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ABSTRACT 

Now adays, it is widely used the term Nano-satel!itc when we refer to those satellites whose mass 
less man about 10 kg. Tlie design of LAPSAT-2 FM has weight more than 10 kg and less men of 15 kg 
but we consider as a nano-satellite continuing the previous design LAPSAT-1. This satellite designed as 
technology demonstrator, carrying store-and-forward communication and remote sensing missions. 
Satellite build together with Malaysia in a same mission in parallel separately. This paper, discussed 
about mission definition and analysis referring to orbit, payload, budget and launch alternative and also 
mission operation. 

ABSTRAK 

Saat ini banyak digunakan istilah satelit nano karena memiliki berat sekitar 10 kg. Rancangan 
LAPSAT-2 FM mempunyai berat lebih dari 10 kg dan kurang dari 15 kg namun disepakati untuk masuk 
dalam kelompok satelit Nano, merupakan model terbang kclanjutan dari LAPSAT-1. Satelit ini dirancang 
sebagai satelit peraga teknologi (technology demonstrator) dengan membawa misi store-and-forward 
communication and remote sensing. Pembuatan satelit ini dilakukan bersama-sama dengan Malaysia 
secara paralel, di mana masing-masing mcrnbuat satelitnya sendiri dengan misi yang sama. Makalah ini 
membahas definisi misi dan analisis ditinjau dari orbit, muatan, analisis budget, orbit dan ahernatif 
peluncuran serta misi op eras i. 

1. PENDAHULUAN 

LAPSAT-2FM adalah satelit LAPAN 
rase kedua yang berupa Flight Model, yang 
merupakan kelanjutan dari model satelit LAPAN 
rase kesatu (LAPSAT-1). Satelit ini menempati 
kelas satelit nano yang dibuat paralel bekerja sama 
dengan Malaysia. 

Flight Model adalah model satelit dengan 
ukuran satelit sesungguhnya dan sudah menggunakan 
komponen-komponen dengan spesifikasi antariksa. 
Model ini kemungkinan dapat dikembangkan 
menjadi satelit yang dapat diterbangkan apabila 
dalam pengujiannya u'dak mengalami kerusakan. 

LAPSAT-2FM dipilih berkelas satelit 
nano, sebab dibuat dengan biaya murah sesuai 
dengan anggaran yang tcrsedia. Ukuran LAPSAT-
2FM adalah 30 cm x 30 cm x 30 cm, dan dengan 
umur hanya 1 tahun yang diharapkan dapat 
diluncurkan pada tahun 2004. 

Satelit LAPSAT-2FM membawa misi 
citra untuk aplikasi meteorologi dengan kamera 
sudut lebar (Wide Angle Camera - WAC) dan 
komunikasi digital store-and-forward dengan aplikasi 
E-mail, FTP dan remote log-in. 

Satelit ini dibutuhkan sebagai sarana 
peraicu kemampuan teknologi satelit bagi para 
peneliti LAPAN umumnya dan Pustek-EIcgan 
khususnya, serta men dap atkan pengalaman dalam 
kegiatan kerja sama pembuatan satelit dengan 
negaralain. 

2. RANCANGAN DEFINISI MISI 

Dalam perancangan awal satelit, apa dan 
bagaimana misi satelit, harus didefinisikan 
tcrlebih dahulu. Pemyataan misi dari program ini 
adalah memberikan pengalaman dan penguasaan 
dalam perancangan, manuraktur, integrasi dan 
pengoperasian satelit secara nyata. Tujuan dari 
misi ini terbagi dalam dua kelompok besar yaitu 
secara teknis dan scientific. Secara teknis, 
tujuannya adalah Rancangbangun dan 
demonstrasi teknologi muatan komunikasi dan 
penginderaan jauh, dan rancangbangun bus satelit 
serta demonstrasi pengendalian gerak satelit 
dengan aktuasi magnetik. 

Dengan tujuan tersebut diharapkan sisi 
ilmiahnya dapat dicapai, yaitu mengetahui 
karakterisuk medan magnetik, karakteristik 
payload Camera dan mengetahui pergcrakan 
awan 
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Orbit LAPSAT-2 FM mempunyai ketinggian 
685 km, dengan cakupan antara 6° N - 11° S, 95° 
E - 141° E, bentuknya sifkular, dengan data 
tersebut maka periode orbit diperkirakan 98.459 
menit dan kecepatan groundnya adalah 6,8 km/s. 

