk.

Kromé toho mé metodologie pouzivand ke studiu problémi astrodynamiky dva rtzné
pristupy: jeden je vice matematicky a druhy je inzenyrsky pristup, ktery umoznuje vidét
praktické vysledky kromé toho, ze je dokaze formulovat. Aplikovana astrodynamika je
tedy prechodem od teorie k praxi v oblasti astrodynamiky. V dané ¢asti predstavime oba
pristupy v kontextu misi{ pro CubeSaty.

2.1 Principy astrodynamiky

Johannes Kepler (1571 - 1630) formuloval po celozivotnim studiu empirické zdkony,
kterymi se ¥idi pohyby planet po obloze. Tycho Brahe (1546 - 1630), ktery jako posledni
z velkych astronomt provadél pozorovani bez pomoci dalekohledu, nashromazdil rozsahlé
mnozstvi poznatku a idajui, jez umoznily Keplerovi odvodit tTi zdkony o pohybech planet,
nesouci dnes Keplerovo jméno.

Empirické zakony popisujici pohyb planet (nazyvané Keplerovy zakony), 1ze shrnout
taktol[5]:

1. Planety se pohybuji po elipsach (jen méalo odlisnych od kruznic), v jejichz spoleéném
ohnisku je Slunce.

2. Plochy opsané privodicem planety za jednotku c¢asu jsou stejné velké.

3. Pomér druhych mocnin obéznych dob dvou planet je roven poméru tretich mocnin
hlavnich poloos jejich drah.



Pozdéji ukizal Newton (1642 - 1727), ze z jeho gravitaéniho zdkona lze Keplerovy
empirické zdkony odvodit i teoreticky. Zakladem tohoto modelu jsou zdkony klasické me-
chaniky, které 1ze shrnout do vztahu:

—

F = ma, (2.1)

kde je zrychleni povazovano za ucinek sily zpusobujici pohyb, na rozdil od aristotelské
fyziky. Klasickd formulace problému dvou téles (vytvorena Newtonem) predpoklada velmi
jednoduchy model gravita¢niho pole Zemé, presto se za mnoha okolnosti rozumné pribli-
zuje hlavnim rystim orbitalntho pohybu kosmické lodi. Trajektorie, ziskané pomoci tohoto
modelu, se 1idi Keplerovymi zdkony. Jsou tedy periodické. V kazdé periodé se vraceji do
stejného bodu. Nazyvaji se obézné drahy.

Vezmeme-li v ivahu tc¢inky silového modelu, tj. tak zvané perturbace, ostatnich re-
levantnich sil v orbitalnim modelu, ziskdme uplnéjsi reprezentaci pohybu kosmické lodi,
¢imz zaroven umoznime detailnéjsi a presnéjsi navrh misi.

2.1.1 Keplerova tloha neboli problém dvou téles

Keplerova tloha je v klasické mechanice problém dvou téles, které spolu interaguji
centralnimi silami, jejichz velikost je neprimo imérnad druhé mocniné vzdalenosti téchto
téles (gravitacni sila, elektrickd sila, magnetickd sila). Ukolem je nalézt, jak se s ¢asem mén{
poloha nebo rychlost téchto téles.) Zékladni zdkon v aerodynamice vyjadrené v rovnice 2.1
je ve vsech referencich stejny a pohybuje se rovnomérnym piimocarym pohybem vzhledem
k stalicim. Ekvivalentné s tim sila F, ktera charakterizuje astrodynamiku, je sila zptisobena
Newtonovym zakonem univerzalni gravita¢ni pritazlivosti vyménovana dvéma télesy o
hmotnosti m a M umisténymi ve vzdélenosti r:

GMm

F= 3

" (2.2)
kde G je univerzalni gravitacni konstanta. Konstanta imérnosti mezi silou a zrychlenim v
rov. 2.1 se nazyva setrvacnd hmotnost, zatimco hmotnost ve vyjadreni gravitacniho zakona
rov. 2.2 se nazyva gravitacni hmotnost. Princip ekvivalence #ik4, Ze pomér mezi setrvacnou
hmotnosti a gravitacni hmotnosti je pro vsechna télesa shodny, setrvacna hmotnost tedy
muze byt povazovana za rovnou gravita¢ni hmotnosti [5]. Z toho plyne, Ze pohyb hmotnych
téles pri volném padu je nezavisly na jejich slozeni a strukture. Pohyb hmotnych téles, na
které pisobi pouze gravitacni sila (Rov. 2.2), proto nezéavisi na jejich hmotnosti. Takzvany
problém dvou téles nebo Keplerova tloha je studium pohybu kosmické lodi o hmotnosti m
kolem nebeského télesa o hmotnosti M (kde m < M), za predpokladu sféricky symetric-
kého gravitacniho pole se stfedem v nebeském télese a bez dalsich sil ptisobicich na systém.
Pohybovou rovnice kosmické lodi je potom ddne Newtonovym gravitacnim zakonem:
BT
ar_ B _ GM._ _hn (2.3)
dt m 73 73
kde p je gravita¢ni parametr (v zavislosti na hmotnosti nebeského télesa) a r je vektor od
M do m.
Provedenim raznorodych fyzikalnich aprav rovnice 2.3 dostaneme k nékolika zavérim:

1. Vektory polohy a rychlosti v kazdém ¢asovém okamziku lezi ve stejné orbitalni roviné,
pricemz moment hybnosti je k ni kolmy. Draha druzice je tedy rovinna a lezi vzdy v
orbitalni roviné.

2. Vyjadreni polohy satelitu odpovida obecné rovnici kuzelosecky v polarnich sourad-
nicich, coz naznacuje, ze orbitalni trajektorie v problému dvou téles je vzdy kuzelo-
secka. V zavislosti na hodnoté excentricity e bude draha uzaviena nebo oteviena.
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2.1.2 Elementy drahy

Jak bylo vysvétleno v predchozi ¢asti, ve formulaci problému dvou téles je draha
kosmické lodi kolem nebeského télesa rovinna trajektorie zcela urcend vektory polohy a
rychlosti. Dalsim zptusobem, jak zndzornit obézné drahy, je pouziti Sesti veli¢in, nazyvanych
keplerianské nebo orbitalni prvky. Protoze rozmér tohoto vektoru orbitalnich prvku je
roven rozmeéru vektoru polohy a rychlosti, jsou obé reprezentace ekvivalentni. Vyhodou
pouziti orbitalnich prvka je, ze umoznuji rychlejsi vizualizaci obézné drahy satelitu spise

Sestupny uzel

: il
Prava anomalig
jw

Obrazek 2.1: Vyznam nékterych elementt drahy.

1. velka poloosa drahy a, odpovidajici stfedni vzdalenosti télesa od hmotného stredu
(tézisteé) soustavy, vyjadrené v astronomickych jednotkach (AU);

2. excentricita ¢ili vystfednost drahy e, udavajici typ obézné drahy (druh kuzelosecky)
a jeji tvar;

3. inklinace ¢ili sklon drédhy i k zédkladni roviné soustavy soufadnic, vyjadieny v tihlo-
vych stupnich pripadné v radidnech. Na obrazku je vyznacen osou z referencni smér
T, coz je v nasi slune¢ni soustavé smér k jarnimu bodu.

4. délka vzestupného uzlu €2, udévajici ihlovou vzdalenost vzestupného uzlu od osy x
soustavy souradnic vyjadrena v hlovych stupnich piipadné v radianech;

5. argument sitky pericentra w, udévajici ithlovou vzdalenost pericentra od vzestupného
uzlu vyjadienou v thlovych stupnich pripadné v radianech;

6. stfedni anomalie M, udavajici okamzitou polohu télesa na draze vzhledem k peri-
centru této drahy v daném okamziku, vyjadfenou v thlovych stupnich pripadné v
radianech. Na obrazku je misto stfedni anomaélie uvedena prava anomaélie v, protoze
stredni anomalie odpovida kruhové draze, zatimco prava eliptické a mimo apsidy se
jejich hodnoty lisi.

7. Doba priuchodu pericentru t.

Prvni dva parametry definuji velikost a tvar obézné drahy; ¢ , Q a w definuji jeho
orientaci v prostoru; a sedmy parametr definuje polohu kosmické lodi podél obézné drahy.
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I kdyz je vzdy mozné vypocitat vektory polohy a rychlosti z keplerovskych prvka, opak
nemusi byt v nékterych pripadech proveditelny. Naptiklad pro kruhové drahy neni w defi-
novano a vypocet e by mohl zptisobit numerické problémy (Obr. 2.1).

2.1.3 Klasifikace obéznych drah

Po startu je druzice (nebo kosmickd lod) umisténa na nékterou z mnoha ruznych
drah kolem Zemé, nebo muze letét do meziplanetdrniho prostoru, takze se k Zemi uz
nikdy nevrati a misto toho bude krouzit kolem Slunce, dokud nedorazi ke svému cili —
napiiklad Marsu. Existuje mnoho faktori, které rozhoduji o tom, jaka obézna draha bude
pro danou druzici nejvhodnéjsi. Vzdy zalezi na tom, co presné ma dand druzice za tkol.

Definice orbitalnich prvka uvedend v predchozi ¢asti umoznuje definovat taxonomii

pro obézné drahy. Ve skutec¢nosti lze obézné drahy klasifikovat podle jejich nadmorské
vysky (vztazené k hlavni poloose a), excentricity a sklonu.
2000km, se nazyvaji nizké obézné drahy Zemé (LEO); stfedni obézné drahy Zemé (MEO)
jsou mezi 2000 a 20 000km; a vysoké obézné drahy Zemé (HEO) jsou ty nad 20 000km. Kla-
sifikace podle excentricity rozliSuje uzaviené a oteviené drahy: kruhové (e = 0) a eliptické
(0 < e < 1) drahy jsou uzaviené trajektorie, zatimco parabolické (e = 1) a hyperbolické
(e > 1) dréhy jsou oteviené trajektorie, které mize uniknout gravitacni sile nebeského
telesa. Konecéné, podle sklonu mohou byt obézné drahy definovany jako rovnikové (i = 0
stupni) nebo poldrni (¢ = 90 stupnu)[6].
Drahy s periodou rovnou hvézdnému dni se nazyvaji geosynchronni. Geostacionarni drahy
jsou geosynchronni kruhové drédhy s nulovym sklonem. Pozorovateli na Zemi se na obloze
objevi geostacionarni druzice, a proto jsou tyto drahy vyuzivany pro dilezité telekomuni-
kacni mise[2][6].

2.1.4 Priblizna obézna draha CubeSatt po startu

CubeSaty se casto dostavaji na obéznou drahu jako sekundarni uzitecna zatizeni. Ve
vétsiné pripadu to znamend, ze maji mensi kontrolu nad vyskou obézné drahy, do které jsou
umistény. Priblizna vyska, do které se umistuje CubeSat, je stanovena typem kosmické
mise urcitého satelitu. Na obrazku 2.2 vidime statistiku umisténi CubeSatt k 04,/04/2021.

CubeSaty pravdépodobné nebudou vypustény na geostacionarnich drahéch, ale vét-
sina z nich byla vypusténa na jiny druh synchronni dréahy, nazyvany Sun-Synchronous Or-
bit (SSO). Je vidét (viz obr. 2.2), ze vétsina jiz vypusténych sateliti je umisténa ve vysce
500 km na SSO. SSO je heliosynchronni draha, kterd je usporadana takovym zpusobem,
ze jeji precese nastava jednou za rok. Na orbité synchronni se Sluncem se orbitalni rovina
otaci, aby si udrzela konstantni orientaci vzhledem ke Slunci po cely rok. Tj. heliosyn-
chronni draha je geocentrickd drdha, ktera kombinuje vysku a sklon takovym zptsobem,
ze satelit prochazi nad urc¢enym mistem povrchu Zemé vzdy ve stejném slunec¢nim case.
To je velmi dulezité pro mise dalkového prizkumu Zemé, protoze pri kazdém prichodu
je zemsky povrch v podobnych bleskovych podminkéch. Jinak feceno, dana vlastnost je
uziteCna pro satelity, které snimaji povrch Zemé ve viditelném nebo infracerveném spek-
tru (meteorologické a Spiondzni druzice) nebo pro satelity urcené k dalkovému pruzkumu
Zemé (napiiklad satelity pro pruzkum ocednt nebo atmosféry). Jelikoz majorita satelitu je
urecena k pozorovani Zemé a dana obéznd draha nabizi stfedné dlouhou zivotnost satelit,
vysvétluje to popularitu SSO.

Rotaci orbitdlni roviny (precese) lze ziskat zdarma vyuzitim perturbace J (viz dalsi
¢ast). K tomu je nutnd presnd kombinace nadmorské vysky a sklonu. Pro nizké obézné
dréhy, nejdostupnéjsi pro CubeSaty, se vysledny sklon blizi 90 stupnim. V disledku toho
satelit na nizké obézné draze synchronni se Sluncem mnohokrat za den proleti nad celym
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Obrazek 2.2: Pfibliznd obézné drdha Cubesati po startu[4]

povrchem Zemé s mnoha prilezitostmi pro kontakt s pozemnimi stanicemi. To je zdsadni,
zvlasté pokud existuje jedind stanice, kterd muze vesmirnou lod provozovat, jako v pripadé
mnoha univerzitnich misi [2].

Vybér obézné driahy pro mise CubeSatu ma obrovsky vliv jak na technické parametry
satelitu, tak i na ekonomické. Na vybéru orbity zavisi hlavné datum, kdy satelit bude
vypustén. Nejpopularnéjsi orbity jako 500 km SSO, 400 km ISS atd. mohou byt navstivené
i nékolikrat rocné a skoro kazda spole¢nost bude mit nabidku pro dany cil. Vybér orbity
taky bude ovliviiovat i cenu vypusténi. Napr. ekvatoredlni orbita bude minimalné trikrat
drazsi nez SSO.

2.2 Perturbace

Perturbace je variaci silového modelu predpokladaného v neruseném Keplerové po-
hybu. Kromé gravitacni sily ve skutecnosti k urcovani pohybu satelitu prispivaji i dalsi
akce, jako jsou aerodynamické sily a interakce s kosmickym zarenim. Ani predpoklady o
gravita¢nim poli nejsou dostate¢né pro popis skutecné situace: za prvé, kosmické lod a ne-
beské téleso nejsou izolovanym systémem. Existuji dalsi télesa (napt. Zemé, Slunce, Mésic
a tak déle), kterd prispivaji k vytvoreni gravitaéniho pole, ve kterém se pohyb kosmické
lodi odehrava; kromé toho je skutecné gravitacni pole kazdého z téchto téles spise slozité
nez sféricky homogenni. Porusené obézné drahy mohou zaviset na hmotnosti télesa, proto
by mohl existovat rozdil mezi CubeSat a vétsim satelitem[2].

2.2.1 Druzice a gravitaéni pole Zemé

Kazdé druzice je totiz na své dréze kolem Zemé ovliviiovana celou fadou drahovych
poruch. Ty zpusobuji rozmanité zmény, takze vyslednd drdaha neni jednoducha (keple-
rovskd) elipsa, ale prostorova kiivka elipse jen podobnd. Drahové poruchy mohou byt
sekuldrni (jednosmérné, trvalé), dlouhoperiodické nebo kratkoperiodické, podle toho, co
je pusobi. Vedle gravitacnich vlivii samotné Zemé a vlivu Mésice a Slunce (lunisolarni
poruchy) jsou to vlivy negravitacni, tedy hlavné vliv atmosféry Zemé, tlaku sluneéniho
vétru a sluneéniho zéreni odrazeného od Zemé (albedo a tepelné zareni). Pod zhruba 500
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km vysky nad zemskym povrchem je to pravé odpor atmosféry, ktery limituje zZivotnost
druzice na dréze (atmosféra v takové vysce se z hlediska laboratore na zemském povrchu
jevi prakticky jako vakuum, ale pro pusobeni na druzice je i tato velice nizka hustota
atmosférickych ¢astic vyznamna). Hustota atmosféry stoupé exponencidlné s klesajici vys-
kou, a tak je zkdza druzice (bez raketovych motorku, které by dréhu zvysily ¢i opétovné
zvySovaly, dokud nedojde palivo) nevyhnutelnd|[7].

