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Zusammenfassung |

ZUSAMMENFASSUNG

Gossamer ist ein Projekt unter der Leitung des Institutes flir Raumfahrtsysteme am Deutschen
Zentrum fur Luft- und Raumfahrt (DLR), das von der Europaischen Raumfahrtbehdrde (ESA)
finanziert wird. Im Rahmen des Projektes werden drei Raumfahrzeuge zur technologischen
Demonstration eines Sonnensegelantriebs entworfen. Die drei Missionen werden stufenweise
komplexer. Mit Abschluss der dritten Mission soll die Funktionstiichtigkeit des Sonnensegel-
antriebs nachgewiesen sein. Dazu soll das Raumfahrzeug aus einem mittleren Erdorbit (MEO)
mit Hilfe eines Sonnensegels den Bereich der Erdanziehungskraft verlassen und den Mond
passieren.

Gossamer-1 soll zunéchst die sichere Entfaltung eines 25m2 groen Sonnensegels unter
Weltraumbedingungen demonstrieren. Der Satellit umkreist die Erde wahrend der zehn Tage
dauernden Mission in einer Hohe von etwa 330 km. Die Mission teilt sich in die drei
Betriebsphasen Inbetriebnahme, Segelentfaltung und Monitoring & Downlink auf. Die
Segelentfaltung wird von mehreren Kameras dokumentiert. Dabei entsteht eine Datenmenge
von etwa 300 MB, welche innerhalb weniger Tage zum Bodensegment ubertragen werden
soll. Der Satellit wird Uber alle Missionsphasen hinweg vom Deutschen Raumflugkontroll-
zentrum (GSOC) betrieben werden.

Der Gossamer-1 Satellitenbus basiert auf dem am Institut fir Raumfahrtsysteme des DLR
entwickelten Nanosatellitenbus CLAVIS. Dieser Bus wurde konzipiert, um Nutzlasten zur
Technologieerprobung mdoglichst kosteneffektiv und nach kurzer Entwicklungszeit im Orbit
betreiben zu kénnen. Bei CLAVIS kommen gangige Cubesat Komponenten zum Einsatz.

Im Rahmen dieser Diplomarbeit wird das Kommunikationssystem flir Gossamer-1
entworfen. Dazu werden einleitend grundlegende Begriffe der Satellitenkommunikation
erarbeitet. AnschlieBend wird die Mission und das technische System Gossamer-1 vorgestellt
und erste Anforderungen und Randbedingungen an dessen Kommunikationssystem abgeleitet.
Weitere Anforderungen werden in der nachfolgenden Systemauslegung aufgestellt. Wahrend
der Konzeptentwicklung werden mdgliche Anordnung von Antennen auf dem Raumfahrzeug
untersucht und die Komponenten des Kommunikationssystems spezifiziert. AbschlieRend
wird das entwickelte Konzept bewertet und Ansatzpunkte fiir die weitere Arbeit genannt.
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Einleitung 1

1 EINLEITUNG

Schon die Raumfahrtpioniere Hermann Oberth und Konstantin Ziolkowski zogen den
Strahlungsdruck der Sonne als mdégliche Antriebskraft fiir Raumfahrzeuge in Betracht. Ende
der funfziger Jahre des letzten Jahrhunderts griff der US-amerikanische Physiker Richard
Gerwin dieses Konzept auf. Er schlug Sonnensegel als méglichen Raumfahrtantrieb vor und
pragte damit erstmalig den Begriff ,,Sonnensegeln®. 2010 testete die japanische Raumfahrt-
behdrde JAXA mit der Sonde IKAROS erstmals erfolgreich einen Sonnensegelantrieb. Etwa
ein Jahr spater startete die NASA mit NanoSail-D2 einen Satelliten, der mit Hilfe eines
Sonnensegels erfolgreich den Wiedereintritt in die Atmosphére aus einem erdnahen Orbit
beschleunigte. Mit Gossamer soll nun der erste in Deutschland entwickelte Sonnensegel-
antrieb im Orbit getestet werden.

Das Raumfahrzeug wird am Institut fur Raumfahrtsysteme des Deutschen Zentrums fir
Luft- und Raumfahrt (DLR) in Bremen entwickelt. Das von der Europaischen Raumfahrt-
behorde ESA finanzierte Projekt ist in drei aufeinander folgende Missionen mit steigender
Komplexitét unterteilt. In der ersten Mission soll zunéchst die Entfaltung eines 25m? grolen
Sonnensegels in einem niedrigen Erdorbit demonstriert werden. Dazu wird der Nanosatellit
Gossamer-1 (GOS-1) als sekundére Nutzlast mit der QB50 Mission, voraussichtlich 2015,
starten. QB50 ist ein Schwarm aus etwa 50 Cubesats, welche verschiedene Parameter der
Atmosphare in einer Hohe von etwa 100 bis 300 km erfassen sollen.

Das Entfaltungsexperiment schlieft sich an die Separation der Cubesats an. Mehrere
Kameras an Bord von GOS-1 werden das Aufspannen des Sonnensegels dokumentieren.
Zusétzlich zeichnen verschiedene Sensoren das Schwingungsverhalten der Segelstruktur auf.
Neben der Entfaltung sollen neuartige Dunnschichtsolarzellen getestet werden, die auf die
Segelfolie aufgebracht sind. Spatestens 5 Tage nach der Entfaltung gilt die Mission als
beendet.

Das Ziel dieser Diplomarbeit ist es ein Kommunikationssystem fiir GOS-1 zu entwerfen,
mit dessen Hilfe die an Bord generierten Daten zur weiteren Auswertung zum Boden Uber-
tragen werden koénnen. Die Aufgabenstellung wird im Folgenden definiert.
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AUFGABENSTELLUNG

Im Rahmen dieser Arbeit soll das Kommunikationssystem fiir Gossamer-1 entworfen werden.
Dies beinhaltet die Auslegung und Spezifikation zu verwendender Komponenten und
Ubertragungsverfahren, sowie die Definition von Schnittstellen auf Hard- und Softwareseite.
Die praktischen Arbeiten umfassen im Wesentlichen:

Identifizieren von Systemtreibern

Formulieren von Anforderungen

Festlegen des Bodenstationsnetzwerkes

Analyse der Kontaktzeiten zwischen Bodensegment und Raumfahrzeug
Entwurf der Kommunikationsarchitektur

Definition von Schnittstellen zu anderen Subsystemen des Raumfahrzeugs
Festlegen der Modulationsart

Definition der zu verwendenden Protokolle

Auswahl des Kodierungsverfahrens und Festlegung der Datenraten
Erstellen von Funkstreckenbilanzen

Analyse des Abstrahlverhaltens der Antennen im Zusammenhang mit dem
Satelliten

Auswahl und Spezifikation von Komponenten
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3 GRUNDLAGEN DER FUNKTECHNIK

Die Kommunikation zwischen einem Satelliten und dem Betriebspersonal am Boden wird mit
Hilfe von Funktechnik realisiert. In diesem Kapitel wird zunéchst ein grober Uberblick tber
das komplexe Thema gegeben. Damit sollen die wichtigsten Grundbegriffe eingeftihrt
werden, die fir das Verstandnis der Funktionsweise und die Auslegung der Komponenten
eines Kommunikationssystems unerlasslich sind.

3.1 Elektromagnetischer Wellen

Analoge und digitale Informationen kdnnen mit Hilfe elektromagnetischer Wellen kabellos
ubertragen werden. In den folgenden Abschnitten werden grundlegende Eigenschaften
elektromagnetischer Wellen erarbeitet.

3.1.1 Ausbreitung elektromagnetischer Wellen

Eine elektromagnetische Welle Ubertragt Energie durch den Raum. Sie besteht aus einer
elektrischen und einer magnetischen Feldkomponente. Die Energie wird alternierend im
magnetischen und im elektrischen Feld gespeichert. Es entsteht eine elektromagnetische
Schwingung. Die zeitliche Anderung des elektrischen Feldes ist verbunden mit einer
raumlichen Anderung des magnetischen Feldes. Entsprechend bewirkt auch die zeitliche
Anderung des magnetischen Feldes eine raumliche Anderung des elektrischen Feldes.
Zusammen verursachen die periodisch wechselnden Felder eine durch den Raum fortschrei-
tende Welle. Die Vektoren von elektrischem und magnetischem Feld stehen per Definition
senkrecht aufeinander und senkrecht zur Ausbreitungsrichtung. Die Frequenz f der
Schwingung ist proportional zur Wellenlédnge 1. Proportionalitatskonstante ist die Wellen-
ausbreitungsgeschwindigkeit c [5]:

c=A1-f (3-1)

Elektromagnetische Wellen breiten sich im Vakuum mit der Lichtgeschwindigkeit ¢, aus.
Durchdringen sie ein Medium héngt die Ausbreitungsgeschwindigkeit von der Permittivitét ¢
und der Permeabilitat « des Stoffes ab und wird damit frequenzabhéngig. Allgemein gilt der
Zusammenhang [5]:

2 1
Co =— (3-2)
Ho€o

Die Signallaufzeit t,;, lasst sich in guter Naherung tber den Abstand d zwischen Sende- und

Empfangsantenne ermitteln [30]:

tsig = ; (3-3)
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Durch die relative Bewegung des Satelliten zur Bodenstation wird die Wellenldnge des
ausgesendeten Signals verdndert. Diese Abweichung wird Dopplerverschiebung genannt.
Bewegt sich der Sender auf den Empféanger zu, verkirzt sich die Wellenlange und die
Frequenz steigt. Entfernt sich der Sender vom Empfanger, dann vergroRRert sich der Abstand
zwischen den Wellenbergen und Frequenz wird kleiner. Die Dopplerverschiebung setzt sich
aus einem longitudinalen und einem transversalen Anteil zusammen. Da die Geschwindigkeit
von Raumfahrzeugen deutlich kleiner als die Lichtgeschwindigkeit ist, kann der transversale
Anteil vernachlassigt werden. Der longitudinale Anteil berechnet sich aus dem Verhéltnis der
Wellenausbreitungsgeschwindigkeit ¢ zur relativen Geschwindigkeit vy zwischen Sender und
Empféanger. Die Relativgeschwindigkeit ist positiv wenn sich der Sender auf den Empfanger
zubewegt, sonst ist sie negativ. Eine vom Satelliten ausgestrahlte Welle mit der Frequenz
frx.sat at von der Bodenstation aus betrachtet die Frequenz frygs [30]:

_ c+ Vrel 3.4
fo,BS = fo,.S‘at (3-4)
C = Vrel

Kann der Empfanger eines Satelliten die Frequenz nicht eigenstdndig nachfiihren, muss die
Frequenz bereits beim Senden von der Bodenstation aus Doppler-korrigiert werden. Dabei
ergeben sich umgekehrte VVorzeichen fir die Relativgeschwindigkeiten:

C— Vpel

= —_ret (3-5)
fo,BS fo,Sat C+vrel

3.1.2 Wechselwirkungen elektromagnetischer Wellen

Durchdringen elektromagnetische Wellen ein Medium, kommt es zu Wechselwirkungen mit
den darin enthaltenen Ladungstrdgern. Aufgrund dieser Wechselwirkung nimmt die
Ausbreitungsgeschwindigkeit der Welle in der Atmosphare ab. Durch die Geschwindigkeits-
anderung wird die Welle zum Erdmittelpunkt hin gebrochen. Die Stérke der Ablenkung ist
abhangig von der Wellenlange. Beim Ubergang von einem optisch dichteren in ein optisch
diinneres Medium kommt es ab einem bestimmten Einfallswinkel zur Totalreflexion, d.h. die
Welle wird an der Grenzschicht zurtickgeworfen.

Trifft eine Welle auf ein Hindernis, wird sie ebenfalls abgelenkt. Dieses Phdnomen wird
Beugung genannt. Je grofer die Wellenldnge im Vergleich zum Hindernis ist, desto stéarker ist
die Ablenkung der Welle. Beugung ermdglicht den Empfang einer Welle auch in abge-
schatteten Regionen.

StoRt die Welle auf eine glatte Oberflache, wird sie zuriick reflektiert. Das reflektierte
Signal ist in seiner Phase um 180° gedreht. Ist die Oberflache in Bezug auf die Wellenldnge
rau, dann wird die Welle diffus reflektiert. D.h. sie wird in verschiedene Richtungen gestreut.
Streuung kann auch durch kleine reflektierende Partikel in der Atmosphare, wie Staub oder
Wassertropfchen, verursacht werden. Insbesondere bei Wellenldngen unterhalb von 10 cm
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koénnen Wolkenfelder, Regen und Nebel eine Welle stark streuen (siehe Kap.3.4.2). Durch die
Streuung geht der Welle Energie verloren. Der Energieverlust wird auch Dampfung genannt.

Absorption fuhrt in der Atmosphare erst bei kirzeren Wellenldngen im Millimeterbereich
zu spurbaren Dampfungen. Grund fir die Absorption sind Reaktionen mit dem molekularen
Sauerstoff und dem nicht kondensierten Wasserdampf in der Atmosphére. Dabei wird ein Teil
der Wellenenergie in Warme umgesetzt. Die Stérke der Absorption ist frequenzabhéngig und
nimmt mit steigender Weglange durch die Atmosphére zu. Zudem steigt mit der Temperatur
und der relativen Luftfeuchte der Wasserdampfgehalt in der Atmosphére, was ebenfalls die
Absorption verstarkt.

3.1.3 Polarisation

Die Schwingungsrichtung der Welle wird als Polarisation bezeichnet. Sie wird bezogen auf
das elektrische Feld angegeben. Es wird zwischen linearer und zirkularer Polarisation
unterschieden. Bei linear polarisierten Wellen schwingt das elektrische Feld in einer konstan-
ten Richtung. In der Antennentechnik ist eine Welle vertikal polarisiert, wenn das elektrische
Feld senkrecht zur Horizontebene der Erde steht. Dementsprechend ist sie horizontal
polarisiert, wenn das elektrische Feld parallel zur Horizontebene ist. Bei zirkular polarisierten
Wellen ist die elektrische und die magnetische Schwingung phasenverschoben. Der Betrag
der Amplitude ist konstant. Der Amplitudenvektor rotiert aber um die Ausbreitungsrichtung.
Je nach Drehrichtung wird zwischen linksdrehender und rechtsdrehender Polarisation
unterschieden. Linksdrehende Polarisation (LHCP) bedeutet, dass der E-Feld Vektor, aus der
Blickrichtung des Senders, gegen den Uhrzeigersinn rotiert. Bei rechtsdrehender zirkularer
Polarisation (RHCP) rotiert der E-Feld Vektor entsprechend im Uhrzeigersinn. Gegen-
sétzliche Polarisationsrichtungen, also horizontal und vertikal bzw. links- und rechtsdrehend,
werden als orthogonale Polarisationsrichtung bezeichnet.

Neben ihrer Richtung ist die Polarisation Uber das Achsverhaltnis definiert als der Quotient
vom Maximalwert des elektrischen Feldes E zu dessen Minimalwert (siehe Abbildung 1).
Linear polarisierte Wellen haben ein unendlich grolles Achsverhéltnis. Das Achsverhaltnis
zirkular polarisierter Wellen ist 1. Zirkulare Polarisation ist ein Sonderfall der elliptischen
Polarisation, wie sie in Abbildung 1 dargestellt ist.

Vertikale
A

\
A
\

\
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~
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X » Horizontale
|E|k\>)§(t)

Abbildung 1: Elliptische Polarisation: Die Welle bewegt sich aus der Blattebene heraus. Der Vektor des elektrischen
Feldes E‘(t) rotiert mit der Winkelgeschwindigkeit @ um den Ursprung. Die Langen von grofRer und kleiner Halbachse
entsprechen der minimalen und maximalen Feldstarke. Die Neigung der Ellipse zur Horizontalen ist durch den Winkel o
definiert. Abbildung Gibernommen aus Satellite Communications Systems[4].




Grundlagen der Funktechnik 6

Wenn eine elektromagnetische Welle die lonosphare durchdringt, dreht sich ihre
Polarisationsrichtung durch den Faraday-Effekt. Auch wenn sich ein Raumfahrzeug mit seiner
Antenne dreht, &ndert sich die Polarisationsrichtung der abgestrahlten Welle im Bezug auf die
Bodenstationsantenne. Aus diesem Grund eignen sich fur die Kommunikation zwischen
Erdstationen und umlaufenden Satelliten zirkular polarisierte Tragerwellen besser. Aber auch
zirkular polarisierte Wellen werden durch die lonosphare beeinflusst. Auf dem Ubertragungs-
weg andert sich das Achsverhdaltnis und die Polarisation wird zunehmend elliptischer.

Um Polarisationsverluste beim Ubertragen von Signalen gering zu halten, sollte die
Empfangsantenne fir die Polarisation der empfangenen Welle optimiert sein. Zirkular
polarisierte Antennen koénnen im Allgemeinen auch linear polarisierte Wellen empfangen,
allerdings wird die Amplitude der empfangenen Welle etwa um die Hélfte geddmpft. Bei
zirkular polarisierten Wellen muss die Drehrichtung mit der der Sendeantenne Uberein-
stimmen. Wellen mit entgegengesetzt drehender Polarisation werden sehr stark gedampft und
kdnnen deshalb nicht empfangen werden.

3.1.4 Frequenzspektrum

Fur die Ubertragung von Informationen werden Wellenlangen aus dem Bereich der Radio-
wellen bis hin zum sichtbaren Bereich verwendet. Fur die Satellitenkommunikation spielen
Radio und Mikrowellen die wichtigste Rolle, wobei der Trend hin zu immer kurzwelligeren
Bandern geht. Das nutzbare Frequenzspektrum ist durch die oben beschriebenen Wechsel-
wirkungen mit der Atmosphére eingeschrankt. In bestimmten Frequenzbereichen werden die
Wellen durch die Atmosphére sehr stark gedampft und erreichen nicht die Erdoberflache.
(siehe Abbildung 2).
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Wellenlange

100 m 1 km

Abbildung 2: Ubertragungsfenster in der Atmosphéare fiir elektromagnetische Wellen: Der braune Bereich gibt die
Starke der Dampfung an. Bei 100% Dampfung erreicht die elektromagnetische Welle nicht die Hohe des Meeresspiegels.
Abbildung tbernommen von ESO [39].

Wellen mit Frequenzen unterhalb von 3 MHz werden zum groRen Teil absorbiert. Im Bereich
zwischen 3 und 30 MHz werden die Wellen von der lonosphdre vollstandig reflektiert. Erst
bei hoheren Frequenzen ab etwa 100 MHz kdnnen die Wellen sie durchdringen. Es werden
Frequenzen bis etwa 30 GHz genutzt. Darliber nimmt die atmospharische Dampfung wieder
stark zu, sodass deren Nutzung fur die Kommunikation zwischen Satellit und Bodenstation
unwirtschaftlich ist. Fir die Kommunikation zwischen Satelliten hingegen sind diese Bereiche
interessant, weil die Atmosphére die Satelliten gegen Storsignale von der Erde abschirmt.
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Die Frequenzen werden in verschiedene Bereiche eingeteilt. Flr die Bereiche existieren
unterschiedliche Definitionen und Bezeichnungen. In Abbildung 3 sind die historisch
gewachsenen Bezeichnungen nach IEEE und die neuere Einteilung der NATO gegeniber-
gestellt. In der Raumfahrt werden tblicher Weise die IEEE Bezeichnungen verwendet.

VHF| UHF LS C X[k & |V | | N
_EIIEIEIIE][I_ L B

Abbildung 3: Einteilung der Frequenzbénder nach IEEE und NATO: Oben die Einteilung nach dem Institute of
Electrical and Electronics Engineers (IEEE), unten die NATO Einteilung. Abbildung ibernommen von Christian Wolff [45].

Damit sich verschiedene Funkdienste nicht gegenseitig stéren, wird die Frequenzvergabe
von der Internationalen Fernmeldeunion (ITU) koordiniert. Das Frequenzspektrum wurde von
der ITU in Kkleinere Bereiche eingeteilt. Die Frequenzbereiche sind fir bestimmte Dienste
reserviert um eine moglichst effiziente Nutzung zu gewahrleisten. Die wichtigsten Dienste fiir
Raumfahrtanwendungen sind:

e Raumfahrtbetrieb (Space Operation Service): Fur den Betrieb von Raumfahrzeu-
gen, insbesondere fir Tracking, Telemetrie und Telekommandierung (TT&C).

e Weltraumforschung (Space Research Service): Fir Dateniibertragungen von und zu
Raumfahrzeugen im Zusammenhang mit wissenschaftlicher Forschung und
Technologieerprobung.

e Erdfernerkundung (Earth Exploration Service): Fur Dateniibertragungen von Erd-
beobachtungssatelliten.

e Funkdienst flr feststehende Satelliten (Fixed Satellite Service): Funkubertragungen
zu geostationdren Satelliten.

e Funkdienst zwischen Satelliten (Intersatellite Service): Fir Datenlbertragungen
zwischen Satelliten.

Fur die Raumfahrtdienste wird grundsatzlich nach der Ubertragungsrichtung unterschieden.
Es gibt es die Ubertragungsrichtungen von der Erde ins Weltall, vom Weltall zur Erde und
vom Weltall ins Weltall. AulRerdem wird zwischen erdfernen und erdnahen Missionen
unterschieden. Raumfahrzeuge mit Orbithohen unter 2 Mio. km fallen unter erdnahe
Missionen (Kategorie A), Raumfahrzeuge, die mehr als 2 Mio. km von der Erdoberflache
entfernt sind, werden als erdferne Missionen (Kategorie B) bezeichnet. Frequenzbereiche, die
keine Einteilung in eine Kategorie enthalten, sind grundsatzlich fir erdferne und erdnahe
offen [26]. In Tabelle 1 sind einige Frequenzbereiche fir Raumfahrtfunkdienste aufgelistet.

Neben den dort genannten Bereichen werden auch Amateurfunkfrequenzen fiur die
Satellitenkommunikation verwendet. Die entsprechenden Satelliten werden dann auch immer
von Funkamateuren Dbetrieben und missen Amateurfunkdienste anbieten. Die
Kommunikationssysteme der Amateurfunksatelliten missen sich neben den ITU Bestim-
mungen auch an die Regeln der Internationalen Amateurfunkunion (IRAU) halten.
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Tabelle 1: Frequenzbereiche fur Raumfahrtdienste

Frequenzband Einheit | Dienste (Auswahl) Richtung
400,15 bis 401,00 MHz Weltraumforschung Kat. A Weltraum = Erde
401 bis 402 MHz Raumfahrtbetrieb Weltraum = Erde
449,75 bis 450,25 MHz Raumfahrtbetrieb Erde = Weltraum
1427 bis 1429 MHz Raumfahrtbetrieb Erde = Weltraum
1525 bis 1535 MHz Raumfahrtbetrieb Weltraum = Erde
2025 bis 2100 MHz Raumfahrtbetrieb; Weltraumforschung Kat. A | Erde = Weltraum
2100 bis 2120 MHz Weltraumforschung Kat. B Erde = Weltraum
2200 bis 2290 MHz Raumfahrtbetrieb; Erdfernerkundung; Weltraum = Erde
Weltraumforschung Kat. A
2290 bis 2300 MHz Weltraumforschung Kat. B Weltraum = Erde
7125 bis 7145 MHz Raumfahrtbetrieb; Erde = Weltraum
7145 bis 7190 MHz Weltraumforschung Kat. B Erde 2 Weltraum
7190 bis 7235 MHz Weltraumforschung Kat. A Erde = Weltraum
8025 bis 8400 MHz Erdfernerkundung
8400 bis 8450 MHz Weltraumforschung Kat. B Weltraum = Erde
8450 bis 8500 MHz Weltraumforschung Kat. A Weltraum = Erde
12,75 bis 13,25 GHz Weltraumforschung Kat. B Weltraum = Erde
13,25 bis 13,4 GHz Weltraumforschung Kat. A Erde = Weltraum
14,4 bis 14,47 GHz Weltraumforschung Kat. A Weltraum = Erde
16,6 bis 17,1 GHz Weltraumforschung Kat. B Erde = Weltraum
31,8 bis 32,3 GHz Erdfernerkundung; Weltraumforschung Kat. A | Weltraum = Erde

Quelle: CCSDS 411.0-G-3 [26]

3.2 Antennen

Elektromagnetische Wellen werden mit Hilfe von Antennen aus leitungsgebundenen Signalen
erzeugt bzw. in leitungsgebundene Signale umgewandelt. Um die dabei entstehenden Verluste
maoglichst gering zu halten, muissen die Antennen auf den Frequenzbereich und ihren
Einsatzzweck abgestimmt werden. Deshalb sollen an dieser Stelle die wichtigsten Begriffe fir
die Auswahl und Spezifizierung von Antennen eingefuhrt werden. Anschliel3end werden die
Eigenschaften typischer Bauformen erlautert.

3.2.1 Wichtige KenngréfRRen

Die Antenne ist das Koppelglied zwischen der Sende- bzw. Empfangsstrecke und der
Funkstrecke. Ihre Abmessungen liegen in der GroRenordnung der Wellenldnge. Antennen, die
deutlich kleiner sind als die Wellenlénge, haben generell einen schlechteren Wirkungsgrad.

Ein weiterer Faktor, der den Wirkungsgrad einer Antenne mafRgeblich bestimmt, ist die
Impedanzanpassung der Antenne an ihre Speiseleitung. Dort wo es im Signalweg Anderungen
in der Impedanz gibt, wird ein Teil der Signalleistung zuriick zum Sender reflektiert. Die
Reflektion erzeugt eine stehende Welle, deren Verhéltnis zum Sendesignal als Stehwellen-
verhaltnis (VSWR) bezeichnet wird. Ein Stehwellenverhéltnis von eins bedeutet, dass nichts
vom Signal zurlck reflektiert wird. Die eingespeiste Leistung wird dann zu 100% an der
Antenne umgesetzt. Geht das Stehwellenverhéltnis gegen unendlich, wird das Signals
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vollstandig reflektiert und erreicht nicht den Radiator der Antenne. Das VSWR bei Antennen
liegt tiblicher Weise in der GroRenordnung 1,5 bis 2. Uber das Stehwellenverhéltnis kann die
reflektierte Leistung aus der eingespeisten Sendeleistung Py, berechnet werden [30]:

P _»p (VSWR —1)? (35)
VSWR ™ TTX (VSWR + 1)2

Der Leistungsverlust im Signal Ly sz, auch Rickflussdampfung genannt, berechnet sich tiber

[30]:

Pry — Pyswr (VSWR — 1)2>

= 10" 127t 37
Pry ) 0910( (VSWR + 1)2 37

LyswrldB] = —10-log,, (

Die Impedanz am Antennenanschluss ist stark frequenzabhéngig. Die Bandbreite einer
Antenne bestimmt den Frequenzbereich, in dem das Stehwellenverhéltnis annahernd konstant
bleibt. Antennen, bei denen das Stehwellenverhaltnis innerhalb einer Oktave kleiner 2 bleibt,
werden als Breitbandantennen bezeichnet'. Bei Breitbandantennen wird die Bandbreite als
Verhéltnis von oberer zu unterer Grenzfrequenz definiert. Fir Schmalbandantennen hingegen
wird die Bandbreite als die maximal zuldssige Abweichung von der Mittenfrequenz in
Prozent angegeben. Die geringere Frequenzabhangigkeit bei Breitbandantennen bedingt in der
Regel die Verschlechterung anderer Parameter. Neben dem Stehwellenverhéltnis &ndern sich
auch Polarisation und Richtwirkung nur minimal innerhalb der definierten Bandbreite.

Die Polarisation einer Antenne sollte auf die Polarisation der empfangen Welle abgestimmt
sein. Weichen die Polarisationsrichtungen voneinander ab, entstehen Polarisationsverluste.
Bei der orthogonalen Polarisationsrichtung wird das Signal annéhernd vollstandig gedampft.
Aus den im Abschnitt 3.1.3 genannten Grinden sind Bodenstationsantennen meist fir
zirkulare Polarisation ausgelegt. Diese Antennen konnen auch linear polarisierte Wellen
empfangen. Die Signalstarke ist dann aber wegen der Polarisationsverluste um die Halfte
gedampft. Gestreckte Antennen, wie Dipolantennen, strahlen grundsatzlich linear polarisierte
Wellen ab. Die Polarisationsrichtung stimmt mit der Drahtrichtung tberein. Zirkulare
Polarisation wird entweder durch die Geometrie, wie bei Helixantennen, oder durch eine
phasenverschobene Speisung, wie bei Patchantennen, erreicht. Je mehr die Frequenz einer
zirkular polarisierten Welle von der Mittenfrequenz der Sendantenne abweicht, desto
elliptischer wird ihre Polarisation.