Dalam . perancangan juga dicantumkan batasan 
yang dipakai, tabel berikut akan mencantumkan 
batasan-batasan yang digunakan dalam mendisain 
satelit LAPSAT-2FM. 

Tabel 2-1: RANGKUMAN PERSYARATAN DAN BATASAN MISI LAPSAT-2 FM 

PARAMETER 
Mission Type 
Cooperation 
Development Time 
Launch time 
Life time 
Launch constraint 
Payload 

Sapcecraft attitude 
MCGS 
Massa 
Dimensi 
Daya maksimum 
Siklus Kerja 
Communication bands 
Space environmental 

BATASAN 
Nano satellite with technical & scientific objectives 
Malaysia and Indonesia ( pararrel development) 
20 month (midle 2002 - early 2004) 
2004 
1 year orbit 
Piggy back 
• WAC 
• Store & Forward Comm. device 
Nadir pointing (TBD) 
Amateur GS standard dari Rancabungur, Bogor 
Massa satelit tidak lebih dari 15 kg 
Dimensi: 300 mmx300mmx 300 mm 
Daya maksimum 10 W yang diperoleh dari panel surya dan baterai 
20 menit siklus kerja yang melewati wilayah Indonesia 
UHF/VHF 
Dosis Radiasi < 10 krads 

3. ANALISISMISI 
fib i , 

3.1 Orbit dan Perancangan Awal 

3.1.1 Ketinggian orbit 

Ketingggian orbit sangat berpengaruh 
pada cakupan satelit. Orbit akan berpengaruh 
pada beberapa aspek, yaitu aspek cakupan, periode 
revolusi, dan umur satelit. Dan selanjutnya 
aspek-aspek ini akan berpengaruh pada kualitas 
operasi dan output dari payload, seperti resolusi 
pencitraan. 

Parameter yang sangat menentukan 
dalam penentuan ketinggian ini antara lain: Field 
of View (FOV) kamera, Elevasi minimum dari 
stasiun bumi serta lingkungan radiasi yang masih 
mengijinkan bagi operasi satelit. 

Perhitungan cakupan dapat dilakukan 
dengan meninjau hubungan geometri berbagai 
garis dan sudut antara satelit dan bumi yang 
dapat dilihat pada Gambar 3-1. Analisa dan 
perhitungan geomteri cakupan WAC dapat dilihat 
pada Tabel 3-1. 

• 
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Tabel 3-1 : GEOMETRI CAKUPAN WIDE ANGLE CAMERA 

Menentukan ketinggian juga hams 
memperhitungkan lingkungan antariksa, karena 
harus dilihat sejauh mana gangguan tersebut pada 
sistem satelit yang ada. Spacecraft charging, 
total ionizing dose, displacement damage, single 
event effects adalah gangguan yang paling 
dominan di antariksa. 

Khususnya hal tersebut dipertimbangkan 
karena penggunaan komponen CMOS yang ada 
pada elektronik sistem. Efek dari lingkungan 
ruang angkasa, terhadap subsistem satelit dapat 
dilihat pada Tabel 3-3. 
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Tabel 3-3 BERBAGAI EFEK DARI LINGKUNGAN RUANG ANGKASA TERHADAP SUB 
SISTEM SATELIT 

Gambar 3-2 : Sabuk radiasi Van Allen di sekitar bumi 

Gambar 3-2, memperlihatkan partikel-partikel 
yang terjebak di sabuk Van Allen. Partikel yang 
berada di sabuk Van Allen seperti elektron yang 
terjebak yang mempunyai energi < 7 MeV; 
radiasi jenis ini dapat dengan mudah di antisipasi 
dengan menggunakan pelindung dari proton yang 
terjebak yang memiliki energi < 500 MeV. 
Energi proton yang terjebak besarnya bervariasi, 
berbanding terbalik dengan ketinggian. Besarnya 

dosis radiasi tersebut bergantung kepada 
ketinggian dan latituda geomagnetik. 