Gravita¢ni potencidl je nekoneénym souctem pojmi, z nichz kazdy popisuje specificky
model rozlozeni hmoty pro planetu [2]. Naptiklad prvni ¢len sériové expanze je potencial
spojeny s dokonale kulovym rozlozenim hmoty, coz je stejné gravitacni zrychleni uvazo-
vané v problému dvou téles. Jiné podminky expanze série reprezentuji zonalni, sektorové a
teseralni harmonické. Nejrelevantnéjsi z téchto harmonickych faktort jsou zonélni harmo-
nické faktory 2. fadu spojené se zplosténim Zemé, tj. polomér Zemé na rovniku je asi o 20
km $irsi{ nez polomér na pélech. Ostatni zonalni harmonické vyssiho rfadu jsou numericky
méné relevantni[2].

Uéinky poruchy Jy jsou hlavné na Q a w. Mimoiédnd hmota na rovniku vytvaii
mimoradnou gravitacni silu v rovnikové roviné, kterd zpusobuje precesi orbitdlniho mo-
mentu hybnosti. V zavislosti na vysce a sklonu drahy je vzestupny uzel posunut v opa¢ném
sméru letu. Nodélni regresni rychlost zpiisobena Jo muze byt pouzita k prirozenému dosa-
Zzeni potfebného ) potfebného pro synchronni drdhu Slunce bez jakéhokoli manévru, co
je pripad mnoha misi CubeSati. Napiiklad v malych nadmotskych vyskach by méla byt
obézna draha témér polarni, aby se vyuzil efekt Jo k dosazeni synchronicity Slunce.

Vliv J3 na w je posun v perigeu obézné drédhy v zévislosti na vysce a sklonu obézné
drdhy. Apsidalni rotace muze byt ve sméru letu nebo v opaéném sméru v zavislosti na
sklonu.

2.2.2 Atmosféricky odpor

Kosmicka lod na obézné draze v nizké vysce zaziva aerodynamickou silu v disledku
interakce mezi atmosférou a povrchem kosmické lodi. Hlavni slozkou této sily je aero-
dynamicky odpor, zatimco ostatni slozky jako vztlakova sila jsou obvykle zanedbatelné.
Atmosféricky odpor je sila ptsobici v opa¢ném sméru rychlosti v kosmické lodi.

Béznou druzici velmi ovliviiuje odpor atmosféry. Lze ji proto vybavit motorkem, ktery
pokles drahy eliminuje, nebo pristrojem, ktery pokles méti a z toho odvodi parametry hus-
toty atmosféry. Oboji se déje. Odpor atmosféry a vliv tlaku slune¢niho zareni zavisi primo
umérné na poméru A/m povrchu A druzice vystaveného jejich pusobeni ku hmotnosti
druzice [7].

Vysledné zrychleni #’dmg mizeme vyjadiit ndsledovné[2]:

Fdrag = —%p%vch@, (2.4)
[2] kde p je hustota atmosféry (exponencialné klesajici s vyskou), A je plocha prufezu
kosmické lodi, m je hmotnost kosmické lodi a C'p je koeficient odporu. Primarnim t¢inkem
této poruchy je snizeni celkové energie satelitu (nekonzervativni sila). Sila je v protikladu
k pohybu a snizuje hlavni poloosu obézné drahy. V disledku toho se zvysSuje orbitalni
rychlost. Zvysend rychlost dale zvysuje hodnotu odporu, takze kosmicka lod se spiralovité
snizuje. U eliptickych drah se draha nejprve stane kruhovou a poté se zmensi polomeér
dréhy. Variace hlavni poloosy je [2]

2q2 ..
= = g, (2.5)
L

Atmosféricky odpor je velmi dilezity pro obézné drahy Zemé do 1000 km, které jsou
nejbéznéjsi pro mise CubeSat. Nad touto nadmorskou vyskou lze atmosféricky odpor za-

nedbat, protoze jiné poruchy maji vyznamnéjsi i¢inky. Atmosféricky odpor miize byt také
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pouzit v pristupu k generickému nebeskému télesu s atmosférou ke cirkularizaci obézné
drahy.
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Kapitola 3

Problematika VLEO

Velmi nizké obézné drahy Zemé (VLEO), obvykle klasifikované jako obézné drahy
s vyskou pod priblizné 450 km, maji potencial poskytnout kosmickym lodim vyznamné
vyhody oproti tém, které pracuji na obéznych drahach s vyssi nadmorskou vyskou.

3.1 Aerodynamika ve VLEO

Konstrukce kosmické lodi ¢i satelitu pro provoz ve VLEO vyzaduje znalost aerody-
namickych sil a krouticich momenttu zpusobenych interakci ¢astic atmosférického plynu s
povrchy vozidla. Hlavni aerodynamickou silou, ktera pusobi na satelit ve VLEO, je od-
por, ktery zpusobuje orbitdlni upadek a s ¢asem opétovny vstup. Tento efekt muzeme v
konstrukci satelitu kompenzovat nebo snizit.

Uéinky vnéjsich rusivych momenti z aerodynamickych sil na obézné dréze byly za-
znamenany vypusténim satelitt typu ,,paddlewheel“ na konci 60. let, prikladem takového
satelitu je napf. Explorer VI (viz obr. 3.1) [8].

Obrazek 3.1: Explorer 6 [9]

Tyto satelity mély panely solarnich ¢lanka, které "ucitily"na sebe aerodynamické mo-
menty, vyvolavajici roztoceni vozidla. Dusledkem tohoto jevu, v porovnéni s tim, co se oce-
kavalo na zacatku mise, byl rychlejsi rozpad sateliti. Podobné byl aerodynamicky vztlak
na obézné draze zaznamenan pri analyze sklonu satelitu S3-1 v roce 1977.

Pouziti aerodynamickych momentt a sil bylo nasledné navrzeno pro radu rtznych
aplikaci na obézné draze a Tizeni polohy kosmické lodi. Za ti¢elem implementace téchto
fidicich aplikaci byla konceptualizovana a vyvinuta fada fidicich technik a souvisejicich
geometrii. Dale materidly, které mohou snizit orbitdlni odpor a zlepsit atomovy kyslik,
jsou rovnéz predmétem vysetfovani odporu s potencidlem podporit jejich realizaci aplikace
aerodynamického Tizeni.

7 dosud navrzenych metod aerodynamického rizeni byly na obéznych drahach tispésné
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provedeny jak aerostabilita kosmickych lodi, tak manévry s diferencialnim odporem. Ak-
tivni aerodynamické fizeni polohy a manévrovani na obézné draze mimo rovinu je vsak
jesté treba prokéazat[10].

3.1.1 Principy orbitalni aerodynamiky

Kosmické lodé 1étajici ve VLEO pracuji ve vesmiru, a proto musi fungovat v naro¢nych
podminkach, tykajicich se vakua, radiaci, teploty a uc¢inkd, kterymi mohou materialy ve
vesmiru trpét, jako je uvolnovani plynu a elektrické nabijeni, aby prezily zivotnost mise.

Navic 1étani na VLEO mé dalsi interakci s atmosférou, jelikoz ma vyssi hustotu. At-
mosféra vsak neni dostatecné husta, aby mohla byt povazovana za spojitou tekutinu. Z
tohoto divodu je rezim proudéni obvykle povazovan spise za rezimem volného moleku-
larntho proudéni (FMF) nez za rezim kontinualniho proudéni, ktery existuje v nizsich
atmosférickych nadmotskych vyskach. V tomto rezimu FMF lze zbytkovy atmosféricky
plyn povazovat za Castice v prirodé a vyznacuje se velmi malym poctem srazek mezi sloz-
kami molekul. Sily a kroutici momenty vyskytujici se na volném télese za podminek FMF
jsou v zasadé vytvareny vymeénou energie probihajici mezi dopadajicimi ¢asticemi plynu
a vnéjsimi povrchy. Tyto interakce mezi plynem a povrchem jsou ovlivnény vlastnostmi
plynu, vlastnostmi povrchu, ¢istotou povrchu a tithlem interakce mezi dopadajicimi ¢asti-
cemi a povrchem [10].

Diffusely Reflected
Flux

Specufarly Reflected
Fluy

Incideni Freestream
Flux

NS S S S S SN S S S SN

Obréazek 3.2: Spekuldrni a difizni reemitované toky ¢éstic[10]

V mechanice interakce plynu s povrchem, koeficient prizptisobeni energie popisuje,
jak je kinetickd energie dopadajici ¢astice plynu nastavena smérem k tepelné rovnovaze
s povrchem. Vyssi koeficient akomodace zvysuje tthlové rozlozeni zpétné emise Castic ze
zrcadleni reemisi smérem ke zcela diftzni reemisi (viz obrazek 3.2). Adsorpce atmosféric-
kych ¢astic na télo kosmické lodi zptusobuje povrchovou kontaminaci a zvysuje akomodaci
povrchu. Povrchovéd eroze zpusobend srazkami s energetickymi a reaktivnimi ¢asticemi
(predevsim atomdrni kyslik) muze také zvysit akomodaci energie. Kromé toho maji ¢isté
povrchy obecné vyssi droven kvazizrcadlové reemise, zatimco kontaminované povrchy maji
rozptylenou distribuci reemitovanych c¢astic. Bylo pozorovano, ze povrchova adsorpce a
akomodace se méni ve funkci orbitalni vysky a hustoty a obecné se zvysuji v nizsich nad-
moiskych vyskach. Typické akomodacni koeficienty pro LEO jsou v rozsahu 0,85 az 1,00.

Jak jiz bylo uvedeno, hlavni aerodynamickou silou na obézné dréze je odpor, ktery
pusobi opac¢né nez vektor rychlosti satelitu. Aerodynamicky vztlak na obézné draze je
mnohem mensi nez odpor (podle Sentmanova modelu GSI, jak je zndzornéno na obrazku
3.3), kvuli charakteristikdm GSI a typicky kvazi-difuznimu rozloZeni reemitovanych ¢astic
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Obrazek 3.3: Koeficienty odporu a zdvihu pro plochou desku pri rtizném thlu dopadu 6 vypoci-
tané pomoci Sentmanova modelu[10]

pro vétsinu povrchil a materiali pouzivanych v LEO. satelity. Z tohoto obrazku lze tedy
vyvodit zavér: satelit obihajici ve VLEO miize mit nejvétsi povrchové plochy paralelné
orientované ke sméru proudéni, aby se minimalizovala tazna sila. To by snizilo rychlost
rozpadu satelitu operujictho na takovych drahach.

3.2 Benefity a problémy umisténi sateliti ve VLEO

Provoz ve VLEO m4 nékteré dilezité vyhody a nevyhody. PopiSeme nékteré z nich
podrobnéji. Tato ¢ast prace je prevazné zalozena na [10][11].

3.2.1 Benefity VLEO
Zvysené rozliSeni optického uzite¢ného zatizeni

Limit dhlového rozliseni dalekohledu je urcéen Rayleighovym kritériem. Toto krité-
rium uvadi, ze maximalni teoretické rozliseni optického systému je omezeno difrakci svétla
vstupujiciho do optického systému. Tedy pro zlepseni rozliseni by bylo potieba zlepsSeni
celého optického sytému. Zvyseni kvality optiky lze provést az do urcité drovné, protoze
difrakéni limit bude vzdy existovat. Zvétseni velikosti optiky ma také vyznamné duasledky
pro naklady. Vétsi optika také znamena vétsi a tézsi kosmickou lod, jejiz vyvoj a vypusténi
je ndkladnéjsi (vSimnéte si, ze ndklady na optiku rostou exponencialné s kvalita a velikost,
jak lze snadno zaznamenat na optice spottebitelskych kamer).

Zmensenim letové vysky se automaticky zvysi rozliseni (bez upravy optiky). Napiiklad
snizenim provozni nadmoiské vysky na polovinu (z 650 km na 325 km) by se rozliseni
okamzité zdvojnédsobilo bez jakékoli tpravy optického systému (pouze nastaveni senzoru
tak, aby fungovalo v nové nadmoiské vysce).

Zvyseny radiometricky vykon

Dalsi vyhodou 1étani blize k zobrazovacimu cili je to, ze je zlepsen radiometricky vy-
kon vzdélenost k cili se snizi (to znamend vétsi pomér signdlu k sumu). Snizeni provozni
nadmotské vysky (snizuje vzdalenost od zdroje) zlepSuje mnozstvi signdlu, které se dosta-
vaji do prijimace. To je vyhoda pro optickd uzitecna zatizeni i pro radary nebo pasivni
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SIGINT antény. To umozinuje méné citlivym nastrojum (nizsi naklady) dosdhnout stejnych
vysledku jako citlivéjsi nastroje.

I kdyZ to neni uplné ekvivalentni zvySenému radiometrickému vykonu, let blize k cili
muze také posilit signal, ktery chce byt méren. To je pripad GOCES3, ktery pracuje v tak
nizké nadmorské vysce <300 km (a navic vSechny mise pro gravitaéni priuzkum). Provoz v
tak nizkych nadmotskych vyskach umoznuje GOCE méfit gravitacni pole s velmi vysokou
presnosti.

ZvysSenia hmotnost uzite¢ného zatizeni (z vypustéce)

Obecné plati, ze hmotnost, kterou je odpalovaci zarizeni schopné vpravit na kruho-
vou obéznou drahu, exponencialné klesa s rostouci vyskou obézné drahy. Ve srovnani s
typickymi obéznymi drahami EO na 600 a 300 km je u nosice VEGA5 kapacita uzitec-
ného zatizeni zvySena az na 13% a v nosi¢i Dnépr se zdvojnasobuje. To je pro mise VLEO
zjevné vyhodné, protoze to muze snizit ndklady na odpalovaci zafizeni, napf. vybranim
mensiho odpalovaci zafizeni, nebo taky je mozné zvysit dostupnou hmotnost kosmické lodi
bez dalsich nakladu.

Zvyseni dostupné hmotnosti z odpalovacich zarizeni mize posunout omezujici faktor
z odpalovaci hmoty na dostupny objem na kabotazi spoustéce. Mise VLEO proto musi
zajistit, aby se vesly do kabotaze odpalovaciho zarizeni.

Leh¢i opusténi orbity

Zivotnost satelitu na obéznych drahiach ve vysce 600 az 700 km lezi v intervalu 17
a 78 let v zdvislisti na balistickém koeficientu sondy a slune¢ni aktivité. Smérnice ESA v
navaznosti na doporuceni IADC uvadéji, ze neaktivni kosmické lodé by mély byt vytazeny
z obézné dréhy do 25 let[3]. Naprostd vétsina kosmickych lodi operujicich na soucasnych
vysokych obéznych drahach proto bude vyzadovat néjaky druh zarizeni pro vyboceni z
obézné drahy (napiiklad vypdleni z obézné drahy).

Na obézné draze 400 km neni Zivotnost delsi nez 3 roky, a proto se aerodynamicky
odpor na konci zivotnosti stava vyhodou, satelit shofi v atmosfére a nebude potfebovat k
tomu zadné doplnkové zarizeni.

Nizsi riziko kolize s vesmirnymi tlomky

USSSN katalogizuje objekty na nizké obézné draze Zemé (LEO) o priaméru vétsim
nez 10 cm a pruméru vétsim neZ 1m na geosynchronni obézné draze (GEO). Od cervna
2019 vice nez v katalogu se objevuje 23 000 kusy orbitélnich tilomku a toto ¢islo roste (viz
obr. 3.4).