Es kann zwischen Rundstrahl- und Richtstrahlantennen unterschieden werden. Richtstrahl-
antennen bundeln die Leistung in eine bestimme Richtung. Rundstrahlantennen geben die
Leistung gleichmaRig in alle Raumrichtungen ab. Die ideale Rundstrahlantenne wird als
isotroper Strahler bezeichnet. Er wird als theoretische Grolie herangezogen, mit deren Hilfe
die Richtwirkung von Antennen beziffert werden kann. Der isotrope Strahler erzeugt beim
Senden eine Kugelwelle, deren Leistungsdichte S;, quadratisch mit dem Abstand r abnimmt.
Bei eingespeister Leistung P,,,; gilt [1]:

! Bei einem Frequenzbereich der eine Oktave umfasst ist die groRte Frequenz doppelt so groB wie die kleinste.
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Pant

4172 (38)

Siso =

Ein isotroper Strahler ist technisch nicht realisierbar. Alle Antennen besitzen eine gewisse
Richtwirkung. Die Regionen, in denen die Leistungsdichte gebiindelt wird, werden als Keulen
bezeichnet. Die Keule mit der groten Richtwirkung heil3t Hauptkeule. AuRBer der Hauptkeule
hat jede Antenne mehrere Nebenkeulen, die einen Teil der Leistung in zumeist ungewollte
Richtungen abstrahlt.

Ein Mal3 fur die Richtwirkung ist der Antennengewinn G. Dieser gibt das richtungs-
abhéngige Verhéaltnis von abgestrahlter Leistung einer realen Antenne zum isotropen Strahler
wieder. Aus Gleichung (3-8) l&sst sich ableiten:

G = Anr? M (3-9)

Pant

Die Leistungsdichte und damit auch der Gewinn sind winkelabhéngig. Der Winkel ist Gber
die Polarkoordinaten ¢ und 6 definiert. Da der Antennengewinn eine VerhaltnisgroRRe ist,
wird er ublicherweise in Dezibel angegeben. Um kenntlich zu machen, dass er auf den
isotropen Strahler bezogen ist, wird der Einheit ein i angehangt (dBi). Der Antennengewinn
wird in Richtdiagrammen dargestellt. Die Diagramme bilden den Antennengewinn in
Abhéngigkeit des Winkels, meistens in Polarkoordinaten, ab.

Der Antennengewinn unterscheidet sich je nach Wirkflache der Antenne. Die Grolke der
Wirkflache beeinflusst wie viel Leistung abgestrahlt, bzw. aufgenommen werden kann. Fur
Parabolantennen berechnet sich die Wirkflache uber ihren Reflektor-Durchmesser D [1]:

2
Aerrppl = neff¥ (3-10)
Weil die Reflektor Flache nicht gleichmalig zu 100% genutzt werden kann, ergibt sich die
effektive Wirkflache erst durch Multiplikation mit dem Wirkfaktor n, . Flr Parabolantennen
betragt dieser typische Weise etwa 0,55 [28]. Andere Antennentypen erreichen durchaus auch
hohere Wirkfaktoren. Sind mehrere Antennen zu einem Array zusammengeschaltet, dann
addiert sich deren Wirkflache. Mit steigender Flache nimmt die Richtwirkung zu. Der
maximale Antennengewinn lasst sich wie folgt aus der Wellenlange und der Wirkflache A, s

ableiten [28]:

4
Gmax = ﬁAeff

(3-11)
Neben diesem maximalen Gewinn, der auch als co-polarer Gewinn bezeichnet wird, gibt es
noch den kreuzpolaren Gewinn. Er beschreibt die Verstarkungsrichtung der Antenne fur
Wellen, die orthogonal zur VVorzugspolarisation stehen.

Sende- und Empfangsantenne werden idealer Weise so aufeinander ausgerichtet, dass die
maximalen Antennengewinne der Hauptkeulen aufeinander zeigen. In der Realitdt sind
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Abweichungen von der idealen Ausrichtung zu erwarten. Mit Hilfe des Richtdiagramms kann
der Antennengewinn zu einer erwarteten Fehlausrichtung bestimmt werden. Dem Richt-
diagramm kann auch die Keulenbreite der Antenne entnommen werden. Dieser Wert definiert
einen Winkelbereich innerhalb der Hauptkeule, in dem der Antennengewinn nicht mehr als 3
dB unter seinen Maximalwert fallt. Gewinn und Keulenbreite beschreiben die Richtwirkung
einer Antenne. Nach ihrer Richtcharakteristik lassen sich Antennen in 5 Gruppen einteilen.

Tabelle 2: Richtcharakteristiken von Antennen

Kategorie Beschreibung G [dBi] |typ. Bauformen
Omnidirektional |Schwache Richtwirkung; <5 Stabantennen
Geeignet fir geringe Datenraten und geringe Anforde-
rungen an die Ausrichtung

Low Gain (LGA) |Strahlungsfeld anndhernd halbspharisch; 5, .., 10 | Patchantennen,
Keulenbreiten etwa 60°-120°; Helixantennen,
Geeignet fur mittlere Datenraten und geringe Anforde- Isofluxantennen
rungen an die Ausrichtung

Medium Gain | Ausgepragte Richtwirkung; 10, ..., 20 | Hornantennen,

(MGA) Geeignet fur hohere Datenraten, direkt oder als Speisung Antennen Arrays,
fur Reflektorantennen; Yagi Antennen
Stellt mittlere Anforderungen an die Ausrichtung

High Gain (HGA) | Starke Richtwirkung, groRe Aperturen; 20, ..., 45 | Reflektorantennen

Hohe Datenraten moglich;

Hohere Anforderungen an die Ausrichtung
Very High Gain |Sehr starke Richtwirkung, sehr groRe Aperturen; >45 Reflektorantennen
(VHGA) Mechanische Toleranzen und Deformation werden kritisch;
Einsatz im All nur bei hohen Frequenzen.

Hohe Anforderungen an die Ausrichtung

Quelle: Drobzcyk [30]

3.2.2 Typische Bauformen

Die einfachsten Antennen sind Dipol- und Monopolantennen. Dipole bestehen aus mittig
gespeisten Stében, welche parallel zu einer Masseflache angeordnet sind. Die Masseflédche hat
einen Durchmesser von mindestens A/4. Mit zunehmender Stabldnge erhoht sich die
Richtwirkung. Ubersteigt die Stablangen die Wellenliange, dann teilt sich die Hauptkeule in
mehrere Keulen auf. Durch Anbringen weiterer Elemente kann die Richtwirkung ebenfalls
beeinflusst werden. Das wird zum Beispiel bei Kreuz-Yagi- und Isoflux-Antennen ausgenutzt.
Monopole besitzen im Gegensatz zum Dipol nur einen Arm. Die Stablange ist haufig ein
Viertel der Wellenlange. Dipole und Monopole werden hauptséachlich im Meter- und
Dezimeterwellenbereich eingesetzt. Fir eine omnidirektionale Abdeckung kénnen 2 Di- oder
Monopole im 90° Winkel zueinander angeordnet werden.

Helixantennen bestehen aus einem spiralférmig gewundenen Draht. Die Windungen haben
einen Durchmesser von etwa A/m. Der Abstand zwischen zwei Windungen betragt etwa A/4.
Mit der Anzahl der Windungen steigt der Antennengewinn. Ubliche Langen betragen das
Doppelte der Wellenldnge. Der Durchmesser der Reflektorflache entspricht mindestens der
Wellenldnge. Helixantennen sind relativ breitbandig und strahlen zirkular polarisierte Wellen
ab. Der Drehsinn der Wendel bestimmt dabei die Polarisationsrichtung. Helixantennen
werden vorrangig im Dezimeterwellenbereich (0,3-3 GHz) eingesetzt.
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Patchantennen bestehen aus einer Metallflaiche auf einem Dielektrikum (ber einer
Reflektorflache. Die effektive Flache liegt bei etwa 80% der physischen Flache, dafur ist der
Wirkungsgrad an sich schlechter, sodass fur die gleiche Verstarkung etwa dieselbe Flache,
wie bei einer Reflektorantenne benétigt wird. Die Bandbreite einer Patchantenne ist stark
abhangig von dem Verhaltnis der Substratdicke zur Wellenlange und der effektiven Dielektri-
zitatskonstante des Systems. Auch die Breite des Patches beeinflusst die Bandbreite. Durch
die Verwendung von parasitaren Patches in verschiedenen Substratlagen und die Anordnung
mehrerer Patches in einem Array kdnnen Richtwirkung und Bandbreite erhéht werden.

Reflektorantennen bieten hohe Verstarkungen und sind relativ breitbandig. Durch eine
Optimierung der Reflektorflache kann die Richtwirkung der Antenne an Form und Grol3e des
Zielgebietes angepasst werden. Wegen der groRen Aperturen werden Reflektorantennen auf
Satelliten nur bei hohen Frequenzen eingesetzt, wie z.B. im Ka-Band zur Fernsehibertragung.
Als Speisung kommen hdufig Hornantennen zum Einsatz. Im Kleinsatellitenbereich sind
Horn- und Reflektorantennen weniger verbreitet.

Neben den genannten Grund-Typen gibt es noch weitere Bauformen, die im Klein-
satellitenbereich aber eine untergeordnete Rolle spielen. In Tabelle 3 sind die Eigenschaften
der wichtigsten Bauformen fur den Kleinsatellitenbereich zusammengefasst.

Tabelle 3: Antennenbauformen und typische Eigenschaften

Bauform Bandbreite |Verstarkung | Keulenbreite | Polarisation
Reflektor = 40% 15, ..., 35 25,...,2 linear oder zirkular
Horn = 40% 3,.. 25 120, ..., 8 linear oder zirkular
Patch-Array 2%, ..., 20% |15, ..., 35 25, ..., 2 linear oder zirkular
Helix 40% 5, .., 20 100, .., 15 zirkular

Einzelner Patch |2%, ..., 20% |5, ..., 8 ca. 100 linear oder zirkular
Kreuzdipol 5% 6 ca.70 zirkular

Spirale 8:1 ca.4,..,5 ca. 80, ..., 90 | zirkular

Dipol 5% 1,64 ca.78 linear

Monopol 5% 3 ca. 39 linear

Quelle: Blevins [7]

3.3 Signaltbertragung

Informationen konnen in verschiedene Welleneigenschaften, wie Phase, Amplitude,
Frequenz, oder Pulslange, hinein kodiert werden. Da die meisten Signale aus analogen
Quellen stammen, wurden die analogen Eigenschaften in der Vergangenheit direkt auf die
Wellen abgebildet. Bei diesen analogen Signalen kénnen aber Stérungen die Riickgewinnung
der Information deutlich erschweren. Ein weiteres Problem ist, dass durch Verstdrkung auch
immer der Rauschanteil im Signal erhoht wird, wodurch die Interpretation der Signalzustande
immer schwerer wird. Um die Storanfélligkeit zu verringern und die Effizienz der Signaliiber-
tragung zu erhdéhen, werden die Signale heutzutage digitalisiert. Anstatt des kontinuierlichen
Spektrums bei den analogen Signalen beinhalten die digitalen Signale nur noch wenige
diskrete Zustdnde. Diese konnen aus dem gestorten Signal leichter extrahiert werden.
Rauschanteile kdnnen so verringert werden, bevor das Signal verstarkt und weiter ibertragen
wird. Ferner kdnnen zusétzliche Informationen in ein digitales Signal hinein kodiert werden,
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um Fehlinterpretationen zu erkennen und unter Umsténden korrigieren zu kénnen. In den
folgenden Abschnitten werden wichtige Grundbegriffe der Signalubertragung eingefihrt.

3.3.1 Bandbreite des Ubertragungskanals

Als Ubertragungskanal wird die Strecke von der Datenquelle zur Datensenke bezeichnet. Er
ist beschrankt durch eine obere und eine untere Grenzfrequenz. Die Differenz von oberer zu
unterer Grenzfrequenz wird als Bandbreite bezeichnet. Frequenzen aufRerhalb der Bandbreite
des Kanals werden mit Filtern unterdriickt, um benachbarte Kandle nicht zu stéren. Die
Bandbreite bei Basisbandsignalen entspricht dem Spektrum zwischen der Mittenfrequenz fie
und der oberen Grenzfrequenz fon. Das negative Spiegelspektrum von fyne bis zur unteren
Grenzfrequenz fun, geht nicht mit in die Bandbreite ein. Durch Modulation des Basisband-
signals wird die Mittenfrequenz auf die Tragerfrequenz verschoben. Durch diese Verschie-
bung befindet sich das Spiegelspektrum auch im positiven Bereich. Bei linearer Modulation
ist die Bandbreite des modulierten Signals dadurch doppelt so hoch, wie die des Basisband-
signals.

Reale Filter unterdriicken das Spektrum aulRerhalb der Grenzfrequenzen nicht vollstandig.
Die Amplituden nehmen auflerhalb der Bandbreite zwar stark ab, es bleiben aber Frequenz-
anteile Gber das komplette Spektrum erhalten. Die Grenzfrequenz eines Filters wird nach dem
Leistungsdichtespektrum definiert. Danach ist an der Grenzfrequenz die Leitungsdichte um

3dB gedampft. Das entspricht einer Amplitudenabsenkung von 1/+/2.

Wie viel Bandbreite ben6tigt wird, um ein Signal zu Ubertragen, ist durch die Nyquist-
Bandbreite definiert. Das Nyquist-Shannon-Abtasttheorem besagt, dass die Bandbreite maxi-
mal der halben Abtastfrequenz entsprechen darf, damit aus einer zeitdiskreten Abtastfolge ein
zeitdiskretes Signal rekonstruiert werden kann. Die Nyquist-Bandbreite By, hangt von der
Datenrate, der Kodierungsrate und der Modulationsart ab. Allgemein entspricht sie der halben
Abtastrate ty;; bzw. der doppelten Datenrate Ry;; [30]:

- —2.R. 3-12
BNyq 2 tyir 2 Ryt (3-12)

Die maximal mdgliche Datenrate, die fehlerfrei tber einen Kanal Ubertragen werden kann,
wird als Kanalkapazitat Cy,,, bezeichnet. Sie leitet sich flr den stérungsfreien Kanal ebenfalls

aus dem Nyquist-Shannon-Abtasttheorem ab [30]:

Cnyq = ftast " 10g2(M) > 2 frrqy  l0g2(M) = Byyq - log, (M) (3-13)

Dabei ist fiot die Abtastfrequenz und M die Anzahl der moglichen diskreten Zustdnde. Die
Datenrate ist demnach durch die Bandbreite B begrenzt. Das Verhaltnis von Datenrate in bps
zur Bandbreite in Hz wird als Bandbreiteneffizienz I bezeichnet [30]:
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r=Fo (3-14)
B

Eine hohe Bandbreite ermdglicht hdhere Datenraten. Sie bedingt aber auch eine héhere
Sendeleistung. Zentrale Aufgabe bei der Auslegung eines Kommunikationssystems ist es
daher, einen Kompromiss zwischen bendtigter Bandbreite und zur Verfligung stehender
Sendeleistung zu finden.

Es existieren als Multiplexing bezeichnete Techniken, um mehrere Ubertragungskanale
parallel zu betreiben und damit die zur Verfligung stehende Bandbreite effizienter zu nutzen.
Beim Zeitmultiplexing werden Informationen in Paketen zusammengefasst. Die Pakete ver-
schiedener Quellen werden nacheinander tbertragen. Mit steigender Anzahl an Quellen steigt
so auch die Gesamtzeit, die fiir die Ubertragung bendtigt wird. Beim Codemultiplexing
werden die Signale aus verschiedenen Quellen kodiert und Uberlagert. Im Dekoder kénnen die
Uberlagerten Signale aus dem Summensignal wieder extrahiert werden. Mit steigender Anzahl
an Quellen steigt beim Codemultiplexing der Leistungsbedarf fiir eine Ubertragung. SchlieR-
lich gibt es noch das Frequenzmultiplexing. Dabei werden mehrere Sender parallel, bei
verschiedenen Frequenzen betrieben. Je mehr Datenstrome zeitgleich Ubertragen werden
sollen, desto mehr Frequenzen, mit ausreichendem Abstand zueinander, werden bendétigt. Um
Frequenzmultiplexing zu ermdglichen, miissen die Nutzsignale vor der Ubertragung auf eine
Tréagerwelle moduliert werden.

3.3.2 Modulation

Modulation ist die Uberlagerung der Informationen eines Nutzsignals mit der Amplitude,
Frequenz, oder Phase einer sinusformigen Tragerwelle. Die Trégerwelle muss eine hohere
Frequenz aufweisen, als die hochste im Nutzsignal vorkommende Frequenz. Im Demodulator
kann das Nutzsignal wieder aus dem modulierten Signal extrahiert werden. Die Trégerwelle
ist an die physikalischen Eigenschaften des Ubertragungskanals angepasst. Dadurch lassen
sich beliebige Signale mit Frequenzen Ubertragen, bei denen die Atmosphére durchlassig ist.
Wegen der hoheren Frequenzen eines modulierten Signals kdnnen auBerdem Kkleinere
Antennen verwendet werden.

Es wird zwischen linearen und nichtlinearen Modulationsverfahren unterschieden. Bei der
linearen Modulation kann die Umwandlung vom Basisbandsignal zum modulierten Signal
durch eine lineare Funktion beschrieben werden. Die Amplitudenmodulation beispielsweise
entspricht einer Multiplikation im Zeitbereich. Frequenzmodulation ist ein Beispiel fur eine
nicht lineare Modulationsart, da sie auf Cosinus-Funktionen basiert. Bei nichtlinearen
Modulationsarten lassen sich Eigenschaften wie die Bandbreite oft nur nd&herungsweise
bestimmen.

Der natiirliche Frequenzbereich eines Nutzsignals wird als Basisband bezeichnet. Bei
analoger Modulation wird das Basisbandsignal kontinuierlich, bei digitaler Modulation
diskret mit einem Trager Uberlagert. Die diskreten Zustdnde des Nutzsignals werden bei der
digitalen Modulation auf Symbole abgebildet. Ein Symbol représentiert eine bestimmte
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Abfolge von Bits und wird durch einen definierten Tragerwellenzustand dargestellt. Der
Abstand zwischen zwei Abtastzeitpunkten wird als Bitrate, der Abstand zwischen zwei
Symbolen als Symbolrate bezeichnet. Das Spektrum der Symbole ist durch die Bandbreite des
Ubertragungskanals begrenzt. Im Bezug auf digitale Modulationsverfahren wird meist der
Begriff Umtastung an Stelle von Modulation verwendet. Weil die Information auf diskrete
Zustédnde beschrankt ist, lassen sich kleine Abweichungen im Signal erkennen und ggf.
korrigieren. Dadurch ist die digitale Modulation im Allgemeinen robuster gegen Stérungen.
Zur Dateniibertragung werden in der Raumfahrt heutzutage hauptsachlich digitale Modu-
lationsverfahren verwendet.

Die Sinusschwingung der Tragerwelle ist Gber die Amplitude A, die Frequenz f und die
Phase ¢ definiert [5]:

V(t) = Asin(2rft + @) (3-15)

Innerhalb dieser Parameter lassen sich durch Uberlagerung die Informationen des Nutzsignals
kodieren. Je nach modulierter GroRe leiten sich daraus die drei Grundverfahren der digitalen
Modulation ab: Die Amplitudenumtastung (ASK), die Frequenzumtastung (FSK) und die
Phasenumtastung (PSK). Die prinzipielle Funktionsweise der 3 Verfahren ist in Tabelle 4
dargestellt.

Tabelle 4: Grundarten der digitalen Modulation

Signalverlauf Beschreibung

© R S ‘ | ‘ ‘ : : Digitales Signal:
2 11 I I | | Enthalt die zu Ubertragenden bindren
§ 1 1 0 1 1 0 1 1 0 0 Informationen und wird dem Modulator
S ! ‘ mit Bitrate Ry;; zugefiihrt.
_ Sinusformiges Tragersignal:
;C'; Die Frequenz muss nach dem Abtast-
> Theorem mindestens doppelt so hoch
§9 sein wie die Eingangsdatenrate Ry des
= Modulators.

R ; Amplitudenmoduliertes Signal:

il () N | | Die Information wird in der Amplitude
X ! | g‘ \‘ ‘\‘ \‘ kodiert. Im einfachsten Fall schwingt der
< ‘ L L Trager mit maximaler Amplitude bei 1,

““ ““ ““ ““ bzw. gar nicht bei 0.

N o R N Frequenzmoduliertes Signal:

i T LI \”\ I \”\ | \‘H Die Information wird in der Frequenz
X ‘ HH“UH‘\HHH“ || HHHH“\ | \ MHHHHHH‘“ kodiert. Im Einfachsten Fall wird der
. a \“‘( \‘J‘ ‘u‘:\”””k H H\H‘HH‘! H Hmummmu logischen Eins oder Null jeweils eine von

\i ‘ il H‘ VU ‘u‘ \ \u;‘; | ‘u‘ H ‘H‘ il \“3 2 Frequenzen zugeordnet.

‘ Co Phasenmoduliertes Signal:

| ) ‘\‘“ [ Die Phase trdgt die Information. Im
x | ‘f \‘ ‘f ‘1‘ | | ‘\ H ‘s‘ ‘ ‘s‘ \‘ | } Einfachsten Fall betrdgt der Unterschied
o | ERIA s?‘ RIERIRRIRERE \ J zwischen den Phasen einer logischen Null

\ | und einer logischen Eins 180°.

Abgeleitet von BrieR [29]
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Die Amplitudenumtastung entspricht mathematisch einer Multiplikation. Die einfachste
Variante (siehe Tabelle 4) wird auch als On Off Keying (OOK) bezeichnet, weil das
Trégersignal im Prinzip an und abgeschaltet wird um eine binare O oder 1 darzustellen. Da
sich die meisten Storungen auf die Amplitude eines Signals auswirken, kann es bei einem
gestorten Signal bei der Demodulation schnell zu Fehlinterpretationen kommen.

Bei der Frequenzumtastung ist jedem Signalzustand aus dem Basisband eine Frequenz
zugeordnet. Ein Frequenzwechsel findet immer im Nulldurchgang der Tragerschwingung
statt. Der Abstand zwischen maximaler und minimaler Frequenz wird als Frequenzhub Af
bezeichnet. Das Produkt aus dem Frequenzhub und der zeitlichen Dauer tsy, eines Symbols
wird Modulationsindex n genannt:

n=Aftsym (3-16)

Der Modulationsindex muss gro3 genug sein, damit sich die Frequenzen im Empféanger
unterscheiden lassen. Bei héherer Symbolrate und damit kirzerer Zeit ts, mussen demnach
die Frequenzen weiter auseinanderliegen, wodurch mehr Bandbreite bendtigt wird.

Fur die Phasenumtastung wird die Phasenlage des Trégers je nach Zustand des
Datensignals verschoben. Da nur eine Frequenz bendtigt wird, ist dieses Verfahren im
Allgemeinen bandbreiteneffizienter, als FSK. Der rapide Amplitudenwechsel zwischen
Symbolen durch den abrupten Phasensprung wirkt sich jedoch negativ auf die Bandbreite
aus. Eine Verbesserung wird z.B. bei Offset-QPSK (OQPSK) durch eine konstante
Verschiebung der Phase erreicht.

Durch feinere Abstufungen der Welleneigenschaften lassen sich mehrere Bits in einem
Symbol Ubertragen. Bei PSK beispielsweise kdnnen neben den Phasenlagen 0° und 180° auch
die Phasen 90° und 270° als Symbole verwendet werden. So kénnen pro Symbol nicht nur 1,
sondern 2 Zustande Ubertragen werden. Ein Symbol steht dann fiir eine Folge aus 2 Bits. Die
Bitrate ist dann doppelt so hoch, wie die Symbolrate. Die Anzahl der Symbole entspricht der
Ordnung der Modulation. Sie wird dem Modulationsverfahren vorangestellt. Fir zwei
Symbole wird ublicherweise ein B fur Binary vorangestellt, fur 4 Symbole ein Q fir
Quadrature. Die einfache Phasenumtastung mit 2 Symbolen wird demnach mit BPSK und die
mit 4 Symbolen mit QPSK abgekdirzt.

Es gibt auch Mischformen wie z.B. QAM, oder APSK bei dem die Symbole sowohl in der
Phasenlage, als auch die Amplitude kodiert sind. Ab der Ordnung 16 ist APSK der einfachen
PSK zu bevorzugen [4].

Da PSK, verglichen mit den beiden anderen Grundverfahren, eine hohere Effizienz bzw.
geringere Storanfalligkeit aufweist, benutzen die meisten Kommunikationssysteme in der
Raumfahrt Varianten der Phasenumtastung. Die weiteren Betrachtungen konzentrieren sich
deshalb auf die gangigen PSK-Verfahren.

Fur ASK und PSK lassen sich die Zustande des modulierten Signals tbersichtlich in einem
Konstellationsdiagramm darstellen. Ein Symbol wird in der Komplexen Ebene mit Hilfe der
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In-Phase — Achse (1) und der Quadrature — Achse (Q) dargestellt. Der Signalzustand ergibt
sich flr die Amplitude A und die Phase ¢ nach der Vorschrift:

I =Acosg (3-17)
Q =Asing
Q Q Q
A A
I
BPSK OQPSK 16-QAM

Abbildung 4: Symboldarstellung im Konstellationsdiagramm: Die Signal Zustande sind durch die blauen Punkte
markiert. Der Abstand zum Ursprung entspricht der Signalamplitude. Der Winkelabstand von der positiven 1-Achse zum
Zustand definiert die Phasenlage.

Neben der Anschaulichkeit hat diese Darstellung auch technische Relevanz. Eine Phasen-
verschiebung im modulierten Signal entspricht einer Amplitudenaddition der I- und Q-
Signale. Um im Summensignal eine Phasenverschiebung zu bewirken, missen bei den I- und
Q-Signalen also lediglich die Amplituden variiert werden. Die Phasenverschiebung kann
damit Uber eine technisch einfachere Amplitudenaddition erzeugt werden.

Bei der Demodulation weist das Signal in der Regel nicht genau einen der definierten
Zustande auf, sondern weicht durch hinzugekommenes Rauschen leicht davon ab. Der reale
Signalzustand wird dem am ndchsten liegenden idealen Zustand zugeordnet. Wenn der
Rauschanteil zu groR wird, kann der Signalzustand dichter an einem benachbarten idealen
Zustand liegen und wird damit fehlinterpretiert. Die Information im demodulierten Signal
entspricht dann nicht mehr der Gesendeten, weil der Wert eines oder mehrerer Bits invertiert
ist. Mit steigender Modulationsordnung wird der Abstand zwischen den Zustdnden immer
geringer. Binédre Verfahren sind demnach im Allgemeinen robuster, als Verfahren hoherer
Ordnung. Daftir weisen aber eine schlechtere Bandbreiteneffizienz auf.

Die bendtigte Bandbreite bei gegebener Datenrate unterscheidet sich je nach Modulations-
verfahren. Sie wird von der Nyquist-Bandbreite abgeleitet. Bei PSK hat die Steilheit der
Phasenspriinge entscheidenden Einfluss. Abruptes Umschalten von einer Phase in die nachste
bendtigt viel Bandbreite. Wird die Phase hingegen in mehreren kleinen Schritten in den
néchsten Zustand tberfihrt, reduziert sich die bendtigte Bandbreite. Beeinflusst wird das
durch die Wahl geeigneter Filter. Der Freiheitsgrad der Filterwahl wird bei der Berechnung
der Bandbreite Uber den Auslegungsfaktor a berlcksichtigt. Fiir BPSK mit der Bitrate Ry;; am
Modulatoreingang berechnet sich die benétigte Bandbreite wie folgt [30]:

Bppsk = (1 + a)Rp;¢ (3-18)
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Der Auslegungsfaktor liegt typischer Weise zwischen 0,2 und 0,5. Die Bandbreiteneffizienz
fur BPSK ist [30]:

Ryt _ 1

Ippsk = (3-19)

Bei QPSK sind 4 Phasenzustéande definiert. Pro Symbol werden also 2 Bits ibertragen. Im
Vergleich zu BPSK wird nur die halbe Bandbreite benétigt. QPSK ist demnach im
Allgemeinen doppelt so effizient, wie BPSK.

3.3.3 Kanalcodierung

Wihrend der Ubertragung entstandene Bitfehler konnen durch Kanalcodierung bis zu einem
gewissen Grad erkannt und korrigiert werden. Dazu werden redundante Bits in den
Datenstrom eingefiigt. Es wird also eine hohere Bruttodatenrate und damit mehr Bandbreite
bendtigt um dieselbe Datenmenge in der gleichen Zeit zu Ubertragen. Es werden fehler-
erkennende und fehlerkorrigierende Codes unterschieden.

Fehlererkennende Codes helfen festzustellen, ob ein empfangenes Datenpaket Fehler
enthalt. Dies kann z.B. durch Priifsummen realisiert werden. In diesem Zusammenhang wird
auch von Vorwartskorrektur gesprochen. Fehlerkorrigierende Codes kdnnen zudem fest-
stellen, an welcher Stelle im Datenpaket der Bitfehler aufgetreten ist. Der urspriingliche Wert
der fehlerhaften Bits kann dann wiederhergestellt werden. Dieses Verfahren wird als Rick-
waértskorrektur bezeichnet. Sowohl Fehlererkennung als auch Fehlerkorrektur funktionieren
nur bis zu einem gewissen Grad, d.h. bis zu einer bestimmten Anzahl von Fehlern in einem
Datenpaket. Der Grad wird vom sogenannten Hamming-Abstand abgeleitet. Dieser gibt an,
wie viel Bits sich in 2 Wértern des Code-Alphabetes mindestens unterscheiden®. Der
Hamming-Abstand sagt also aus, wie viele Bitfehler mindestens auftreten mussen, damit das
ursprungliche Wort identisch mit einem anderen Codewort des Alphabets ist und folglich
nicht mehr als Fehler erkannt werden kann.