Medan magnet bumi (geomagnetic field) 
juga menjebak partikel seperti proton, elektron 
dan beberapa ion berat di sabuk radiasi Van 
Allen. Partikel-partikel yang terjebak ini membentuk 
alur spiral mengikuti lintasan garis medan magnet 
seperti yang dapat dilihat pada Gambar 3-3. 

4 



Gambar 3-3 : Partikel yang terjebak dalara medan magnet bumi 

v* 
LA 

Proton adalah bagian/komponcn tcrpenting dari: ' yang berencrgi rendah. Sebagai contoh , Ep = 10 
bagian dalam (inner zone), dalam daerah bidang 
datar equatorial, kcbcradaan proton berkisar 
sampai i?B~2.8 (Gambar 3-4). Untuk proton 
terdapat peningkatan yang siraetrik pada nilai L, 
ketika puncak fluks proton (berlaku untuk proton 

MeV mempunyai.nilai puncak pada L-2.5 dan 
Ep = 1 MeV mempunyai nilai puncak pada L—3). 
Proton-proton di SAA (South Atlantic Anomaly) 
memhcrikan:sumbei radiasi yang paling intens di 
orbit rendah (low earth orbit). 
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Gambar 3-5 : Dosis radiasi pada berbagai ketinggian 

Besar dosis radiasi (Gambar 3-5) selain 
ditentukan olch ketinggian juga merupakan 
fungsi dari tebal material pelindung. Jika lapisan 
pelindung semakin tebal maka dosis radiasi 
semakin kecil. 

Namun pada desain Lapsat-2FM, 
ketebalan dinding terluarnya (aluminium) hanya 
sekitar 0,1 inch karena batasan berat pada 
persyaratan misinya. Di samping itu dosis radiasi 
beberapa subsistem elektroniknya sekitar 10 krad. 

Pertimbangan tersebut mengarabkan pemilihan 
orbit pada ketinggian 685 km. 

3.1.2 Inklinasi Orbit 

Pemilihan inklinasi akan berimplikasi pada letak 
atau posisi daerah target atau stasiun bumi pada 
garis lintang (latituda), pergeseran lintasan orbit 
akibat rotasi bumi, frckucnsi kontak yang 
diinginkan dengan stasiun bumi atau target, dan 
waktu yang dibutuhkan dalam meliput seluruh 
daerah pemantauan. 

Tabel 3-4: PARAMETER PENENTU INKLINASI 

Parameter Batas 

Satelit harus melewati lintang terluar Indonesia (11°LS) agar 
akses pada daerah tersebut maksimum 

Satelit diluncurkan dari Sriharikota India (13° LU) 

Satelit diliuncurkan dari Kourou (5,2°LU) 

Sudut Inklinasi 

>11° 

>13° 

> 5° 

Berdasarkan Tabel 3-4, sudut inklinasi 
yang dapat diimplementasikan pada Lapsat-2FM 
adalah 11° atau 13° bergantung pada peluncur. 
Dengan demikian terdapat dua kemungkinan 
implementasi orbit pada Lapsat-2FM, yakni orbit 

dengan ketinggian 685 km, inklinasi 11° dan 
ketinggian 685 km, inklinasi 13°, Inklinasi 11° 
menjadi alternatif utama karena memberikan 
akses lebih lama 
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Gambar 3-6 : Lintasan titik subsatelit (ground track) dan akses pada inklinasi 11° 

3.1.3 Gangguan orbit 

Gangguan Anomali Medan Gravitasi Bumi 
Orde Pertama (J2) 

Potensial yang ditimbulkan oleh 
ketidakbulatan bumi tidak mengakibatkan variasi 
pada setengah sumbu panjang dan eksentrisitas. 
Efek yang dominan yakni variasi sekuler pada 
asensio rekta nodal naik dan argumen perigee 
akibat ketidaktepatan bumi yang direpresentasikan 
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Gangguan Benda Ketiga 

Gaya gravitasi matahari dan bulan 
mengakibatkan variasi periodik pada semua 
elemen orbit tetapi hanya asensio rekta dari nodal 
naik, argument of perigee dan anomali rata-rata 
yang mengalami variasi sekuler. Variasi sekuler 
ini ditimbulkan dari presesi giroskopik orbit 
terhadap kutub ekliptika. Presesi didefinisikan 
sebagai gerak vektor momentum angular karena 
torsi-torsi dari luar. Variasi sekuler pada anomali 
rata-rata cukup kecil dibandingkan gerak rata-rata 
serta mempunyai efek kecil terhadap orbit namun 
cukup penting terutama pada orbit tinggi. 