Létani na obézné draze s nizsi nadmorskou vyskou, kde je hustota atmosféry je vyssi,
znamena, ze trosky se budou také rozpadat vyssi rychlosti a proto se obézna draha vycisti
od nich mnohem rychleji nez vyssi obézné drahy. Aktudlni predpovédi populace vesmirného
odpadu v LEO naznacuji, ze rozsah VLEO ziistane ¢isty po mnoho dalsich let, a proto
predstavuje alternativu k tradiénim obéznym draham, pokud budou ptilis preplnéné nebo
znecisténé|[11].

Rozsah VLEO lze poté povazovat za odolny viici hromadéni vesmirného odpadu (tak
nebezpeény na drahdch vyssich vysek). Pokud se na obéznych drahdch vysokych nad-
motskych vysek vyskytne vyznamné zvyseni populace trosek (napiiklad kvuli Kesslerovu
syndromu)[12], muze byt VLEO dobrou alternativni obéznou drdhou. Diky své vlastni
odolnosti vici hromadéni trosek muze byt VLEO také zvlasté vhodny pro obranné mise,
které by musely byt udrzovany v provozu i po potencidlnim nadhlém hromadéni trosek na
tradi¢nich drahach.
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Obrazek 3.4: Vyvoj vyskovych profili prostorové hustoty v LEO pro objekty s d> 10 cm, pro
scéndf obvyklého vyvoje, béhem 100letého ¢asového obdobi predikee[11][12]

Zvysena presnost geoprostorové polohy

Kratsi délka cesty k cili také zvysuje geoprostorovou presnost snimkii. Nejistoty po-
lohy a postoje kosmické lodi maji mensi délku paze, aby se mohly sitit, a proto mohou
byt porizené snimky geolokovany s vétsi presnosti (nebo méné schopné a levngjsi systémy
urcovani polohy pouzivané k dosazeni stejného vykonu).

Zvyseni velikosti efektivni stopy dohledu

Pokud je pro platformu vyzadovano minimalni uziteéné rozliseni, pak ¢im nizsi bude
kosmickd lod létat, tim vétsi bude oblast, ktera spliiuje tento pozadavek. To je zplisobeno
kratsi délkou cesty k cili. Tento efekt zpiisobi, ze se zlepsi také vcasnost revize.

3.2.2 Vyzvy VLEO
Aerodynamické sily

Jak jiz bylo zminéno létani v hustsi atmosféie zvysuje aerodynamické sily, které je po-
tom potfeba vzit v ivahu béhem konstrukei kosmické lodi. Tteni je hlavni aerodynamicka
sila, zplisobujici rozpad orbity kosmické lodi, a tim snizujici jeji zivotnost. To je obecné
povazovano za nezadouci Ucinek, ktery je treba potencidlné kompenzovat pohonem, aby
se udrzovala nadmorska vyska, a tim se prodlouzila zivotnost.

Aby se snizily pozadavky na pohon (nebo v nékterych pripadech iplné vylouéily), musi
se snizit odpor vzduchu. To ukldda vyznamné zmény v ndvrhu kosmické lodi (upfednostiiuji
se $tihlé tvary zarovnané s relativni rychlosti, protoze maji nizsi odpor). Ptijeti konfiguraci
s nizkym odporem miize omezit schopnost kosmické lodi zménit sviij postoj, protoze tim
by lod ztratila moznost kompenzovani vysokého odporu[10].

Omezena komunikaéni okna

V nizsich nadmorskych vyskach se dostupna okna pro downlink dat zkracuji, protoze
doba prichodu se zkracuje kvili omezenim thlu nadmoiské vysky a zvysSené orbitalni
rychlosti. Vzhledem ke stejnému generovani dat vyzaduje zkraceni doby ptistupu rychlejsi
stahovani dat, coz predstavuje hlavni ovlada¢ designu. Jednim z feseni by mohl byt vybér
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komunikac¢nich subsystému s vétsi sitkou pasma. Dalsi alternativou by mohlo byt vysi-
lani [12] prostfednictvim komunikacénich reléovych satelitti obihajicich kolem GEO, které
umoznuji rozsifend komunikacéni okna[10].

3.2.3 Zavér

V této ¢asti byly identifikovany vyhody a vyzvy umisténi kosmické lodi na VLEO.
Prvotni analyza naznacuje, ze tyto mise mohou poskytnout vyznamné vyhody pouze s
mirnou upravou soucasnych platforem. Stédle existuji nékteré nevytresené problémy, které
je treba vyTesit, nez budou moci komeréni provozovatelé tyto mise realizovat. Problémy,
které je treba vytesit, jsou:

¢ Odpor prostredi je jednim z nejvétsich designovych hybateld v misich VLEO, pocho-
peni odporu (a jak ho snizit) se pfimo promitne do konkurenceschopnéjsich vesmir-
nych lodi.

o Aecrostabilita je vlastnost, kterou musi mit kosmické lod VLEO. Nemit aerostabilni
kosmickou lod znamena, ze systém Tizeni polohy bude vzdy bojovat proti aerodyna-
mickym toc¢ivym momentim, ¢imz se zvysi hmotnost, vykon a cena téchto systému
Fizeni polohy. Také v pripadé ztraty kontroly nad polohou miizZe aerostabilni kosmicka
lod udrzovat polohu s nizkym odporem [11]. Pokud kosmické lod neni aerostabilni
a zacne klesat odpor a rychlost rozpadu se mize vyrazné zvysit, coz ji potencidlné
priméje znovu vstoupit nebo vyrazné snizit vysku tedy plytvani palivem potrebnym
k néslednému zvyseni nadmoiské vysky (pokud je sniZzeni nadmotské vysky vazné,
elektricky pohonny systém nemusi byt schopen zvysit vysku kosmické lodi)[12].

e Systémy kompenzace odporu musi zajistit to, ze kosmické lod dokaze tispésné udrzet
svou vysku. To zahrnuje techniky odhadu odporu a elektrické pohonné systémy.
Pokud je treba udrzovat pevnou nadmorskou vysku, bude vyzadovana kompenzace
odporu. Udrzovani nadmorské vysky v ur¢itém rozsahu neni ekvivalentni systému
Fizeni bez odporu[12].

3.3 Aplikace VLEO

Tato ¢ast spojuje diive popsané vyhody s riznymi typy a koncepty systému pozorovani
Zemé. Typy systému jsou nejprve kategorizovany jako pasivni nebo aktivni v zavislosti na
pouzitych senzorech. Pasivni systémy zahrnuji optické, infracervené a radarové. Aktivni
systémy jsou klasifikovany jako radar s redlnou aperturou, radar se syntetickou aperturou
(SAR) nebo LiDAR.

3.3.1 Pasivni systémy
Optické systémy
Optické systémy lze obecné rozdélit do tif hlavnich kategorii:

o Panchromatické: snimky jsou citlivé na Siroky rozsah vlnovych délek viditelného
svétla, obvykle zastoupené ¢ernobile nebo ve stupnich sedi.

e Multispektralni: zobrazeni probihd v malém poctu diskrétnich spektralnich pasem
(malé rozsahy vlnovych délek). Minimdlné je zastoupeno viditelné spektrum cer-
veného, zeleného a modrého svétla, ale v zavislosti na aplikaci lze zachytit mnoho
pasem, véetné infracerveného a ultrafialového spektra.

o Hyperspektralni: snimky se shromazduji v mnoha (stovkéch) tzkych a sousedicich
spektralnich pasem
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Ukézalo se [12], ze existuje zavislost mezi difrakéné omezenym rozlisenim a nadmoiskou
vyskou pro rizné vinové délky svétla a pevnym prameérem cocky. Zlepseni difrakce omezilo
rozliSeni se snizenim vysky. Pomoci stejného vztahu lze primér otvoru podobné snizit
snizenim orbitalni vysky, coz ukazuje vyhodu pii dimenzovani uzitecného zatizeni, kterého
1ze dosdahnout pfi zachovani stejného rozliseni omezeného difrakei[13].

Se snizenim vysky kosmické lodi, celkova plocha stopy, kterou ma kosmicka lod k
dispozici pro dané thlové pole pohledu, se bude zmensovat. V dtsledku delsi vzdalenosti
k okraji dostupné oblasti stopy rozliSeni se také snizi[13].

Vyhody v prostorovém a radiometrickém vykonu se snizenim nadmotské vysky jsou
zvlasté dilezité pro hyperspektralni pristroje, které jsou typicky radiometricky, a proto
také jsou prostorové omezené (kvili uzké sifce jednotlivych zobrazovacich pasem a tudiz
nizkému SNR).

Nizkonakladové panchromatické a multispektralni optické zobrazovaci platformy (pro
pokryti i aplikace s vysokym rozliSenim) také ziskaji spoustu vyhod z nizsich orbitélnich
nadmorskych vysek. Bude mozny zlepsit prostorové rozliseni a SNR anebo pouzit optické
apertury s mensim priameérem, ¢imz se snizi hmotnost a integrace pozadavky.

Pasivni infracervené a radarové systémy

Pasivni infracervené a radarové (radiometr) uzitecné zatizeni snimaji bud odrazené
nebo emitované zareni ze Zemé. Aplikace pro systémy na obéiné drize Zemé zahrnuji
tepelné infracervené pozorovani, mikrovinné zobrazovani a GNSS reflektometrii (hlavné
pro monitorovani stavu mofe, rychlosti vétru)[13][11].

Stejné jako opticka pozorovani jsou tyto metody pasivni, a proto podobné tézi ze sni-
zeni orbitalni vysky prostfednictvim zlepseného prostorového rozliSeni a radiometrického
vykonu.

3.3.2 Aktivni systémy
Radar s realni aperturou

Radar s redlni aperturou (RAR) 1ze pouzit pro aplikace vyskoméru nebo rozptyloméru
a nabizi schopnost proniknout oblacnosti nebo rozlisit objekty podle struktury povrchu.
Tato zafizeni jsou omezena Rayleighovym kritériem. Avsak kvili delsi vinové délce radio-
vych vln méa radar prirozené vétsi difrakéni omezené rozliseni.

Vyzkum DISCOVERER [13] projektu ukéazal, ze se SNR zlepsuje s inverzni hodnotou
¢tvrté mocniny dosahu prti klesajici nadmorské vysce. Alternativné lze prokazat, Ze poza-
davek na SNR nebo vykon vysilace pro monostaticky radar se zlepsi s druhou mocninou
plochy antény.

Radar se syntetickou aperturou

Radar se syntetickou aperturou (SAR) je implementace radaru, kterd umoznuje vy-
razné lepsi rozliSeni ve sméru rychlosti kosmické lodi. SAR muze byt pouzivin pouze
pohybovanim nastroju pres relativné statické cile pozorovani, ale presto dosahuje sirokého
pouziti v ddlkovém prizkumu Zemé a mapovani. Uzitna zatéz SAR je typicky boc¢ni radar,
ktery detekuje jak amplitudu, tak fazi zpétné odrazeného signalu.

Azimut neboli in-track rozliSeni SAR je nezavislé na vinové délce, rychlosti a dosahu
a je tmérny délce antény. Na rozdil od radaru se realni aperturou se rozliseni SAR podél
drahy zlepsuje se zmensSenim velikosti antény (snizi se pomér signalu k sumu). Pokud
je uvazovana minimélni plocha antény (imérnd dosahu), souvislost SNR s dosahem se
redukuje na linedrni funkci pro uzitecné zatizeni SAR. SniZeni vysky obézné dréhy pri
zachovani minimalni plochy antény tedy linedrné zlepsi pozadavek na vykon[13].
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LIDAR senzory

Senzory LIDAR byly neddvno pouzity na kosmickych lodich pro generovani digitalnich
vyskovych modeli a mapovani terénu. RozliSeni rozsahu nebo vertikalni presnost snimace
LIDAR neni zavisld na nadmotské vysce, ale na rozliSeni dostupného hodinového nebo
¢asovaciho tetézce. Dosah LIDAR je vSak zavisly na sile odrazeného signalu a faktorech
okolniho hluku. Snizeni vysky nebo dosahu cile proto zlepsi SNR nebo umozni nizsi vykon
laserového pulsu[13] .
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Kapitola 4

Prehled nosnych vozidel

Jednim z aspekti, ktery odlisuje CubeSaty od svych vétsich predchtdct, je velka do-
stupnost prilezitosti ke startu. Diivodem je jak standardizace rozhrani, tak kontejnerizace
[14]. Od vypousténi prvniho CubeSatu na pocatku roku 2000 vyuzivaji tyto satelity pfi-
stup sdileného uzite¢ného zatizeni s vice nez 1000 spusténymi béhem nésledujicich dvou
desetileti [4] . Teprve nedavno se clastery CubeSatu staly primarnim uZiteénym zatizenim
komercnich nosnych raket diky zavedeni mikro nosnych raket, jako je napriklad Electron
spole¢nosti Rocket Labs[14]. CubeSaty se staly ¢astym prvkem vypousténi na nizkou obéz-
nou drdhu Zemé, prestoze stale tvori malou c¢ast celkové hmoty vypusténé do vesmiru.

Prichod malych komerc¢nich nosnych raket muze mit hluboky dopad na design misi
CubeSat, protoze specialni starty umozni planovac¢im misi mit podstatné vétsi svobodu
designu. Ocekava se, ze se zvysi Gcast a dilezitost nosnych raket mikro: do roku 2017 bylo
na mikro odpalovacich zafizenich vypusténo méné nez 1% vSech CubeSati; mezi lety 2018
a 2019 12% [14] vSech CubeSattu bylo letecky prevezeno na mikro nosnych vozidlech.

4.1 Rodiny nosnych raket na vypousténi CubeSata

Nosné raketa obvykle patfi do velkych rodin, protoze jejich navrhafi se snazi posky-
tovat optimalizovany vykon pro nékolik rtznych stupnic uzitecného zatizeni, kapacit a
dosazitelnych obéznych drah. Pii zvazovani rodin byly vzaty nékteré svobody. Naptiklad,
Minotaur a Antares byly slouceny do jedné rodiny, protoze se vyrabéji jednou skupinou
Northrop Grumman.

Ro¢ni pocet CubeSati béhem dvou desetileti existence standardu exponencidlné vzrostl
a nosné rakety, které pouzivaji, se odpovidajicim zptsobem zménily. Nosice jako Sojuz,
které ziidka prepravovaly CubeSaty, se staly nesmirné dulezitymi. Popularni dopravci Cu-
beSatii z minulosti, napiiklad Dnepr, ukoncili provoz. Prostiednictvim uvedeni na trh
CubeSat se bude znovu konsolidovat a rozsifovat mikro nosné vozidla [2].

4.1.1 Antares/Minotaur

Rodina nosnych vozidel Antares / Minotaur kombinuje starty raket Minotaur (viz
obr. 2), Taurus a Antares(viz obr. 1) spole¢nosti Northrop Grumman.