Mit dem Hamming-Abstand steigt der Grad der Fehlererkennung, aber auch die Anzahl
redundanter Bits in der Ubertragung. Wie viel zusitzliche Daten durch die Kanalkodierung
entstehen wird Uber die Code-Rate p angegeben. Sie drickt das Verhéaltnis zwischen der
Anzahl der informationstragenden Bits k und der Gesamtléange n der Nachricht aus [4]:

_k (3-20)
p= n
Bei einer Code-Rate von % tragen nur die Hélfte der Bits im Datenpaket die Informationen
der Nachricht. Der Rest besteht aus redundanten Bits. Die Code-Rate wird haufig auch in der
Form (n, k) angegeben. Fir den Hamming-Abstand dg,, konnen dy.,n — 1 Bitfehler in

2 Als Codewort wird eine Folge von Bits bezeichnet, der eine Bedeutung zugeordnet ist. Im ASCII-Alphabet z.B.
steht die Bitfolge 010 0011 fir das Raute-Zeichen. Unter Alphabet wir die Gesamtheit aller Codewdrter aus
einer abgeschlossenen Menge an Codewdrtern verstanden.
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einem Codewort erkannt und |(dy.m — 1)/2] Bitfehler korrigiert werden. In Tabelle 5 ist der
Grad der Fehlererkennung und der Fehlerkorrektur fir den Hamming-Abstand 1 bis 5
aufgelistet.

Tabelle 5: Grad der Vorwarts- und Rickwartskorrektur nach Hamming-Abstand

diam | P |Fehlererkennung Fehlerkorrektur
1 1/1 | nicht moglich nicht moglich
2 1/2 |Einbitfehler werden erkannt nicht moglich
3 1/3 |Ein- und Zweibitfehler werden erkannt Einbitfehler konnen korrigiert werden
4 1/4 |Ein-, Zwei- und Dreibitfehler werden erkannt. |Einbitfehler kénnen korrigiert werden.
5 1/5 |Ein- bis Vierbitfehler konnen erkannt werden | Ein- und Zweibitfehler konnen korrigiert werden.

Es wird zwischen Blockcodes und Faltungscodes (Convolutional Codes) unterschieden.
Bei den Blockcodes haben alle Codeworter eines Alphabets dieselbe feste Lénge. Jedes
Codewort der Lange n enthalt k Informationsbits und dementsprechend n — k redundante
Bits. Beispiele fiir in der Raumfahrt verwendete Blockcodes sind BCH-Codes®, wie Reed-
Solomon Codes (RS-Codes). Die Starke von Reed-Solomon Codes liegt in der Vielfach-
korrektur. Das heif3t langere Ketten von fehlerhaften Bits, sogenannte Burstfehler, kénnen gut
erkannt und korrigiert werden. RS-Codes arbeiten Byteweise. Nach CCSDS 130.1-G-1 [27]
werden fir die Raumfahrt folgende RS-Codes empfohlen:

e RS(255,223) - max 16 Byte in einer 223 Byte langen Nachricht korrigierbar.
e RS(255,239) - max 8 Byte in einer 223 Byte langen Nachricht korrigierbar.

Bei Faltungscodes werden die Informationen kontinuierlich im Bitstrom codiert. Aufein-
anderfolgende Codewdrter sind dadurch voneinander abhéngig. Fehlerbehaftete Stellen im
Codewort kdnnen aus den sie umgebenden Bits rekonstruiert werden. Faltungscodes erreichen
im Allgemeinen geringe Code-Raten. Hohere Raten sind durch Punktierung moglich. Dabei
werden bestimmte Bits im Codewort weggelassen um die Codeworter auf eine bestimmte
Lange zu bringen. Durch die fehlenden Informationen verringert sich aber die Korrektur-
fahigkeit. Fir die Decodierung kommen meist Viterbi-Decodierer zum Einsatz.

Die serielle Verkettung zweier Codes wird kaskadenartige Codierung (Concatened
Coding) genannt. Decodierungsfehler bei Faltungskodes treten héaufig als Bursts auf. Diese
koénnen durch Reed-Solomon Codes erkannt und korrigiert werden. Kaskadenartige
Codierung ist sehr machtig, bendtigt aber viele redundante Bits im Datenstrom. Die
Kombination von Viterbi und Reed-Solomon ist in der Raumfahrt seit der VVoyager-2 Mission
weit verbreitet. Immer hdufiger sind auch Turbo Codes in der Raumfahrt anzutreffen. Mit
Turbo Codes kénnen hohe Datenraten, nahe an der Kanalkapazitét erreicht werden.

Durch Kanalcodierung sinkt neben der Fehlerwahrscheinlichkeit auch die Nettodatenrate,
da dem Datenstrom zusatzliche Bits hinzugefiigt werden mdissen. Soll die Nettodatenrate
gleich bleiben wird eine hohere Bruttodatenrate benétigt. Weil Fehler im Datenstrom
korrigiert werden konnen, ist eine gewisse Wahrscheinlichkeit fiir das Auftreten von Fehlern
bei der Demodulation tolerierbar. Dadurch kann die Sendeleistung je nach Codierungs-

® BCH steht fiir die Anfangsbuchstaben der Entwickler dieser Code-Familie (Bose-Chaudhuri-Hocquenghem).
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Verfahren zum Teil deutlich reduziert werden, sodass in der Summe Sendeleistung eingespart
werden kann. Wie viel Sendeleistung ben6tigt wird um eine gewisse Fehlerwahrscheinlichkeit
nicht zu tberschreiten, ist Thema des folgenden Kapitels.

3.4  Auslegung der Funkstrecke

Die Funkstecke unterteilt sich in die 3 Bereiche Sendestrecke, Ubertragungsweg und
Empfangsstrecke (siehe Abbildung 5). In der Sendestrecke wird ein Signal mit der Datenrate
Rpit eingeleitet. Im Sender wird das Signal auf einen Trager moduliert. Die Tragerwelle hat
am Transmitterausgang die Leistung Prx. Auf dem Weg zur Sendeantenne treten
Speiseverluste Lg 1« auf, sodass die Tragerwelle den Radiator der Antenne schlielich mit der
Sendeleistung Pt erreicht. Die Antenne bindelt die Leistung in eine bestimmte Richtung,
wodurch die Tragerwelle um den Antenenngewinn verstarkt wird. Da die Sendeantenne
immer um einen Winkel ® von der idealen Ausrichtung abweicht, wird die Tragerwelle nicht
mit dem maximalen Gewinn in Richtung der Empfangsantenne verstarkt.

Sendestrecke Ubertragungsweg ' Empfangsstrecke
(/Gpm%v GR,max
I:)T ®T » L. L < ®R PR
% fsp atm N
Pr \ Lees™ Gr () Gr(Or) L’eff./?)( Prx
Rbit T\I\ N R)( Rbit
EIRP Gr/T

Abbildung 5: Einflussgréen der Funkstrecke:Tx steht fiir den Sender, Rx fiir den Empfanger. Die Leistungen der
Tragerwelle sind durch den Buchstaben P gekennzeichnet. L deutet Verluste, N deutet Rauschen an. Die Abbildung wurde
aus Satellite Communications Systems [4] abgeleitet.

Auf dem Ubertragungsweg verteilt sich die Leistung der Welle auf eine mit dem Abstand
immer groRer werdende Flache. Die Trégerwellenleistung verringert sich deshalb um die
Freiraumdampfung L. Des Weiteren bewirken verschiedene Stérungen eine Abschwachung
um die Atmosphérische Dampfung Lam.

Die Empfangsantenne verstarkt die Tragerwellenleistung wiederum um den Gewinn
Gr(OR), sodass sie am Antennenausgang den Wert Pr hat. Auf dem Weg zum Empfanger
treten weitere Speiseverluste Liqgr« auf. Am Empféngereingang betrdgt die Trégerwellen-
leistung dann noch Pgr«. Auf der Empféangerstrecke werden die Rauschanteile im Signal
erhdht. Am Empfangereingang enthélt das Signal die Rauschleistung N. Das demodulierte
Signal verlésst den Empfénger wieder mit der Datenrate Rpjt.

Die abgestrahlte Leistung des Sendesystems ist in der dquivalenten isotropen Sende-
leistung (EIRP) zusammengefasst. Die Verluste und die Rauschanteile der Empféngerstrecke
konnen mit der Gite des Empfangssystems G/T ausgedriickt werden.
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Ziel bei der Auslegung der Funkstrecke ist es, dass die Tragerwelle den Empfanger noch
mit ausreichend Leistung erreicht, sodass die Symbole bei der Demodulation eindeutig
interpretiert werden konnen. Dabei sind die von der ITU definierten Grenzen fir die
Leistungsflussdichte am Boden und die Bandbreite einzuhalten. Zu diesem Zwecke werden
alle Verluste bei der Ubertragung erfasst und von der Sendeleistung abgezogen. Um die
Bilanzierung zu vereinfachen, ist es ublich Leistungen und Verluste in Dezibel anzugeben.
Die Umrechnung erfolgt bezogen auf 1W nach [4]:

PIABW] = 10 log,y (V] (3-21)
[ ] 910 W
P[dBW]
P[W] = 10l 107) (3-22)

In den folgenden Abschnitten werden dazu zun&chst die Einflussgrofen der Funkstrecke
néher betrachtet, um die Leistung am Empfanger bestimmen zu kénnen. AnschlieBend wird
untersucht wie aus dieser Leistung eine Wahrscheinlichkeit fur das Auftreten von Bitfehlern
abgeleitet werden kann.

3.4.1 Sendestrecke

Die Transmitterleistung Pty erreicht nicht vollstdndig den Radiator der Antenne. Jede
Komponente, die das Signal passieren muss, verursacht Dampfungen. Die Verluste zwischen
Transmitter und Sendeantenne werden als Feeder-Verluste Lg1x Zusammengefasst. Sie setzen
sich mindestens aus den Kabelverlusten Ljn und dem Fehlanpassungsverlust Lyswg am
Eingang der Antenne zusammen. Falls vorhanden, kommen noch die Verluste weiterer
Komponenten, wie z.B. Koppler, Schalter, oder Diplexer hinzu. Sind alle Verluste in Dezibel
gegeben, errechnet sich der Gesamtverlust durch die Addition der Einzelbetréage:

LF,Tx [dB] = LVSWR + Lline + Lcoupler + stitch + Ldiplex +... (3-23)

Die Dampfungen der Komponenten sind jeweils den Datenbldttern zu entnehmen. Bei
Kopplern ist neben dem Wirkungsgrad zu beachten, dass sie die Leistung auf mehrere Zweige
aufteilen. Das bedeutet bei n Zweigen erreicht jeden Zweig nur noch die Leistung Pr/n
abzlglich des Wirkungsgrades. Die Dampfung Lygyg, die wegen der Fehlanpassung der
Antenne entsteht, ergibt sich nach Gleichung (3-7) auf Seite 9 aus dem Stehwellenverhaltnis.

Wenn der Trager den Radiator der Antenne erreicht, hat er noch eine Leistung von:
Pr[dB] = Pry — Lprx (3-24)

Die Leistung wird durch die Richtwirkung der Antenne gebiindelt. Die Leistung die in der
Richtung der maximalen Antennenverstarkung abgestrahlt wird, ist Gber die &quivalente
isotrope Sendeleistung (EIRP) gegeben:
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EIRP[dB] = Py + Gy max (3-25)

Wenn die Sendeantenne nicht optimal auf die Empfangsantenne ausgerichtet ist, muss der
dadurch entstehende Fehlausrichtungsverlust Lg beriicksichtigt werden. Der Wert kann aus
dem Richtdiagramm der Antenne abgeleitet werden. Er ergibt sich aus der Differenz des
maximalen Gewinns zu dem Antennengewinn bei der erwarteten Fehlausrichtung:

Lg [dB] = Gmax — G(6) (3-26)

Fur erste Abschétzungen bei Fehlausrichtungen 8, die kleiner als die halbe Keulenbreite der
Antenne sind, kann der Verlust wie folgt abgeschatzt werden [28]:

2

0 ) (3-27)

O3ap

Lo[dB] ~ 12(

3.4.2 Ubertragungsweg

Auf dem Ubertragungsweg stellt die Freiraumdampfung den groRten Verlust dar. Sie entsteht,
weil die Leistungsdichte einer elektromagnetischen Welle quadratisch mit der Distanz d vom
Sender abnimmt. Durch die Expansion der Wellenfront wird die gleiche Leistung auf eine mit
dem Abstand zum Sender immer groRer werdenden Flache verteilt. Die Freiraumdampfung ist
abhangig von der Wellenldnge A und berechnet sich ber [4]:

2
@) (3-28)

Lisp[dB] = ( 7

Der Abstand zwischen Satellit und Bodenstationsantenne ist abhangig von der Elevation EL
des Satelliten Gber dem Horizont der Bodenstationsantenne und der Orbithéhe hor. Mit dem
Erdradius req und der Hohe der Bodenstation hgs Uber dem Meeresspiegel lasst sich der
Abstand wie folgt berechnen [29]:

d = /(g SINEL)? + (15q:% — rgs?) — s * SINEL
mit Bs = Terd + hBS (3-29)

Tsat = Tera + Rorb

Wenn der Trager die Atmosphére durchquert, kommen weitere atmospharische Verluste
Lqtm hinzu. Die verantwortlichen Stérungen treten hauptsachlich in der lonosphére und der
Troposphare auf. Die dampfenden Effekte werden maximal in der N&he des Erdbodens und
bei etwa 400km Hohe [4]. Die lonosphare erstreckt sich von etwa von 70 bis 1000 km Gber
der Erdoberflache und verursacht Stérungen vor allem bei kleineren Frequenzen unter 3 GHz.
Die Troposphdre reicht von der Erdoberflache bis in etwa 15km Hohe. Ddmpfungen bei
Frequenzen (ber 3 GHz werden hauptséchlich durch troposphérische Stérungen hervor-
gerufen.
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Die atmosphérischen Verluste fir Frequenzen oberhalb von 3GHz lassen sich im
Wesentlichen 4 Kategorien unterteilen:

e Dampfung durch atmospharische Gase L

e Dampfung durch Niederschlage und Wolken L, 4,
e Dampfung durch Szintillation L,

e Polarisationsverluste L,,,

Alle atmosphérischen Ubertragungsverluste hiangen von der Frequenz, der Lokalitat der
Bodenstation und der L&nge des Weges durch die Atmosphére ab. Insgesamt ergibt sich:

Lotm[dB] = Lgas + Lrgn + Lgszn + Lpol (3-30)

Gasdampfung entsteht durch Absorption, die hauptsachlich durch Wasserdampf und
Sauerstoff verursacht wird. Der Sauerstoff ist in der Atmosphére etwa gleich verteilt. Der
Wasserdampfgehalt hingegen unterscheidet sich nach Region und Jahreszeit. In Deutschland
schwankt er zwischen etwa 5 g/m?3 im Winter und etwa 15 g/m3 im Sommer. In dquatornahen
Regionen betragt der Wasserdampfgehalt im Jahresmittel etwa 15 g/m? und an den Polen etwa
5 g/mé3 [4]. Die Gasdampfung wird mafigeblich beeinflusst von der Tragerwellenfrequenz, der
Hohe der Bodenstation, der Luftfeuchtigkeit und der Lange des Ubertragungsweges durch die
Atmosphére. Die starkste Gasdampfung wird wahrend der Jahreszeit mit den hdchsten
Niederschlagen erreicht. Detaillierte Informationen kénnen ITU-R P.836-3 [17] enthommen
werden. In den Normen ITU-R P.676 [15] Annex 1 und 2 ist die Berechnung der
Gasdampfung ausfihrlich erlautert.

Als Regendampfung werden Absorption und Depolarisation in der Troposphére aufgrund
von Niederschldgen bezeichnet. Ab 10 GHz konnen diese Verluste signifikante Werte
annehmen. Die Berechnung der Regenddmpfung ist in ITU-R P.618-9 [16] erlautert. Die
Regendampfung ist abhingig von der Regenrate. Ublicher Weise wird fiir die Region um die
Bodenstation ein Wert flir eine Regenrate bestimmt, der nur an einem Bruchteil des Jahres
iberschritten wird. Ublich sind z.B. Regenraten, die an 0,01% des Jahres uberschritten
werden [4].

Aus der Regenrate kann dann eine Dd&mpfung ermittelt werden, die bei der Auslegung der
benodtigten Sendeleistung berticksichtigt wird. Wenn die angenommene Regenrate Uber-
schritten wird, kann die Leistung der Tragerwelle durch die Regendampfung unzuldssig klein
werden. Diese Zeit wird als mogliche Ausfallzeit der Funkverbindung definiert. Bei Regen-
raten, die auf 0,01% des Jahres bezogen sind, betragt die mogliche Ausfallzeit etwa 53 min,
bei 0,001% etwas Uber 5 min pro Jahr. Bei umlaufenden Satelliten im niederen Erdorbit
(LEO) besteht nur flr einen Bruchteil der Orbitperiode Kontakt zu einer Bodenstation. Die
Wabhrscheinlichkeit, dass wéhrend des starken Regens Funkkontakt zur Bodenstation aufge-
nommen werden soll, lasst sich aus der Kontaktzeit pro Tag ableiten. Sie betrédgt im LEO nur
wenige Prozent. Flr Frequenzen unter etwa 3 GHz sind die Verluste vernachlassigbar klein.
Fr hohere Frequenzen missen sie beruicksichtigt werden (siehe Abbildung 6).
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Abbildung 6: Atmosphérische Ddmpfung nach ITU P.R 618.9: Fur 650 Km Orbithdhe (ber Neustrelitz. Oben die
Absorption durch atmospharische Gase, in der Mitte die Dampfungen durch Szintillation und unten die Regendampfung die
an 0,01% des Jahres nicht tiberschritten wird. Quelle: Drobczyk [30].
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Szintillation ist eine Fluktuation von Amplitude oder Phase der Trégerwelle. Fur hohere
Frequenzen ab etwa 2 GHz werden diese durch Unregelmé&Rigkeiten im Brechungsindex der
Troposphére verursacht. Berechnungen der Dampfungen durch troposphérische Szintillation
sind ebenfalls ausfuhrlich in ITU P.R 618.9 [16] beschreiben. In Abbildung 6 sind die
atmospharischen Dampfungen fir verschiedene Frequenzbander dargestellt.

Zu den genannten Dampfungen kommen noch Veranderungen der Polarisation der Trager-
welle. Diese entstehen durch den Transfer von Energie in die orthogonale Polarisations-
richtung, auch Kreuz-Polarisation genannt. Hervorgerufen werden sie durch Wassertropfchen
und Eispartikel in der Atmosphare. Durch den Energietransfer weicht die Wellenpolarisation
von der Polarisation der Empfangsantenne ab. Dadurch entstehen Polarisationsverluste
welche bei der Empfangerstrecke mit berlcksichtigt werden.

Nach ITU-R P.531 sind insbesondere bei Frequenzen unterhalb von 1 GHz ionosphérische
Einflisse zu berticksichtigen. Dazu gehdren im Wesentlichen die Faraday Rotation und die
ionospharische Szintillation. Die Faraday Rotation verursacht eine Verdrehung der Polari-
sationsebene bei linear polarisierten Wellen. lonosphérische Szintillation entsteht durch eine
inhomogene Verteilung der Elektronendichte in der lonosphéare. Die Stérungen sind am
Aquator und an den Polen des Erdmagnetfeldes am groRten. Zu mittleren Breitengraden hin
nehmen sie ab. Die Dampfung durch ionosphérische Szintillation nimmt mit steigender
Frequenz ab. Oberhalb des UHF-Bandes wird sie vernachlassigbar klein. Die ionospharische
Szintillation schwankt mit der Sonnenaktivitat und der Jahres- und Tageszeit. In Tabelle 6
sind GroRenordnungen der Faraday Rotation und der Szintillation fur Nordamerika gegeben.

Tabelle 6: Faraday Rotation und ionosph. Szintillation Gber Amerika bei 30° Elevation

Storung 100 MHz 300MHz 1GHz 3GHz 10GHz
Verdrehung des E-Feldvektors
bei linearer Polarisation

Szintillationsdampfung (polar) 5dB 1,1dB 0,05dB 0,006dB | 0,0005dB
Szintillationsdampfung

(mittlere Breitengrade)
Ubernommen von Elbert [2]

30 Drehungen | 3,3 Drehungen 108° 12° 1,1°

<1dB 0,1dB <0,01dB | <0,001dB | <0,0001dB

Zusammenfassend l&sst sich festhalten, dass die Troposphéare ab Frequenzen oberhalb von
10 GHz signifikante Dampfungen hervorrufen kann. Tropospharische Szintillation sollte ab
dem S-Band Bereich berticksichtigt werden. Faraday Rotation kann fur hohe Frequenzen ab
dem X-Band vernachlassigt werden. Im UHF und VHF kann die ionospharische Szintillation
signifikante Werte erreichen. Die Verluste in der Tragerwellenleistung hdngen mafRgeblich
von der L&nge des Weges durch die Atmosphére ab, wodurch sie bei geringen Elevationen
deutlich ansteigen. Die Orbithohe spielt dabei keine groRe Rolle.

3.4.3 Empfangerstrecke

Da die Polarisation der Trégerwelle auf dem Weg durch die Atmosphére durch den Faraday
Effekt verandert wird, weicht die Wellenpolarisation in der Regel von der Polarisation der
Empfangsantenne ab. Die Ausrichtung linear polarisierter Wellen wird gedreht. Weicht die



Grundlagen der Funktechnik 26

Ausrichtung der Wellenpolarisation um 45° von der Ausrichtung der Antennenpolarisation
ab, wird das Signal um etwa 3dB gedampft. Bei 90° Abweichung wird das Signal fast
vollstandig unterdriickt. Wie stark eine linear polarisierte Welle verdreht wird, hangt von der
Frequenz und der L&nge des Weges ab, den die Welle durch die Atmosphare zurticklegen
muss. Einen Anhaltspunkt liefert Tabelle 6 aus dem vorhergehenden Abschnitt.

Zirkular polarisierte Wellen werden zu elliptischer Polarisation verformt. Die Dampfung
ist abhéngig vom Achsenverhéltnis der Polarisation (siehe Abbildung 7). Die Verformung
entstent sowohl durch atmosphdrische Stérungen als auch durch eine Fehlausrichtung der
Sendeantenne.

25
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Abbildung 7: Polarisationsverluste bei elliptischer Polarisation: Das Achsenverhaltnis (siehe Kap.3.1.3, Seite 5) ist in
Dezibel angegeben. Abbildung tibernommen von Blevins [7].

Neben den Polarisationsverlusten Ly, entstehen im Empfangssystem Fehlausrichtungs-
verluste Ly wenn die Antenne nicht ideal ausgerichtet ist. Diese reduzieren den genutzten
Antennengewinn. Alle Komponenten zwischen Empfangsantenne und Empfanger verur-
sachen weitere Verluste, die analog zur Sendestrecke als Speiseverluste Legrx zUSaMMen-
gefasst werden. Zusammen mit den Ubertragungsverlusten Lfgp Und Lgey erreicht den
Empféanger noch eine Tragerwelle mit der Leistung Py, :

Pry [dB] = EIRP + Gr — Lo — Lfsp — Latm — Lpol - Lfed,Rx (3-31)

Die Empfindlichkeit des Empfangers definiert die minimale Trégerwellenleistung, die am
Empfangereingang bendtigt wird. Die Sendeleistung muss gro3 genug gewahlt werden, damit
nach Abzug aller Verluste die minimale Trégerwellenleistung nicht unterschritten wird.

Um den Zustand der modulierten Tragerwelle korrekt interpretieren zu kdnnen, muss er
sich zudem ausreichend vom Rauschen unterscheiden lassen. Auf dem Weg vom Sender zum
Empfénger wird der Rauschanteil im Signal erhoht. Rauschen wird durch die temperatur-
abhangige Bewegung der Ladungstréger verursacht. Die Rauschleistung ist proportional zur
Temperatur. Der eingetragene Rauschanteil wird als Systemrauschen zusammengefasst und
kann von der System-Rauschtemperatur Tsys abgeleitet werden. Dabei gelten die Annahmen,
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dass die Rauschamplitude GauB-verteilt und die Rauschleistung N konstant Gber die
betrachtete Bandbreite B ist. Mit der Boltzmann-Konstante k ergibt sich [6]:

N[W]=k-Tss-B (3-32)

Die System-Rauschtemperatur setzt sich dabei aus den kaskadenartig aufsummierten Rausch-
temperaturen aller Komponenten der Empféngerstrecke zusammen. Die Beitrdge der
einzelnen Komponenten entstehen durch die Verluste L, die in Warme umgesetzt werden und
damit die effektive Rauschtemperatur erhdhen. Mit dem Antennenrauschen T,,; und den
Komponenten 1 bis n zwischen der Empfangsantenne und dem Empfénger ergibt sich
zunachst die Gesamt-Rauschtemperatur Ty, [4]:

Tyes[K] = Tane + Ty + To(Ly) + T5(Ly " Ly) + -+ Ty(Ly -+ Lp—1) (3-33)

Diese Rauschtemperatur herrscht direkt hinter der Empfangsantenne. Alle passiven
Komponenten ddampfen die Gesamtleistung des Signals und damit auch die Rauschleistung.
Aktive Komponenten (Verstarker) erhohen mit der Gesamtleistung auch die Rauschleistung.
Diese Verluste und Verstarkungen missen noch bericksichtigt, werden um die Rausch-
temperatur am Empfanger und damit die System-Rauschtemperatur zu erhalten. Verstér-
kungen G sind immer groRer als 1, Verluste L immer kleiner als 1. Es gilt [4]:

G_1
L

(3-34)

Die Rauschtemperaturen der einzelnen Komponenten lassen sich den Datenblattern ent-
nehmen. Das Empfangerrauschen wird Ublicherweise Uber die Rauschzahl F angegeben. Sie
wird aus dem Verhdltnis vom Rauschabstand am eingehenden Signal zum Rauschabstand des
Signals am Empfangerausgang gebildet. Zwischen der Rauschtemperatur und der Rauschzahl
besteht der folgende Zusammenhang [4]:

Teff,Rx [K] = Tref(F -1 (3-35)

Tre ist die thermodynamische Bezugstemperatur, d.h. die Temperatur der betrachteten
Komponente. Die effektive Rauschtemperatur der passiven Komponenten kann aus den
angegebenen Verlusten abgeleitet werden [4]:

TerslK] = Trep(L — 1) (3-36)

Die Empfangsantenne fangt das Rauschen in ihrer Umgebung auf. Welche Rauschquellen
das im Wesentlichen sind, hdngt von der Ausrichtung der Haupt- und Nebenkeulen der
Antenne ab. Bei einem Satelliten entspricht die Rauschtemperatur der Empfangsantenne
annadhernd der Temperatur der Region, auf die sie ausgerichtet ist. Fir erste Abschatzungen
kann ein konservativer Wert von 290 K angesetzt werden. Einen Anhaltspunkt fur genauere
Werte bietet Abbildung 8. Dort sind die Rauschtemperaturen nach einem ESA-Modell flr das
Ka-Band dargestellt. Die Antennen-Rauschtemperatur steigt mit der Frequenz [4]. Bei



Grundlagen der Funktechnik 28

Frequenzbereichen unterhalb des Ka-Bands sind die Rauschtemperaturen deshalb geringer als
in Abbildung 8.
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Abbildung 8: Strahlungstemperatur der Erde im Ka-Band (ESA / EUTELSAT Model): Abbildung ubernommen aus
Satellite Communications Systems [4].

Bodenstationsantennen fangen Rauschen aus dem All, von der Atmosphére und, insbeson-
dere bei niedrigen Elevationen, das von der Erde abgestrahlte Rauschen auf. Die Rausch-
temperatur ist neben der Frequenz noch abhédngig von der Wetterlage und dem Richtdia-
gramm der Bodenstationsantenne. Flr Bodenstationen wird in der Regel die Gilte des
Empfangssystems zur Verfugung gestellt. Darin ist die Rauschtemperatur bereits enthalten,
sodass die Rauschtemperatur der Bodenstationsantenne in der Regel nicht berechnet werden
muss.

3.4.4 Bitfehlerrate

In den vorhergehenden Abschnitten wurde veranschaulicht, dass einerseits die Energie der
Tragerwelle auf dem Weg vom Sender zum Empfénger abnimmt und andererseits der
Rauschanteil im Signal steigt. Der Abstand vom Signalpegel zum Rauschen wird also
geringer. Die Zustande des modulierten Signals kdnnen im Konstellationsdiagramm darge-
stellt werden (Siehe Abbildung 4, auf Seite 17). Da das Signal verrauscht ist, weichen die
realen Zustande von den Idealen ab. Wird der Rauschanteil im Signal zu grof3, kann es zu
Fehlinterpretationen bei der Demodulation kommen. Durch die Fehlinterpretation ist der Wert
einzelner oder mehrerer Bits im empfangenen Symbol negiert, wodurch die Ubertragende
Information verfélscht wird.