Gangguan Gaya Hambatan Atmosfer 

Gaya nongravitasional utama yang 
bekerja pada satelit di orbit rendah adalah gaya 
hambat (drag) atmosfer. Gaya ini berkait erat 
dengan umur satelit dalam melintasi bumi. 

Persamaan percepatan karena drag pada 
satelit adalah 

Ii =modifikasifungsiBesselordeidanargumenc. 

Tabel nilai Ii dapat ditemukan pada beberapa 
tabel matematika standar. Bentuk m/(CDA) atau 
koefisien balistik dimodelkan konstan pada 
sebagian besar satelit. 

Pada orbit sirkuler, persamaan-persamaan 
di atas dapat digunakan untuk memperoleh 
bentuk yang lebih sederhana yaitu 

dengan periode dinyatakan dalam tahun. 

Drag yang kuat terjadi pada atmosfer 
dengan tingkat kerapatan yang tinggi sehingga 
satelit dengan perigee di bawah 120 km 
mempunyai umur yang sangat pendek dan tidak 
menguntungkan. Satelit pada orbit dengan 
ketinggian di atas 600 km mendapatkan gaya 
tahan yang lemah sehingga mampu mencapai 
umur 10 tahun. 

Gangguan dari Radiasi Matahari 

Tekanan radiasi matahari menyebabkan 
variasi periodik pada semua elemen orbit. Efek 
paling kuat terjadi pada satelit dengan koefisien 
balistik rendah, yakni mempunyai massa kecil 
dengan area frontal yang besar (m/Aefr kecil). 
Besar percepatan (dalam m/detik2) yang 
ditimbulkan tekanan radiasi matahari adalah 

Keterangan: 
A =luas penampang melintang satelit (dalam 

m2) yang menghadap matahari dan 
M = massa satelit (dalam kg) 

Pada satelit di bawah ketinggian 800 km, 
percepatan dari drag atmosfer lebih besar 
daripada tekanan radiasi matahari; sedangkan di 
atas 800 km percepatan akibat radiasi matahari 
lebih besar. 
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3.2 Sistem Muatan 

3.2.1 Muatan Penghasil Citra 

Beberapa jenis kamera CCD dua 
dimcnsi yang sudah ada dan dapat digunakan 
pada misi satelit mikro ini antara lain: Wide 
Angle Camera (WAC), Narrow Angle Camera 
(NAC), Multi Spectral Camera (MSC), High 
Resolution Camera (HRC) 

Program LAPSAT2-FM memakai Wide 
Angle Camera dengan pertimbangan bahwa 
satelit cukup dikendalikan dengan kendali pasif 
yang mempunyai akurasi tipikal 5°. 
Karakteristik yang dimiliki WAC adalah sebagai 
berikut: 

Spectral band 
Panjang fokal lensa 
Field of Overview (FOV) 

Resolusi spatial 

Ukuran pixel CCD 
Resolusi radiometric 
Aplikasi 

Satelit pemakai 

Near-IR (0m81-0,89 jun) 
4,8-6,5 mm 
97° -80° (tergantung pan 
jang fokalnya) 
1610 m-1199 m pada 
ketinggian 685 km (ter 
gantung FOV kamera) 
1024 x1024 
8 bit (256 gray level) 
Meteorologi (pergerakan 
awan, badai dan sistem 
cuaca), lingkungan, hidro 
logy dan hot spot (untuk 
wilayah yang luas), iden 
tifikasi gambar (spotter) 
UoSat-5, PoSat-1, FASat, 
TMSat, ThingSat, UoSat-
12 dan SNAP-1 

3.2.2 Muatan store and forward Communication 

Pada komunikasi data store and forward 
ini, data disimpan pada SRAM yang berkapasitas 
64 Mb. Proses pengiriman data kepada stasiun 
penerima dilakukan oleh on board computer 
dengan menggunakan protokol standar amatir 
AX.25. Hal ini dilakukan apabila ada permintaan 
dari salah satu stasiun bumi untuk mengirim data 
dari media penyimpan yang berada di OBC 

satelit ke bumi. Pengiriman tersebut dapat pula 
diset secara periodik berdasarkan program yang 
dijalankan di dalam RAM atau ROM. 