Rodina Antares, byla navrzena tak, aby poskytovala citlivy a levny pristup do vesmiru.
Jedné se o dvoustupriové vozidlo (s volitelnym tfetim stupném), které poskytuje schop-
nost startu na nizké obézné draze (LEO) pro uzitecné zatizeni o hmotnosti az 8 000kg.
Antares, vyvinuty spole¢nosti Northrop Grumman, dokon¢il misi na snizovani rizik a de-
monstraci komerc¢nich dopliovacich sluzeb pro Mezindrodni vesmirnou stanici (ISS) pod
NASA. Spole¢nost Northrop Grumman zahéjila dodéavky nakladu na Mezinadrodni vesmir-
nou stanici na zakladé smlouvy NASA Commercial Resupply Services 1 (CRS1) v roce
2014 a pokracovala s tim do roku 2019[15].
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Na zacatku roku 2016 Spolecnost Northrop Grumman byla vybrana, aby pokracovala
v dodavkach nakladu podle smlouvy CRS2. Mise v ramci CRS2 byly zahdjeny v roce
2019 a budou pokracovat do roku 2024. Odpalovaci systém Antares vyuzivd Osvédcéeny
avionicky systém MACH spole¢nosti Northrop Grumman a mnoho dalsich pristupu k 1i-
zeni, technické normy, vyrobu a testovaci procesy spole¢né pro rodinu Northrop Grumman
uspésné nosné vozy malé tiidy Pegasus a Minotaur.

Antares Pohonna latka Motor tah Max. G stfedni Max G
Prvni stupen LOX/P1 RD-181 1.92 MN | <-1.0, +8.0> +1.5
Druhy stupen Composite Castor 30XL 557kN | <-1.0, +8.0> +1.5
Treti stuperi OAM/Star 48/

(volitelnd) Orion 38
Obchodni arad Northrop Grumman
Uziteéné zatizeni na
obéznou drahu ISS do 8000 kg
Uzitecné zatizeni
pri 600 km SSO 3600 ke
Vypoustéci zafizeni NanoRacks
Cena vypousténi 80-85 miliont USD, 12,880-12,900 USD/kg
Hlavni kosmodrom Wallops Flight Facility
Nejlépe pro mise S nizkou nadmotskou vyskou,
primé nasazeni z ISS

Tabulka 4.1: Zakladn{ informace o raketdch Antares [2][15]

Rodina Antares / Minotaur je druhym nej¢astéjsim launcherem pro CubeSaty (pouze
za rodinu PSLV). Divodem je hlavné nasazeni ISS CubeSat NanoRacks a nasazeni exter-
nich Cygnus se 106 CubeSaty nasazenymi z ISS [15] a 30 nasazenymi primo kapsli Cygnus,
kterd obvykle pouzivala odpalovaci zafizeni Orbital ATK [2].

Minotaur-C je v soucasné dobé v provozu s uzitecnym zatizenim 1590 kg na nizkou
obéznou drahu Zemé [2]. Pusobi ze ¢tyr odpalovacich center: US Air Force Western Range
(WR) a Eastern Range (ER), NASA Wallops Flight Facility (WFF), Pacific Spaceport
ComplexAlaska (PSCA) a Reagan Test Site (RTS). Vzhledem k mnoha odpalovacim mis-
tam je Minotaur-C schopen jak polarnich obéznych drah, tak i obéznych drah s nizkym
sklonem (28,5 stupni), ackoli komeréni vypousténi se provadi pouze z WFF. Je neprav-
dépodobné, ze by pro nevladni starty CubeSat byly k dispozici nizsi sklony, protoze WFF
neslouzi tomuto typu obézné dréhy [2].

Nosna raketa Antares byla vyvinuta k vypusténi kosmické lodi Cygnus na Mezinarodni
vesmirnou stanici pod COTS a Programy CRS, i kdyz mtize spoustét dalsi specializované
satelity nebo klastry CubeSat. Projekt Cygnus / ISS se ukazal jako spolehlivd a konzis-
tentni alternativa pro spusténi CubeSat s nizkou sklonem a nizkou nadmotskou vyskou.
Antares startuje pouze z WFF. Prvni stupen Antares byl vyvinut spolecnosti KB Yuzhnoye
a je vybaven RD181 vyrabénym spolecnosti NPO Energomash. Druhd fize Antares byla
vyvinuta spole¢nosti Orbital ATK zalozené na tuhém raketovém motoru CASTOR 30XL
[15][2]. Souhrn vSech zakladnich informaci je uveden v tabulce 4.1.

4.1.2 Dnepr

V casovém ramci 1992-2003 se tym ruskych a ukrajinskych spolec¢nosti spolu s ruskym
ministerstvem obrany podilel na vyvoji komercéniho vesmirného odpalovaciho systému za-
lozeného na technologii vyrazovani ICBM SS-18. Rozhodnuti vybudovat takovy odpalovaci
systém predchazela rada védeckych vyzkumu a .predbéznych navrhii a snah, které vyts-
tily v zavér, ze nejslibnéjsim a nakladové nejefektivnéjsim fesenim pro vlozeni uzitecného
nakladu na obéznou drahu by byl vesmirny odpalovaci systém zaloZzeny na SS-18 tézky
ICBM s minimélnimi tpravami puvodni rakety.[16]
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ISC Kosmotras byla pridélena role vedouciho tymu pii budovani a komerénim pro-
vozu tohoto vesmirného odpalovactho systému zalozeného na SS-18 ICBM a cely program
dostal nazev ,,Dnepr“. Dnepr (viz obr. 3) je nosné raketa odvozend ze zmény postaveni
150 sovétskych R-36 ICMB, které maji slouzit jako vesmirné nosné platformy. Opétovné
vyuziti a pozdéjsi komercéni vyuziti raket mélo za kol ISC Kosmotras, ktery program stéle
provozuje.

Dnepr Pohonna latka | Motor tah Max. G stfedni Max G
Prvni stupen UDMH/NTO | RD-264 | 4.52MN | <7.5, + 0.5> +0.8
Druhy stupen UDMH/NTO | RD-0255 | 755 kN | <7.8, &+ 0.5> 0.5£0.5
Treti stupen UDMH/NTO | RD-864 | 20.2 kN -0.3 0.25
Obchodni drad ISC Kosmotras
Uzitec¢né zatizeni na
obéZnou drahu ISS 3000k
Uzitecné zatizeni
pFi 600 km SSO 1200kg
Vypoustéci zafizeni Nékolik maklért
Cena vypousténi 29 miliont USD, 9063.00 USD /kg
Hlavni kosmodrom Baikonur/Yasny
Nejlépe pro mise Velké a rozmanité starty klastri

Tabulka 4.2: Zakladn{ informace o raketdch Dnepr[2][16]

Kosmotras ISC prokazal vyjimecény talent pro organizovani slozitych a rtznorodych
vypousténi nanosatelitil, pricemz 19. start Dnepru drzel titul vétsiny satelitd v jediném
startu az do roku 2017, kdy ho start PSLV C37 predcil. Pies puisobivy pocet 37 satelitu
vypusténych soucasné byla nejpiisobivéjsi postavou tohoto vypusténi icast 26 nezavislych
provozovatelu sateliti od univerzit po narodni vesmirné agentury [2][16] (tabulka 4.2).

Hlavni rysy programu Dnepr jsou nésledujici[16]:

e Pouziti osvédcéenych raket SS-18 a souvisejici pozemni infrastruktury, které maji
dlouhou historii letu;

e Rekordni start SS-18 predstavuje vice nez 160 misi;

e Vyuzivani podzemnich odpalovacich sil a typu vypousténi pary, ¢imz se minimalizuje
dopad pocasi na raketu a modul vesmirné hlavy a umoznuje se v pohotovostnim stavu
dlouh& pohotovostni doba uvnitr sila;

e Dostupnost ,,zédlozniho“ odpalovaciho zafizeni po dobu zpracovani primérni rakety
pro vypusténi;

» Dostupnost dvou startovacich zakladen: Bajkonur (Kazachstdn) a Yasny (Rusko);

e Dostupnost oblasti dopadu prvni faze v Rusku, Kazachstdnu a Turkmenistanu a
dalsich zemich; Uzkd spolupréice s Federalni kosmickou agenturou Ruska (Roscos-
mos) a ruskym ministerstvem obrany (strategické raketové sily, vesmirné sily), Statni
kosmickou agenturou Ukrajiny.

4.1.3 PSLV

Polar Satellite Launch Vehicle (PSLV viz obr. 4) je indickd nosna raketa t¥eti generace.
Jednd se o prvni indickou nosnou raketu vybavenou kapalinovymi stupni. Po svém prvnim
uspeésném startu v rijnu 1994 se PSLV predstavila jako spolehlivd a univerzalni nosna
raketa v Indii s 39 po sobé tispésnymi misemi do ¢ervna 2017. V obdobi 1994-2017 vozidlo
vypustilo 48 indickych satelitti a 209 satelitu pro zdkazniky ze zahranici[17].

PSLV provedl 48 misi (2 z nich byly netispésné) a provedl starty od nizké obézné drahy
Zemé po geostacionarni a mésiéni obézné drahy[2]. PSLV ziskal svuj titul ,,Workhorse of
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ISRO“ dtislednym dorucovanim rtiznych satelitd na nizké obézné drahy, zejména fady
satelita IRS. Muze dopravit az 1750 kg uzitecného zatizeni na slunec¢ni synchronni polarni
obézné drahy v nadmorské vysce 600 km[17].

PSLV v soucasné dobé drzi rekord pro vétsinu satelitd vypusténych na jednu misi,
pricemz start C37 nese 104 kosmickych lodi, z nichz 101 bylo CubeSaty. Uzite¢na zatizeni
PSVL CubeSat jsou primarné zprostredkovana ISIS. PSLV v soucasné dobé provadi pouze
komercné sluneéni synchronni starty pro CubeSats s nadmoiskymi vyskami od 485 do 780
km([2]. Zakladni informace jsou shrnuté v tabulce 4.3.

PSLV-XL Pohonna latka Motor tah Max. G stfedni Max G
Posilovace Slozeny 6xS12 6x719 kN 541 +0.5
Prvni stupen Slozeny S138 4.84MN 5+1 +0.5
Druhy stuper UH25 / NTO Vilkas 803 kN | 4.5+0.2 +0.6
Tteti stupen Slozeny P37.5 240 kN | 6.2+0.2 +0.5
Ctvrty stupen MMH/MON-3 | 2 x L-2-5 | 14.6 kN 1+0.2 +0.5
Obchodni arad Antrix
Uzitecné zatizeni na
obéznou drahu ISS 5950kg
Uzitecné zatizeni
pii 600 km SSO 4550kg
Vypoustéci zarizeni ISIs
Cena vypousténi 21-31 miliona USD, 6642.00-9538.00 USD / kg
Nejlépe pro mise Nizké néklady na spusténi a cCasty pristup k vyssim polarnim drédham pro CubeSaty

Tabulka 4.3: Zdkladn{ informace o PSLV-XL [2]

4.1.4 Sojuz-2

Nosné rakety fady Sojuz-2 (viz obr. 5a) jsou vyvijeny na zékladé sériové nosné rakety
Sojuz-U. Vylepsené pohonné systémy a moderni fidici a mérici systémy byly pouzity na
nosnych raketdch Sojuz-2, coz vyznamné zvysilo technické a provozni vlastnosti nosné
rakety|[18].

Nosné rakety Sojuz-2 v kombinaci s hornim stupném Fregat jsou navrzeny k vypous-
téni kosmickych lodi na obézné drahy Zemé s rtiznymi vyskami a sklony, véetné geoprevodu
a geostacionare, jakoz i trajektorii odletu.

Strukturalné jsou nosné rakety Sojuz-2, stejné jako vSechny rakety rodiny Sojuz, vy-
rabény podle podélného a pricného déleni raketovych stupnu. V prvni fazi letu pracuji
motory ¢tyT boc¢nich a strednich blokt. V druhém, po oddéleni bo¢nich blokt, pouze mo-
tor centralniho bloku.

Historicky Sojuz vypustil velmi méalo CubeSatt, pouze 18 kosmickych lodi bylo vy-
pousténo do cervna 2017. Situace se ovSem zménila a Sojuz od té doby poslal na orbitu
az 108 CubeSatt ve ¢tyrech rtiznych misich.

Hlavni posilovac¢ Sojuzu se sklada ze t¥1 stupnt: prvni stupen, posilovace, je pohanén
¢tyrmi motory RD-107A; druhy stupen je napédjen jedingm RD-108A; a treti stupen o
jeden RD-0124[18]. Sojuz také vyuziva horni fazi Fregat-M pro starty, které potiebuji
dosédhnout vyssich nadmotskych vysek[2].

Spousténi CubeSatu Sojuzem v soucasné dobé vétsinou zprostredkovavaji spolec¢nosti
EXOLaunch a ISIS [2]. Sojuz obvykle zahajuje CubeSaty na obézné drahy s velkym sklo-
nem. Sojuz startuje z Bajkonuru, Plesecku a Vosto¢éného [18]. Zékladni informaci znovu
uvedeme do tabulky 4.4 pro lepsi prehlednost.
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Soyuz-2-1a Pohonna latka Motor tah Max. G | stfedni Max G
Prvni stuperi RP1/LOX | RD-107A | 4x938.5 kN | 4.3+ 0.7 £1.8
(posilovace)
Druhy stupen RP1/LOX RD-107A | 7925 kN | 26+1.2 +0.8
Tteti stupen RP1/LOX RD-107A 297.9 kN 22+1.2 +0.3
Ctvrty stupen
(Fregat) UDMH/NTO S5.92 19.6 kN N/A N/A

Obchodni urad
Uzitecné zatiZeni na

Starsem (Soyuz-2-1a)

ob&znou drahu 1SS 5950kg
UZitecné zatizeni na
polarni orbitu 98 stupnt 4550 kg

ve vysce 600 km
Kosmodromy
Vypoustéci zafizeni

Bajkonur, Pleseck, Vostoény
EXOLaunch
80 million USD, 16,495.00 USD/kg
Mozné pfizptsobené nasazeni souhvézdi CubeSat
diky vysoké kapacité manévru Fregat

Cena vypousténi

Nejlépe pro mise

Tabulka 4.4: Zakladn{ informace o Sojuzu-2 [2]

4.1.5 Falcon 9

Falcon 9 (viz obr. 5b) je opakované pouzitelnd dvoustupriova raketa navrzend a vyro-
bené spole¢nosti SpaceX pro spolehlivy a bezpecny transport osob a uziteénych nédkladi
na obéznou drahu Zemé i mimo ni. Falcon 9 je prvni opakované pouzitelnd raketa na svété
s orbitalni tfidou. Opakovana pouzitelnost umoznuje SpaceX zachovat nejdrazsi ¢asti ra-
kety, coz zase snizuje naklady na pfistup do prostoru[l9]. SpaceX uspésné snizil ndklady
na vypusténi vesmiru nejméné o dvé tietiny [2] a v souc¢asné dobé vyviji meziplanetdrni
super tézky odpalovaci systém a kapsli s posddkou pro obsluhu ISS. V roce 2019 spolec¢nost
SpaceX ozndmila prvni strukturovany program spolujizdy, ktery umoznuje nezavisle re-
zervovat sekundarni uzitecné zatizeni z primarniho; program také umoznuje preplanovani
startu bez nédkladu v pripadé zpozdéni mise [2][19].

Falcon 9 Block 5 Pohonn4 latka Motor tah Max. G | stiedni Max G
Prvni stupen RP1/LOX Merlin-1D | 9x854 kN 6 2
Druhy stupen RP1/LOX MVac 981 kN 6 2

Obchodni trad SpaceX
Uzite¢né zatizeni na

ob&znou dréhu 1SS 8700ks
Uzitecné zatizeni na

polarni orbitu 98 stupnu 7500 kg

ve vysce 600 km
Kosmodromy
Vypoustéci zarfizeni

Kennedy Space Center
Neékolik zprostiedkovateli
60.1 miliont USD, 2864.00 USD /kg
Nejlevnéjsi odpalovaci zafizeni na kilogram, Siroké skala sklont
a program SmallSat by mohly umoznit lepsi nasazeni konstelace

Cena vypousténi

Nejlépe pro mise

Tabulka 4.5: Zakladn{ informace o Falcon 9 [2]

Falcon 9 vyuziva RP-1 a kapalny kyslik na vSech svych stupnich. Prvni stupen je
vybaven deviti motory Merlin 1D a druhy stupen je vybaven jedinym MVac, vakuovou
variantou motoru Merlin[10]. Prvni fize spoustéce aktudlni verze je také vybavena systémy
rychlé opétovné pouzitelnosti: pristavaci nohy, titanové mrizkové ploutve a nepyrotechnické
pohony [2] (viz tabulka 4.5)
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4.1.6 Atlas'V

Atlas V (viz 6) je soucasné verze jedné z nejstarsich americkych rodin nosnych raket.
Atlas V vyrabi a provozuje United Launch Alliance a spole¢né s Delta IV zpracovava
vétsinu americkych vojenskych startti do vesmiru v rdmci National Security Space Launch
(NSSL). Atlas V také zahdjil mnoho americkych meziplanetdrnich misi, véetné jedinych
meziplanetarnich CubeSats, MarCO A a BJ2].