Je groRer die Signalleistung gegenuber der Rauschleistung ist, desto geringer ist die
Wahrscheinlichkeit fiir das Auftreten von Bitfehlern. Ein MaR fiir den Rauschabstand bei
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digitalen Modulationsverfahren ist das Verhéltnis von Energie pro Bit E, zur spektralen
Rauschdichte No. Die Energie pro Bit berechnet sich aus der Tragerwellenleistung Pg, und
der Bitrate Ryi: am Empféangereingang [4]:

EplJ]] = 5= (3-37)

Die spektrale Rauschdichte ergibt sich aus dem Systemrauschen nach Gleichung (3-32) auf
Seite 27 und der Bandbreite [4]:

N
NolJ] = 7= k- Teys (3-38)

Das Verhaltnis von Energie pro Bit zur spektralen Rauschleistung bildet die Grundgleichung
der Funkstreckenbilanz [4]:

Eb PRx
Zh_ TR 3-39
No  R¢ k- Teys (3-39)
Das Verhéltnis Ep/No wird Ublicher Weise in Dezibel angegeben. Je groRer es ist, desto
geringer ist die Wahrscheinlichkeit, dass Bitfehler auftreten. Aus der Bitfehlerwahrscheinlich-
keit lasst sich die mittlere Anzahl an Bitfehlern in einem Datenstrom abschatzen, die
sogenannte Bitfehlerrate BER (siehe Abbildung 9).
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Abbildung 9: Bitfehlerrate fiir gangige PSK Verfahren (fiir uncodierte Datenstréme). Ubernommen aus Satellite
Communications Systems [4].
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Die Bitfehlerrate gibt an, wie viele Bits in einer auf 1 normierten Menge an Bits
wahrscheinlich fehlerhaft sein werden. In der Fachliteratur sind Bitfehlerraten fir alle
gangigen Modulationsarten, in Abhangigkeit von Ey/No in Diagrammen dargestellt (siehe
Abbildung 9).

Die Bitfehlerrate geht aus den Anforderungen an das Kommunikationssystem hervor. Die
Sendeleistung muss so angepasst werden, dass mindestens das bendtigte Ep/No fir die
geforderte Bitfehlerrate am Empfangereingang erreicht wird. Es ist tiblich, mindestens 3 dB
mehr Sendeleistung als minimal ben6tigt bereitzustellen [6]. Fir die Sendeleistung in Watt
entspricht das einem Sicherheitsfaktor von 1,5 und deckt Unsicherheiten in den Modellen der
Storgroflen und nicht beruicksichtigte Dampfungen ab.

Bei einer realen Ubertragung ist die Wahrscheinlichkeit das Bitfehlern immer groRer Null.
Die theoretisch minimal mogliche Bitfehlerrate ist durch die Shannon — Grenze bestimmt. Im
Gegensatz zur Kanalkapazitat werden dabei Rauschanteile mit berticksichtigt. Nach dem
Shannon — Theorem ist die maximale Datenrate im verrauschten Kanal [6]:

P P
Csna = Buyq * 10ga (1 + %) = Byyq - 1,44 In (1 + %) (3-40)

Dabei ist Byyq die maximal mogliche Bandbreite (siehe Gleichung (3-12) auf Seite 13). Fur
P2 ¢ 1ist In(1+222) ~ 22 ynd damit
N N N

P
Csha = Buyq " 1,44 % (3-41)
Nach den Gleichungen (3-37) und (3-38) auf Seite 29 gilt der Zusammenhang:
Prx _ EpRpi (3.42)
N NoB
EpRpir
= Cshg ~ Byyq 1,44 TB‘ (3-43)

Im Grenzfall entspricht die tatsdchliche Datenrate der maximal Mdglichen. Daraus ergibt sich
die Shannon-Grenze:

C B E E E 1
Sha _ _ Nyq_1,44__b(:)1:1’44._b:>_b:_=0’69=_1’6d3 544
Rbit,max Bmax NO NO No 1,44 (3-44)
=1 =1

Die Bandbreite in realen Systemen ist immer kleiner als die maximal Mdgliche. Durch
Kanalcodierung konnen Werte nahe an der Shannon — Grenze erreicht werden. Maglich wird
das, weil durch Kanalkodierung Fehlinterpretationen bei der Demodulation in gewissem
Umfang erkannt und korrigiert werden kénnen. Es kann also eine gewisse Anzahl an Fehlern
toleriert werden, wodurch die geforderte Bitfehlerrate mit einem kleineren Ep/Ny erreicht
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wird. Nach Gleichung (3-39) kann durch Kanalcodierung folglich Sendeleistung gespart bzw.
eine hohere Datenrate erzielt werden. Bei der Bilanzierung wird dies tber den Codegewinn
Geog berucksichtigt. In Abbildung 10 ist der Codegewinn fir einige in der Raumfahrt bliche

Kanalcodierungen dargestellt.
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Abbildung 10: Codegewinn verschiedener Codierungsverfahren: Der Codegewinn ergibt sich aus der Differenz der
Energie pro Bit zu spektraler Rauschdichte Ep/N, des jeweiligen Codingverfahrens vom uncodierten Datenstrom (blaue
Kurve). Die schwarze Kurve zeigt das theoretisch minimal notwendige E/N, definiert durch die Kanalkapazitat. Abbildung

tibernommen aus CCSDS 130.1-G-2 [27].

Der Codegewinn ist stark abhangig vom Coding Verfahren und steigt mit abnehmender
Bitfehlerrate. Verkettete Verfahren kénnen bei einer Bitfehlerrate von 10 einen Codegewinn
von mehr als 8 dB bringen. Zu beachten ist dabei, dass dem Datenstrom redundante Bits
hinzugefiigt werden mussen. Dadurch sind, je nach Anforderungen, héhere Bruttodatenraten
notwendig, oder es verringert sich die Nettodatenrate bei vorgegebener Bandbreite.

Abbildung 11 zeigt mogliche Auswirkungen von Ubertragungsfehlern und deren Korrek-
turfahigkeit durch Kanalkodierung. Das Bild wurde mit einem Pulsemodulierten Laserstrahl
zum Lunar Reconnaissance Orbiter (bertragen. Die Ubertragungsfehler entstanden durch

atmospharische Einfliisse und, wegen der groRen Entfernung, durch Pointing Jitter.
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Abbildung 11: Verbesserung der Ubertragung durch Kanalcodierung: Die Mona Lisa wurde als 12-Bit Graustufenbild
mit einer Auflosung von 200x152 Pixeln ibertragen. Im linken Bild sind Ubertragungsfehler aufgrund atmospharischer
Storungen deutlich zu erkennen. Fur die rechte Abbildung wurde Kanalkodierung angewendet, wodurch alle Fehler erkannt
und korrigiert werden konnten. Quelle Sun et Al. [11].
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4 GOSSAMER-1

In diesem Kapitel wird ein Uberblick tiber den Satelliten GOS-1 gegeben und Anforderungen
an dessen Kommunikationssystem abgeleitet. Zunachst werden Missionsziele, bestehende
Anforderungen und Randbedingungen, sowie der geplante Missionsablauf zusammengefasst.
Der Fokus liegt dabei auf Einflussen, die die Auslegung des Kommunikationssystems
tangieren. Fir eine vollstandige Ubersicht sei auf das Mission Statement [23], das Mission
Requirements Document [22] und das System Requirements Document [25] verwiesen.

4.1 Mission

Bei Gossamer-1 liegt als erster Schritt auf der Gossamer Roadmap, der Schwerpunkt auf der
Entwicklung und Demonstration des Entfaltungsmechanismus fur die Sonnensegel. Als
priméres Missionsziel soll die Entfaltung der Sonnensegel im Orbit demonstriert und das
Schwingungsverhalten der Sonnensegelstruktur analysiert werden. Die aufgezeichneten Daten
und Bilder der Entfaltung werden zum Bodensegment bertragen, um die Funktionstiichtig-
keit nachzuweisen. Als sekundare Zielstellung werden Dunnschichtsolarzellen getestet,
welche auf die Oberflache der Sonnensegel aufgebracht sind. AulRerdem soll die beschleu-
nigende Wirkung des Sonnensegels auf das Deorbiting aus dem LEO untersucht werden.

Gossamer-1 wird von der ESA finanziert. Es steht ein begrenzter Finanzrahmen zur
Verfugung. Entwurf und Bau des Satelliten, sowie Tests durfen das zur Verfligung stehende
Budget nicht Gberschreiten. Deshalb gilt:

Anwendbar Alle Phasen Gossamer Roadmap [9];

CC-1: Design to Cost Al
Gossamer Mission Statement [23]

Das Kommunikationssystem soll nach der Design to Cost Philosophie entworfen werden.

Im GOS-1 Mission Statement und der GOSSAMER-Roadmap wird das Ziel formuliert, ein kosteneffektives
System zu entwerfen. Dafir steht ein begrenzter Finanzrahmen zur Verfligung.

GOS-1 wird als sekundare Nutzlast mit der QB50 Mission starten. QB50 ist ein Schwarm
von etwa 50 Doppel-Cubesats, die mit verschiedenen Messinstrumenten ausgestattet sind um
verschiedener Parameter der unteren Thermosphére zu untersuchen. Die Cubesats werden aus
einem Stack von Poly-PicoSatellite Orbital Deployer (P-POD) separiert. GOS-1 wird auf dem
Stack montiert werden. Die beiden Systeme arbeiten aber unabhangig voneinander.

Nach aktuellem Stand ist die Orbithéhe nach unten durch die minimale Lebensdauer der
Cubesats von 3 Monaten beschrankt. Nach oben hin ist die Hohe durch den Orbit der ISS
begrenzt, um Kollisionen mit der Raumstation zu vermeiden. In Frage kommende Orbith6hen
werden in Abschnitt 5.1 ndher untersucht. Die Orbitinklination wurde auf mindestens 50°
festgelegt. Zu Beginn dieser Ausarbeitung sollte QB50 mit einer russischen Shtil 2.1 Rakete
gestartet werden. Inzwischen ist aber bekannt, dass in Zukunft keine kommerziellen
Nutzlasten mehr mit der Shtil befordert werden. Welche anderen Raketen fiir einen Start in
Frage kommen, wird zurzeit analysiert.
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Derzeit (Jan 2012) sind weder fir QB50 noch fir GOS-1 Anforderungen fir eine
Lagestabilisierung formuliert. Fur die Auslegung des GOS-1 Kommunikationssystems wird
deshalb von einem frei taumelnden Raumfahrzeug ausgegangen.

Bezuiglich des Orbits und der Ausrichtung des Satelliten lassen sich bis hierhin 3 Anfor-
derungen an das GOS-1 Kommunikationssystem ableiten:

Anwendbar Alle Phasen GOS-1 Launcher Scenarios [21];
Mission Req. Doc [22]: MR-TEC-4;

CR-TEC-1: Orbitinklination

Der Zielorbit soll eine Inklination gréRer als 50° haben.

Als sekundére Nutzlast richtet sich der Zielorbit nach den Anforderungen der QB50-Mission.

CR-TEC-2: Ausrichtung des RX - Systems Anwendbar Alle Phasen

Das Kommunikationssystem soll Telekommandos vom Bodensegment unabhangig von der Ausrichtung des
Raumfahrzeugs empfangen kénnen.

Das Raumfahrzeug ist nicht lagestabilisiert.

CR-TEC-3: Ausrichtung des TX - Systems Anwendbar | Alle Phasen

Das Kommunikationssystem soll Telemetrie unabhangig von der Ausrichtung des Raumfahrzeugs zum
Bodensegment Uibertragen kénnen.

Das Raumfahrzeug ist nicht lagestabilisiert.

4.2  Betriebsphasen

Der Betrieb von GOS-1 beginnt nach der Separation der Cubesats. Die Separationsrate soll so
gewdhlt werden, dass die Wahrscheinlichkeit fur Kollisionen zwischen den Cubesats
untereinander minimal wird. Derzeit werden dazu Analysen von der Orbitdynamik Arbeits-
gruppe des QB50 Teams durchgefuhrt. Erste Ergebnisse deuten darauf hin, dass die gesamte
Separationsphase 2 bis 3 Tage dauern wird. Der anschlieRende Betrieb von GOS-1 ist in 3
Abschnitte unterteilt:

e Commisioning Phase (Inbetriebnahme): Schrittweise Inbetriebnahme der Gossamer-1
Subsysteme und Validierung der Funktionstiichtigkeit. Die planmaRige Dauer betragt
ca. 4 bis 5 Bodenstationsuberfliige [19].

e Deployment Phase (Segelentfaltung): Die Entfaltung des Sonnensegels dauert voraus-
sichtlich wenige Minuten.

e Monitoring & Downlink Phase (Uberwachung und Dateniibertragung zu Boden):
Aufzeichnung von Daten zur Analyse des Schwingungsverhaltens der Sonnensegel-
struktur und der Analyse der Solarzellen. AuRerdem die Ubertragung aller Daten zum
Bodensegment. Die Dauer ist durch die verfugbare Energiemenge auf maximal 5 Tage
begrenzt.

Ein moglicher Betriebsablauf ist in Abbildung 12 dargestellt.
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GOS-1: simplified Mission Ops Flow
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Abbildung 12: Méglicher GOS-1 Betriebsablauf: Dargestellt ist die Mindestanzahl an Bodenstationskontakten, welche fiir
die Inbetriebnahme und die Segelentfaltung notwendig sind. Von der Monitoring & Downlink Phase ist nur der einleitende
Kontakt angedeutet. Pfeile nach oben deuten an, dass Kommandos an den Satelliten gesendet werden. Pfeile nach unten
bedeuten, dass Telemetrie vom Satelliten an das Bodensegment ubertragen wird. Die folgenden Abkiirzungen wurden
verwendet: OBC = On Board Computer, RX = Receiver, BSDU = Boom and Sail Deployment Unit, SSM = Sail Spool
Mechanism, thd = to be defined, HK = Housekeeping Data. Abbildung iibernommen von Spietz [19].

Aufgrund des hoheren Verhaltnisses von Flache zu Masse wird GOS-1 mit dem P-POD-
Stack bereits nach einigen Tagen bis Wochen in der Erdatmosphére verglihen, wéhrend die
Cubesats einige Monate im Orbit verbleiben sollen.

4.3  Satellitenbus

Der Gossamer-1 Satellitenbus basiert auf dem am Institut fir Raumfahrtsysteme des DLR
entwickeltem Nanosatelliten CLAVIS. Er ist fir die Verwendung von Standard Cubesat-
Komponenten konzipiert, welche in vier nebeneinanderliegenden Stacks in einer Aluminium-
box angeordnet sind (siehe Abbildung 13). Fiir Cubesat-Komponenten werden Gblicher Weise
commercial off-the-shelf (COTS) Bauteile verwendet. Die erhdhte Strahlung im Orbit bewirkt
ein schnelleres Altern elektronischer Bauteile. Bei COTS Komponenten ist dieser Effekt
groRer, als bei sonst in der Raumfahrt verwendeten strahlungsresistenten Bauteilen. Verschie-
dene Kleinsatelliten Projekte, wie z.B. TUBSAT oder BEESAT haben aber gezeigt, dass auch
mit COTS-Komponenten Lebensdauern von mehreren Jahren erreicht werden kdnnen. Wegen
der kurzen Missionsdauer und der geringen Orbithohe ist die Strahlungsdosis, die im Orbit bis
zum Missionsende aufgenommen wird, aber sehr gering. Es l&sst sich die folgende
Anforderung festhalten:
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CR-TEC-4: COTS-Komponenten Anwendbar Alle Phasen

Fr das Kommunikationssystem konnen Commercial off-the-shelf (COTS) Komponenten verwendet werden.

In Anbetracht der kurzen Missionslebensdauer (CR-TEC- 7) und der geringen Orbithéhe (CR-TEC- 6) sind die
Komponenten des Raumfahrzeugs nur einer geringen Strahlungsdosis ausgesetzt.

Abbildung 13: Beispielanordnung von Komponenten in der CLAVIS Box: Vorzugsweise werden Platinen im Cubesat-
Ublichen PC 104 Format verwendet. Abbildung Ubernommen von Spietz [32].

Fir GOS-1 wird die CLAVIS-Box auf einer Interfaceplatte montiert. Diese stellt die
mechanischen Schnittstellen zum QB50 P-POD Stack bereit. An den 4 Seiten sind die
Entfaltungsmechanismen fiir die Booms und die Sonnensegel (BSDU) angeordnet (siehe
Abbildung 14). Die Booms bestehen aus CFK und die Segel aus einer aluminiumbeschich-
teten Kapton Folie, die mit experimentellen Dunnschichtsolarzellenstrings besetzt ist. Fiir den
Start sind die Segel zunédchst zusammengefaltet und auf dem Segel-Spulmechanismus (SSM)
aufgerollt. Die Booms sind in der Startkonfiguration in den BSDU*s verstaut. Abbildung 14
zeigt den prinzipiellen Aufbau des Gossamer-1 Satelliten.

SSM BSDU Kamera

Kameramast

CLAVIS Box

Interfaceplatte

Abbildung 14: Gossamer-1 Struktur: In der Startkonfiguration (links) und im entfalteten Zustand (rechts). Entwurfsstand
Nov 2012. CAD — Modell erstellt von Martin Hillebrandt, DLR Braunschweig.

Die BSDU’s werden nach der Entfaltung abgeworfen. Telemetrie, die wéhrend der
Entfaltung in den BSDU’s aufgezeichnet wird, kann vom OBC {iber Bluetooth abgerufen
werden. Die Auslegung der Bluetooth-Funkstrecke ist nicht Teil dieser Arbeit. ES missen
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aber eventuelle Auswirkungen auf das System fur die Kommunikation zwischen Raum-
segment und Bodensegment beachten werden:

CR-TEC- 5 Bluetooth Anwendbar Alle Phasen

Der Empfanger des Kommunikationssystems soll vor den Signalen der Bluetooth-Sender geschiitzt werden.

Die Auswirkungen der Bluetooth Ubertragungen auf das Kommunikationssystem miissen untersucht werden.
Wenn die Gefahr einer Beeintrachtigung besteht, miissen Schutzmafnahmen getroffen werden.

Tabelle 7 fasst die Eckdaten des Satelliten nach aktuellem Entwurfsstand (Dez 2012)
zusammen.

Tabelle 7: Vorlaufige Eckdaten des Gossamer-1 Satelliten

GroRe Wert
Gesamtmasse ca. 25 kg
Grundflache (Start-Konfiguration) 61x62cm?
Flache der Sonnensegel (entfaltet) ca. 5x5m?
Energiebedarf | Commisioning Phase 42,5 Wh
Deployment Phase 5,5 Wh
Monitoring & Downlink Phase | 277 Wh

Stand 12/2012

4.4  1TU Anforderungen

Das Kommunikationssystem muss geméal den VVorgaben der internationalen Fernmeldeunion
(ITU) entworfen werden. Daraus ergeben sich verschiedene grundlegende Anforderungen und
Randbedingungen, um andere Funkdienste nicht zu beeintrdchtigen und eine Frequenz-
zulassung zu erhalten:

CC- 2: Frequenzkoordination Anwendbar | Alle Phasen

Alle vom Raumfahrzeug belegten Frequenzen sollen koordiniert werden.

Die Koordinierung erfolgt Uber den DLR-Frequenzkoordinator.

Anwendbar Betriebs- CC-2;

CC- 3: Leistungsflussdichte am Boden
phase ECSS-E-ST-50-05C [14]: Tab. 5-10

Die Leistungsflussdichte am Boden, des vom Raumfahrzeug gesendeten Funksignals soll nicht die von der ITU
festgelegten Grenzwerte Uberschreiten.

Vorgabe von der ITU. (Berechnung der Leistungsflussdichte am Boden in Kap 6.1)

CC- 4: Bandbreite Anwendbar | Betriebs- CC-2
phase

In den belegten Frequenzbereichen soll die von der ITU vorgeschriebene maximale Bandbreite nicht
Uberschritten werden.

Vorgabe von der ITU um die Stérung von Funkdiensten auf benachbarten Frequenzen zu vermeiden.

CR-OPR-1: Empfangsbereitschaft Anwendbar | Alle Phasen | CC-2;

Das Kommunikationssystem soll wahren der Betriebsphase des Raumfahrzeugs immer empfangsbereit sein.

Das soll gewadhrleisten, dass jederzeit ein Kommando an den Satelliten geschickt werden kann. Die
Betriebsphase beinhaltet alle Phasen nach dem Startup des Raumfahrzeugs bis zum Missionsende.
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5 SYSTEMAUSLEGUNG

Im folgenden Kapitel werden die Systemtreiber identifiziert, Auslegungsfaktoren bestimmt
und weitere Anforderungen an das Kommunikationssystem abgeleitet.

5.1 Betrachtungen zum Orbit

GOS-1 ist sekundare Nutzlast. Der Orbit ist durch die QB50 Anforderungen definiert. Die
Cubesats sollen Messdaten in einer Hohe zwischen etwa 100 und 300 km erfassen. Es werden
mindestens 3 Monate Lebensdauer gefordert. Bei einem Doppel-Cubesat mit einer Kanten-
lange von 10X10X20 cm? und einer Masse von 2 kg ergibt sich dadurch eine Mindest-
anfangshohe von etwa 355 km. Eine weitere Anforderung begrenzt die Orbithéhe nach oben
hin durch die ISS, damit die Raumstation keinem Kaollisionsrisiko ausgesetzt wird. Momentan
umrundet die ISS die Erde in einer Hohe von etwas tber 400 km [42]. Die Orbithohe der
internationalen Raumstation ist in der Vergangenheit allerdings auch schon bis auf Héhen
nahe der definierten Grenze von 330 km abgesunken. Sollte das zum Startzeitpunkt der QB50
Mission auch der Fall sein, dann stiinde die Forderung im Wiederspruch zur Mindest-
lebensdauer. Im Bezug auf Kontaktzeiten und maximal zuldssiger Sendeleistung ist eine
geringere Orbithéhe ungunstiger. Deshalb wird fir die Auslegung des GOS-1 Kommuni-
kationssystems eine Anfangshohe von 330 km als Designgrundlage herangezogen.

Aufgrund der geringen Orbithéhe und der groBen Segelflache ist damit zu rechnen, dass
GOS-1 bei entfaltetem Sonnensegel schnell absinkt. Da beziglich dessen noch keine
Analysen existieren, wurde eine Abschatzung zur orbitalen Lebensdauer mit Hilfe eines Java
Applets erstellt, das vom Radio and Space Weather Service des australischen Wetterdienstes
auf deren Homepage [33] zur Verflgung gestellt wird. Das Applet liefert vergleichbare
Ergebnisse wie System Toolkit (STK) von AGI und die Debris Assessment Software (DAS),
welche von der NASA unter [41] bezogen werden kann. Als EingangsgrofRen fir das Java
Applet sind das Startdatum, die anfangliche Orbithéhe, der Strémungswiderstandskoeffizient
(Drag Coefficient), sowie die Masse des Satelliten und seine projizierte Flache in Flugrich-
tung anzugeben. Das Applet ist fir kreisférmige Orbits Uber kurze Perioden konzipiert. Bei
Langzeitvorhersagen werden die Fehler zu groR.

Als Startdatum wurde nach dem aktuellen Zeitplan der 15. April 2015 gewahlt. Nach
derzeitigen Schatzungen wird das néchste Sonnenmaximum Ende 2013 erreicht [40]. 2015 ist
die Sonnenaktivitat tendenziell abnehmend. Eventuelle Startverzdgerungen hatten geringere
Sonnenaktivitdten und damit einer ladngere orbitale Lebensdauer zur Folge. Fur den
Stromungswiderstandskoeffizient wurde 2,2 als typischer Wert fir Kleinsatelliten nach [6]
angenommen. Fir genauere Analysen sollte beachtet werden, dass sich der Stromungs-
widerstandskoeffizient mit der Entfaltung des Sonnensegels &ndert. Da der Einfluss aber
verglichen mit dem Fl&che zu Masse Verhaltnis klein ist, kann das fur eine erste Abschéatzung
vernachl&ssigt werden.
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Die Sinkrate wird im Wesentlichen von dem Verhaltnis der Flache in Flugrichtung zur
Masse des Raumfahrzeugs bestimmt. Zum Zeitpunkt dieser Arbeit waren noch keine
offiziellen Massen- und Volumenbudgets von QB50 verfiigbar. Es wurde deshalb angenom-
men, dass sich die QB50 Masse aus 50 kg fiir die Cubesats und 100 kg den P-POD Stack
zusammensetzt. Die QB50 Gesamtmasse belduft sich so auf anfanglich auf 150 kg und 100
kg, nachdem alle Cubesats separiert wurden. Hinzu kommt die Masse von GOS-1 mit etwa 25
kg vor und 15 kg nach der Entfaltung”.

Im Missionsverlauf ergeben sich 3 Phasen, in denen das Gesamtsystems QB50 und GOS-1
unterschiedliche Massen bzw. Flachen aufweist:

e (QB50 Separationsphase
e GOS-1 Inbetriebnahme
e GOS-1 Segelentfaltung und anschlieRende Segelphase

Wahrend der maximal 3 Tage dauernden Separationsphase werden die Cubesats ausge-
stoRen. Unter der Annahme, dass die Cubesats in dquidistanten Zeitabstanden ausgestoRen
werden, betragt die Masse der Cubesats tber die Phase gemittelt 50/2 kg = 25 kg. Hinzu
kommen die Leermasse des P-POD Stacks, mit 100 kg und die Masse von GOS-1, mit 25 Kkg.
Die Gesamtmasse in der Separationsphase betragt also im Mittel 150 kg.

In der Inbetriebnahme Phase wird GOS-1 schrittweise aktiviert. Dafir sind etwa 5
Bodenstationsiiberfliige angesetzt. Bei mindestens 2 Bodenstationskontakten pro Tag dauert
die Phase etwa 3 Tage. Vor der Aktivierung von GOS-1 wurden alle Cubesats separiert. In
das Massenbudget geht also nur das QB50 Leergewicht ein. Die Gesamtmasse betragt dann
noch 125 kg.

Durch die Entfaltung des Sonnensegels wird die 5 tdgige Segelphase eingeleitet. Die
Flache des Raumfahrzeugs wird in einer Ebene durch das Sonnensegel erheblich vergroRert.
Nach dem Abwurf der Entfaltungsmechanismen hat sich die Masse auf 115 kg verringert.

Wegen der fehlenden Lagestabilisierung taumelt der Satellit frei im Orbit. Fur die
Abschatzung der projizierten Flache in Flugrichtung wurde angenommen, dass im Mittel alle
6 Seiten des Satelliten dieselbe Zeit in Flugrichtung weisen. Die Flache in Flugrichtung
entspricht dann im Schnitt dem Mittelwert zwischen minimaler und maximaler Flache. In
Abbildung 15 sind die Flachenextrema fiir die Startkonfiguration von GOS-1 (Segel noch
nicht entfaltet) dargestellt. Die MalRe des QB50 P-POD Stacks basieren dabei auf vorlaufigen
Schétzungen. Fur die Startkonfiguration ergibt sich in Flugrichtung eine Flache von
mindestens 0,49 m2 und maximal 1,18 m2. Im Mittel betrdgt die Flache also 0,835 m2. Nach
der Entfaltung ist eine maximale Flache durch die Sonnensegel definiert und betragt 25 m2.
Wenn der Geschwindigkeitsvektor in der Ebene der Sonnensegel liegt, ergibt sich nach
Abbildung 16 eine minimale Flache von 0,67 m2. Die mittlere Flache nach der Entfaltung
betragt demnach 12,835 m2.

* Nach derzeitigem Konzept sollen die Enfaltungsmechanismen, die in der Startkonfiguration Segel und
Segelstruktur beherbergen, nach der Entfaltung abgeworfen werden, wodurch sich die Masse reduziert.



Systemauslegung

40

720

990

GOS-1
(stowed)

QB50

<—400—><—900—>

Maximale Flache in Flugrichtung

Minimale Flache in Flugrichtung

Abbildung 15: Flache in Flugrichtung fur QB50 mit GOS-1 vor der Entfaltung: Alle MaRe in Millimeter; Envelope
QB50 geschétzt, Envelope GOS-1 vereinfacht nach Entwurfsstand Dez 2012; Blau GOS-1, grau QB50. Die 4 &uReren
Segmente beherbergen Segel und Booms und sind nach der Entfaltung nicht mehr mit dem Raumfahrzeug verbunden.
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Abbildung 16: Flache in Flugrichtung von QB50 und GOS-1 nach der Entfaltung: Alle MaRe in Millimeter; Envelope
QB50 geschatzt, Envelope GOS-1 vereinfacht nach Entwurfsstand Dez 2012); Blau GOS-1, grau QB50. Die Segelflache ist

nicht malistabsgerecht dargestellt.

In Tabelle 8 sind alle Parameter zusammengestellt, die in die Berechnung der orbitalen
Lebensdauer einflieBen. Als Anfangshdhen fir die Inbetriebnahme- und die Segelphase
wurden jeweils die Endhdhen der vorhergehenden Phase verwendet. Fir die Orbithdhe ergibt
sich der Verlauf in Abbildung 17.

Tabelle 8: Eingangsparameter zur Abschédtzung der Orbitalen Lebensdauer

Parameter QB50 Separation GOS-1 GOS-1 Segelphase
Inbetriebnahme

Mittlere Flache A in Flugrichtung 0,84 m? 0,84m? 12,835m?