3.3 Analisis Budget Daya dan Massa 

3.3.1 Massa 

Perkiraan awal konfigurasi massa satelit 
mikro dapat dilihat pada Tabel 3-5. 

Tabel 3-5 : PERKIRAAN AWAL 
MASSA SATELIT 

BUDGET 

Subsistem 
Vlassa Total 
Mekanikal/Struktur 
Payload 
Power 
ADCS 
OBC 
TTC 
Communication 
Thermal 
Margin 

{%) 
100% 
25% 
5% 
25% 
9% 
9% 
10% 
8% 
3% 
6% 

Kg 
15.00 
3.75 
0.75 
3.75 
1.35 
1.35 
1.50 
1.20 
0.45 
0.90 

3.3.2 Sistem daya 

Kebutuhan daya mikosatelit diperoleh 
dari spesifikasi perangkat keras yang dipilih. 
Data-data tersebut digunakan untuk membuat 
profil kebutuhan daya pada satelit mikro tersebut. 
Skenario operasi ditentukan dari besarnya 
kebutuhan daya dan ketersediaan daya dari panel 
surya dan baterai. 

3.4 Orbit dan Alternatif Peluncuran 

Alternatif pertama pada misi satelit 
mikro ini menggunakan inklinasi 0°. Namun 
karena keterbatasan dalam peluncuran, perlu 
dipertimbangkan penggunaan orbit near-
ekuatorial (inklinasi > 0°). Tabel 3-6 memperlihat 
kan alternatif orbit kerja. 

Tabel 3-6 : ALTERNATIF ORBIT KERJA 



3 Sirkuler dengan 
inklinasi 13° dan 
ketinggian 1173,2 km 
atau 795,35 km 

Jika lokasi peluncuran satelit berada di Sriharikota India tanpa 
perubahan inklinasi orbit. Jumlah revolusi per hari 13 kali 
pada ketinggian 1173,2 km dan 14 kali pada ketinggian 795,35 
km 

3.5 Misi Operasi 

Mode Off: Seluruh subsistem satelit dalam keadaan 
tidak aktif (off). 

Mode Launch (peluncuran): Satelit dikategorikan 
berada dalam mode ini selama beroperasi di 
bumi, sewaktu pengujian, sebelum dan selama 
peluncuran. Pada mode ini Power distribution 
module dan proses pengisian baterai dalam 
kondisi aktif dan bekerja secara normal. Pasokan 
daya keseluruh subsistem atau sakelar dalam 
keadaan mati (Off). 

Mode Acquisition (Akuisisi): Satelit berada di 
mode ini ketika proses separasi dari peluncur dan 
selama proses memasuki orbit. Pada mode ini 
Power distribution module dan proses pengisian 
baterai dalam kondisi aktif. Pasokan daya ke 
seluruh subsistem kecuali OBC dan Comm Rx 
atau sakelar dalam keadaan mati (Off). Setelah 
OBC selesai melakukan proses inisialisasi, maka 
OBC akan segera mengaktifkan Comm Rx. 

Mode Tumbling: Mode ini didefmisikan ketika 
satelit berada diluar wilayah koneksi dengan 
stasiun bumi rancabungur dan biak. Pada mode 
ini pemakaian daya di satelit mencapai nilai yang 
paling minimum. Seluruh subsistem dalam 

keadaan non-aktif kecuali OBC, sensor ACS, dan 
CommRx. 

Mode Inisialisasi: Mode ini didefmisikan bcberapa 
saat ketika satelit akan memasuki wilayah 
koneksi dengan stasiun bumi Rancabungur. Pada 
mode ini aktuator sudah mulai diaktifkan untuk 
memperoleh nadir pointing. 

Mode Picture/Transmit: Mode ini didefmisikan 
ketika satelit memasuki wilayah koneksi dengan 
stasiun bumi. Pada mode ini satelit akan 
mengirimkan data telemetri ketika menerima 
command dari stasiun bumi. Pada mode ini satelit 
siap menerima command untuk mengaktifkan 
kamcra dan mengambil gambar. Comm Tx akan 
aktif secara otomatis ketika satelit memasuki 
mode ini, pemakaian daya pada mode ini 
mencapai nilai yang maksimum karena hampir 
seluruh subsistem dalam satelit dalam keadaan 
aktif kecuali heater. 