Atlas V je dvoustupnova nosna raketa puvodné vyvinuta spole¢nosti Lockheed-Martin,
dnes je vyrabéna spoleénym podnikem spolec¢nosti Lockheed a Boeing: United Launch Al-
liance. Prvni stupen se nazyvd CCB (Common Core Booster) a spaluje RP-1 (petrolej) a
kapalny kyslik, o jeho pohon se stara jeden motor ruské konstrukce RD-180. Druhy stupen
je Centaur V1 s motory RL-10A-4-2 na kapalny vodik a kyslik.

Odpalovaci zafizeni Atlas V z Vandenberg AFB (WR) a Cape Canaveral AFS (ER)
poskytuji prilezitosti jak pro starty s nizkym sklonem (geostaciondrni a ISS), tak s vysokym
sklonem [20]. Po roce 2014 spole¢nost Antares Accident Orbital ATK uzaviela smlouvu
s ULA na spusténi Cygnusu. Spusténi Atlas V CubeSat jsou obvykle zprostfedkoviny
spolecnosti Tyvak, s vyjimkou t¥i starti Cygnus, které byly vétsinou zprostredkovany
NanoRacks[4]. Atlas V nasadil CubeSats na ISS a polarni obézné drahy ve vyskach od 400
km do meziplanetarnich.

Atlas V-401 Pohonn4 latka Motor tah Max. G | stfedni Max G
Prvni stupen RP1/LOX Merlin-1D | 3.82MN 5 2
Druhy stupen RP1/LOX MVac 99.2 kN 5 2

Obchodni urad ULA
Uzitecné zatizeni na
ob&mou drahu 1SS 9224ke
Uzitecné zatizeni na
28.5 stupni 7434kg
ve vysce 600 km
Kosmodromy Eastern Range and Vandenberg
Vypoustéci zafizeni Tyvak
Cena vypousténi 131-179 miliont USD, 9514.00-12,903.00USD /kg
Nejlépe pro mise Na vyuziti vladnimi starty USA

Tabulka 4.6: Zikladni informace o Atlas V-401 [2]

4.2 Alternativni moznosti vypousténi

4.2.1 Micro satellite launchers

Priizkum v roce 2016 zjistil, ze vice nez 50 organizaci pracuje na vyvoji novych malych
druzicovych nosnych raket schopnych vynést az 500 kg na nizkou obéznou drahu Zemé
(LEO). Bylo zjisténo, ze nejméné 29 nosnych raket je v soucCasnosti aktivné vyvijeno.
Uvedeme je do tabulky 4.7.

V roce 2019 se Electron stal patym nejpouzivanéjsim launcherem pro CubeSaty a
celkové mikro launchery prispély 12% z celkového poctu CubeSatu vypusténych v daném
obdobi[2].

Popularizace mikro odpalovacich zatizeni oteviela planovac¢tim misi CubeSatti bez-
precedentni ptilezitost, kterd jim umoznuje navrhovat systémy, kde jsou jejich kosmické
lodé primarnim uzite¢nym zatiZenim a kde lze obihat obézné drahy CubeSatt bez zatéze
spojené se spolujizdou.

V letech 2018 az 2019 prepravovalo CubeSaty pét ruznych nosnych raket: Electron,
0OS-M1, Long March 11, Epsilon a SS-520. Ackoli jedno vypusténi SS-520 a jednoho OSM1
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Nazev , . . Frekvence

. Néazev nosice Zemé v
organizace vypousteni
PLD Spac Arion 2 Spanélsko 10/rok
Bagaveev Corporation Bagaveev USA 50/rok
?ggﬁlznooriosgli);sce Black Arrow 2 | Spojené kralovstvi | 4/rok
zero2infinity Bloostar Spanélsko
CubeCab Cab-3A USA
i;?jféﬁ%i‘i;in Demi-Sprite | USA
Tranquility Aerospace Devon Two Spojené kralovstvi
Rocket Lab Electron USA /Novy Zéland | 10/tydné
China Aerospace Science R -
and Industr;) Corporation Fei Tian 1 Cina
Firefly Firefly o USA 50/rok
ARCA Space Corporation | Haas 2C USA
Rocketcrafters Intrepid-1 USA
LandSpace LandSpace-1 Cina
Virgin Galactic LauncherOne | USA 24 /rok
MISHAAL Aerospace M-OV USA
Interorbital Systems NEPTUNE N5 | USA
Open Space Orbital Neutrino I Kanada

North Star

Namumo Launch Service Norsko
Orbital Access Orbital 500 Spojené kralovstvi
Leap Space Primo Italie 20/rok
SpaceL.S Prometheus-1 | Spojené kralovstvi
Celestia Aerospace ggilcteal;:;iow Spanélsko
Swiss Space Systems SOAR Svycarsko
UP Aerospace Spyder USA
CONAE Tronador I1 Argentina
VALT Enterprises VALT USA 1000 /year
bspace Volant USA Neékolik /¢tvrtleti
Vector Space Systems Wolverine USA 100/rok
Lin Industrial Tajmyr-1A Rusko

Tabulka 4.7: Malé vesmirné odpalovaci systémy v aktivnim vyvoji[21][22]

selhalo, trend mikrospoustécu pretrvava (Tabulka 4.8). V letech 2017 az 2019 bylo provo-
zovano devét mikro nosnych raket - z toho Sest ¢inskych, dvé japonské a jedna z Nového
Zélandu. Sest z deviti mikro nosnych raket bylo vyvinuto nebo je provozovano soukromjmi
spole¢nostmi. Presto stoji za povSimnuti, ze nékteré ze spolecnosti jsou odstépenim verej-
nych subjektt, jako je China Rocket (provozovatel Jielong-1), ktera je dcefinou spole¢nosti

CALT.

Nedavny narist komercéné dostupnych mikro nosnych raket otevira prilezitosti pro
planovace misi CubeSatil, coz umoznuje svobodu jak harmonogramu, tak orbitalniho de-
signu. Uzite¢né zatizeni mikrosatelitnich odpalovacich zafizeni se u SS-520 lisi od 4 kg
do 500 kg na Epsilonu (500 km SSO). Dostupné rada uzite¢nych dat umozinuje nasazeni
jednotlivych CubeSati, i kdyz je to ekonomicky nedcinné, k dislednému spousténi klastri
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. Pocet 7 nich ,
Micro launchers v s ..., | Poznamky
vypustenl | neuspesné

Electron 8 1 Soukromé podnikani, prevazné ¢inské
CZ-11 5 0 Cinsky, vypoustéli CubeSaty

0OS-M1 1 1 Cinsky soukromy podnik

SS-520 2 1 vypoustéli CubeSaty

Epsilon 2 0 Cinsky, vypoustéli CubeSaty
LandSpace-1 1 1 Cinsky soukromy podnik

KZ-1A 5 0 Cinsky soukromy podnik
Hyperbola-1 1 0 Cinsky soukromy podnik

Jielong-1 1 0 Soukromy podnik

Tabulka 4.8: Micro launch vehicle launches|2]

a budovani konstelaci.

4.2.2 Dawn Mk Aurora

Dawn Mk-II Aurora je jedno z nejnovéjsich vozidel na nové cesté do vesmiru. Dawn
MEK-II Aurora pristupuje k vesmiru zcela novym zptsobem a je schopen provadét nékolik
letti denné na 100 km a vice. Pii vzletu a pristani ze standardnich letist spojuje toto
vozidlo vedle béznych letadel svét raket a letectvi.

Jedna se o suborbitalni vozidlo sub-scale, které demonstruje zakladni technologii
Dawn pro kazdodenni ptistup do vesmiru.

Dalsi vozidlo ze série Dawn, MKk-III, bude zalozeno na této konstrukci, ale mnohem
veétsi a schopné dopravit na obéznou drahu satelity o hmotnosti az 50-100 kg.

Diky 100% obnoveni hardwaru a schopnostem letu ve stejny den je Mk-IT Aurora zcela
opakované pouzitelnym vozidlem. Zadné dalsi tovarny na rakety, zadné dalsi problémy s
vyrobou, zadné dalsi nedostupné manifesty.

Diky moznosti vzlétnout a pristat z jakékoli konvencéni 900m uzaviené drahy muze
létat z tisict jiz dostupnych letist. Nepotfebuje zadna nosnd ¢i podpurné vozidla. Aurora
MK-IT stoji sama. Navic Mk-IT Aurora m4 licenci jako letadlo (kromé toho, zZe leti do
vesmiru). Nepotiebuje zadné exkluzivni startovaci zény, dychaci cesty nebo vodni cesty.

Prvni védecky experiment poleti na Aurofe v roce 2021 a bude postaven Centaurus
High School Physics Club z Denveru v Coloradu. Experiment bude mérit polutanty prens-
sené vzduchem v mezosfére, ktera je prilis vysoka na to, aby ji bylo mozné mérit jakymikoli
jinymi prostiedky, napiiklad balénem.

Princip funkénosti

MEK-IT Aurora predvede zakladni technologii pro kazdodenni pristup do vesmiru v
subskalovém vozidle. M4 skromnou kapacitu uzite¢ného zatizeni, dost na to, aby prinesla
védecké experimenty do vesmiru, ale prilis méalo na druhou orbitalni fazi. Pozdéjsi generace
MEK-IIT bude zalozena na konstrukci MKk-II, ale s vétsi kapacitou uzitecného zatizeni. To
umozni doruceni satelitu o hmotnosti 50-100 kg na obéznou drahu. Mk-III pfinese sate-
lity na obéznou drahu pomoci spotirebni druhé etapy. Po uvolnéni satelitu druhy stupen
shofi v atmosfére a tvori asi 6 procent celého vozidla, coz ¢ini cely systém 94% znovu
pouzitelnym[23].

Na obrazku 7 lze porovnat velikost MK-IT a MK-III s vyskou clovéku. Jedna se o
letadlo s moznosti zdsobovani jedné jednotky CubeSatu velikosti 3U. Uvedeme presnéjsi
technické parametry MK-II do tabulky 4.9.
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Délka 4.8 m
Vzletova hmotnost 280 kg
Prazdna hmotnost 75 kg
Pohonn4 latka HTP (High-test peroxide)/ petrolej
Maximdlni rychlost Mach 3+ (kolem 2300 mph)
Maximalni vyska 1104+km
Uzitecné zatizeni <4 kg
Rozméry uziteéného zatizeni | D 30 cm x S 10 cm x V 10 cm (3U)
Mikrogravitace 180 s
Atmosféricka pristupnost Oteviratelné dvere zatizeni
Downlink v realném case
Trajektorie definovana zakaznikem

Tabulka 4.9: Specifikace MK-11[23]

Na svych strankach AeroSpace uvadi, ze toto letadlo se da pouzit pro vyzkum mikro-
gravitace (180s na let), mezosféricky vyzkum v nadmoiské vysce 50 - 80 km, demonstrace
technologii (jako je ovéfeni SAR ) a suborbitélni pristup nékolikrat denné.

Raketovy motor Mk-IT Aurora je navrzen tak, aby fungoval stejné jako jakykoli jiny
letecky motor, ale s vykonem rakety. Pro operace typu ,,gas-and-go“ pouziva skladovatelné
pohonné hmoty vhodné pro letadla. Diky mono a bi-propelantnimu rezimu provozu je
nekonecné restartovatelny.
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Obrazek 4.1: Dawn Mk-II operational diagram[23]

Kombinace vysoce testovaného peroxidu (HTP) a petroleje poskytuje jak vysoce spe-
cificky impuls, tak impuls s vysokou hustotou, ktery je dilezity pro naplnéni velkého
mnozstvi pohonné latky do malého aerodynamického draku letadla. Pohonné latky sklado-
vatelné pii pokojové teploté se nevyvari a uhlikova vldkna nebudou trpét mikropraskanim,
jak je bézné u kryogennich kompozitnich nadrzi. To umoznuje flexibilni provoz letadla a
témér nekoneénou zivotnost, stejné jako byste ocekavali u jakéhokoli jiného letadla[23].
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Obrazek 4.2: Dawn Mk-III operational diagram|[23]

Aurora startuje stejné jako kazdé jiné letadlo - horizontalné, pomoci konvencéniho
startu. Maximéalné dosazitelna rychlost se rovna 3 Machovym ¢isltim neboli pfiblizné 3704
kilometrim za hodinu. Findlni varianta letadla bude mit tekuté raketové palivo, coz ma
dovolit dosazeni nadzvukové rychlosti a nadmorské vysky 100km na suborbitalni draze.

Na opera¢nim diagramu 7 vidime princip, dle kterého Aurora bude vypoustét sate-
lity na obéznou drahu. Po horizontalnimu startu letadlo prekona misto nejvétsiho tlaku ve
vysce 11 km nad trovni mofe a bude nabirat vysku dokud nedosdhne vysky rovné 100km. V
dané chvili je lod nasmérovana tak, aby satelit vletél na uréenou obéznou drahu, lod provadi
vypousténi uzitecného ndkladu. Satelit pokracuje v cesté pomoci specidlniho urychlova-
ctho modulu (viz 4.2), dokud nedosdhne predem urcené pozice, a odklopeni urychlovaciho
modulu. Letadlo provadi presmérovani a vraci se zpatky na misto startu. Toto alternativni
feSeni muze byt pouzito znovu a zachranuje az 94.5% hardwaru, coz umoznuje se pouzit
jej opakované jiz ve stejny den.

4.3 Vybér nosné rakety

Vybér startovacich vozidel je casto prehlizenym problémem na misich CubeSatti. Pri
tradi¢nim zpétném startu si operatori CubeSati nemohou vybrat ani ovlivnit kone¢nou
drahu a jsou vypusténi na stejnou drahu jako hlavni uzitec¢né zatizeni. Vyjimku predstavuji
odpalovaci zafizeni s manévrovacimi koncovymi stupni, ale ani v tomto piipadé nemaji
CubeSaty kontrolu nad cilovou orbitou, protoze manévry v zavérecné fazi se provadéji za
ucelem ochrany hlavniho nakladu.

Primarnimi z4jmy souvisejicimi s vybérem nosnych raket pro mise CubeSat jsou do-
stupnost zamyslené obézné drahy, frekvence startu a typy rozmisténi CubeSat, které ob-
sluhuji vybranou nosnou raketu.

Jak je vidét v predchozi ¢asti, trendem posledni doby jsou mikronosné rakety, jako jsou
Electron a CZ-11. Mensi kapacity mikronosi¢ti umoznuji snadnou organizaci startt skupin,
protoze k plnému obsazeni nosné rakety je potfeba mensi pocet CubeSati. Dalsi vyhodou
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Obrazek 4.3: Vyvojovy diagram vybéru nosné rakety pro CubeSate mise [2]

mikronosi¢i je moznost dosdhnout na obéznou drahu na miru: zdkaznik CubeSat si mtze
nasmlouvat celou kapacitu uzitetného zatizeni vybérem konkrétni obézné drahy, coz bylo
diive pro CubeSat nemozné [24]. Program od SpaceX pro vypousténi malych satelitt taky
se zacind rozvijet vice. Program SmallSat poskytuje starty pro uziteéné zatizeni 150 a
300kg, které lze nasmlouvat nezavisle na primarnim uzite¢ném zatizeni[2][25].