Mittlere Masse M 150 kg 125 kg 115 kg

A/M 0,00556 m?/kg 0,00668 m?/kg 0,11161 m?/kg

Dauer 3 Tage 3 Tage 5 Tage

Stromungswiderstandskoeffizient 2,2 2,2 2,2

Startdatum 15. April 2015 18. April 2015 21. April 2015

Anfangliche Orbithohe 330 km - -
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Abbildung 17: Orbitalen Lebensdauer von GOS-1 mit QB50: Fir die 3 Phasen Cubesatseparation (blau), GOS-1
Inbetriebnahme (rot) und Segeln (griin). Die Betriebsphase Monitoring & Downlink fallt mit der Segelphase zusammen.

Aus Abbildung 17 geht hervor, dass der Satellit unter den getroffenen Annahmen bereits
nach etwa 3 Tagen Segelphase wieder in die Atmosphére eintritt. Die geforderten 5 Tage
Monitoring bei entfaltetem Segel sind so nicht realisierbar. Vergleichssimulationen mit STK
lieferten dahnliche Ergebnisse. Erst ab einem Flache-zu-Masse Verhaltnisses von etwa 0,063
mZ/kg verblieb das Raumfahrzeug mit entfaltetem Segel noch 5 Tage im Orbit. Um das zu
erreichen, misste die Masse auf etwa 400 kg erhoht, oder die Segelflache auf etwa 14 m?2
verringert werden.

Nach dem urspriinglich geplanten Szenario, bei welchen QB50 mit der Shtil 2.1 gestartet
werden sollte, verbleibt das Paket QB50 und GOS-1 an der Oberstufe. In Abbildung 18 ist die
Anordnung in der Shtil Oberstufe dargestellt. Sie wird flr eine Abschéatzung der projizierten
Flache der Oberstufe herangezogen. Vereinfachend wurde fir die Oberstufe die Form eines
Kegelstumpfes angenommen. Aus Abbildung 18 lassen sich der obere Durchmesser mit 1 m,
der Untere mit 1,8 m und die Lange mit 3 m abschétzen. Die projizierte Flache der Oberstufe
betrégt damit von der Seite etwa 4,2 m?, die der Querflache (Abbildung 15 und Abbildung 16,
jeweils links) hinzugerechnet werden muss. Von oben gesehen betrégt die Flache der Ober-
stufe etwa 2,5 m2. Sie ersetzt die minimale Flache in der Startkonfiguration (Abbildung 15
rechts). Die Gesamtmasse erhéht sich durch die Oberstufe jeweils um mindestens 300 kg. Es
wurden wie zuvor die mittleren Fldchen bestimmt und damit die orbitale Lebensdauer
berechnet. Die verwendeten Eingangsparameter sind in Tabelle 9 zusammengefasst. Der
Verlauf der Orbithohe bei Verbleib an der Shtil Oberstufe ist in Abbildung 19 dargestellt.

Tabelle 9: Parameter zur Abschatzung der Orbitalen Lebensdauer mit Shtil Oberstufe

Parameter QB50 Separation GOS-1 GOS-1 Segelphase
Inbetriebnahme

mittlere Fldche A in Flugrichtung 3,9 m? 3,9m? 14,9 m?

mittlere Masse M 450 kg 425 kg 415 kg

A/M 0,00716 m?/kg 0,00750 m?/kg 0,02844 m?/kg

Dauer 3 Tage 3 Tage 5 Tage

Strémungswiderstandskoeffizient 2,2 2,2 2,2

Startdatum 15. April 2015 18. April 2015 21. April 2015

anféangliche Orbithohe 330 km - -
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Abbildung 18: GOS-1 und QB50 auf einer Shtil Oberstufe QB50: Erstellt mit Hilfe des Launcher Shtil 2.0 Launcher
Manuals, Quelle: Spietz, DLR 2011.
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Abbildung 19: Orbitalen Lebensdauer von GOS-1 mit QB50 an Shtil Oberstufe: Fir die 3 Phasen Cubesatseparation
(blau), GOS-1 Inbetriebnahme (rot) und Segeln (griin).

Nach Abbildung 19 wdre die Orbithéhe zum Ende der Mission auf etwa 290 km
abgesunken. Es blieben noch etwa 3 Tage Reserve bevor der Satellit wieder in die
Atmosphére eintritt. Die Sinkrate betrégt fiir die Cubesatseparation und die Inbetriebnahme-
Phase etwa 1 km pro Tag. Mit entfaltetem Segel erhéht sie sich auf etwa 6 bis 7 km Pro Tag.

Nach derzeitigem Stand ist noch unklar, mit welchem Launcher QB50 gestartet wird und
ob GOS-1 an der Oberstufe verbleiben kann. Kann das Flache-zu-Masse Verhaltnis nicht
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angepasst werden, muss die Orbithdhe bei der Segelentfaltung noch etwa 360 km betragen,
um 5 Tage Monitoring Phase erreichen zu konnen. In dieser HOhe konnte aber unter
Umsténden der ISS Orbit gekreuzt werden.

Welche anderen Optionen zur Verfiigung stehen, um die geforderten 5 Tage Monitoring
Phase zu erreichen und welche Lésung gewahlt wird, ist nicht Bestandteil dieser Diplomarbeit
und muss im Rahmen einer Missionsanalyse naher untersucht werden. Die Auslegung des
GOS-1 Kommunikationssystems stiitzt sich auf die Annahme, dass durch eine Anpassung des
Flache-zu-Masse Verhaltnisses die Sinkrate aus Abbildung 19 nicht tberschritten wird. Damit
lassen sich 2 weitere Anforderungen aufstellen:

Anwendbar Alle Phasen GOS-1 Launcher Scenario [21];
Mission Reqg. Doc. [22]: MR-TEC-4;

CR-TEC- 6: Orbithohe

Das Kommunikationssystem soll in Orbithohen von 290 km bis 330 km betrieben werden.

Damit die 50 Cubesats den ISS Orbit nicht kreuzen ergibt sich eine obere Grenze von 330 km. Zum Ende der
Mission ist der Orbit auf etwa 290 km abgesunken.

Vorlaufig Alle Phasen Mission Req.Doc.[22]: MR-TEC-10;
GOS-1 Missions Phasen und Modi
[24]; GOS-1 Mission Ops Flow [19]

CR-TEC- 7: In-Orbit Lebensdauer

Das Kommunikationssystem soll fiir eine Missionsdauer von mindestens 11 Tagen im Orbit ausgelegt sein.

Die Missionsdauer ergibt sich aus 3 Tagen Cubesat-Separation, 3 Tagen Inbetriebnahme und 5 Tage
Monitoring und Downlink Phase.

5.2  Kommunikationsarchitektur

Waéhrend der Mission werden Telekommandos vom Bodensegment zum Satelliten und im
Satelliten generierte Telemetrie zum Bodensegment Ubertragen. Die Telemetrie teilt sich in
Housekeeping-, Bild- und Monitoringdaten. Housekeepingdaten geben Auskunft Gber den
Gesundheitszustand des Satelliten. Bild- und Monitoringdaten dokumentieren die Segel-
entfaltung und dienen der Uberwachung der experimentellen Solarzellen. Housekeepingdaten
fallen Uber die gesamte Missionsdauer an. Eine Serie von Testbildern wird wéhrend der
Commissioning Phase erzeugt, der grote Teil der Bilder entsteht bei der Segelentfaltung.
Monitoringdaten fallen wahrend und nach der Segelentfaltung an.

GOS-1 umkreist die Erde in einem niedrigen Erdorbit (LEO). Bodenstationskontakte
dauern also nur wenige Minuten. Die grofite Datenmenge féllt wahrend der Entfaltung an,
welche nach aktuellem Stand langer als ein Bodenstationsuberflug dauert. Da keine
unmittelbare Ubertragung der Daten gefordert ist, wird fur GOS-1 die Store-and-Forward
Architektur angewendet. Das heif3t, die Daten werden an Bord des Satelliten zwischen-
gespeichert und wahrend der Bodenstationsuberfliige tber eine Punkt-zu-Punkt Verbindung
nach und nach zum Bodensegment (bertragen. Abbildung 20 veranschaulicht die
Kommunikationsarchitektur.
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Abbildung 20: Kommunikation zwischen GOS-1 und Bodensegment: GOS-1 wird vom GSOC (iber Weilheim betrieben
(siehe nachfolgendes Kapitel). Fur den Betrieb wird zwischen den 3 Phasen commissioning, deployment und monitoring &
downlink unterschieden.

5.3 Bodenstationsnetzwerk

Nach einer Managemententscheidung soll GOS-1 (ber das deutsche Raumfahrtkontroll-
zentrum (GSOC) in Oberpfaffenhofen betrieben werden. Diese Festlegung schrénkt die Wahl
des Bodenstationsnetzwerkes bereits ein. Amateurfunk Stationen, wie sie vom DLR z.B. in
Bremen und zukinftig auch im kanadischen Inuvik betrieben werden, kénnen nicht ohne
Weiteres in das Netzwerk integriert werden, weil sie nicht die benotigten Frequenzbéander
bereitstellen. Andere Amateurfunkstationen sind zumeist nicht CCSDS kompatibel.
Professionell betriebene Stationen sind in der Regel CCSDS konform und kdnnen mit wenig
Aufwand zu Netzwerken zusammengeschlossen werden. Mit dem GSOC wurde ein Satz von
Anforderungen erarbeitet, der einen moglichst kosteneffektiven Betrieb ermdglichen soll. Im
Bezug auf das Bodenstationsnetzwerk besteht vom GSOC die Anforderung, den Betrieb
primér Gber Weilheim abzuwickeln. Dies wird im Folgenden als Basislosung untersucht.
AnschlieBend werden mogliche Bodenstationen zur Erweiterung des Netzwerkes betrachtet.

In Weilheim befindet sich die Zentralstation des deutschen Bodensystems. Diese
Bodenstation wird fiir den Betrieb von Raumfahrzeugen genutzt. Sie ist daflir an das Deutsche
Raumfahrtkontrollzentrum in Oberpfaffenhofen angebunden. In Weilheim stehen mehrere
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Antennen flir den Betrieb geostationarer und umlaufender Satelliten zur Verfugung. Es
konnen die Frequenzbidnder S, X, Ku und Ka zur Ubertragung genutzt werden. Tabelle 10
fasst die verfligbaren Antennentypen in Weilheim zusammen.

Tabelle 10: Verfligbare Antennentypen in Weilheim

Frequenzen | Durchmesser [m] | Richtung Orbittypen Trackingsystem
S-Band 4,5 DL GEO Nein

S-Band 9 uL/DL GEO & umlaufend | Ja

S-Band 15 uL/DL GEO & umlaufend | Ja

Ku-Band 11 uL/DL GEO & GTO Ja

Ka-Band 13 uL/DL GEO & umlaufend | Ja

Quelle: DLR [36]

Weilheim ist fur den Multimissionsbetrieb ausgelegt. Das heil3t, es konnen mehrere
Satelliten gleichzeitig Uber verschiedene Antennen betrieben werden. Von den Antennen-
anlagen aus ist eine ungestorte Sicht auf den Satelliten in Richtung Westen tber Siiden bis
Sldost ab 3° Elevation moglich. Aus Richtung Nordwest Gber Norden bis Osten ist eine
ungestorte Sicht wegen eines angrenzenden Waldes erst ab 6 bis 7° moglich. Eine weitere
Einschrankung fur die minimale Elevation ergibt sich aus der Mechanik der Antennen. Einige
Antennen konnen theoretisch bis 0° Elevation gefahren werden, andere aber nur bis 6°.

Fur LEO Missionen werden in der Regel eine der beiden 15m S-Band Antennen eingesetzt.
Deren Eckdaten sind in Tabelle 11 zusammengestellt. Im S-Band steht fur GOS-1 genug
Bandbreite zur Verfugung (vergleiche Tabelle 19 mit Tabelle 28). Es kann also zugunsten von
Energie Masse, Volumen und damit auch Budget auf hohere Frequenzen verzichtet werden.

Tabelle 11: Eckdaten der 15m S-Band Antennen in Weilheim

Antennenbezeichnung 15m-1 15m-2
Position 47,88022°N; | 47,88119°N;
11,08533°W | 11,08367°W

Hohe tGiber NN [m] 663

UL 2,025 bis 2,11
Frequenzband [GHz] DL 22 bis 2.3
Sendeleistung [W] 2 bis 2000
EIRP [dB] 50 bis 70
Giite [dBW/K] 26,9 29
min. Elevation [°] ca. 6° bis 7°
Ausrichtgenauigkeit [°] 0,005
Maximale Nachfiihrungs- | Elevation 6
geschwindigkeiten [°/s] Azimut 15
Polarisation ut RHCP/LHCP

DL RHCP/LHCP/Linear

Quellen: DLR [36]; CCSDS 411.0-G-3 [26]

Die Nachfiihrungsgeschwindigkeiten der Antennen sind fir LEO Missionen ausgelegt und
ubersteigen die mindestens bendtigte um den Faktor 10 (vergleiche Tabelle 11 und Abbildung
52 auf Seite 92).

Weilheim ist Teil eines weltweiten Bodenstationsnetzwerkes, das sowohl erdnahe als auch
fur Tiefraummissionen bedienen kann. Um mit anderen Bodenstationen kompatibel zu sein,
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wurden die Protokollschichten nach den CCSDS Empfehlungen umgesetzt. In GOS-1 muss
deshalb CCSDS Kompatibilitat implementiert werden.

Es wurden mogliche Zugriffszeiten mit Hilfe der Software System Toolkit (STK) von AGI
ermittelt®. Um die Orbitabsenkung Naherungsweise zu beriicksichtigen, wurde der High
Precisition Orbit Propagator (HPOP) fiir die Simulationen verwendet. Fur die Simulation
wurde das NRMLMSISE® 2000 Atmospharenmodell gewahlt. Dieses Modell basiert auf den
aktuellen Daten der GRACE und GOCE Missionen. Mit den Anfangswerten in Tabelle 12
wurden Uber die Missionsdauer die Orbithohen in Abbildung 21 und Abbildung 22 erreicht.

Tabelle 12: STK Orbitsimulationsparameter

Parameter

QB50 Separation

Commissioning Phase

Monitoring Phase

Startzeit

15.4. 2015 00:00:00

18.4. 2015 00:00:00

21.4. 2015 00:00:00

Stoppzeit

18.4. 2015 00:00:00

21.4. 2015 00:00:00

26.4. 2015 00:00:00

Orbithéhe [km]

330

326

320

Flache/Masse [m?/kg] | 0,0075 0,0075 0,02844
Inklination 50 -SSO 50 -SSO 50 -SSO
Atmosphadrenmodell NRMLMSISE 2000 NRMLMSISE 2000 NRMLMSISE 2000
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Abbildung 21: Orbithdhen nach STK Simulation bei 50° Inklination: Die simulierten Orbithéhen sind in 15min
Abstanden durch gelbe Punkte markiert. Durch die orbitperiodischen Schwankungen variiert die Héhe pro Umlauf um etwa
10 km. Die Schwankungen im gelben Bereich kommen durch die grobe ,, Abtastrate“ der Orbithéhen zu Stande. Der wahre
Verlauf wird durch die schwarzen Linien angedeutet. Sie markieren die maximale und minimale Orbithéhe innerhalb eines
Umlaufes.

Die Orbithohe schwankt mit der Periode eines halben Orbits, weil die Form der Erde von
der einer idealen Kugel abweicht. Die Aquatorwulst tragt im Wesentlichen zu dieser
Schwankung bei. Deshalb steigt die Schwankung mit der Inklination. Die maximale
Orbithohe tber eine Orbitperiode betrédgt anfanglich 330 km und zum Missionsende noch
etwa 290 km. Die Inklination hat keinen grof3en Einfluss auf die Orbithdhe zum Ende der

® Die Software Satellite Toolkit von AGI wurde mit Version 10 in System Toolkit umbenannt.

® Die Abkiirzung NRLMSISE 2000 setzt sich zusammen aus Naval Research Laboratory (NRL), Mass
Spectrometer and Incoherent Scatter Radar (MSIS), E deutet an dass die Atmosphdre vom Boden bis zur
Exosphére im Modell abgebildet wird und 2000 steht fir das Datum der Verdffentlichung.
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Mission. Die Sinkrate entspricht damit etwa dem in Kap.5.1, auf Seite 42 angenommenen
Verlauf.
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Abbildung 22: Orbithéhen nach STK Simulation bei 90° Inklination: Die simulierten Orbithéhen sind in 15min
Absténden durch gelbe Punkte markiert. Durch die orbitperiodischen Schwankungen variiert die Hohe pro Umlauf um etwa
20 km. Die Schwankungen im gelben Bereich kommen durch die grobe ,, Abtastrate* der Orbithohen zu Stande. Der wahre
Verlauf wird durch die schwarzen Linien angedeutet. Sie markieren die maximale und minimale Orbith6he innerhalb eines
Umlaufes.

Die Analyse der Kontaktzeiten erfolgte wegen der stark unterschiedlichen Sinkrate nach
Phasen getrennt. Untersucht wurde jeweils ein Inklinationsbereich von 50° bis sonnen-
synchron. Um die Ergebnisse besser untereinander vergleichen zu kdénnen, wurde fur jede
Inklination die Lage des aufsteigenden Knotens so angepasst, dass Weilheim innerhalb der
ersten Obithélfte etwa im Zenit passiert wird. Fir die Bodenstationsantenne wurde eine
minimale Elevation von 7° und fir den Satelliten eine omnidirektionale Abdeckung
angenommen. Passagen kirzer als 90s wurde nicht berlicksichtigt. Die Simulationsergebnisse
sind in Abbildung 23 und Abbildung 24 dargestelt.

Waéhrend der 3-tdgigen Commissioning Phase sind je nach Inklination etwa 8 bis 18
Passagen uber Weilheim mdglich (siehe Abbildung 23). Damit kann die geforderte Anzahl an
Bodenstationskontakten in dieser Phase mit einer Reserve von mindestens 60% gewahrleistet
werden. Die Passagen erlauben eine Zugriffszeit von insgesamt etwa 40 bis 90 min. Hohe
Inklinationen sind im Bezug auf die Gesamtzugriffszeit unglnstigster. Den worst case stellt
deshalb ein Sonnensynchroner Orbit (SSO) dar. Best case ist ein Orbit mit etwa 55°
Inklination.

Pro Tag wird Weilheim nach Abbildung 24 mindestens 4 und maximal 6 Mal tUberflogen.
Dabei ist zu berlicksichtigen, dass nicht alle Passagen langer als 90s sind. Rechnerich ergeben
sich aus Abbildung 23 mindestens 3 nutzbare Uberfliige pro Tag. Die mittlere Passagendauer
lasst sich aus Abbildung 23 ableiten und betrégt etwa 5 min. Die Ergebnisse der Analyse sind
in Tabelle 13 zusammengefasst.
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Abbildung 23: Gesamtzugriffszeit Uber Weilheim wahrend der Commissioning Phase: Grin dargestellt ist die Summe
der Passagendauern fir die gesamte Commissioning Phase. Die Anzahl der Passagen uber die Missionsphase ist blau
dargestellt. Die minimale Elevation der Bodenstationsantenne betrug 7°. Beriicksichtigt wurden nur Passagen langer als 90s.
Die Daten wurden mit Hilfe von STK ermittelt.
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Abbildung 24: Passagen uUber Weilheim wahrend der Commissioning Phase: Ein senkrechter Strich markiert eine
Passage. Die minimale Elevation der Bodenstationsantenne betrug 7°. Berlcksichtigt wurden alle Passagen. Die Daten
wurden mit Hilfe von STK ermittelt.

Tabelle 13: Passagen Giber Weilheim wahrend der Commissioning Phase

Parameter Worst case Best case
Orbitinklination [°] 98 55
Gesamtzugriffszeit [min] 40 90
Passagen gesamt 8 18
Passagen pro Tag 3 bis4 6

Dieselbe Analyse wurde fur die 5-tdgige Monitoring Phase durchgefihrt. In dieser Phase
sind ebenfalls je nach Inklination zwischen 4 und 6 Passagen pro Tag zu erwarten. Insgesamt
betragt die maximal mogliche Gesamtzugriffszeit zwischen etwa 80 und 155min. Die mittlere
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Passagendauer ist gegen Ende der Mission wegen der starken Orbitabsenkung etwas krzer.
Uber die Phase gemittelt betragt sie bei etwa 4,75 min. Die Ergebnisse sind in Tabelle 14
zusammengefasst.
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Abbildung 25: Gesamtzugriffszeit tber Weilheim wahrend der Monitoring Phase: Grin dargestellt ist die Summe der
Passagendauern flr die gesamte Monitoring Phase. Die Anzahl der Passagen tber die Missionsphase ist blau dargestellt.
Die minimale Elevation der Bodenstationsantenne betrug 7°. Berlcksichtigt wurden nur Passagen langer als 90s. Die Daten
wurden mit Hilfe von STK ermittelt.

Tabelle 14: Passagen Giber Weilheim wahrend der Monitoring Phase

Parameter Worst case Best case
Orbitinklination [°] 98 55
Gesamtzugriffszeit [min] 80 155
Passagen gesamt 16 30
Passagen pro Tag 3 bis 4 6

Die Basislosung mit Weilheim als einzige Bodenstation stellt Giber den gesamten Bereich
moglicher Inklinationen geniigend Bodenstationskontakte zur Verfigung, um die
Commissioning Phase innerhalb von 2 bis 3 Tagen abschlieen zu koénnen. Fur die
Monitoring und Downlink Phase stehen mindestens 80 min Zugriffszeit zur Verfugung.

Als Backup-Station fiir Weilheim kénnte Neustrelitz genutzt werden. Dort ist die nationale
Bodenstation des DFD angesiedelt. Sie verflgt tber S- und X-Band Antennen. Im S-Band ist
die Datenlbertragung in beide Richtungen méglich. Im X-Band kdénnen dagegen nur Daten
empfangen werden. Neustrelitz liegt auf einem nur minimal hoheren Breitengrad als
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Weilheim, deshalb sind die Kontakthdufigkeiten annéhernd identisch. Allerdings ist die Gite
des neustrelitzer Empfangssystems kleiner. Der Satellit benoétigt dadurch entweder eine
hohere Sendeleistung, oder es kann erst bei hoheren Elevationen mit einer ausreichenden
Signalqualitét Gbertragen werden. Wird der Elevationsbereich eingeschrénkt, dann verringert
sich die durchschnittliche Dauer einer Passage und damit die Gesamtzugriffszeit bei gleicher
Datenrate. In Tabelle 15 sind die Eigenschaften der Antennenanlagen zusammengetragen, die
sich fir GOS-1 grundsétzlich eigenen wirden.

Tabelle 15: Eckdaten der Bodenstationsantennen in Neustrelitz

Antennenbezeichnung L/S/X-Band
Antennendurchmesser [m] 7,3

Position 53,32972°N; 13,07194°W
Hohe tiber NN [m] 115

Frequenzband [GHz] 1,68 bis 1,72 | 2,02 bis 2,40 | 8,02-8,40 (nur DL)
Giite [dBW/K] 17,5 31
EIRP [dB] 40 bis 70

min. Elevation [°] ca.5°
Ausrichtgenauigkeit [°] 0,03

Maximale Nachfiihrungs- | Elevation 7
geschwindigkeiten [°/s] Azimut 15

Polarisation RHCP/LHCP

Quellen: DLR [36]; CCSDS 411.0-G-3 [26]

Die Basislosung l&sst sich noch mit anderen Bodenstationen erweitern. Dadurch kdnnten
mehr Kontakte zur Verfligung gestellt bzw. die Phasen verkiirzt werden. Das Deutsche
Fernerkundungsdatenzentrum (DFD) betreibt z.B. eine Bodenstation in Inuvik, die sich fir
GOS-1 eigenen wirde. Ein weiterer Kandidat wéare die kanadische TT&C Station in St.
Hubert. Sie wurde vom GSOC bereits bei anderen Missionen, wie z.B. TET-1 hinzu gebucht.
Die Lage der Bodenstationen ist in Abbildung 26 eingezeichnet.

Abbildung 26: Weilheim und andere mdgliche Bodenstationen: Abbildung erstellt mit STK.
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St. Hubert liegt etwa auf demselben Breitengrad wie Weilheim. Fir die
Kontaktzeitenanalyse wurde fiir die Bodenstationsantenne eine minimale Elevation von 10°
angenommen. Aufgrund der héheren Mindestelevation ist die mittlere Passagendauer fur St.
Hubert geringer als fir Weilheim (siehe Abbildung 27). In der Commissioning Phase fallen
aber keine hohen Datenmengen an. Deshalb sind h&ufige Bodenstationskontakte wichtiger, als
eine hohe Passagendauer. Durch die h&ufigen Kontakte konnen Statusanderungen des
Satelliten besser tiberwacht und ggf. schneller auf mégliches Fehlverhalten reagiert werden.
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Abbildung 27: Gesamtzugriffszeit Uber St. Hubert wahrend der Commissioning Phase: Griin dargestellt ist die Summe
der Passagendauern fiir die gesamte Commissioning Phase. Die Anzahl der Passagen Uber die Missionsphase ist blau
dargestellt. Die minimale Elevation der Bodenstationsantenne betrug 7°. Beriicksichtigt wurden nur Passagen langer als 90s.
Die Daten wurden mit Hilfe von STK ermittelt.
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Abbildung 28: Passagen uber Weilheim und St. Hubert in der Commissioning Phase: Ein senkrechter Strich markiert
eine Passage. Die minimale Elevation der Bodenstationsantenne betrug 7°. Bertcksichtigt wurden alle Passagen. Die Daten
wurden mit Hilfe von STK ermittelt.
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Wie aus Abbildung 28 hervorgeht, liefert die Kontaktzeitenanalyse fir St. Hubert ahnliche
Ergebnisse wie fiir Weilheim. Ein Bodenstationsnetzwerk aus Weilheim und St. Hubert wiirde
demnach die Gesamtanzahl der mdglichen Zugriffe auf den Satelliten verdoppeln, bzw. die
Commissioning Phase um die Hélfte verkirzen. Die Ergebnisse der Analyse fur Weilheim mit
St. Hubert sind in Tabelle 16 zusammengestelit.

Tabelle 16: Passagen iber Weilheim und St. Hubert wahrend der Commissioning Phase

Parameter Worst case Best case
Orbitinklination [°] 98 55
Gesamtzugriffszeit [min] 40+30=70 90+75=165
Passagen gesamt 8+8=16 18 +18 =36
Passagen pro Tag (3 bis4)+2=5bhbis6 6+6=12

Wegen der polnahen Lage gibt es Uber Inuvik viele Passagen. Allerdings ist diese Boden-
station erst fur hohe Inklinationen ab 65° bis 70° sinnvoll nutzbar. Die Gesamtzugriffszeit fir
5 Tage Monitoring und Downlink Phase lie3e sich durch das Hinzubuchen von Inuvik mehr
als verdoppeln. Dadurch koénnte die Downlink Phase um die Halfte verkirzt werden. Da
Inuvik auf einem héherem Breitengrad liegt als Weilheim, verschiebt sich fir das Netzwerk
der Best Case Orbit auf 75° Inklination. Die Ergebnisse der Netzwerkanalyse sind in Tabelle
17 zusammengefasst.
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Abbildung 29: Gesamtzugriffszeit Gber Inuvik wéhrend der Monitoring Phase: Griin dargestellt ist die Summe der
Passagendauern flr die gesamte Monitoring Phase. Die Anzahl der Passagen (iber die Missionsphase ist blau dargestellt.
Die minimale Elevation der Bodenstationsantenne betrug 7°. Ber(cksichtigt wurden nur Passagen léanger als 90s. Die Daten
wurden mit Hilfe von STK ermittelt.
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Tabelle 17: Passagen Uber Weilheim und Inuvik wahrend der Monitoring Phase

Parameter Worst case Best case
Orbitinklination [°] 98 75
Gesamtzugriffszeit [min] | 80+ 100 = 180 80+ 150 =230
Passagen gesamt 16 +24 =30 16 +34 =50
Passagen pro Tag (3 bis 4) + (4 bis 5) =7 bis 9 6+7=13

Zusammenfassend lassen sich folgende Anforderungen beziglich des Bodenstations-
netzwerkes formulieren:

CR-OPR- 2: Missionsbetrieb Anwendbar | Alle Phasen

Das Raumfahrzeug soll vom GSOC in Oberpfaffenhofen betrieben werden.

Da GOSSAMER-1 ein DLR-Projekt ist, sollte das Raumfahrzeug auch von einer DLR Einrichtung aus betrieben
werden. Nach einer Management-Entscheidung sollte der Betrieb auBerdem von professionellem Personal
durchgefiihrt werden, wodurch Amateur-Bodenstationen nicht in Frage kommen.

CR-OPR- 3: Primére TT&C Station Anwendbar | Alle Phasen | CR-OPR-2

Weilheim soll die primére Bodenstation fiir TT&C sein.

Anforderung vom GSOC.

CR-TEC- 8: BS-Kompatibilitat Anwendbar Alle Phasen CR-OPR- 2; CR-OPR- 3

Das Kommunikationssystem soll kompatibel zur Bodenstation in Weilheim sein.

Weilheim ist die primdre Bodenstation. Die Kompatibilitdt bezieht sich auf Frame-Formate, Paketierung,
Dienste, Kanalcodierung, Modulationsarten, sowie Frequenzen.

CR-OPR- 4: CCSDS Anwendbar Alle Phasen CR-OPR- 2; CR-OPR- 3

Die Kommunikation mit dem Bodensegment soll sich nach den CCSDS-Empfehlungen richten.