Mode Eclipse: Mode ini didefmisikan ketika 
satelit memasuki siklus gerhana. Pada mode ini 
seluruh subsistem dalam kondisi non-aktif (Off) 
kecuali OBC, Comm Rx, Sensor ACS dan heater 
dalam keadaan stand by On. Ketika temperatur 
satelit mencapai nilai di bawah temperatur 
minimalnya maka heater akan diaktifkan (On). 

LAPSAT-2 FM Mode Transisi 

Untuk mendukung misi operasi LAPSAT2FM 
terdapat beberapa mode transisi yang 

menggambarkan proses operasi dan prosedur 
perpindahan mode selama satelit berada di orbit. 
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Transisi 0: diinisiasi sccara manually (tidak 
melalui command dari OBC): Ketika satelit 
dihubungkan ke roket peluncur, sakelar yang 
berada di anlara roket peluncur dan satelit 
memicu subsistem power untuk aktif (stand by) 

Transisi 1: diinisiasi secara otomatis: Pada saat 
satelit dilemparkan dari roket peluncur, putusnya 
koneksi dengan roket peluncur memicu OBC 
booting secara otomatis. Setelah OBC aktif, 
kemudian OBC akan mengaktifkan TTC dan Rx 
Comm. 

Transisi 2: diinisiasi secara otomatis: Pada saat 
satelit akan memasuki kondisi tumbling, sensor 
ACS akan aktif secara otomatis. Di saat ini pula 
OBC mulai menjalankan s/w ACS dan tcrmal. 

Transisi 3: diinisiasi sccara otomatis: Ketika 
satelit akan memasuki fase inisialisasi misi, 
magnetorqucr akan diaktifkan secara otomatis 

Transisi 4: diinisiasi secara otomatis: Sebelum 
memasuki fase picture, OBC mulai menghidupkan 
Comm Tx untuk mengirimkan data telemetri. 
Jika OBC mcndapat ground command untuk 
menghidupkan kamera, maka prosedur atau 
command lainnya akan ditunda sampai perintah 
tersebut dilaksanakan. Kamera dalam kondisi 
stand by dan siap untuk mcngambU gambar. 

Transisi 5: diinisiasi secara otomatis: Setelah 
satelit melewati wilayah Indonesia, OBC secara 
otomatis menon-aktifkan kamera, Comm Tx, 
AktuatorACS. 

Transisi 6: diinisiasi secara otomatis: Ketika 
satelit memasuki kondisi gerhana maka OBC 
secara otomatis akan mengaktifkan mode stand 
by heater di 3 lokasi, yaitu OBC, Baterai, dan 
CMOS camera. Jika temperatur turun melewati 
batas yang telah ditetapkan maka OBC akan 
menghidupkan heater. 

Transisi 7: diinisiasi sccara otomatis: Setelah 
satelit keluar dari kondisi gerhana maka OBC 
secara otomatis akan menon-aktifkan stand by 
mode heater. 

Prioritas Command 

• Prioritas Tertinggi: adalah scluruh command 
yang berasal dari stasiun bumi (ground 
station command) 

• Prioritas Normal: adalah scluruh command 
yang berasal dari OBC/TTC. 

4. KESIMPULAN 

• Misi Defmisi ini akan menjadi acuan bagi 
sistem engineer dalam mcrumuskan dctil 
desain dari spacecraft khususnya dan sistem 
satelit pada umumnya. 

• Perumusan orbit, enviromental, dan aspek 
lain di atas akan menjadi bahan pertimbangan 
dalam pemilihan komponcn, proses 
manufaktur, algoritma, prosedur dan testing 
sistem satelit. 

• Misi defmisi akan mengalami iterasi, jika 
pada proses perancangan ada hal-hal dalam 
batasan yang dipakai tidak memenuhi 
persyaratan misi definisi, seperti misalnya 
masalah orbit yang aspek keterkaitannya 
sangat mendasar dengan altematif peluncur, 
dan dalam misi defmisi ini peluncur hanya 
disarankan dalam bentuk pilihan (option). 

• Harapannya dokumen ini menjadi berguna 
dalam alur perancangan satelit LAPSAT-
2FM. 
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