Vybér dostupného odpalovaciho zafizeni pro misi CubeSat je slozity proces. Hlavni
ovladace a rozhodovaci body jsou shrnuty ve vyvojovém diagramu na obr. 4.3[2], Prv-
nim bodem, ktery je tfeba vzit v tvahu pri vybéru odpalovaciho zafizeni, je pozadovana
orbita. Existuje mnoho prilezitosti pro starty na nizkou obéznou drahu Zemé, ale Casté
prilezitosti meziplanetarnich startt zatim neexistuji. Alternativy pro meziplanetarni mise
CubeSat jsou bud prepracovani mise, nebo ¢ekani na vétsi meziplanetdrni misi[2]. Jednou
z alternativ redesignu je létat na misich LEO Proxy, kde nejsou splnény vsechny védecké
cile, ale vyzkum se mtze posunout kuptedu. Lunarni mise stile maji alternativu ke startu
na geostacionarni prenosovou obéznou drdhu (GTO), zvednout obéznou drahu a byt za-
chyceny Mésicem.
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Kapitola 5

Vypusténi CubeSati na orbitu

Metoda pomoci které jsou malé satelity typu CubeSate, PicoSat, PocketSat apod. na-
sazeny na obéznou drahu, je kritickou soucésti procesu vypusténi. Volba zpiisobu nasazeni
zévisi na tvarovém faktoru satelitu.

Béhem poslednich nékolika let se objevilo ohromujici mnozstvi a rozmanitost imple-
mentatort a konfiguraci CubeSat. Existuje vice nez 15 vyvojarta implementatori, kteri
maji hardware ve vesmiru. Témér kazdy vyvojar ma nékolik variant svého davkovace (1U,
3U, 6U, 12U atd.) A ruzné prizpusobivé funkce, které jsou k dispozici. Doprovodna sada
navrhovych kritérii a atributt na vydejni stojan a varianty vydejniho stojanu mize zpu-
sobit zna¢nou miru nejistoty a zabranit pokroku ze strany mise.

Existuji dva zptsoby, jak dosdhnout toho, aby byl CubeSats vypustén do vesmiru.
Vyvojar CubeSat miize najit davkovac¢ s pozadovanymi funkcemi a poté vybrat raketu,
ktera se dostane na pozadovanou obéznou dréhu. Tento pristup v nabidce tiplné nesleduje,
protoze néktera nosna zarizeni preferuji nebo vyzaduji urcité vydejni stojany nebo dokonce
maji smlouvy s ur¢itymi spoleénostmi pro spoustéci sluzby, aby zvladly a koordinovaly
vSechny prilezitosti spusténi CubeSat. Alternativné existuji rizné organizace sdileni jizd,
ve kterych muze vyvojar CubeSat zahajit spusténi a prizpusobit svij design déavkovactm
vybranym pro jizdu, kterou by chtéli.

5.1 Anatomie davkovace CubeSatu

Tvarovy faktor CubeSatu je velmi béznym standardem pro kosmické lodé pokud se
jedna o satelity do piiblizné 24 kg (12U CubeSat), ale lze jej také rozsitit na ptiblizné
54 kg v konfiguraci 27U. Forma CubeSatu je vhodna pro integracni systémy zalozené
na kontejnerech nebo vydejnich stojanech, které slouzi jako rozhrani mechanické a elek-
trické rozhrani mezi CubeSatem a nosnou raketou. Jakmile nosna raketa vysle signal do
vydejniho stojanu, mechanismus ovladani dvefi umoznuje otevieni dveri, coz umoznuje
pruziné (pruzindm) vysunout tla¢nou desku smérem k nyni otevienym dvefim, zatlaceni
uzite¢ného zatizeni podél kolejnic nebo jazyckl a jeho vysunuti z nosné rakety.

V zasadé existuje dva typy davkovacu: typu tab a kolejového typu.

Dévkovac typu tab podporuje CubeSaty se zalozkami, které maji délku CubeSatu na
dvou rovnobéznych hranach. Davkovac uchopi jazycky, aby drzel CubeSat na misté, uvolni
se az poté, co je vydan povel k otevreni dveri. Tento typ déavkova¢ neni Siroce vyrabén,
protoze spolecnost Planetary Systems Corporation mé na tento design patent [26].

Dévkova¢ kolejového typu podporuje CubeSaty, které maji kolejnice, prodluzujici
délku CubeSatu na ¢tyrech rovnobéznych hranich. Kolejnice na CubeSatu zabranuji jeho
otaceni uvnitt stojanu. Poté, co je vydan povel k otevieni dvirek stojanu, kolejnice se
posouvaji podél voditek uvniti stojanu a CubeSat je spustén. Tento typ stojanu je nejroz-
sitenéjsi konfiguraci s vice nez patnacti vyrobci po celém svété.

Volba davkovace neni vzdy rozhodnutim CubeSat. V mnoha pripadech poskytovatel
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nosné rakety nebo integrator startu jiz urcil, které vydejni stojany budou na nosné raketé
nainstalovany. Protoze kazdy vyrobce stojanu ma mirné odlisné objemy a pozadavky, je pro
CubeSat vyhodné navrhovat co nejsirsi skalu stojanti, aby se maximalizovaly prilezitosti
uvedeni na trh. Nékteri vyrobci davkovaci navic nabizeji sluzby, které mohou porusovat
pozadavky Do No Harm (DNH) stanovené nosnou raketou nebo integratorem nosné rakety,
coz omezuje moznosti vysilani. Proto je pro CubeSat vyhodné vyhodnotit doporuceni Do
No Harm pro ruzné nosné rakety [27].
Uvedeme do nasledujici tabulky 5.1 ¢astecny seznam dostupnych davkovacu.

Pavod Vypoustéci Typ Omezené | Standard CubeSatu
platforma
Astrofein/ECM/
EXOLAUNCH Neémecko Raketa Rails Ano 3U,3U+,6U,12U0
PSL-P
Astrofein/ECM/
EXOLAUNCH Neémecko Raketa Rails Ano 16U
16U
Cal Poly PPOD USA Raketa Rails Ne 3U,3U+
D-Orbit ION Ttalie Raketa Rails Ne 3U, 3U+, 6U,
6U+, 12U, 12U+
ISIS DUO Holandsko Raketa Rails Ne 1U-3U,6U
ISIS ISIpod Holandsko Raketa Rails Ne 1U-3U, vlastni
ISIS QuadPack | Holandsko Raketa Rails Ne 1U-3U,6U,12U
Jaxa J-SSOD Japonsko ISS Rails Ne 1U-3U
Nanoracks USA ISS Rails Ne 1U-6U (1x6)
PSC CSD USA Raketa Rails/Tubs Ano 1U0-3U,6U
Rocket Labs USA Raketa Rails Ne 3U
Maxwell
SF,L XPOD Kanada Raketa Rails Ne 3U
Triple
SFL XPOD DUO | Kanada Raketa Rails Ne 16U
Tyvak RailPOD USA Raketa Rails Ne 3U, 3U+, 3UXL
e NEAS, USA Ralketa Rails Ne | 3U,3U+, 6U6U+
Tyvak 12U USA Raketa Rails Ne 3U, 3U+, 6U,
6U+,12U,12U+

Tabulka 5.1: Casteény seznam dostupnych davkovaci [2]

5.2 Moznosti vypusténi z ISS

ISS poskytuje nékolik moznosti pro rozmisténi sateliti. Obecné jsou satelity vypous-
tény pod ISS, aby se zabranilo moznému kontaktu s ISS.

5.2.1 Nanoracks ISS CubeSat Deployer (NRCSD)

Nanoracks CubeSat Deployer (NRCSD) (obrazek 5.1) je samostatny ddvkovaci systém
CubeSatu, ktery mechanicky a elektricky izoluje CubeSaty od ISS vozidel pro doplinovani
nékladu a posadky ISS. NRCSD je obdélnikova trubka, ktera se sklada z eloxovanych hli-
nikovych desek, sestavy zakladové desky, pristupovych paneli a dveri aktivatoru. Vnitini
stény NRCSD mayji hladky otvor, ktery minimalizuje a/nebo znemoznuje zavéseni nebo
zaseknuti pridavkt CubeSatt béhem nasazeni, pokud by doslo k jejich pred¢asnému uvol-
néni[28]. Pro umisténi je platforma presunuta ven pres Airlock a vysuvny stil modulu
Kibo, ktery umoznuje japonskému experimentalnimu systému vzdaleného manipulatoru
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Obrazek 5.1: Nanoracks CubeSat Deployer[28]

(JEMRMS) presunout davkovace do spravné orientace a poskytuje jim prikazy a ovla-
déni. Kazdy NRCSD je schopen pojmout Sest jednotek CubeSatii o velikosti az 6U. NR-
CSD DoubleWide pojme CubeSaty az do 12U, pricemz Nanoracks je schopen spustit az
48U za cyklus. CubeSaty se nasazuji pri sklonu 51, 6°, na obézné draze 400-415km béhem
1 az 3 mésice po kotveni na stanici. V tnoru 2020 dokoncila spole¢nost Nanoracks svou
17. misi[28].

5.2.2 Nanoracks ISS MicroSatellite Deployment — Kaber Deployer Pro-
gram

Nanoracks Kaber Microsat Deployer je opakované pouzitelny systém, ktery poskytuje
veleni a fizeni pro satelitni nasazeni na obéznou drahu z japonského experimentilniho
modulu Airlock Slide Table ISS. Kaber podporuje satelity s tvarovym faktorem az 24U a
hmotnosti 82 kg a pouziva separacni systém Nanoracks s kruhovym rozhranim podobny
vyse uvedenym separacnim systémum. Druzice jsou vypoustény do ISS na tlakové nosné
raketé, namontovany na Kaberuv dispecer a rozmistény mimo ISS [29].

5.2.3 JEM Small Satellite Orbital Deployer (J-SSOD)

Vv,

Chcete-li nabidnout castéjsi prilezitosti a umirnéné prostredi pro malé vypousténi
druzic do vesmiru, je novy koncept schopny rozmistit malé satelity pomoci japonského
experimentalniho modulu (JEM) Small Satellite Orbital Deployer (J-SSOD) Mezinérodni
vesmirné stanice (ISS) ve LEO (400 km).

Japonsky experimentalni modul (JEM) Small Satellite Orbital Deployer (J-SSOD)
(viz. obrazek 5.2), ktery japonska letecka kosmicka agentura (JAXA) vyvinutd zavadécem
CubeSatu pouzivanym ke jejich spousténi z ISS. J-SSOD muze spoustét CubeSaty az do
tvarového faktoru 6U. Druzice se svymi ddvkovaci jsou instalovany na viceucelové experi-
mentalni platformé pred prenosem MPEP na misto uvolnéni pomoci robotického ramene
japonského experimentélniho modulu vzdéaleného manipuldtoru (JEMRMS) spolecnosti
Kibo. V tomto okamziku jsou nasazeny CubeSaty[30].

Tato moznost byla poprvé prokdzana uspésnym nasazenim péti CubeSatu (¢tyfi sa-
telity 1U a jeden 2U) ze systému J-SSOD 4. ¥{jna 2012. Tyto CubeSats obsahujici natla-
kovany naklad jemné ulozeny v tasce uvniti prepravniho vozidla H-IIB ( HTV) -3, byly
vypustény raketou H-IIB z vesmirného stirediska JAXA Tanegashima. Po instalaci po-
sddkou ISS na systém JEM Remote Manipulator System (JEMRMS) a umisténi piikazi
posadky i pozemniho ovladace k JEMRMS byly tispésné nasazeni na planovanou obéznou
drahu.

Po tomto uspéchu bylo do roku 2018 z JEM nasazeno vice nez 200 mikrosatelitt
pomoci nékolika mechanismt nasazeni, jako je J-SSOD, NanoRacks CubeSat Deployer
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(NRCSD) vyvinutych spoleénosti NanoRacks LLC a CYCLOPS [nebo Space Station In-
tegrated Kinetic Launcher pro Orbital Payload Systems (SSIKLOPS)] vyvinutd NASA.
Spousténi mikrosatelit z ISS se stalo jednou z hlavnich pfilezitosti ke spusténi pro vy-
vojare a uzivatele CubeSat. V dusledku vyuziti Mezinarodni vesmirné stanice potencialni
vyvojari malych satelitti zvysili vyuzivani dispecerti vesmirnych stanic a univerzity, spo-
le¢nosti a dalsi netradi¢ni uzivatelé vesmiru si uvédomuji cenové dostupny pristup do
vesmiru.

Guide rail

Hinged spring door

Rails Electrical box

Satellite Install Case

(one case accomodates up to

3U size)

e
Edge of the Japanese Experiment Module Remote
Manipulator System (JEMRMS)

Separation Mechanism

(Thermal cover and cables are omitted from this image) ¥
Multi-Purpose Experiment Platform (MPEP)

Obrazek 5.2: J-SSOD[30]

Mise J-SSOD se provadéji pomoci nasledujicich kroki jako typického scénate pro
nasazeni satelitti z JEM. Typicky scénaf nasazeni CubeSatu si miizete vypadat nasledovné
[2]:

1. Druzice se instaluji do Satellite Install Case pri vypusténi z konfigurace Zemé.

2. Pouzdro Satellite Install Case je zabaleno v prepravni tasce ISS Cargo Transfer Bag
(CTB) s polstarem, spusténo jako tlakovy ndklad a na ISS je dodavano doplinovacim
vozidlem, jako je HTV nebo jiny komeréni Cygnus nebo Dragon.

3. Jakmile jsou na ISS prijaty pripady satelitni instalace s predem zabalenymi malymi
satelity, ¢lenové posadky je vybali a nainstaluji na MPEP, ktery je jiz nainstalovan
na posuvny stil JEMAirlock, spolu s dal$im vybavenim souvisejicim s mechanismem

J-SSOD.

4. J-SSOD na MPEP je veden pres JEMAirlock ven z ISS a je ukotven a manipulovan
JEMRMS.

5. Tym pozemniho fidiciho letového specialisty JAXA s ndzvem , KIBOTT* manévruje
s JEMRMS na prislusnou orientaci nasazeni.

6. Druzice jsou rozmistény z pripadu satelitni instalace J-SSOD do vesmiru pomoci
prikazi od posadky nebo pozemniho letového ovladace. Systém vzdaleného mani-
puldtoru vesmirné stanice a dalsi kamery ISS lze podle potifeby pouzit k podpore
video-monitorovani nasazeni satelitu. Clenové posadky také sleduji nasazené Cube-
Saty a pofizuji snimky.

7. J-SSOD je vracen do prechodové komory a ulozen uvnitt ISS.
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Typické parametry pro mise s timto typem vypoustéciho zarizeni uvedeme do nasledujici
tabulky 5.2.