Diese Forderung ergibt sich aus der Kompatibilitdit mit dem gewahlten Bodenstationsnetzwerk. Die CCSDS
Empfehlungen missen nicht in vollem Umfang implementiert werden. Mit dem GSOC wurde ein Satz von
Mindestanforderungen erarbeitet.

5.4 Datenfluss

Es lassen sich 3 Datenquellen an Bord von GOS-1 identifizieren:

e Die Bus-Sensoren, die Daten Uber den Zustand des Satellitenbusses erfassen, liefern
die Housekeepingdaten.

e Die Nutzlast-Sensoren, welche Daten zum Status der Sonnensegelstruktur und der
experimentellen Solarzellen erfassen, liefern die Monitoringdaten.

e Die Kameras liefern Bilddaten von der Entfaltung.

Alle Daten, inklusive der Housekeepingdaten des Kommunikationssystems, werden vom
On-Bord Computer (OBC) gesammelt und als Telemetrie an das Kommunikationssystem zur
Ubertragung weitergeleitet. Der Sender des Kommunikationssystems (ibertragt die Telemetrie
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zum Bodensegment, von wo aus sie dem Nutzer zur Verfligung gestellt wird. Neben der
Telemetrie werden vom OBC auch Kommandos an das Kommunikationssystem geschickt,
z.B. um Housekeepingdaten von den Komponenten abzurufen.

Die physischen Ubertragungskanile teilen sich in Uplink und Downlink auf. Im Downlink
wird die Telemetrie vom Raumfahrzeug zum Bodensegment gesendet. Im Uplink werden
Telekommandos zum Raumfahrzeug Ubertragen. Softwareupdates sind nicht vorgesehen. In
der Abbildung 30 ist der Datenfluss fiir die GOS-1 Mission zusammengefasst.
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Abbildung 30: Datenfluss der GOSSAMER-1 Mission: Die Daten werden vom On-Bord Computer zunéchst gesammelt
und dann als Telemetrie zum Bodensegment tUbertragen. Die Pfeilrichtung deutet die Datenflussrichtung an.

Nach Abbildung 30 lassen sich die benétigten Datenschnittstellen identifizieren. Neben der
Funkstrecke als Schnittstelle zum Bodensegment missen an Bord des Satelliten Daten-
leitungen zum OBC fiir die Steuerung von Sender und Empfanger und die Ubertragung von
Telemetrie und Telekommandos bereitgestellt werden. Es lassen sich folgende Anforderungen
formulieren:

Anwendbar Alle Phasen Mission Req.Doc.[22]: MR-TEC-17

CR-FUN- 1: Empfang von TC

Das Kommunikationssystem soll Telekommandos vom Bodensegment empfangen und demodulieren.

Das Raumfahrzeug wird vom Bodensegment aus gesteuert und muss deshalb Befehle vom Boden empfangen
kénnen.

Anwendbar Alle Phasen Mission Req.Doc.[22]: MR-TEC-6,

CR-FUN- 2: Ubertragung von TM
MR-TEC-7

Das Kommunikationssystem soll Telemetrie zum Bodensegment Gibertragen.

Telemetrie wird fir die Auswertung am Bodensegment bendtigt um den Zustand des Raumfahrzeugs
iberwachen zu koénnen, sowie das Erreichen der Missionsziele zu verifizieren. Telemetrie umfasst die
Statuswerte des Raumfahrzeugs (Housekeeping-Daten), sowie Bilddaten und Uberwachungsdaten
(Nutzlastdaten).

Anwendbar Alle Phasen Mission Req.Doc.[22]: MR-TEC-6,

CR-INT- 1: Datenleitung fur TC
MR-TEC-7

Das Kommunikationssystem soll eine Datenschnittstelle zum Onboard Computer bereitstellen, tGber welche
empfangene, demodulierte Telekommandos vom OBC abgerufen werden kénnen.

Die Telekommandos werden vom Onboard Computer verarbeitet.
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Anwendbar Alle Phasen Mission Reg.Doc.[22]: MR-TEC-6,

CR-INT- 2: Datenleitung fir TM
MR-TEC-7

Das Kommunikationssystem soll eine Datenschnittstelle zum Onboard Computer bereitstellen, Gber welche
Telemetrie vom Onboard Computer zur Ubertragung an den Sender geleitet werden kénnen.

Die Telemetrie wird vom Onboard Computer zusammengestellt und vom Sender an das Bodensegment
Ubertragen.

CR-INT- 3: Steuerungsdatenleitung Anwendbar Alle Phasen Mission Req.Doc.[22]: MR-TEC-17

Das Kommunikationssystem soll eine Datenschnittstelle zum Onboard Computer bereitstellen, Gber welche
Kommandos vom OBC und Houskeepingdaten zum OBC gesendet werden kénnen.

Die Komponenten des Kommunikationssystems werden tber diese Schnittstelle vom OBC gesteuert und deren
Status mit Hilfe der Housekeepingdaten liberwacht.

5.5 Datenvolumen

Die Kameras liefern JPEG komprimierte Bilder, mit wahlweise hoher oder niedriger
Auflosung. Testaufnahmen, die viel Struktur im Bild enthalten, zeigten, dass hochaufldsende
Bilder (2048 X 1536 Pixel) weniger als 1 MByte und Bilder niedriger Auflosung (1024 X
768 Pixel) unter 100kByte Speicherplatz benétigen. Die Menge der Bilddaten, die wahrend
der Entfaltung entsteht, wurden mit 300 MByte abgeschétzt [20]. Die Abschétzung basiert auf
den folgenden Annahmen:

e 9 Kameras

e 120 Bilder pro Kamera auf dem gesamten Entfaltungsweg

e 20% der Bilder hochaufgelost, der Rest ist niedrig aufgelost

e Ein hochauflosendes Bild belegt 1 MByte, ein niedrig aufgeldstes 100 kByte
Speicherplatz.

Wihrend der Commissioning Phase soll eine Reihe von Testbildern generiert werden.
Dafiir wurde angenommen, dass jeweils ein hoch- und ein niedrigaufgeldstes Bild pro Kamera
aufgenommen wird, sodass etwa 10MByte Bilddaten wéhrend der Comissioning Phase
entstehen.

Housekeepingdaten fallen vom Startup des Raumfahrzeugs Uber die gesamte Missions-
dauer in regelmaRigen Intervallen an. Die Intervalle sind wéhrend der Entfaltung kirzer und
in der Monitoring & Downlink Phase langer. Fir eine erste Abschatzung des Datenvolumens
wurde angenommen, dass 100 Housekeeping-Werte mit einer mittleren L&nge von 12 Bit zu
erfassen sind. Die Daten akkumulieren so zu 1200 Bit pro Erfassung. Die mittlere Erfassungs-
rate wurde zu 30 s wéhrend der Commissioning Phase, zu 10 s wahrend der Entfaltung und zu
60 s in der Monitoring & Downlink Phase angenommen.

Wahrend der Entfaltung und der anschlieBenden Monitoring Phase werden etwa 1 MByte
Daten zur Uberwachung der Sonnensegelstruktur erzeugt. Desweiteren werden wahrend der
Monitoring Phase Daten zur Uberwachung experimentellen Solarzellen generiert, die
vorlaufig mit einer Datenrate von 4,3 bps abgeschatzt wurden. Daflr wurde angenommen,
dass alle 60 Sekunden 16 Werte a 16 Bit erfasst werden.
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Wird fur die Commissioning Phase eine Dauer von 3 Tagen und flr den Entfaltungs-
vorgang 15 min angesetzt, dann ergeben sich pro Missionsphase die Datenvolumen aus
Abbildung 31. In Abbildung 32 ist die Verteilung der Datenmengen nach Datenquelle und
Missionsphase dargestelit.

Monitoring W Housekeepingdaten  ® Moritoringdaten | m Bilddaten

Entfaltung
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Abbildung 31: Datenvolumen uber die Missionsdauer: Unter den Annahmen, dass die Commissioning Phase 3 Tage
dauert, die Entfaltung 15 min und die Monitoringdaten zur Segelstruktur bereits zur Halfte wéhrend der Entfaltung erzeugt
werden. Damit ergeben sich etwa Gesamtvolumen von 11,5 MByte in der Comissioning Phase, 300,5 MByte wéhrend der
Entfaltung und 1,5 MByte wahrend der Monitoring & Downlink Phase. Das Datenvolumen ist logarithmisch dargestellt.
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Abbildung 32: Verteilung des Gesamtdatenvolumens Mission: Unter den Annahmen, dass die Commissioning Phase 3
Tage und die Entfaltung 15 min dauert und die Monitoringdaten zur Segelstruktur bereits zur Halfte wéhrend der Entfaltung
erzeugt werden..

5.6 Datenraten

Aus den abgeschatzten Datenvolumen und der Sichtbarkeit des Satelliten (ber der
Bodenstation konnen Anforderungen an die Datenraten des Kommunikationssystems auf-
gestellt werden. Fiir Gossamer-1 werden die physikalischen Ubertragungskanale nur nach der
Ubertragungsrichtung unterschieden. Die Ubertragungsrate im Uplink ist wegen der kleinen
Datenmengen unkritisch. Nach einer Anforderung vom GSOC wurde sie bereits auf 4kbps
festgesetzt.
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Im Downlink missen groflere Datenmengen Ubertragen werden. Die bendtigte Datenrate
ergibt sich aus der Bruttodatenmenge und der mindestens verfugbaren Gesamtzugriffszeit.
Die groRte Datenmenge fallt wahrend der Entfaltung an und muss zusammen mit den
Monitoringdaten innerhalb von 5 Tagen zum Bodensegment Ubertragen werden. Die Daten
werden fir die Ubertragung in Frames und Paketen nach CCSDS verpackt. Es entsteht also
ein gewisser Overhead, der mit Ubertragen werden muss. Wie viel zusétzliche Daten dem
Datenstrom hinzugefligt werden héngt davon ab, inwieweit die CCSDS Empfehlungen
umgesetzt werden und wie lang die Datenblécke in den Paketen sind. Dies ist zum derzeitigen
Zeitpunkt noch nicht definiert. Es wird vorlaufig ein konservativer Wert von 7% angenom-
men. Kanalkodierung ist hierbei nicht bertcksichtigt.

Nach dem Datenbudget aus Kap.5.5 mussen in der Monitoring & Downlink Phase
insgesamt 302 MByte Nettodaten (bertragen werden. Da das GOS-1 Projekt sich noch in
einer frihen Phase befindet, wird auf die Datenmenge eine Sicherheitsreserve von 50%
aufgeschlagen. Die Gesamtzugriffszeit wird aus dem Worst Case Orbit ermittelt. Es wird eine
Ausfallzeit von 12,5% angenommen. Die Ausfallzeit kann wetterbedingt zustande kommen,
oder durch Uberschneidungen im Betrieb. Unter diesen Annahmen errechnet sich eine
Datenrate von rund 1 Mbps (siehe Tabelle 18).

Tabelle 18: Berechnung der Datenrate im Downlink

Schritt Wert | Einheit | Bemerkung
Datenvolumen 453 | MB netto, inkl. 50% Margin
Bruttodatenvolumen 484 | MB bei 7% Protokolloverhead
Umrechnung in Mbit 4060 | Mb 1MB = 8,388608Mb
Gesamtzugriffszeit Weilheim 80 min im Worst case Orbit
Einrechnung von Ausfallzeiten |70 min bei 12,5% Ausfallzeit
Resultierende Datenrate 0,97 |Mbps |4060Mb/70/60s

(Coding ist nicht berticksichtigt)

Mit dieser Datenrate kdnnen bei einem durchschnittlichen Bodenstationsuberflug von 5
min Dauer 300 Mbit Ubertragen werden. Das entspricht etwa 35 MByte und ist damit die
dreifache Menge von den Daten, die wahrend der Commisioning Phase anfallen. Mit einer
Datenrate von 1 Mbps kann also davon ausgegangen werden, dass sich in der Commissioning
Phase keine grofReren Datenmengen anhdufen, weil bei einem Bodenstationskontakt alle
angesammelten Daten Ubertragen werden kdnnen. Auch die Testbilder kénnen wéhrend einer
Bodenstationspassage von mittlerer Dauer vollstandig tbertragen werden.

Die Datenleitungen fiir die Ubertragungen von Telemetrie vom OBC zum Kommu-
nikationssystem soll eine ausreichend hohe Datenrate zur Verfligung stellen, um die
Telemetriepakete im Sender nicht erst zwischenspeichern zu missen. Damit kann die
Betriebsdauer des Senders auf ein Minimum reduziert werden. Die Datenleitung zur
Abholung empfangener Telekommandos ist wegen der kleinen Datenmenge und der geringen
Datenrate im Uplink unkritisch. Es lassen sich die folgenden Anforderungen festhalten:
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Anwendbar Betriebsphase Mission Req.Doc.[22]: MR-TEC-10;
GOS-1 Technical Status [32]

CR-TEC- 9: Datenrate Downlink

Das Kommunikationssystem soll im Downlink eine Datenrate vom 1Mbps bereitstellen.

Damit konnen alle Daten nach der Segelentfaltung innerhalb von 5 Tagen nach Weilheim tbertragen werden.

CR-INT- 4: Ubertragungsrate Tx-Bus Anwendbar Alle Phasen CR-INT- 2; CR-TEC-9

Der Datenbus fiir die Ubermittlung von Telemetrie zum Kommunikationssystem soll Ubertragungsraten von
mindestens 1 Mbps bereitstellen.

Damit konnen die Telemetriedaten direkt zum Bodensegment Ubertragen werden und missen nicht im
Sender des Kommunikationssystems zwischengespeichert werden.

CR-TEC- 10: Datenrate Uplink Anwendbar Betriebsphase

Das Kommunikationssystem soll im Uplink Datenempfang mit einer Datenrate vom 4 kbps ermdglichen.

Anforderung vom GSOC.

5.7 Bitfehlerraten

Im Uplink soll Uber die gesamte Missionsdauer das Auftreten eines Bitfehlers mdglichst
unwahrscheinlich sein. Derzeit ist noch nicht definiert, wie viele Kommandos insgesamt
ubertragen werden missen. Wegen der kurzen Missionsdauer wird sich die Datenmenge, die
uber den Uplink Ubertragen wird, nur auf einige 1000 Byte belaufen. Das entspricht einer
GroRenordnung von 10° bis 10* Bit. Softwareupdates im Orbit sind nicht vorgesehen. Damit
es moglichst unwahrscheinlich ist, dass Bitfehler im Datenstrom auftreten wird eine
Bitfehlerrate von 10° angesetzt.

CR-TEC- 11: Bitfehlerrate Uplink Anwendbar Alle Phasen

Die Bitfehlerrate (BER) fiir Ubertragungen im Uplink soll 10 nicht iiberschreiten.

Damit sind Ubertragungsfehler bei einem geschitzten Datenvolumen in einer GréRenordnung von 10" Bit
unwahrscheinlich.

Fur den Downlink ist die Datenmenge zu groR, um eine fehlerfreie Ubertragung
anzustreben. Es wird deshalb ein Kompromiss zwischen benétigter Sendeleistung und der
erwarteten Bitfehlerrate eingegangen. Inklusive Margin und Protokolloverhead werden in der
Downlink Phase etwa 4000 Mb = 4x10° bit tibertragen. Bei einer Bitfehlerrate von 10”° sind
statistisch gesehen etwa 4 Bitfehler zu erwarten. Ein Grofteil der bertragenden Daten sind
JPEG komprimierte Bilder. Die Bilddateien enthalten einige Bereiche, in denen ein Bitfehler
unter Umstadnden zum Totalausfall des Bildes, oder einzelner Segmente darin fuhren kénnen.
Der Anteil dieser Daten ist aber im Vergleich zu den Gesamtdaten eines Bildes sehr klein und
die Wahrscheinlichkeit, dass ein Bitfehler zum Ausfall eines Bildes fuhrt, ist damit noch
deutlich geringer, als die angenommene Bitfehlerrate [12].

CR-TEC- 12: Bitfehlerrate Downlink Anwendbar Alle Phasen

Das Kommunikationssystem soll Telemetrie mit einer Bitfehlerrate (BER) von nicht mehr als 107 zum
Bodensegment lbertragen.

Damit sind wahrend der Downlinkphase nur 4 Bitfehler zu erwarten.
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6 KONZEPTENTWICKLUNG

Aus den Anforderungen wurden Konzepte entwickelt, die im Folgenden vorgestellt werden.
Nach der Wahl der Frequenzbereiche werden zundchst die bendtigte Anzahl an Antennen und
deren mogliche Anordnung diskutiert. Anschlielend wird ein Systemuberblick gegeben und
die verwendeten Komponenten vorgestellt.

6.1 Frequenzen

Die fur die Satellitenkommunikation nutzbaren Frequenzbereiche werden von der ITU
festgelegt. Weitere Einschrankungen im Frequenzbereich ergeben sich nach der Verfugbarkeit
an den Bodenstationen. Professionelle Bodenstationen sind in den meisten Fallen mindestens
mit Empfangsanlagen fiir das S-Band, hdufig auch fur das X-Band ausgestattet. Oft sind auch
Antennen fir das Ka- und Ku-Band verfugbar. L- und C- Band Antennen sind hingegen
seltener anzutreffen. UHF oder VHF ist hauptsachlich an Funkamateurstationen anzutreffen,
da diese Frequenzbereiche selten kommerziell verwendet werden. Gossamer gliedert sich in
den Weltraumforschungsfunkdienst ein. Nutzbare Frequenzbander fur diesen Dienst sind in
Tabelle 19 genannt.

Fur die einzelnen Frequenzbereiche sind von der ITU maximale Bandbreiten und
Grenzwerte flr die spektrale Leistungsflussdichte am Boden festgelegt. Die maximale
Leistungsflussdichte am Boden ist abhangig von Einfallswinkel der Tragerwelle. Fir hohe
Elevationen sind groRere Werte zul&ssig als fir niedrige Elevationen (Siehe Tabelle 19).

Tabelle 19: ITU Grenzwert fur S- und X-Band

Band Frequenzen Maximal zul. Bandbreite Grenzwert der Leistungsflussdichte am Boden
[MHz] im Downlink bezogen auf 4 kHz Bandbreite [dBW/m?/4kHz]
2025-2120 (UL) | 6 MHz fiir Symbolraten | >+ (Elevationen zwischen O und 5°),

S-Band 2200 — 2290 (DL) iiber 0.5 MSps -144 (Elevationen zwischen 25 und 90°),

! P -154 + 0,5x(85-Elevation) (5 und 25°)
7145 -7235 (UL) 10 MHz fiir Symbolraten -150 (Elevat!onen zw!schen 85 und 9? )
X-Band 8450 — 8500 (DL) iiber 0.67 MSos -140 (Elevationen zwischen 0 und 65°),
! P -150 + 0,5x(85-Elevation) (sonst)

Quelle: ECSS-E-ST-50-05C [14], S.17 und 34

Die Wahl der Frequenz ist maRgeblich von der bendtigten Bandbreite getrieben. Mit
zunehmender Frequenz steht mehr Bandbreite zur Verfligung, wodurch hohere Datenraten
erreicht werden koénnen. Mit steigender Frequenz werden die Antennenaperturen kleiner,
dafur steigen aber Volumen, Masse und vor allem der Leistungsbedarf. Fir GOS-1 wird
deshalb S-Band gewahlt. Hier steht geniigend Bandbreite zur Verfiigung. Da dieser Bereich
fir TT&C sehr verbreitet ist, sind die meisten kommerziellen Bodenstationen mit passenden
Antennenanlagen ausgestattet, sodass flr eine modgliche Erweiterung des Bodenstations-
netzwerkes viele Stationen zur Auswahl stehen.
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6.2 Antennenanordnung

Fur GOS-1 ist eine moglichst spharische Abdeckung gefordert. Wegen ihrer grof3en Keulen-
breite eignen sich dafiir omidirektionale oder Low Gain Antennen. Typische Bauformen mit
passenden Eigenschaften sind Stabantennen, Patchantennen und Helixantennen. Helix-
antennen sind aufgrund ihrer Abmessungen nicht so gut geeignet. S-Band, Stab- und
Patchantennen sind deutlich kleiner und fallen deshalb in die engere Wahl.

Ubliche Langen fiir Stabantennen in den gewdahlten Frequenzbereichen sind je nach Typ
etwa 14cm, 7cm oder 3,5 cm. Sie strahlen ein torusformiges Feld ab, welches orthogonal zum
Stab maximal wird und an den Polen verschwindet (siehe Abbildung 33). Die
Antennenverstarkung betragt, je nach Typ, etwa 2 bis 4 dBi. Um eine ann&hernd spharische
Abdeckung zu erzielen, kénnen 2 Stabantennen orthogonal zu einander angeordnet werden.
Stabantennen strahlen linear polarisierte Wellen ab. Da Bodenstationsantennen in der Regel
fiir zirkulare Polarisationen ausgelegt sind muss eine Dampfung von 3 dB berlicksichtigt
werden.

Total Gain [dBi]
2

L

24

Abbildung 33: Typische Verstarkung im Fernfeld eines A/4 Monopols: Die Masseflache hat einen Radius von /4. Links
ist das dreidimensionale Feld abgebildet, links ein Schnitt in der x-z- Ebene. Die Abbildung wurde mit FEKO erstellt.

Im Gegensatz zu Stabantennen konnen Patchantennen zirkular polarisierte Wellen
abstrahlen. Fir das S-Band haben sie eine Dicke von wenigen Millimetern und eine
Kantenldnge von etwa 5 bis 7 cm. Ihr Verstarkungsfeld &hnelt einer Halbsphare (siehe
Abbildung 34). Die Antennenverstarkung betrdgt etwa 5 bis 8 dBi. Um eine anndhernd
spharische Abdeckung zu erzielen kénnen 2 Patchantennen gegenuberliegend angeordnet
werden.

Die Verstarkungsmuster der Antennen gelten nur fiir den freien Raum. Sobald sie auf eine
Struktur aufgebracht werden, beeinflusst diese das abgestrahlte Feld. Verantwortlich dafur
sind Abschattungen, Reflexionen und Interferenzen. Kritische Strukturelemente bei GOS-1
sind die Sonnensegel und der QB50-Stack. Die Segel bestehen aus aluminiumbeschichtetem
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Kapton. Auf der Segeloberflache sind Flex-PCB’s mit Diinnschichtsolarzellen aufgebracht.
Segel und QB50 Stack konnen je nach Antennenanordnung erhebliche Dampfungen
verursachen. Im Folgenden werden deshalb mdgliche Positionierungen fir die Antennen
untersucht.

RHC Gain [d&i] RHC Gain [dBi] (2,25 GHz) — Epene
0

8
L
0

-4

-8

1 -1z
-16

I-zu
24

L oy ’ ; 180

Abbildung 34: Typische Verstarkung im Fernfeld einer RHCP Patchantenne: Links ist das dreidimensionale Feld fir
die rechtsdrehende zirkulare Polarisation abgebildet, links ein Schnitt durch das Feld in der x-z und der y-z Ebene. Die
Abbildung wurde mit FEKO erstellt.

Die verschiedenen Antennen-Konfigurationen wurden mit der Software FEKO von EM
Software & Systems - S.A. (Pty) Ltd simuliert. FEKO steht fur Feldberechnung fir Koérper
mit beliebiger Oberflache. Die Berechnungen in der Software basieren auf der Losung der
Maxwell’schen Gleichungen nach der Momentenmethode (MoM). Es konnen unter anderem
Elektrische Felder und Impedanzen von Antennen auf Oberflachen bestimmt werden. Weitere
Informationen kénnen tber die FEKO Webseite [38] bezogen werden.

Fur die Simulationen wurde ein vereinfachtes Strukturmodell von GOS-1 mit dem QB50
Stack, basierend auf dem aktuellen Design in FEKO, erstellt. Auf dem Modell wurden jeweils
die Antennen aus Abbildung 33 und Abbildung 34 in verschiedenen Konfigurationen
angeordnet. Simuliert wurde flr jede Konfiguration das Verstarkungsfeld bei einer Frequenz
von 2,25 GHz mit verstauten und bei entfalteten Segeln. Es wurde das kombinierte
Losungsverfahren MLFMM (Multi-level Fast Multipole Method) angewendet, welches das
ubliche Losungsverfahren bei grofRen Strukturen in FEKO ist [47]. Es stellt einen
Kompromiss aus Genauigkeit und benétigtem Rechenaufwand dar.

Fur die Berechnung werden die Strukturflachen in kleine, dreieckige Segmente eingeteilt.
Die Struktureigenschaften werden durch die Segmente angendhert. Die Erzeugung der
Segmente wird als Meshing bezeichnet. Je gréber die Segmente sind, desto groRer werden die
Fehler in der Berechnung. Im Allgemeinen sollte die Kantenldnge der Segmente nicht groler
als ein Achtel der Wellenlange sein [47]. Je feiner die Segmente werden, desto speicher- und
zeitintensiver wird die Berechnung. Dafiur konvergiert die Losung unter im Allgemeinen
schneller. Fir die im Rahmen dieser Arbeit durchgefiihrten Studien wurde die MaschengrélRe
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auf ein Zehntel der Wellenlédnge fir grofRe Strukturelemente festgelegt. Zu den Ecken hin
wurde die MaschengréRe von FEKO automatisch verfeinert. Uber feinere Strukturen und die
Antennen wurde ein feineres Gitternetz mit Maschengrofen zwischen 1/12 und 1/20 gelegt.

In Abbildung 35 sind die Ergebnisse fir die Anordnung zweier Monopolantennen
dargestellt. Eine Antenne wurde oben auf den Kameramast gestellt und die zweite orthogonal
dazu an der Interfaceplatte so angebracht, dass sie tUber den QB50-Stack hinausragt. Der 3D
Plot des Antennengewinns zeigt die Orientierung des Feldes zum Modell. Rechts daneben
sind die Schnitte durch die x-z- und die y-z Ebene in Polardiagrammen abgebildet.

Im Schnitt durch die y-z-Ebene ist deutlich die Abschattung durch den QB50 Stack zu
erkennen. Im Bereich von 200° bis 300° ist sinkt die Antennenverstarkung um 5 bis 10 dB ab.
Bei entfalteten Segeln bricht der Gewinn am Pol der oberen Antenne deutlich ein. Durch
Reflexionen an der Struktur kommt es an vielen Stellen zu Interferenzen, die starke
Déampfungen hervorrufen. Der Gewinn liegt bei verstautem Segel durchschnittlich zwischen 0
und -5 dB, bricht aber in weiten Bereichen bis auf -15 dB ein. Bei entfaltetem Segel wird die
seitliche Antenne nach oben hin abgeschirmt. Dadurch bricht das Feld bei 0° ebenfalls bis auf
-15 dB ein. Die Einbriiche sind bei entfaltetem Segel deutlich starker ausgepragt. Im
Durchschnitt liegt die Verstarkung dann noch zwischen -5 und -10 dB. Wegen der linearen
Polarisation ergibt sich zusétzlich eine Dampfung von 3 dB.

In der nachsten Konfiguration (Abbildung 36) wurden 2 Patchantennen auf 2 gegeniber-
liegenden Seiten angebracht. Sie sind in der Hohe leicht versetzt, sodass sich bei entfaltetem
Segel eine Antenne uber dem Segel und die Andere darunter befindet. Die Abschattung ist bei
dieser Antennenanordnung noch deutlich groRer, als bei den Stabantennen zuvor. Zudem
treten starke Interferenzen durch Reflexionen an den Segeln auf. Der Antennengewinn sinkt
bei entfaltetem Segel in groRen Bereichen deutlich unter -15 dB. Bei verstautem Segel betragt
die Verstarkung in der unteren Halbsphére durch die Abschattung des QB50 Stacks -5 bis -10
dB mit Einbrlchen auf -15 dB bis -20 dB. Auf der oberen Halbsphare betragt die Verstarkung
im Durchschnitt 0 bis -5 dB. Aufgrund der starken Einbriiche im Antennengewinn tber grof3e
Bereiche kann diese Konfiguration bereits jetzt als ungeeignet eingestuft werden.

Eine deutliche Verbesserung wird erreicht, indem eine weitere Patchantenne hinzugefigt
wird (Abbildung 37). In dieser Konfiguration ist eine Patchantenne oben auf dem Satelliten
angebracht und deckt so die obere Halbsphédre ab. Zwei weitere Patchantennen sind auf
gegeniberliegenden Seiten auf der Interfaceplatte um 45° nach unten gekippt angebracht. Mit
dieser Konfiguration wird beinahe rundum ein Gewinn von durchschnittlich 0 bis -5 dB
erreicht. Starkere Einbriiche sind in schmalen Bereichen in Hohe des Segels und bei etwa
270° und 90° und nach untern bei 180° zu finden. Es ist kein groRer Unterschied in den
Feldern zwischen entfaltetem und verstautem Segel. Allerdings muss wegen der zusétzlichen
Antenne eine um etwa 50% hohere Sendeleistung aufgebracht werden.
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Kameramast onopol in z-Richtung

Monopol in y-Richtung

CLAVIS

Interfaceplatte

____QB50

Total Gain [dBil (Seeel verstaut) —— x-z - Ebene
—— y-z- Ebene

180

— x-z - Ebene
—— y-z - Ebene
a0

Abbildung 35: Antennengewinn bei Monopol oben und seitlich auf GOS-1 und QB50: Links das 3D Feld, oben mit
verstautem, unten mit entfalteten Segeln. Rechts daneben sind die Schnitte der Felder in der x-z (blau) bzw. y-z Ebene (grin).
Die Abbildungen wurden mit FEKO erstellt.
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Patchantenne oberhalb des Segels

e
\ Kameramast

CLAVIS//‘L/”:‘

Patchantenne unterhalb des Segels

Interfaceplatte

\- RHCP Gain [dBi] (Segel verstagt) — x-z- Ebene

—— y-z - Ebene

RHC Gain [dBi]
8.0

I 4.0
0.0

-4.0
50 RHCP Gain [dBi] (Segel entfaItDet) —— x-z - Ebene

170 —— y-z-Ebene
-16.0 a0
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Abbildung 36: Antennengewinn bei 2 Patchantennen seitlich an GOS-1 auf QB50: Links das 3D Feld, oben mit
verstautem, unten mit entfalteten Segeln. Rechts daneben sind die Schnitte der Felder in der x-z (blau) bzw y-z Ebene (grin).
Die Abbildungen wurden mit FEKO erstellt.
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Abbildung 37: Antennengewinn bei 3 Patchantennen oben und seitlich an GOS-1: Eine Antenne strahlt nach oben, 2
Antennen strahlen seitlich im 45°Winkel nach unten ab. Links die 3D Felder, oben mit verstautem, unten mit entfalteten
Segeln. Rechts daneben sind die Schnitte der Felder in der x-z (blau) bzw. y-z Ebene (griin). Die Abbildungen wurden mit
FEKO erstellt.
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Abbildung 38: Antennengewinn bei Patchantenne oben auf GOS-1 und unter QB50: Links die 3D Felder, oben mit
verstautem, unten mit entfalteten Segeln. Rechts daneben sind die Schnitte der Felder in der x-z (blau) bzw. y-z Ebene Die
Abbildungen wurden mit FEKO erstellt.
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Abbildung 39: Antennengewinn bei Patchantenne oben auf GOS-1 und an einem Ausleger: Die Antenne am Ausleger
strahlt nach unten. Der Ausleger hat eine Lange von 70 cm. Links die 3D Felder; oben mit verstautem, unten mit entfalteten

Segeln. Rechts daneben sind die Schnitte der Felder in der x-z (blau) bzw. y-z Ebene (griin). Die Abbildungen wurden mit
FEKO erstellt.
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Eine naheliegende Anordnung ist eine Patchantenne oben auf GOS-1 und eine weitere
unter dem QB50 Stack (siehe Abbildung 38). Damit ist die obere und untere Halbsphare
abgedeckt und es treten keine Abschattungen durch QB50 auf. In einem schmalen Bereich um
die Segelebene treten Interferenzen auf, welche die Feldstarke einbrechen lassen. Bei
verstautem Segel entstehen sie im Wesentlichen durch die Uberlagerung der Felder der beiden
Antennen. Die Dampfung kdnnte noch verringert werden, indem eine Antenne linksdrehend
und die andere rechtsdrehend polarisierte Wellen abstrahlt. Bei aufgespanntem Segel brachte
dies jedoch keine grofRe Verbesserung, da die Interferenzen dann auch durch Reflexionen am
Segel entstehen. Die Antennenverstarkung ist unabhangig vom Entfaltungszustand des Segels
anndhernd gleich. Mit entfaltetem Segel sind die Dd&mpfungen im Bereich der Segelebene
etwas grofler. Die Einbriiche der Feldstarke beschranken sich aber auf einen schmalen
Winkelbereich von etwa 20°. Nach oben und nach unten liegt der Antennengewinn zwischen
0 und +5 dB in einem Bereich von etwa 60°. An den Seiten bricht die Feldstarke allm&hlich
ein. In der Segelebene betrégt der Gewinn noch etwa -5 bis -10 dB. Nur in einem kleinen
Bereich gibt es einen kegelférmigen Einbruch auf etwa -17 dB. Der 6ffnungswinkel des
Kegels betrégt etwa 5 bis 10°.

Um zusatzliche Schnittstellen mit QB50 zu vermeiden, konnte die nach unten abstrahlende
Antenne auch an einem Ausleger angebracht werden (Abbildung 39). Das Feld des Antennen-
gewinns ahnelt dann dem der vorhergehenden Anordnung. Allerdings treten hier wieder
Abschattungseffekte auf, deren Auspragung mit kirzer werdendem Ausleger zunimmt. Fur
die Simulation ragte die Antenne etwa 70 cm seitlich Uber den QB50 Stack hinaus. Fir den
Start musste der Ausleger eingeklappt werden. Durch den zusétzlichen Entfaltungs-
mechanismus stiege die Komplexitat des Systems.

Die Simulationsergebnisse in Abbildung 35 bis Abbildung 39 basieren auf vereinfachten
Modellen. Insbesondere die Effekte der Sonnensegel kénnen nur grob angenéhert werden, da
die dampfenden Eigenschaften noch nicht ndher untersucht werden konnten. Desweiteren
wurden die Segelfolien als planare Ebene modelliert. In Realitdt sind sie durch die Faltung
zerknittert und ihre Flache bildet durch den Strahlungsdruck der Sonne und der
atmospharischen Widerstandskraft eine gekrimmte Ebene. Dadurch werden die reflektierten
Wellen starker gestreut. Fur eine grundsatzliche Strategie zur Anordnung der Antennen auf
dem Raumfahrzeug sind die Ergebnisse aber aussagekraftig genug. Die ermittelten Antennen-
gewinne dienen jedoch nur dem Vergleich der Konfigurationen untereinander und sind nur als
Richtwerte zu verstehen.

Fur einen Vergleich der verschiedenen Konfigurationen untereinander sind die wichtigsten
Simulationsergebnisse in Tabelle 20 zusammengestellt. Wegen der stark zerklifteten Felder
sind die ersten beiden Konfigurationen ungeeignet. Von den verbleibenden Konfigurationen
ist Konfiguration 4.), wegen der geringeren Komplexitdt, am besten geeignet, um eine
spharische Abdeckung anzundhern. Sollte unter dem QB50 Stack keine Antenne angebracht
werden konnen, kann auf Konfiguration 5.) ausgewichen werden. Konfiguration 3.) ist
prinzipiell auch anwendbar. Wegen des geringeren Leistungsbedarfs sind aber die
Konfigurationen 4.) und 5.) zu bevorzugen. Als Grundlage fir die weitere Auslegung wird
Konfiguration 4.) herangezogen.
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Tabelle 20: Vergleich der Antennenanordnungen

Anordnung | Gewinn [dBi] Vorteile Nachteile
1.) Zwei Ze.rkluftetes Fgld; . . Lineare Polarisation;
Mittlerer Gewinn zwischen -5 und 0 dBi ; . .
Monopole - . . Einfache Integration Abschattung durch
orthogonal Einbriiche auf -10 bis -15 dBi; QB50 und Segel
& Abschattung durch QB50 und Sonnensegel §
. Stark zerkluftetes Feld;
2.) Zwei Mittlerer Gewinn ca. -5dBi;
zstz:-nen GroRflachige Einbriiche auf -15 bis -20 dBi; Zirkulare Polarisation S;?f:é;bnsﬁzsziu2$
L Grol3e Abschattung durch QB50 und &
seitlich
Sonnensegel
GleichméRig Feld in oberer Hemisphare;
Gewinn etwa 0 dBi nach oben und -5 dBi zu .
. . . Hohere
3.) Drei den Seiten hin; Sendeleistune wird
Patch- Untere Hemisphare leicht zerkliftet mit Zirkulare Polarisation o &
A . . bendtigt
antennen Gewinnen zwischen -5 und 0 dBi;
Starkere Einbriiche in der Segelebene und in
negativer z-Richtung auf -15 bis -20 dBi
. GleichméRiges Feld; -
4.) Zwei Gewinne zwischen 0 und 5 dBi nach oben und | Zirkulare Polarisation; Zusa’lelche .
Patch- . . . . Schnittstellen mit
nach unten, zwischen -5 und -10 dBi an den Wenig Beeinflussung .
antennen, . QB50 fiir
oben und Seiten; durch Sonnensegel; Kabelfiihrung und
Seitliche Einbriiche auf -15 bis -18 dBi in Kaum Abschattung . 8 .
unten . Antennenintegration
schmalen Bereichen
GleichmaRiges Feld;
5.) Zwei Gewinne nach oben und nach unten zwischen Hehere Komplexitat
Patch- 0 und 5 dBi und zwischen -5 und -10 dBi an Zirkulare Polarisation; durch P
antennen, den Seiten; Wenig Beeinflussung Entfaltunesmechanis-
oben und Seitlicher Einbruch auf -15 bis -20 dBi mit durch Sonnensegel mus fiir Agusle or
am Ausleger | steigender Tendenz bei abnehmender &
Auslegerldange durch QB50 Abschattung
6.3  Systemduberblick

Das Kommunikationssystem besteht im Wesentlichen aus einem Sender, einem Empfanger,
den Antennen, Antennenkopplern und Koaxialkabeln. VVerwendet werden auf dem Cubesat-
markt erhaltliche COTS Komponenten, wodurch sich das System gut in das Gesamtkonzept
des CLAVIS Busses einfiigt. Wegen eventueller ITAR Beschrankungen’ wurden Kompo-
nenten vom amerikanischen Markt nicht in Betracht gezogen. CCSDS ist im Cubesatbereich
unublich und wird deshalb von den erhéltlichen Sendern und Empfangern nicht direkt
untersttzt. Es gibt aber in der Regel die Mdglichkeit die Daten transparent zu tbertragen, um
eigene Protokolle implementieren zu konnen. Das heilit der Sender nimmt Datenpakete
entgegen und Ubertragt sie so wie sie sind zum Boden. Der Empfanger leitet die Daten so
weiter, wie er sie empfangen hat. Die Aufteilung der Telemetrie nach Quelle und virtuellen
Kandlen und die Einbettung in die vorgesehene Frame Struktur, sowie die Bereitstellung der

" Nach einem Avrtikel, erschienen in der Tageszeitung Florida Today [43], wurden die ITAR Bestimmungen
Anfang 2013 geéndert. Satelliten und damit verbundene Technologien fallen nun unter die ,,regulation of the
Department of Commerce®, wodurch Verkéufe amerikanischer Firmen auf dem internationalen Markt deutlich
einfacher abgewickelt werden kénnen. Fir zukiinftige européische Raumfahrtmissionen wird dadurch auch der
amerikanische Markt wieder interessant.
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geforderten Dienste nach CCSDS wird vom Bordcomputer umgesetzt. Der GOS-1 OBC ist
dazu mit der Remote Terminal Unit uRTU der schwedischen Firma AAC Microtec
ausgestattet, welche die benotigten CCSDS Protokolle als separates Modul umsetzt.

S-Band Sender mit der geforderten Datenrate sind z.B. von der berliner Firma 1Q-Wireless,
der schottischen Firma Clyde Space und der niederlandischen Firma ISIS verflgbar. Der S-
Band Sender von 1Q-Wireless verwendet Turbocoding mit einer Code-Rate, die nicht CCSDS
konform ist. Deshalb ist er fir GOS-1 nicht geeignet. S-Band Empfanger sind auf dem
Cubesatmarkt derzeit noch nicht erhéltlich, weil fur die Kommandierung der Cubesats
ublicherweise Frequenzen aus dem VHF oder UHF Bereich genutzt werden. ISIS arbeitet
derzeit an einem geeigneten System, welches in den nachsten Monaten auf den Markt
kommen wird. S-Band Sender und Empfénger wurden nach einer Entscheidung der GOS-1
Projektleitung bei ISIS in Auftrag gegeben.

Beide Komponenten werden als Stack im cubsattypischen PC-104 Format geliefert. Der
Stack wird mit einer ungeregelten Spannung zwischen 6V5 und 30V versorgt. Sender und
Empfanger sind an den 12C-Bus des Bordcomputers angebunden. Dariiber werden Komman-
dos an die Komponenten bzw. Houskeepingdaten von den Komponenten Gbertragen. Uber die
Funkstrecke empfangene Telekommandos werden ebenfalls (iber 12C vom Pufferspeicher des
Empféangers abgeholt. Der Empféanger stellt fiir den OBC ein Interrupt-Signal bereit, sobald
ein empfangenes Telekommando in seinem Pufferspeicher zur Abholung bereit liegt. Bei
eingehenden Nachrichten prift der Empfanger zunachst ob es sich um ein Telekommando
handelt, damit nicht bereits durch zufallig empfangenes Rauschen ein Interrupt ausgeldst
wird. Dem Empfanger ist ein Tiefpass vorgeschaltet, um ihn vor eventuell aufgefangenen
Signalen der Bluetooth Strecke des OBC zu schutzen.

Der 12C Bus stellt eine Datenrate von 400 kbps bereit. Das ist 100 Mal schneller als die
Ubertragungsrate mit der Telekommandos empfangen werden. Der Datenbus ist also fiir die
Ubertragung empfangener Telekommandos ausreichend. Fir die Ubertragung der
Telemetriepakete zum Sender ist er aber zu langsam. Der S-Band Sender ist deshalb
zusétzlich Gber SP1 an den Bordcomputer angebunden. Dort konnen die Daten vom OBC mit
einer Datenrate von 1 Mbps zum Sender Ubertragen werden, sodass sie direkt zum
Bodensegment gesendet werden kdnnen. Sender und Empféanger sind in einem gemeinsamen
Aluminiumgehduse untergebracht. Das Gehéduse hat hauptsachlich die Aufgabe andere
Komponenten des Satelliten von elektromagnetischen Stérungen abzuschirmen. In Zusam-
menarbeit mit ISIS konnten die folgenden Spezifikationen (Tabelle 21 bis

Tabelle 23) erarbeitet werden.

Tabelle 21: Schnittstellenspezifikation des S-Band Kommunikationssystems

Gesamtgewicht < 600g

Abmessungen (Gehause) ca. 100 x 100 x 90 mm

6V5 bis 30V ungeregelt; Sender kann getrennt vom Empfanger stromlos

Spannungsversorgun
P & gung geschaltet werden.

Konnektor (Daten und Strom) | z.B. D-Sub 9 polig (tbd.)

Antennenanschliisse SMA female, 50 Q (jeweils einer fir Rx und Tx)

Temperaturbereich -20°C ... +60°C (op); -20°C ... +80°C (storage)

Entwurfslebensdauer 2 Jahre am Boden, 2 Wochen im Orbit
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Tabelle 22: Spezifikation des S-Band Senders TXS1000

Frequenzbereich

2200 bis 2290 MHz (genaue Frequenz thd.)

Sendeleistung 1w

Datenrate 1Mbps (netto)

Modulation BPSK (raised cosine output filter)

Protokoll transparent (CCSDS Formatierung Gbernimmt der GOS-1 OBC)
Kanalkodierung RS(255,223)

Leistungsaufnahme | 10 W max.

Datenbus

I2C Bus 400kHz (als Slave) fiir Steuerung und Houskeepingdaten

SPI Bus 1MHz fiir Telemetrie-Datenpakete

Tabelle 23: Spezifikation des S-Band Empfangers RXS4

Frequenzbereich

2025 bis 2110 MHz (genaue Frequenz thd.)

Empfindlichkeit -120 dBm

Rauschzahl <3dB

Datenrate 4 kbps

Modulation BPSK

Protokoll transparent (CCSDS Deformatierung tbernimmt der GOS-1 OBC)
Pufferspeicher 512 kByte

Leistungsaufnahme

4 W max. 1 W (standby); Im Standby ist der Empfanger in der Lage Nachrichten zu
empfangen.

Datenbus

I2C Bus 400kHz (als Slave) fur Steuerung und Houskeepingdaten

Interrupt Leitung um zu signalisieren, dass ein empfangenes Telekommando im

Pufferspeicher abgelegt wurde.

Fur das Kommunikationssystem sind 3 Modi definiert. Die meiste Zeit befindet es sich im
Listen Mode. In diesem Modus ist der Empfanger nur teilweise aktiv und wartet auf
eingehende Nachrichten. Der Sender ist vollstandig abgeschaltet. Sobald der Empfanger eine
Nachricht detektiert wechselt das Kommunikationssystem in den Receive Mode. Der
Empfanger wird vollstandig aktiviert um die Nachricht entgegen zu nehmen und dem OBC zu
signalisieren, dass ein Telekommando zur Abholung bereit liegt. Der Sender bleibt wéhrend-
dessen abgeschaltet. Wenn innerhalb von 5 Minuten kein weiteres Telekommando empfangen
wird, geht der Empfanger wieder in den Energiesparzustand ber und das Kommunikations-
system ist wieder im Listen Mode. Um Telemetrie zum Bodensegment (ibertragen zu kénnen
muss das Kommunikationssystem in den Transceive Mode versetzt werden. In diesem Modus
sind Sender und Empfanger vollstandig aktiviert.

Fur die Verbindung der Antennen mit Sender und Empfanger wurden 2 Konzepte
entwickelt. Beim ersten Konzept (Abbildung 40) werden zwei Antennen verwendet. Sie sind
uber einen Koppler und einen Diplexer mit der Sende- und Empfangseinheit verbunden. Die
Antennen mussen eine entsprechend grof’e Bandbreite aufweisen. Die Empfangsfrequenz
betragt mindestens 2,025 GHz, die Sendefrequenz maximal 2,29 GHz. Die Abweichung von
der Mittenfrequenz betragt also bis zu 132,5 MHz, bzw. 6,2%. Patchantennen weisen meist
Bandbreiten von etwa 2% auf. Hohere Abweichungen von der Mittenfrequenz wirden zu
starken Dampfungen fuhren. Helix- und Stabantennen weisen ausreichende Bandbreiten auf.
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Abbildung 40: Konzept 1 — Gemeinsame Sende- und Empfangsantenne

Beim zweiten Konzept werden verschiedene Antennen fur den Sende- und den
Empfangszweig verwendet (Abbildung 41). Die Antennen kodnnen so besser auf die
verwendeten Frequenzen angepasst werden, wodurch die Verluste kleiner werden. Wegen der
getrennten Pfade flr Sende- und Empfangsstrecke fallt der Diplexer weg. Daflr werden ein
zweiter Koppler und ein Filter ben6tigt und der Verkabelungsaufwand steigt.

Vs

-
é N"é' ﬁ H‘é 6V5 bis 30V (ungeregelt) EPS
< < -
: ( ’ ‘, Telemetrie CCSDS formatiert (
sBand SPl— cesps-
TX- Sender |, Housekeeping Tx > OBC encoder
> Kommando OBC - Tx
Koppler CCSDS-
RX- Telekommando CCSDS forma- [—12C—»|  decoder
» K | tiert / Housekeeping Rx = OBC
oppler S-Band € OBC
i Rx-Filter —> Empfénger Kommando OBC = Rx \
A Interruptleitung
|§IS Sender/ —— Spannungsversorgung
& o . Empfanger Stack ——— Digitale Signale
>'_< 5 é 5 - —— Interrupt
< < i P
GOS-1 Kommunikationssystem ——— HF Signale

Abbildung 41: Konzept 2 — Separate Sende- und Empfangsantenne

Bei Konzept 1 entstehen wegen des Diplexers und der grofReren Abweichung von der
Mittenfrequenz groliere Verluste, wodurch mehr Sendeleistung benétigt wird. Hinzu kommt
das Patchantennen, die wegen ihrer geringen BaugrdRe und der Form ihres Strahlungsmusters
fur GOS-1 gut geeignet sind, zu schmalbandig sind, um sie nach Konzept 1 zu verwenden.
Deshalb wird Konzept 2 im Weiteren Projektverlauf verfolgt.

Verwendet werden Patchantennen (Siehe Abbildung 38, auf Seite 66). Die Antennen sollen
die folgende Spezifikationen erfllen:
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Tabelle 24: Spezifikation der Patchantennen

Frequenzbereich

2200 bis 2290 MHz (Downlink)

2025 bis 2110 MHz (Uplink)

Polarisation RHCP

Bandbreite 2% von der Mittenfrequnez
VSWR <2

Sendeleistung 500 mW

Gewinn

Halbsphérisches Feld dessen Maximum orthogonal zur Patchflache liegt und
5dBi bis 7 dBi betragt. In der Patchebene soll der Gewinn nicht unter -8 dBi
sinken.

Antennenanschluss

SMA female, 50 Q

Betriebstemperaturbereich

-25°C bis + 85°C

MakRe

max 70 x 70 x 5 mm?3

Masse

<50¢g

Entwurfslebensdauer

2 Jahre am Boden, 2 Wochen im All

Fir GOS-1 wird die Protoflight-Philosophie angewendet. Es werden nur die Komponenten
fiir das Protoflight-Modell benétigt. Wegen der kurzen Missionsdauer von nur ein paar Tagen
sind zugunsten geringerer Gesamtmasse, Leistungsaufnahme und Komplexitat keine Redun-

danzen vorgesehen.

Die Kosten fur das Kommunikationssystem belaufen sich auf etwa 32,8 k€. Die
Einzelbeitrdge der Komponenten sind in Tabelle 25 aufgelistet. In Tabelle 26 sind
zusammenfassend die mechanischen und elektrischen Bilanzen fir das Kommunikations-
system gegeben. Der Leistungsbedarf ist dabei fur die 3 Modi des Kommunikationssystems

getrennt aufgefihrt.

Tabelle 25: Kosten des Kommunikationssystems

Komponente Anzahl Lieferant Gesamtkosten

TXS1000 1 ISIS 10 k€

RXS4 1 ISIS 10 k€

Patchantenne 2 x Uplink, IQ wireless | Die 1. Antenne kostet 4,5 k€, Jede Weitere vom selben
2 x Downlink Design 1,5 k€ 2> 12 k€ gesamt

Power Divider 4321B-2 | 2 Narda 0,5 k€

(Antennenkoppler)

Koaxialkabel RG188 2x20cm elspec 0,3 k€
4x80cm GmbH

Tabelle 26: Volumen, Masse und Leistungsbedarf des Kommunikationssystem

Abmessung | Masse pro Leistungsbedarf [W] je nach Modus
Komponente Anzahl 7 . . = = =
[mm?3] Einheit [g] Listen Receive Transceive
TXS1000 1 0 0 10
1 1
RYS4 1 00x100x90 600 1 4 2
Patchantenne 2 x UL 70x70x4 60 - - -
2xDL 50x50x4 40 - - -
Power Divider 4321B-2 ) 35x31x8 30 . . .
(Antennenkoppler)
Koaxialkabel RG188 2 @ 3mm x 1m 20 - - -
Summen --- --- 840 1 4 14
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I FUNKSTRECKENBILANZEN

Mit Hilfe der Funkstreckenbilanz wird Gberprift, ob die Sendeleistung hoch genug ist, um
eine akzeptable Bitfehlerrate zu erzielen. Dazu werden nach Kap.3.4 alle Dampfungen
abgeschatzt und von den Antennengewinnen und der Sendeleistung abgezogen. Das wird fir
jede Bodenstation in beide Ubertragungsrichtungen untersucht. Betrachtet wurde Weilheim
als primére Bodenstation und Neustrelitz als mogliches Backup. Tabelle 27 fasst alle
Merkmale des Orbits und der Bodenstationen als Eingangswerte flr die Funkstreckenbilanz
zusammen.

Tabelle 27: Eingangswerte fiir die Funkstreckenbilanz

Parameter Symbol | Wert |Einheit | Bemerkung / Referenz
. horb, bor 330 | km Anfangshohe
Hohe
Rorb, eol 290 | km Hohe zum Missionsende
2 T 91,13 | min
7= Periode orb, bol - Gleichung (A- 1), S.88
(@] Torb, eol 90,31 | min
) Tpas, bol 5| min . . .. .
Mittlere Passagendauer - Abbildung 51, bei 7° minimaler Elevation
Tpas, eol 4,5 | min
c fu 2075 | MHz 2025, ..., 2120 MHz
e Frequenz
g far 2245 | MHz 2200, ..., 2290 MHz
= Aai 14,45 | cm
o Wellenlange Gleichung (3-1),S.3
= Au 13,35 |cm
Hohe Uber NN hgs 0,6 | km CCSDS 411.0-G-3 [26]
. . R Flr ungestorte Sicht, nach: Marcin Gnat,
Minimale Elevation Emin 7 DLR 2012
£ | Gite des T 5 B Je nach Antenne 26,5 oder 29 dB, nach:
@ | Empfangssystems 6/ 6,5 |d CCSDS 411.0-G-3 [26]
‘D | Abgestrahlte 50 bis
. EIRP dBW CCSDS 411.0-G-3 [26
2 Sendeleistung 70 [26]
DLR, Webseite zur Bodenstation in
: '’
g Antennendurchmesser D, 15| m Weilheim [36]
5}
% Keulenbreite 8348 0,67|° B35 70°* A/ D,
4 " -
b Hohe der Antenne {ber hgs 0,1|km Datenblatt Neustelitz [13]
3 NN
0 . . Fiir ungestorte Sicht, nach: Schwarz
M le El i ° !
. inimale Elevation Emin 5 Joachim, DLR 2012
g Gute des G/T 17,5 | dB Schwarz et Al. [10]
] Empfangssystems
g A hl 40 bi
z bgestré te EIRP 0 bis dBW Schwarz et Al. [10]
Sendeleistung 70
Antennendurchmesser D, 7,3|m Datenblatt Neustelitz [13]
Keulenbreite der Antenne | B34 1,39|° 0345 =70°*A/ D,

Die Bodenstation in Inuvik als mogliche Erweiterung des Netzwerkes wurde in der
Funkstreckenbilanz nicht separat betrachtet. Mit einem Antennendurchmesser von 13 m liegt
Inuvik zwischen Weilheim mit einer 15 m Antenne und Neustrelitz mit einer 7,3 m Antenne.
Wenn nach der Funkstreckenbilanz fir in Neustrelitz eine ausreichende BER erreicht wird,
dann wird sie mit derselben Sendeleistung in Inuvik auch erreicht.
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7.1 Downlink

Die Ubertragungsrichtung vom Satelliten zur Erde ist kritischer als der Uplink, da im
Satelliten weniger Leistung zur Verfiigung steht. Die abgestrahlte Sendeleistung wird durch
die ITU Grenze fir die spektrale Leistungsflussdichte am Boden limitiert. Die maximal
zulassigen Werte fir das S-Band sind in Tabelle 19, auf Seite 59 aufgelistet. Die Leistungs-
flussdichte PFD ist abhangig vom Abstand zum Sender d. Nach [4] gilt:

_ PG, _EIRP

= IndZ " Ind? (1)

w
PFD [—2]
m

Die Grenzwerte der Leistungsflussdichte am Boden sind auf 4 kHz Bandbreite bezogen. Mit
maximal zuldssiger abgestrahlter Sendeleistung EIRP 4 ist also:

PED w _ EIRP,0x .
max, ITU m24kHz] " 4md?Byy, (-2
Die 4kHz-Bandbreite By, wird aus der Bandbreite der Ubertragung berechnet:
B -5 (7-3)
4kHz — 4kHZ

In Dezibel-Schreibweise wird Gleichung (7-2) zu:

w

m24kHZ)] = EIRPpqx — 10 logyo(4md?) — 10 10g10(Baiiz) (7-4)

PFDynas, imu |8 (

Gleichung (7-4) lasst sich nach der maximal zul&ssigen EIRP umstellen und ergibt dann:

EIRPyax[dBW] = PFDygy 17y + 1010g10(4md?) + 10 logso(Bakuz) (7-5)

Bei der Funkstreckenbilanz wurde zunéchst die Sendeleistung so gewahlt, dass die
maximale EIRP nicht Uberschritten wird (siehe Abbildung 44). AnschlieBend wurden alle
Gewinne und Verluste bilanziert. Durch den 3dB-Koppler wird die Sendeleistung auf 2 Pfade
aufgeteilt. Sie reduziert sich also pro Pfad um 3 dB. Da der Koppler nicht verlustfrei arbeitet,
wurde ein Verlust von etwas mehr als 3dB berticksichtigt. Die Ausrichtverluste wurden aus
dem Abstrahlmuster fiir den Gesamtsatelliten (Abbildung 38) ermittelt.

Schliel3lich wurde das Verhaltnis von Energie pro Bit zu spektraler Rauschdichte am
Empféngereingang bestimmt und mit dem bendtigten Verhaltnis von Energie pro Bit zu
spektraler Rauschdichte fir die geforderte Bitfehlerrate verglichen. Kanalkodierung wurde
dabei zun&chst nicht berucksichtigt.