Parametry Specifikace

Ob&ma draha ISS 1. Nadmotska vyska cca. 380-420 km (obvvoykle kolem 400 km)
2. Sklon na 51,6 stupnu

sV v

Smé sténi .
et vypoustent systém tela ISS

Rychlost vypousténi 1.1-1,7 m/s pro satelit 3U
Pokud je BN 100, asi 100-250 dnti v zavislosti na
nadmorské vysSce nasazeni a atmosférickych podminkach

Zivot satelity

Tabulka 5.2: Typické parametry obézné drahy pro nasdzeni CubeSatu z ISS za pomoci J-SSOD
2]

5.3 Rozmisténi nad ISS

Pro mnoho poskytovatelt satelitii je rozmisténi z ISS dobra volba. Nicméné jak jiz
bylo uvedeno v kapitole o problémech s rozmisténim satelith na LEO, pretrvava otazka,
co udeélat s nizsi nadmotskou vyskou. Nizsi nadmorska vyska ISS znamend, ze Zivotnost
satelitu na obézné draze je obecné kratsi. Proto nékteri poskytovatelé chtéji umistit své
satelity co nejvys. Tato ¢ast pojednava o moznostech, které byly vyvinuty pro nasazeni
CubeSatu nad ISS pomoci modulu dopliovani nakladu.

5.3.1 Nanoracks External CubeSat Deployer (ENRCSD)

ENRCSD je systém, ktery se pouziva k nasazeni CubeSatl na obéznou drahu nad ISS
pomoci vozidla Northrop Grumman Cygnus ISS Cargo Resupply. S kazdou misi Cygnus
muze byt nad ISS nasazeno az 36U CubeSatu v linedrnim tvarovém faktoru 1U az 6U.
CubeSaty se umistuji v nasazovacim zarizeni Nanoracks a pred spusténim jsou externé
namontovany na vozidlo Cygnus. Zistavaji mimo ISS po dobu, po kterou je Cygnus pfi-
pojen ke stanici. Jakmile Cygnus opusti ISS, zvedne se do vysky priblizné 500km a nasadi
CubeSaty [31].

5.3.2 SEOPS SlingShot

SEOPS SlingShot je systém pro nasazeni CubeSatti na obéznou drahu nad ISS pomoci
vozidla Northrop Grumman Cygnus ISS Cargo Resupply. Tento systém se spustil ctyti roky
po ENRCSD. SlingShot muze vypustit az 72U CubeSats na misi Cygnus; nejvétsi tvarovy
faktor CubeSatti, ktery dokaze létat, je 12U. Tato metoda nasazeni se od ENRCSD lisi
v tom, ze satelity a jejich vydejni zarizeni jsou na ISS letecky prepravovany jako tlakovy
naklad na dopliovaci misi. Astronauti odstranuji satelity a instaluji ddvkovace na pasivni
spole¢ny kotevni mechanismus Cygnus tésné pred odjezdem Cygnus ze stanice. Jakmile
Cygnus opusti ISS, zvedne se do vysky priblizné 500 km a nasadi CubeSaty [32].
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Kapitola 6

Analyza naklada na mise a jeji
autorizace

Planovani zptsobu spravy nékladu je pro kazdy projekt zasadni. Plan fizeni ndklada
by mél alespont urcovat, jak musi byt odhadovian, napldnovan, monitorovan a fizen. Pro
odhad nakladi se bézné pouziva technika rozdéleni nédkladt a vytvoreni takzvané struktury
rozdéleni nakladi (CBS)[2]. Potom je mozné odhadnout kazdé déleni pomoci ruznych
metod. Volba, kterou techniku pouzit, zavisi na mnozstvi informaci dostupnych v daném
okamziku. Tradi¢ni metody odhadu nakladi na mise jsou zaloZeny na zkusSenostech z
predchozich projektd narodnich vesmirnych agentur nebo hlavnich dodavateli. Pouziti
tohoto pristupu v soukromém odvétvi by vsak prineslo neredlné odhady naklada, protoze
naklady v tomto odvétvi se ani zdaleka nevyrovnaji vyslednym nakladam.

Vynikajici piiklad rozdilu v nédkladech v Nové ére vesmiru ukézal SpaceX. Pokud by
vesmirnd agentura nebo hlavni dodavatel vyvinuli Falcon 9, néklady by pro tento pru-
mysl byly netinosné. Primysl optimalizuje naklady, protoze jejich zisk je nakonec zalozen
na jejich nakladovych schématech. Planovani nakladt, také zndmé jako ,stanoveni roz-
poctu® pro PMI, je nezbytné pro urceni, kdy jsou penize potrebné. Tyto informace jsou
zésadni pro rozhodnuti o finan¢nich penéznich tocich pozadovanych pro projekt. Odhad
néklad poskytuje predstavu o tom, kolik penéz je pro projekt nezbytnych, a planovani
nakladt poskytuje pocit, kdy jsou finanéni prostiedky pozadovany. Plan fizeni nakladd by
mél obsahovat podrobnosti o tom, jak musi byt ndklady odhadnuty. Musi také zahrnovat
techniky pouzivat a vyjmenovat identifikované predpoklady a rizika. Poté by mél stano-
vit ruzné indikatory, které pomohou projektovému manazerovi béhem realizace projektu
sledovat a kontrolovat naklady [2] .

6.1 Odhad nikladu

Prvnim krokem pri provadéni analyzy nakladd na mise je odhadnout cenu kazdého
listu CBS. Na zac¢atku uvedeme nékteré z technik pouzivanych struktury k odhadu nakladua
podle PMBOK:

e Odborny posudek, kdy osoba nebo skupina osob, které pracovaly na podobnych
projektech, maji dostatek odbornych znalosti k odhadu naklad.

o Analogicky odhad, ktery pouziva zndmé naklady projektu s podobnymi charakteris-
tikami k odhadu naklada na tento projekt.

e Parametricky odhad, ktery vyuziva statistické informace k vytvareni modelt pro
odhad. Napriklad pfi extrapolaci nakladi 1U CubeSat na LEO na naklady 6U Cu-
beSat.
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¢ Odhad zdola nahoru se skladéd ze stanoveni nakladt na kazdy pracovni balicek. V
tomto pripadé jsou aktivity prevzaty z WBS a mohou zahrnovat vice nez jednu
kategorii CBS jiz v odhadu.

o Ttibodovy odhad, ktery se pouziva k zohlednéni nejistoty a rizika. Uvazuji se tfi
ruzné odhady: nejpravdépodobnéjsi, optimisticky a pesimisticky. Poté se oc¢ekdvané
naklady ziskaji pomoci vzorce, ktery zavisi na pozadovaném distribué¢nim modelu.

o Softwarové nastroje pro odhad, které jsou specifické pro rtizné oblasti odbornosti.

Vesmirné projekty jsou slozité, takze v ranych fazich vzdy existuji nejistoty ohledné rozsahu
a harmonogramu. V zavislosti na fazi, ve které se provadi odhad nékladi, by méla byt
zahrnuta mira nejistoty, aby se zohlednily mozné odchylky. Faze projektt jsme jiz uvadéli
v sekce 1.2.2. Pouzité rozpéti nejistoty zavisi na oblasti odbornosti, na které je projekt
vyvijen. Pro kosmické projekty rozpocet bude vypadat nasledovné[2]:

e Faze 0 - 20% + 40%

o Féze AiB-15% +35%

o Féze C-10% + 15%

e Fize D a dalsi -5% + 10%

Podle NASA Cost Handbook [33] oblasti nejistoty jsou oc¢ekavané vyjednavani, soubéznost,
planovaci riziko, pozadavky na vykon, které jesté nejsou pevné, vhodnost analogii, tiroven
znalosti o konceptech podpory, kritické predpoklady a dalsi.

Aby odhadce zohlednil vyskyt znamych rizik, mél by vzit v ivahu registr rizik projektu
jako zékladni vstup pro provedeni odhadu nékladi. Skutecnost, ze dojde k jakémukoli
riziku, nepochybné vytvari mezeru v odhadovaném harmonogramu a nékladech.

Existuje dalsi vydaj, ktery by mél odhadce vzit v iivahu, ktery je znamy jako rezervy
managementu. Tyto rezervy jsou predem dohodnuty se spole¢nosti pro zohlednéni pii-
padnych nepridélenych odchylek. 10 % by mélo byt primérené mnozstvi, které by se mélo
zohlednit v prvnich fazich nového projektu[2].

V ménicich se nebo agilnich prostiedich, jako jsou projekty CubeSat, kde existuje
vysoka mira nejistoty ohledné pozadavku, by bylo naro¢néjsi od zacatku rozdélit a provést
presné odhady. V téchto pripadech je také mozny odhad ndkladi a kontrola, ¢imz se
cely proces odhadu rozlozi na kratsi ¢asové harmonogramy. V urcitém okamziku ve fazi
planovani projektu je vSak nutné provést odhad. V tomto smyslu je pouziti rozpoc¢tu acinné
a umoznuje vice ménicich se scénéaiu [2].

6.1.1 Licence a autorizace mise

Umisténi satelitu na obéznou drahu vyzaduje fadu naslednych a formalnich schvaleni
na ruznych drovnich od riznych aktért, které se v jednotlivych zemich lisi. Na strané vy-
vojare a zdkaznika je mise obecné podrobena naslednym technickym kontroldm v rtiznych
fazich vyvoje, které obvykle kon¢i kontrolou prijeti letu nebo ekvivalentem, aby se druzice
a jeji pozemni segment prohlasily za pripravené ke startu a provozu.

Vypustéci organ spoléha na dikladny proces technické, pravni a bezpec¢nostni kont-
roly, ktery obvykle za¢ind roky nebo mésice pred startem. K ziskani kone¢ného povoleni
budou muset provozovatel kosmické lodi a organ pro vypusténi sondy ziskat urcité licence
a schvéaleni od vnitrostatnich organu. Staty mohou volné definovat jakakoli prakticka opat-
feni, kterda povazuji za adekvatni a dostatecna k zajisténi souladu. Mohou tak ucinit defi-
novanim postupt udélovani licenci, kterymi se ma subjekt provadéjici kosmickou ¢innost
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ridit, nebo vytvorenim vnitrostatniho pravniho ramece, ktery tyto ¢innosti reguluje, a po-
vérenim prislusného vnitrostatniho organu, jako je kosmicka agentura nebo ministerstvo,
aby povolil a dohliZel na tyto vesmirné aktivity[2]

Pred vypusténim druzice musi vyvojar pozadat o potiebné licence, aby ziskal povoleni
od statu k provadéni vesmirné aktivity. Mezi specifickd povoleni, potiebna k provozovani
druzice patri napiiklad povoleni ke startu, komunikacni licence, licence dalkového pru-
zkumu Zemé a licence pro navrat na Zemi. Zodpovédny organ statni spravy pred udélenim
licence ovéri, zda ¢innost navrhovana drzitelem licence nenarusuje nebo jinym zpusobem
neposkozuje jiné probihajici nebo planované ¢innosti. Rizné licence mohou vyzadovat oslo-
veni riznych vladnich tradt a v nékterych statech mize byt osloveny organ navic zavisly
na povaze mise (napf. mise na nizkou obéznou drahu Zemé vs. geostacionarni nebo plane-
tarni mise a komeréni mise vs. akademické mise).

6.2 Ekonomika vypusténi CubeSata

Jak jiz bylo uvedeno v predchozi ¢asti kapitoly, cena na vypusténi satelitd neni dana
jednoznacné. Nicméné priblizny prehled cen, jez odpovidaji vypusténi CubeSatt, mtizeme
najit v Nanosats Database [4]. Zahrneme pfibliZznou cenu vypusténi od nékterych posky-
tovatelt sluzby vypusténi CubeSatt do tabulky 6.1. Je vidét, ze tabulka nebyla doplnéna
informaci o cené vypusténi satelitu alternativnimi sluzbami (jako nap¥. Aurora od Ae-
roSpace) a u ostatnich zdroji nebyla upfesnénd osobné kviuli tomu, Ze i pres opakované
usili se nepodarilo navazat kontakt s firmami.

Thned upozornime na to, ze v tabulce je mozné najit moznosti vypusténi, cena kterych
je oznacena jako zdarma. V téchto pripadech se jedna o specidlni projekty od firem, které
chtéji umoznit vypusténi satelitti vysokym skoldm. Dané firmy maji ur¢ité podminky sou-
béhu daného programu, které je potieba splnit. Nejvyznamnéjsi pozadavky jsou prehledné
predstaveny v tabulce v sloupci Poznamky.

Je potreba upresnit, Ze existuje vice poskytovatelu sluzby vypusténi CubeSatt na
orbitu. V tabulce 6.1 jsou uvedeni pouze poskytovatele u kterych je znama cena sluzby.
Plny seznam lze najit na strankich NanoSats Database[4]. Plny seznam malych raket ve
vyvoji, je mozné najit v NewSpace Index [22], seznam obsahuje 180 polozek, s pribliznou
cenou za vypusténi a dalsimi poznamkami.

Cenovéa slozka vypusténi CubeSatu je jisté variabilni, existuje velké mnozstvi para-
metri nutnych k stanoveni ceny za jeden launch. Presnd castka zavisi na parametrech
mise (velikost jednotky, vybér nosice, uréeni orbity na vypusténi, pocet sateliti vypusté-
nych najednou atd.) a taky na cené licence na vypusténi (je odlisnd pro kazdou zemi),
pripadném zucastnéni v grantovych projektech pro malé podniky a vysoké skoly atd.

Casto pfi objednani celé mise v kosmické agentufe tj. konstrukce, software, hardware
planovani atd., agentura bere na sebe i vypusténi daného satelitu. Resi tedy vSechny
potiebné doklady pro misi. Firma provede analyzu dle pozadavka projektu a nabidne
nékolik rtiznych moznosti vypusténi. Takové agentury Casto nabizeji pro své zakazniky
zvyhodnéné ceny vypousténi [1]. Dal$i moznosti sniZeni ceny za vypousténi satelitu je
zaplnéni celého davkovace na CubeSaty.

Po peclivému zkoumani idaji v tabulce 6.1, mizeme stanovit pribliznou stfedni cenu
na vypusténi satelitu typu 3U na LEO. Celkova cena takového vypusténi se bude pohybo-
vat kolem ¢astky $210,000 neboli pfiblizné 4,703,640K¢. Nicméné je potieba pamatovat na
to, ze mnoho firem poskytuje slevu na vypusténi satelitd od vydélovacich instituci, napft.
spole¢nost Nanoracks [34]. Jejich cena je uvedena pouze orientacné.

(z osobnich zkuSenosti zminim, Ze to muze byt problematicky a to zejména z duvodu, zZe
dané firmy nereaguji ani na opakované dotazy). Spole¢nost dodéd detailnéjsi informace na
zékladé pozadavku mise, takovych jako vyska obézné drahy, jeji sklon a dalsi konfigurace,

45



Pocet Prvni

Poskytovatel vypusténych | vypusténi | Cena vypusténi Poznamky
CubeSatu (rok)
ISISpace 314+ 2009 $210 000 - 270 000 pro 3U na LEO
Pro americké vzdélavaci,
NASA CSLI 100+ 2011 Zdarma NASA a neziskové CubeSaty.
a ELaNa

Pouzivaji se rizné rakety
Evropské vzdélavaci CubeSaty.
ESA Fly your Satellite! 10 2012 Zdarma Od této chvile se pouziva
obéznd draha ISS.

Diive se provadélo nasazeni

pouze z ISS a nyni je
Nanoracks 250+ 2012 $85 000 pro 1U od roku 2017 zprostfedkovand 1 mise
na polarni obéznou drahu.
Satelity az do typu 12U.

$145 000 pro 3U LEO,

$295 000 pro 6U LEO,
Spaceflight Industries 200+ 2013 $595 000 pro 12U LEO.

(GTO a Lunar jsou taky mozné,
cena neni upresnéna.)

$70,000 - 80,000 pro 1U LEO, Moznosti vypusténi jak
Rocket Lab 90+ 2018 $200,000 - 250,000 pro 3U LEO pomoci spolujizdy, tak i
(byla na webu zvefejnéna v roce 2016) | a sestdveni vlastni rakety
Zajistuje starty z ISS
pro vzdélavaci nebo
vyzkumné instituce z
rozvojovych zemi.

KiboCUBE 3+ 2018 Zdarma

Za predpokladu,
Virgin Orbit 0 2019 Ze $10 miliont a 40 CubeSat,
dostaneme $250 000 za 3U.

Zadné jednotlivé sloty

pro CubeSaty, ale je
mozné pripojit davkovac
CubeSatu k portim ESPA.
ALS je poskytovatelem
startovacich sluzeb pro
Adaptive Launch Solutions | 7 2021 ? Firefly Alpha Flights 2 a 3,
jehoz vypusténi je
planovéno na rok 2021

SpaceX ? 2021 $1M za 200 kg.

$0,9M za kg na ob&Znou drdhu Mésice

PT Scientists 0 2021 (bylo zvefejnéno na webu v roce 2018).
$120,000 - $260,000 for 3U,
$230,000 - $500,000 for 6U,
Momentus 0 2022 $430,000 - $960,000 for 12U
(v zavislosti na sklonu drahy)
Astrobotic 0 2022 $,1L2M za kg na obéznou drdhu
Meésice nebo na povrch
Momentélné je pldnovano
ULA . vypusténi 6 jednotek.
? - )
(United Launch Alliance) 0 ’ Zdarma Pouze pro vysoké Skoly
a univerzity v USA.
Goonhilly Earth Station | 0 ? $1.3 M za kg V budoucnosti i lundrnf

obézna draha.

Tabulka 6.1: Poskytovatelé starti CubeSatu / Brokery / Integratofi misi [4][22]

priblizny potfebny datum vypusténi, velikost CubeSatu, pt. pozadavek na typ davkovace
nebo nosné rakety.

6.3 Zavér a doporuceni k stanoveni nakladu malé mise

CubeSat tvori ndkladové efektivni nezavisly prostiedek, jak dostat uziteéné zatizeni
na obéznou drahu. Po zpozdénich od nizko-nakladovych odpalovacich zarizeni, jako je
Interorbital Systems, byly ceny pfi spusténi priblizné 100 000 USD za jednotku, novéjsi
operatori vSak nabizeji nizsi ceny. Nékteré CubeSats maji komplikované komponenty nebo
nastroje, jako je LightSail-1, které tlaci jejich konstrukéni naklady na miliony, ale zdkladni
1U CubeSat muze stat konstrukci priblizné 50 000 USD, takze CubeSats jsou zivota-
schopnou volbou pro nékteré skoly a vysoké skoly; stejné jako pro malé podniky vyvijejici
CubeSaty pro komercni tcely.
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Existuje nékolik komerc¢nich poskytovateli, kteri slibuji budouci rakety pro CubeSat
za predpokladu, ze dokon¢i vyvoj. Ruzné projekty NASA a Mezinarodni vesmirné stanice
prijimaji nékteré navrhy vyuzivajici architekturu CubeSat. Kazdy rok do soukromého
startovactho podniku vstupuje vice spole¢nosti, takze vyhlidky na zahajeni startu jsou
stale silnéjsi [35].

Pokud provedeme prepocet ceny vypusténi CubeSatu na kilo, zjistime, Ze to neni
tak levna zalezitost, jak by se mohlo zdat. Napr. Spaceflight Industries nabizi vypusténi
jednotky 3U na LEO za cenu rovnou $145 000. Jednotka takové velikosti vazi kolem 5kg. Ve
vysledku dostavame 145 000/5 = 29000$/kg. Stejnd spolecnost nabiz{ vypusténi klasické
satelity ve vaze 50kg za pouhych $895 000 na stejnou obéznou drahu, ¢imz ziskdvame cenu
895 000/50 = 179008 /kg. Je tedy zfejmé, Ze vypusténi malého satelitu na obéznou drahu
je skoro dvakrat drazsi, nez vypusténi satelitu klasického. Zkusime provést analyzu daného
jevu.

V pripadé, kdybychom koupili dedikovany launch napt. od Rocketlab, tak zaplatime
6 milionu dolart bez ohledu na to, kolik vazi satelit. Potom pokud satelit ma 300kg a
vejde se do jejich kapotaze, zaplatite pouze 20 000$/kg, pokud vazi 60kg, stile zaplatite
6 milionu dolart, coz vychézi jako 100 000$/kg.

Pokud kupujete celou raketu, témér nikdy neprekrocite limit jmenovité hmotnosti
uzitecného zatizeni, takze ceny celé rakety, které jsou uvedené pro napi. Rocket Lab nebo
Virgin Orbit, vypadaji v dolarech/kg mnohem nizsi nez té, které ve skutecnosti dostane
zakaznik.

Také ceny, které uvadéji od vyrobce raket, jsou zédkladni ceny za raketu, ale pokud se
stavi cubesat, je potieba pridat dalsi hardware, aby bylo mozny ho namontovat na raketu
a vydat jej, jakmile dosahnete orbity. Tento hardware je vétsinou jiz zaclenén do ceny,
kterad je stanovena pro CubeSaty.

V dusledku toho, pokud letite na vétsim satelitu kategorii mini (tj. vétsi nez 6U),
dedikovany start malé rakety nejspis skonéi jako nejlevnéjsi varianta. Ale pokud se jednd
o cubesat 6U nebo mensi, nejlepsi moznosti bude Falcon 9, Sojuz II, Momentus nebo (v
teorii, kvuli tomu, Ze se nepovedlo navazat spojeni s AeroSpace, neni ¢im potvrdit dane
tvrzeni) Dawn Aurora MK.

Jinak cena spolujizdy pro zdkazniky zavisi na vice faktorech. Potencidlni mensi z4-
kaznici pro své spolujizdy si musi bud koupit mnohem vétsi kapacitu, nez potfebuji, nebo
pouzit nabidku spolec¢nosti, které si budou uc¢tovat vyssi cenu za kg, aby pokryli své na-
klady, ale budou prodavat mensi velikost prostoru na uzite¢né zatizeni.

Na zavér uvedeme 10 zakladnich bodi, které je potieba mit na mysli pfi planovani
rozpoctu financnich prostredku k zajisténi mise:

1. Budte realisti¢ti. Financ¢ni rozpocet pro malé mise je tézko proveditelny a ma dost
velkou variabilni slozku. Béznd mylna predstava je, ze naklady se méni s velikosti
letového systému.

2. V pripadé potieby vyhledejte pomoc (¢im diive, tim lépe). Je mozné zaridit misi a
jejl realizaci samostatné, nicméné existuje dost velké mnozstvi agentur, které dovoli
tymu se soustiedit na védecké strance projektu a vezme na sebe rtizné byrokratické
a dalsi problémy.

3. Zachézejte s nakladovymi parametry jako s technickymi parametry, jako je hmotnost
a vykon. Ekonomickd strana projektu je take klicova k jeho tspésné realizace.

4. Ne vsSechny naklady zavisi na velikosti kosmické lodi.

5. Zachyceni trendu na trhu malych satelitu je ndro¢né. Pochopeni dat povede k lepsimu
rozhodovani a pochopeni rizik a rozhodnuti o navrhu.

6. Analyzujte mozn4 rizika — faktor nejistoty mize silné pokazit realizace projektu.
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10.

Neexistuje nic takového jako jediny model pro vSechny nédklady. Vygenerujte vice
odhadl pomoci riznych modelu a zjistéte, jaky je rozsah rozptylu. V pripadé velkého
intervalu se pokuste porozumét tomu, pro¢ se to mohlo prihodit a proc¢ se to stalo.

Obhajujte svlij odhad naklad pomoci silného zdkladu odhadu.

. Odhadovani nékladu je formou uméni a védy. Neexistuje spravny/Spatny zpusob,

jak to udélat, ale pouzijte dobry tsudek.

"Ve formulaci jsou pouze dva cile. Vyhrat a nelitovat toho, kdyz se to podaii."— Dr.
Alfred Nash, hlavni inzenyr JPL a vedouci tymu TeamX.

48



Z.aver

Era CubeSatil je nyni definitivné v plném proudu. V soucasnosti, lehéi, levngjsi a
méné energeticky naro¢né, nez tradicni satelity, CubeSaty obihaji hlavné na nizké obézné
draze Zemé ve vysce asi 170 az 2,000km nad Zemi. CubeSaty se pouzivaji pro vesmirné
vzdélavani i védecky vyzkum.

Vsechny vesmirné inzenyrské systémy jsou definovany urcitymi technickymi parame-
try, rodina CubeSatii neni vyjimkou. Pocatecni standardy obnasely velikost, hmotnost a
mechanické rozhrani. Spolu s rozvojem a popularizaci daného druhu satelita se rozvijely i
technické standardy. Nyni rodina CubeSatu mé velké mnozstvi jednotnych mezinarodnich
pravidel, umoznujicich globdlnéjsi pouziti sateliti daného druhu. V pribéhu dané praci
byly rozebrané nejzakladnéjsi z nich.

Astrodynamika je kriticky dtlezitou souéésti planovani libovolné kosmické mise, proto
kratkému souhrnu dulezitych informaci je vénovana jedna z kapitol dané prace. Byly uve-
deny zékladni principy, potrebné k porozuméni problematiky v kontextu miniaturnich
satelitd. Rovnéz byly probrané koncepty ovliviujici Zivotnost miniaturnich satelitu a silné
pisobicich na VLEO misi.

Vyuziti VLEO prinasi spoustu dalsich vyhod pro mise, které jsou zamétreny na po-

zorovani nejriznéjsich jevii na planeté Zemi. Velmi nizkd obézna draha se ukazala jako
napr. zvysené rozliSeni optického uzitecného zatizeni, vétsi radiometricky vykon a dalsi.
Na druhou stranu ma tato varianta i svoje apely, takové jako vétsi vliv aerodynamickych
sil (snizujici zivotnost satelitu), omezena komunikaéni okna atd.. V soucasné dobé vznika
mnoho studii, které hledaji feSeni téchto problémii.
(Agile MicroSatellite) typu 6U od MIT Lincoln Laboratory. Start je financovany ame-
rickym letectvim a je napldnovan na 28/12/2022. AMS zpocéatku startuje do vysky 500
mis{ muzeme pokracovat v demonstraci zivotaschopnosti malych sateliti na velmi nizké
obézné draze Zemé a déle zdiraznovat potencidl CubeSatt jako vSestranné technologie
nové generace, vhodné pro Sirokou skalu aplikaci', rekl George Stafford, zakladatel a ge-
nerdlni feditel Blue Canyon Technologies [37]. Americké letectvo bude schopno vyuzit
technologii vykonu CubeSatt v tak nizkych nadmoiskych vyskach k provadéni dilezitych
novych pozorovani Zemé a dalsich civilnich a vojenskych vesmirnych misi.

Po celoevropské soutézi na vyvoj ambiciéznich klicovych technologii pro telekomuni-
kac¢ni druzici na VLEO, Evropska kosmicka agentura vydala smlouvu na LoLaSat. Predpo-
klddany rok startu je 2023 [4][36]. Pro vyuziti vihod VLEO inovativni za¢inajici spole¢nost
S4 — Smart Small Satellite Systems GmbH jako hlavni dodavatel, vyvine koncept pro od-
stranéni vyzev zbyvajici tenké atmosféry. Zatimco Elon Musk dosud umistil na obézné
draze ve vysce 550 km jiz vice nez 1800 sateliti Starlink, planuje za nékolik let vyslat
tisice sateliti do VLEO ve vysce asi 320 km, pro zlepSeni vykonu v redlném case[38].

Kvili tomu Ze se nepodarilo navazat spojeni s firmami, nabizejicimi sluzby vypous-
téni CubeSatu, v praci nebyla provedena diskuze o vybéru poskytovatele mise na VLEO.
Celkové bylo vyzkousSeno navazat spojeni s vice nez 15 kancelafemi pomoci jejich stranek,
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odpovéd byla obdrzena pouze ode dvou z nich: AlbaOrbital a AlenSpace. Bohuzel bylo
zjisténo, ze ddne agentury neposkytuji vypoustéci sluzby na VLEO pro mise CubeSat.

Roc¢ni pocet odpalovanych CubeSat béhem poslednich dvou desetileti exponencialné
vzrostl a ovlivnil konstrukce nosnych raket. Nosice jako Sojuz, které ziidka prepravovaly
CubeSaty, se staly nesmirné dtilezitymi v kontextu CubeSat mise. Objevilo se velké mnoz-
stvi mikronosnych raket, které umoznuji malym kosmickym sondam jezdit jako priméarni
uzite¢né zatizeni. Nicméné vétsina malych kosmickych sond je vynasena na obéznou drahu
jako sekundarni zatizeni, vyuzivajici nadmérnou odpalovaci schopnost vétsich raket. Pro-
gram ,Fly Your Satellite* Evropské kosmické agentury (ESA) poskytuje prilezitosti ke
startu univerzitnim tymtm CubeSat z ¢lenskych stati EU, Kanady a Slovinska.

Kazdy rok se vymysli dalsi zpusoby vynaseni CubeSatu na obéznou drahu. Speci-
alni nosné rakety vyuzivaji vyhod rychlé integrace a flexibility ndvrhu mise, coz umoznuje
malym kosmickym projekttim diktovat parametry mise. Nové integrac¢ni systémy vyrazné
zvétsuji obalku mise malych satelitti. V budoucnu mohou tyto technologie ptrinést vzrusu-
jici pokroky ve vesmirnych schopnostech.

Zptsob, jakym jsou SmallSaty nasazeny na obéznou drahu, je kritickou soucasti pro-
cesu startu. Vybér zpusobu rozmisténi zavisi na tvarovém faktoru satelitu. V mnoha pri-
padech poskytovatel nosné rakety nebo agregator/integrator nosné rakety jiz uréil, které
davkovace budou na nosné raketé instalovany. Protoze kazdy vyrobce davkovacti ma mirné
odlisné objemy a pozadavky, je pro CubeSat vyhodné navrhnout co nejsirsi skalu davko-
vacl, aby se maximalizovaly prilezitosti uvedeni na trh. Podrobnosti anatomie davkovacii
jsou soucésti prace a byly podrobné rozebrany pro usnadnéni ndvrhu mise.

Pokud postavite CubeSat, zajisténi rakety pro jeho odpdleni neni obtizné, pouze
drahé. Se zmensenim velikosti satelitu se naklady na vypusténi v poméru cena za kilo-
gram nezmensily. Stfedni cena pro vypousténi jednotky typu 3U na LEO se odhaduje
na priblizné $190 000 neboli 4 263 980 K¢. Nejlepsi cenovou nabidku mé spolecnost Mo-
mentus, nabizejici cenu vypousténi v intervalu $120 000 az $260 000 za satelit typu 3U
na LEO. Dana varianta je optimalni pro vyneseni potencidlniho 3U CubeSatu priprave-
ného na CVUT v piipadé, Ze se nepodaii ziskat alternativni cenu jako projekt organizovany
vzdélavaci instituci. Ruzné projekty NASA, ESA a Mezinarodni vesmirné stanice prijimaji
nékteré navrhy vyuzivajici architekturu CubeSat. Kazdym rokem vstupuje do soukromého
podnikani vice spolecnosti, takze vyhlidky na uvedeni na trh jsou stéle silnéjsi.
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Prilohy

A Znazornéni typu zminénych nosic¢i

Obréazek 1: Antares 110 pifi prvnim startu[39]



Obrazek 2: Minotaur I, duben 2007[40]



Obrazek 3: Raketa Dnepr[41]



Obrazek 4: Raketa PSLV-C35[42]



(a) Raketa Sojuz 2[43] (b) Raketa Falcon 9 FT pii startu mise THAI-
COM 8 [44]

Obrazek 5: Nosné rakety Dnepr a PSLV-C35
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Obrazek 6: Atlas V 551 se sondou New Horizons [45]
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Obrazek 7: Vzhledova specifikace Mk-II[23]
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