Die Funkstreckenbilanz fiir den Downlink ist in Tabelle 28 zusammengefasst. In der Spalte
Bemerkung sind Referenzen zu den benutzten Formeln und weitere Erlauterungen gegeben.
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Tabelle 28: Funkstreckenbilanz Downlink

Parameter Symbol | Einheit | Weilheim | Neustreliz | Bemerkung
Frequenz f GHz 2,245 2,2...2,29 GHz
Wellenlange A m 0,134 Gleichung (3-1), S.3
Datenrate R Mbps 1 CR-TEC-9, S.58
B MHz 1,5 Gleichung (3-18), S.17
Bandbreite A
Bys dBHz 62 10 LOG10(BX10°)
£ | 4KHz Bandbreite Bz 375 B/ 4kHz
g Minimale Elevation Emin ° 7 15 Erlauterungen unten
§° Maximaler Ubertragungsweg dmax km 1439,63 1003,18 | Gleichung (3-29), S. 22
gp Freiraumdampfung Ly dB 162,6 159,5 | Gleichung (3-28), S. 22
E 2?;1::5;:;(3 durch  trockene L 4B 0,30 0,20
SD:;rr:cﬁlf:trifn durch trop-| 4B 1,20 0,50 | Abbildung,s.24
Regendampfung L, dB 0,05 0,03
Polarisationsverluste Lpor dB 0,5 0,5
Sendeleistung am Transmitter P w 10 10 begrenzt durch PFDmax,ITU
[ dBW 0,0 0,0 und horb, eol
Kabelverluste Liine dB 1,0 1,0 ca. 1m Koaxialkabel
Anzahl der Sendeantennen Neop - 2 2 - Halbierung der Leistung
Effizienz des Antennenkopplers Heop -—- 0,93 0,93
Verluste durch Leistungsteilung Leop dBW 3,33 3,33 10LOG(N,,)+10*LOG( 1/np)
In Antenne eingespeiste Pant,ds dBW -4,33 -4,33 | Prxag - Liine - Leop
g |lLeistung Pant W 0,37 0,37
§ Stehwellenverhaltnis VSWR --- 2,0 2,0 Patchantenne [18]
:’Zﬁgi;;g'iggfj:;”g Puswa W 0,041 0,041 | Gleichung (3-6), 5.9
Fehlanpassungsverluste Lont dB 0,5 0,5 Gleichung (3-7),S.9
Abgestrahlte Sendeleistung Prag dB -4,8 -4,8 Pantds - Lant
Maximaler Antennengewinn Gy dBW 6,0 6,0 Patchantenne [18]
lrE)((:iuwizlrent isotropic radiated EIRP dBW 1,16 1,16 Prys + Gy
Antennenausrichtungsverluste Loner dB 11,0 11,0 Abbildung 38, S.66
z.g Antennenausrichtungsverluste Loner dB 0,1 0,1 im Autotracking Modus
E.g Gite des Empfangssystems G/T dB 26,5 17,5 Tabelle 27, S.74
uEJ Bolzmann-Konstante k dB -228,6 Maral [4]
;gigifd?gstzlt zu spektraler E./N, dB 20,5 15,5 EIOFT_I:C?(/R'I;-L@R-L@T-Lpth-k-
c_% Maximal zuldssige Bitfehlerrate BER - 10-9 CR-TEC- 12, 5.58
@ Gefordertes Eb/NO En/Nol req dB 12,5 Abbildung 9, S.29
Margin - dB 8,0 3,0 Eo/No - Eo/No| req

In Neustrelitz wird bei maximaler Fehlausrichtung der Satellitenantenne erst ab 15°
Elevation ein ausreichendes Verhdltnis von Energie pro Bit zu spektraler Rauschdichte
erreicht. In Abbildung 42 und Abbildung 43 wurde das Ep/No fiir Weilheim und Neustrelitz
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Uber die Elevation fur den minimalen und den maximal tolerierten Ausrichtungsverlusten der
Sendeantennen aufgetragen. Im Bereich der Segelflache bricht die Feldstarke deutlich starker
ein, als der angenommene Ausrichtungsverlust (siehe Abbildung 38). Der Einbruch ist aber
auf einen tolerierbaren Winkelbereich beschréankt.

50

45 3+ e e ————

)
5
> ] Satellitenantennen optimal ausgerichtet (BOL)
~ 25 — — Satellitenantennen optimal ausgerichtet (EOL)
wl

Maximale Fehlausrichtung der Satellitenantennen (BOL)

— — Maximale Fehlausrichtung der Satellitenantennen (EOL)
1 Minimales Eb/NO fuir BER 10-9

e ) [ Minimales Eb/NO fiir BER 10-9 mit RS(255,223)

5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 60 65 70 75 80 85 90
Elevation [°]

Abbildung 42: Energie pro Bit zu spektraler Rauschdichte fiir Downlink nach Weilheim: Die geforderten 3 dB Margin
sind beim Minimalwert fiir E,/N, (rote Linie) noch nicht berticksichtigt. Bei der gestrichelten roten Linie sind zusatzlich 5 dB
Coding-Gewinn fur die Reed Solomon (255,223) Codierung berticksichtigt.

50 + Satellitenantennen optimal ausgerichtet (BOL)
1 | =— — Satellitenantennen optimal ausgerichtet (EOL)
45 1 Maximale Fehlausrichtung der Satellitenantennen (BOL)
1 | — — Maximale Fehlausrichtung der Satellitenantennen (EOL)
40 - Minimales Eb/NO fiir BER 10-9

Elevation [°]

Abbildung 43: Energie pro Bit zu spektraler Rauschdichte fur Downlink nach Neustrelitz: Die geforderten 3 dB
Margin sind beim Minimalwert fiir Ey/N, (rote Linie) noch nicht beriicksichtigt.Bei der gestrichelten roten Linie sind
zusatzlich 5 dB Coding-Gewinn fir die Reed Solomon (255,223) Codierung berticksichtigt.




Funkstreckenbilanzen 78

Fir Weilheim werden bei 7° Elevation selbst bei maximal toleriertem Ausrichtverlust
immer noch etwa 8 dB Margin erreicht. Damit wird bereits eine anndhernd omnidirektionale
Abdeckung erreicht. Der Transmitter von ISIS stellt Reed Solomon (255,223) Codierung
bereit. Der Code-Gewinn fur dieses Verfahren kann aus Abbildung 10, auf Seite 31, abgeleitet
werden. Bei Berlicksichtigung des Code-Gewinns kann fur Weilheim auch bei den starken
Einbriichen des Antennengewinns eine ausreichende BER erzielt werden.

Wie aus Abbildung 43 hervorgeht, wird fir Neustrelitz, bei unginstiger Ausrichtung des
Satelliten das minimale Ep/No ohne Kanalcodierung, bei kleinen Elevationen unterschritten.
Mit Kanalcodierung wird in Neustrelitz fir alle Ausrichtungen des Satelliten bereits ab 5°
Elevation eine ausreichendes En/No erreicht. Verglichen mit Weilheim ist das Margin aber
deutlich geringer, sodass omnidirektionale Abdeckung fir die geforderte Bitfehlerrate erst ab
15 bis 20° Elevation erreicht wird. Fur kleinere Elevationen besteht bei ungunstiger
Ausrichtung des Satelliten die Gefahr, dass die geforderte Bitfehlerrate unterschritten wird.
Der kritische Bereich beschrénkt sich aber nur auf wenige Grad, sodass eine unglnstige
Ausrichtung durch das freie Taumeln des Satelliten nur einige Sekunden andauert.

Nach Abbildung 44 wird mit der gewdéhlten Sendeleistung die Grenze der spektralen
Leistungsflussdichte am Boden fur alle Elevationen eingehalten. Am Ender Der Mission
bleibt sie bei Nadir-Ausrichtung noch etwa 1 dB unter dem maximal zuldssigen Wert. Bei
kleineren Elevationen wird der Abstand zum Grenzwert noch groRer.

— — — —

PFD [dB(W/m?)/4KHz]
2 3L BB E &R
(@)} H N o (o] (o)} H N

-158 ITU Grenze (1.525, ..., 2.3 GHz)

-160 —+ — — Leistungsflussdichte EOL
Leistungsflussdichte BOL

-162 -

Abbildung 44: Leistungsflussdichte am Boden Uber Elevation: Die Grenzwerte (rote Linie) wurden nach Tabelle 19, auf
Seite 59 berechnet. Die Leistungsflussdichte nach Gleichung (7-4) ermittelt.

In Abbildung 45 ist die Leistungsflussdichte tber verschiedene Orbithohen aufgetragen. Es
lasst sich ablesen, dass der Satellit bis etwa 265 km absinken kann, bevor der ITU-Grenzwert
Uberschritten wird.
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Abbildung 45: Leistungsflussdichte am Boden tber Orbithéhe: Die schwarze gestrichelte Linie zeigt den nach ITU
maximal zuldssigen Wert. Die blaue Linie zeigt die erreichte Leistungsflussdichte am Boden, wenn die Antenne nach Nadir
ausgerichtet ist.

Beim Downlink konnen kleine Bereiche toleriert, in denen die Bitfehlerwahrscheinlichkeit
durch den Einbruch des Antennengewinns héhere Werte erreichen kann. Telemetrie-Pakete,
die Ubertragungsfehler enthalten, weil der taumelnde Satellit eine ungiinstige Ausrichtung
durchlaufen hat, richten keinen Schaden an. Wird der Fehler erkannt, kdnnen die Daten
einfach nachgefordert werden. Ubertragungsfehler in Telekommandos, die an Bord des
Satelliten nicht erkannt werden, kdnnen fatale Folgen haben. Deshalb wird beim nachfolgend
untersuchten Uplink ein groBerer Verlust fir die von Fehlausrichtung der Antennen
berucksichtigt.

7.2  Uplink

Bei der Funkstreckenbilanz fir den Uplink wird die minimal bendétigte Sendeleistung der
Bodenstation bestimmt. Dabei muss auf der einen Seite sichergestellt werden, dass die
Tréagerwellenleistung am Empfangereingang immer groRer ist als die Empfindlichkeit des
Empfangers. Auf der anderen Seite muss das Verhaltnis von Energie pro Bit zu spektraler
Rauschdichte groR genug sein, um einen moglichst fehlerfreien Empfang von Tele-
kommandos zu gewdhrleisten. Es wird ein Ausrichtungsfehler von 26 dB berucksichtigt. Bei
einem maximalen Antennengewinn von 6 dB konnen damit Einbriche bis auf -20 dB
aufgefangen werden. Nach Abbildung 38, auf Seite 66 kann damit eine omnidirektionale
Abdeckung gewahrleistet werden.

Fur den Uplink muss die Systemrauschtemperatur des Empfangersystems bestimmt
werden. In Kap 3.4.3 ist die grundlegende Vorgehensweise erldutert. Die einzelnen
Rauschbeitrdge auf der Empféangerstrecke sind in Abbildung 46 dargestellt.
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Abbildung 46: Rauschtemperaturen der GOS-1 Empféngerstrecke: Empfangsantenne (links) und Empféanger (rechts).
Berlcksichtigt sind die Hauptquellen Antennenrauschen T,y Empfangerrauschen Teggry, Kabelrauschen Tyn, und der
Rauschbeitrag des Kopplers T,,. Die Rauschtemperatur T, entspricht der Systemrauschtemperatur.

Die Rauschtemperatur T; ergibt sich durch kaskadenartige Addition der Einzelbeitrage:

Tl = Tant + Tlinel + Tcoleinel + Tlineleinechop + Te,RxLlinecholeinez (7-6)

Durch das Koaxialkabel zwischen Antenne und Antennenkoppler wird mit dem Signal auch
das Rauschen gedampft. Die Rauschtemperatur T, ergibt sich demnach durch:

Tl _ Tant Tlinel

T2 = =
Llinel Llinel Llinel

+ Tcop + Tlinechop + Te,Rcholeinez (7-7)

Dementsprechend ergibt sich durch Beriicksichtigung der Verluste des Kopplers und des
Kabels zwischen Koppler und Empfanger die Rauschtemperatur T4, welche der System-
rauschtemperatur Tsys entspricht:

TZ _ Tant Tlinel Tcop + Tlinez +T (7 8)
= e,Rx -
LcoleineZ LlinecholeineZ Llinecholeinez LcoleineZ Llinez

Tsys =

Die Rauschtemperaturen der passiven Komponenten ergeben sich nach Gleichungen (3-36)
aus ihren Verlusten und der Referenztemperatur T,..r. Die Rauschtemperatur des Empfangers

lasst sich nach Gleichung (3-35) aus der Rauschzahl F ermitteln. Damit ergibt sich:

T, Liiner1 — 1 Leop =1  Ljner —1
Tsys — ant + Tref linel + cop + line2 + (F _ 1) (7-9)
LlinechopLunez LlinecholeineZ LcoleineZ Llinez

Das Antennenrauschen wird von der Strahlungstemperatur der Erde dominiert. Die
Antennenrauschtemperatur kann aus Abbildung 8, auf Seite 28 abgeleitet werden. Fir
Nordeuropa kénnen danach etwa 260 K angenommen werden. Da GOS-1 frei taumelt ist die
Antenne wahrend einer Bodenstationspassage nicht unbedingt auf Nordeuropa ausgerichtet.
In den angrenzenden Regionen steigt die Rauschtemperatur auf bis zu 280 K. Diese
Temperatur wird als Worst Case Antennen-Rauschtemperatur angesetzt.

Bei der Ermittlung der Verluste im Uplink muss keine Leistungsteilung durch den Koppler
beriicksichtigt werden, die Verluste des Kopplers jedoch schon. Alle weiteren Dampfungen
sind analog zu denen in der Downlink-Bilanz. Die Bodenstation verfugt Gber genigend
Sendeleistung, sodass Kanalcodierung nicht notwendig ist. Die Berechnungen fir den Uplink
sind in Tabelle 29 zusammengefasst.
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Tabelle 29: Funkstreckenbilanz Uplink

Parameter Symbol | Einheit | Weilheim | Neustreliz | Bemerkung
Frequenz f GHz 2,075 2025, ..., 2120 MHz
Wellenlange A m 0,144 Gleichung (3-1), S.3
Datenrate R kbps CR-TEC- 10, S.58
Bandbreite B kHz Gleichung (3-18), S.17
Minimale Elevati

g | Minimale Elevation der Emin ° 7 5 Tabelle 27, 5.74

© | Bodenstationsantenne

W | Maximaler Ubertragungsweg dmax km 1439,6 1595,3 | Gleichung (3-29), S. 22

%o Freiraumdampfung L dB 162,0 162,8 Gleichung (3-28), S. 22

& Dampfung durch trockene

b= - L, dB 0,30 0,20

S | Atmosphire

S |D f ht ha- i

) _amp ur?g (.:Iurc. ropospha L, dB 1,20 0,50 Abbildung 6, S.24
rische Szintillation
Regendampfung L dB 0,05 0,03
Polarisationsverluste Lool dB 0,5 0,5
Gesamtverluste des
Ubertragungsweges Lotn dB 164,0 164,1 L+ Ly + L+ L + Ly

findlichkei ” Prx,dBm dBm -120,0 -120,0
Empfindlichkeit Empfanger Tabelle 23, 5.71
Prx,dsw dBW -150,0 -150,0 | 10LOG( 107 (Pggw /10)1000)

)

S | Kabelverl LA

5 | Kabelverluste (zw. Antenne Line1 dB 0,8 0,8  |80cm Koaxialkabel

2 | und Koppler)

< Kabelverluste (zw. Koppler u

g . FROPPIEMY e dB 0,2 0,2 | 20cm Koaxialkabel

& | Empfanger)

Hyl

"g_ Effizienz Antennenkoppler Neop -—- 0,93 0,93

w | Antennenkoppler Verluste Leop dBW 0,32 0,32 10LOG( 1/ nep)
Speise-Verluste Ler dBW 1,3 1,3 Line1 + Leop + Liine2
Maximaler Antennengewinn Gg dBW 6,0 6,0 HiSPiCO Patchantenne [18]
Maximaler Ausrichtverlust Lontr dB 26,0 26,0 Abbildung 38, S.66
Antennenrauschten Tant K 280 280 worst case Annahme
Referenzrauschtemperatur Tref K 290 290

$ | Empfangerrauschen Frx dB 3,00 3,00

S Tabelle 23, 5.71

3 Toys K 571,2 571,2 | Gleichung (7-9), 5.80

& | Systemrauschtemperatur

Toys,a8 dBK 27,6 27,6 10LOG( Toys /1K)

Gute des Empfangssystems G/T dB -21,6 -21,6 GR - Teysan
Bolzmann-Konstante Kqs dB -228,6 Maral [4]
Ausrichtverlust Sendeantenne Lontr dB 0,1 0,1 im Autotracking Modus
Mlnd. bendétigte équwalente EIRP, . 4B 354 35,5 Predew * Lont T+ Lpth
isotrope Sendeleistung + Loner- Gr+ Leg

) Energie pro Bit zu spektraler EIRP nin-Lontr-Loth-L

) E B 1 1 min~bpntT™Lpth™LpntR

'§ Rauschdichte o/No d >0 >0 +Gr-Lg g-k-Tyys,08-10LOG(R)
Bitfehlerrate BER 10° 10° CR-TEC- 11, 5.58
Gefordertes E,/Ng Eo/No| req dB 10 10 Abbildung 9, S.29
Margin - dB 5 5 Ew/No - Eo/No| req
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Die aquivalente isotrope Sendeleistung der Bodenstation muss mindestens 36 dB betragen,
damit die Tragerwellenleistung am Empfangereingang die Empfindlichkeit des Empfangers
nicht unterschreitet. Bei einer geforderten Bitfehlerrate von nicht mehr als 10™ werden beim
En/No selbst in den Bereichen der groRten Einbriche des Antennengewinns (vgl. Abbildung
38) 5 dB Margin erreicht. Die Bitfehlerwahrscheinlichkeit beim Empfang von Telekom-
mandos liegt demnach unabhéngig von der Ausrichtung des Satelliten unter dem geforderten
Wert. Die Bodenstationen haben eine &quivalente isotrope Sendeleistung von mindestens 40
dB (Neustrelitz), bzw. 50 dB (Weilheim). Diese Leistungen Ubersteigen den geforderten Wert
fir EIRPpin, sodass das Margin noch deutlich hoher wird und Bitfehler noch unwahrschein-
licher werden.
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8 KONZEPTBEWERTUNG

Das entwickelte Konzept erfullt die Anforderungen und Randbedingungen wie in Tabelle 30
dargestellt.

Tabelle 30: Erflllung der Anforderungen

Anforderung
Anforderung erfiillt ? Bemerkung
vst. | tw. | nt.
CC-1: Design to Cost X Entwurf liegt innerhalb des Kostenrahmens
CC- 2: Frequenzkoordination Frequenzkoordination noch nicht abgeschlossen
CC- 3: Leistungsflussdichte am Boden X * Abbildung 44, S.78
CC- 4: Bandbreite X Tabelle 19, S.59; Tabelle 28, S.76; Tabelle 29,5.81
CR-OPR-1: Empfangsbereitschaft X Empfanger ist immer eingeschaltet
CR-OPR- 2: Missionsbetrieb X Kap. 5.3, S.44ff
CR-OPR- 3: Primare TT&C Station % Missionszi.ele errei(.:ht, mit Weilheim a.Is einzige
Bodenstation. (Weitere Stationen optional)
Verwendetes Coding im Sender CCSDS-konform.
CR-OPR- 4: CCSDS X Formatierungen / Dienste nach CCSDS vom OBC
umgesetzt.
CR-FUN- 1: Empfang von TC X Abbildung 41, S.72
CR-FUN- 2: Ubertragung von TM X Abbildung 41, S.72
Al Ll e Missionsziele werden lber ganzen Inklinations-
CR-TEC-1: Orbitinklination X bereich erreicht, siehe Kap. 5.3, S.44ff
CR-TEC-2: Ausrichtung des RX - Systems X Tabelle 29, S.81
. Im Bereich um die Segelebene Einbriiche des
CR-TEC-3: Ausrichtung des TX - Systems X Antennengewinns au?-ZOdB (Abbildung 38, S.66)
CR-TEC-4: COTS-Komponenten X Alle Komponenten sind COTS
CR-TEC- 5: Bluetooth X Filter vor dem Empfanger (Abbildung 41, S.72)
CR-TEC- 6: Orbithohe X * Kap.5.1, S.38; Tabelle 28, S.76; Tabelle 29, S.81
CR-TEC- 7: In-Orbit Lebensdauer X Tabelle 21, S. 70
CR-TEC- 8: BS-Kompatibilitat X Modulation, Datenrate, Coding, Protokoll,
Polarisation kompatibel mit Weilheim
CR-TEC- 9: Datenrate Downlink X Tabelle 22, 5.71
CR-TEC- 10: Datenrate Uplink X Tabelle 23, 5.71
CR-TEC- 11: Bitfehlerrate Uplink X * Tabelle 29, 5.81
CR-TEC- 12: Bitfehlerrate Downlink X * Fiir Weilheim erfillt (Abbildung 42, S.77)
CR-INT- 1: Datenleitung fir TC X Abbildung 41, S.72
CR-INT- 2: Datenleitung fir TM X Abbildung 41, S.72
CR-INT- 3: Steuerungsdatenleitung X Abbildung 41, S.72
CR-INT- 4: Ubertragungsrate Tx-Bus X Tabelle 22, 5.71

vst = vollstandig erfullt; tw = teilweise erflllt; nt = nicht erfullt
* Unter den getroffenen Annahmen erfillt

Die Frequenzkoordination ist noch nicht abgeschlossen. Zum Erfullungs-Status der Anfor-
derung kann deshalb zum aktuellen Zeitpunkt noch keine Aussage getroffen werden. Nach
ersten Gesprachen mit dem DLR-Frequenzkoordinator ist unter Umsténden, wegen der kurzen
Missionsdauer keine Koordination bei der ITU erforderlich. Mdglich wére dies z.B. durch die
Nutzung von Frequenzen, die bereits fur das DLR reserviert sind, aber im Zeitraum der GOS-
1 Mission nicht verwendet werden.
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Eine vollstdndige Omnidirektionalitat wurde fir den Downlink nur in Weilheim erreicht.
In Neustrelitz kann dies erst ab etwa 15 bis 20° Elevation gewahrleistet werden. In einem
kegelférmigen Bereich in der Segelebene bricht der Antennengewinn auf -15 bis -20 dB ein.
Die Einbriche konnen verringert werden in dem die gegeniberliegenden Antennen
orthogonal polarisierte Wellen abstrahlen.

Fir die Definition der Orbithohe wurden im Kap.5.1 viele Annahmen getroffen. Wenn der
Orbitbereich klar definiert ist sollten alle Anforderungen, die in Tabelle 30, in der Spalte
,ZAnforderung erflllt ?* mit einem ,*‘ versehenen sind erneut tiberpriift werden. Nach einem
Meeting mit ISIS in Delft Mitte Januar 2013 zeichnet sich ab, dass die Inklination fiir QB50
Uber 70° liegen sollte, damit polare Phdnomene von den Messinstrumenten der Cubesats
erfasst werden kénnen. Die anfangliche Orbithéhe soll fiir die Cubesats vorzugsweise 350 km
betragen. Mdglich wird das weil seit dem Ende der Shuttle-Missionen die ISS auf einer
héheren Umlaufbahn bleibt, sodass die Cubsats auch in 350 km Hohe den ISS- Orbit nicht
kreuzen werden. Genauere Analysen zu einer Mindestorbiththe fiir GOS-1 werden derzeit
noch durchgefiihrt. Wegen des groReren Abstandes bei 350 km Orbithohe steigt die
Freiraumdampfung um etwas weniger als 1dB. Fiur Weilheim ist im Linkbudget gentigend
Margin um diese Dampfung aufzufangen, sodass die Anforderungen auch bei 350 km
Orbithdhe erfullt werden kénnen.
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9 ZUSAMMENFASSUNG

Es wurden Anforderungen an das Kommunikationssystem abgeleitet und Randbedingungen
identifiziert. Nach einer Analyse der QB50 Anforderungen an den Orbit wurde eine Orbithéhe
von 330 km mit 55° Inklination als Worst Case Orbit definiert. Es wurde bertcksichtigt dass
GOS-1 bis zum Ende der Missionsdauer auf etwa 290 km abgesunken ist.

Der Betrieb soll Gber das GSOC abgewickelt werden. Dies fordert CCSDS Kompatibilitat
und Weilheim als primére Bodenstation. Weitere Stationen wurden als mogliches Backup und
fiir eine optionale Erweiterung des Bodenstationsnetzwerkes untersucht. Als Frequenzbereich
wurde S-Band festgelegt.

MaRgeblich getrieben wurde die Auslegung von dem Datenvolumen der Bilddaten und der
Lange der Downlinkphase. Eine Kontaktzeitenanalyse ergab, dass eine Datenrate von etwa 1
Mbps benétigt wird um alle Daten in der zur Verfugung stehenden Missionszeit zum Boden-
segment tibertragen zu kénnen.

Das entworfene Kommunikationssystem besteht aus einem S-Band Sender und einem S-
Band Empféanger. Beide Komponenten sind tber 3dB-Koppler mit den Antennen verbunden.
Es gibt jeweils 2 Antennen, fir den Uplink und den Downlink, die auf gegeniiberliegend am
Raumfahrzeug angebracht sind und so eine anndhernd omnidiraktionale Abdeckung
ermoglichen. Die COTS-basierenden Komponenten fiigen sich gut in das CLAVIS Konzept
ein.

Bei den Funkstreckenbilanzen wurde, die RF-Ausgangsleistung des Senders mit 1 W
definiert. Diese Leistung gewahrleistet, dass der Grenzwert der Leistungsflussdichte am
Boden bis zu einer minimalen Orbith6he von etwa 265 km nicht Uberschritten wird. Die
Leistung liefert auRerdem genug Margin um eine ausreichend kleine Bitfehlerrate bei der
Datentibertragung zu gewahrleisten.

Im Rahmen einer Concurrent Design Facility Studie konnte der Entwurf des Kommu-
nikationssystems mit den anderen Subsystemen des GOS-1 Satelliten iteriert werden. Sender
und Empfanger wurden spezifiziert und sind bereits bestellt. Die Antennen wurden ebenfalls
spezifiziert. Unter den getroffenen Annahmen kénnen die Missionsziele mit dem entworfenen
Kommunikationssystems erreicht werden.
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A ANHANG

Al

ERLAUTERUNGEN ZUM ANFORDERUNGSFORMAT

Alle Anforderungen haben das folgende Format:

Anforderungs-Nr. und -Titel | Status | Lebenszyklus | Referenzen

Anforderungsbeschreibung

Anforderungsbegriindung

Anforderungsnummer: CX-YYY-Z

CX = Kurzel fur Communication
o X =R (Requirement) fir Anforderung
o X =C (Constraint) fir Randbedingung
YYY = Kiirzel fiir den Gruppennamen der Anforderung (entfallt bei Randbedingung)
o TEC = Technische Anforderung
o OPR = Operationelle Anforderung
o FUN = Funktionale Anforderung
o INT (von Interface) = Schnittstellen-Anforderung
Z = die laufende Nummer der Anforderung aus der jeweiligen Gruppe

Status:

Anwendbar (Anforderung steht fest)

Vorlaufig (Ergebnisse von Analysen kdnnen die Anforderung noch beeinflussen)
Gestrichen (Anforderung ist nicht langer gultig)

Lebenszyklus:

Benennung der Missionsphasen oder Projektphasen in denen die Anforderung
Gultigkeit besitzt.

Alle Phasen vom ersten Startup des Raumfahrzeugs im Orbit bis zum Ende der
Mission werden unter dem Begriff Betriebsphase zusammengefasst.

Referenzen:

In diesem Feld werden alle Anforderungen, Ziele oder Randbedingungen aufgelistet,
von denen sich die Anforderung ableitet.

Die Referenz besteht aus der Dokumentennummer, gefolgt von der
Anforderungsnummer. (Bsp.: Mission Rec. Doc. [22]: MR-TEC-3)

Es gelten dabei die im Literaturverzeichnis angegebenen Dokumentenversionen.
Referenzen innerhalb dieses Dokumentes sind nur Uber die Kapitelnummer
angegeben. (Bsp.: Kap. 2.4)

Anforderungsbeschreibung:




Erlduterungen zum Anforderungsformat 87

e Benennung der Anforderung oder der Randbedingung (Anforderungen leiten sich aus
den Missionszielen ab, Randbedingungen nicht)

e Pro Anforderung wird nur ein Punkt angesprochen.

e Die ,Harte* der Anforderung wird iiber eines der 3 folgenden Schliisselworter
definiert:

o ,soll“ weist darauf hin, dass die Anforderung erfiillt werden muss um die
Missionsziele zu erreichen.

o ,sollte“ ist eine schwichere Formulierung. Die Anforderung kann bei
stichhaltiger Begrlindung nicht erfillt werden. Die Missionsziele konnen
dennoch, zumindest in eingeschranktem Umfang erreicht werden.

o ,kann“ deutet darauf hin, dass die Anforderung als eine Empfehlung zu
verstehen ist. Die Missionsziele werden auch ohne diese Anforderung in
vollem Umfang erreicht.

Anforderungsbegrindung:

e Grilnde fir die Forderung.
e ggf. Definition von in der Anforderungsbeschreibung verwendeter Begriffe.
e Referenzen auf weiterfiihrenden Betrachtungen der Anforderungsbegriindung.
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A.2 VARIATION DER ORBITHOHE

Die folgenden Diagramme zeigen die Abhangigkeit Kommunikationssystemrelevanter
Parameter von der Orbithohe. Herleitungen fur die verwendeten Formeln sind z.B. in Satellite

Communications Systems [4], Kap 2 zu finden.

A.2.1 AUSWIRKUNGEN AUF ORBITPARAMETER

Die Umlaufzeit fur einen Orbit ergibt sich aus der grolRen Halbachse a der Orbitellipse und
der Gravitationskonstante der Erde GMerg:

a3
T = 217" (A' 1)
orb T GMerd

Fur einen Kreisorbit ist die grolRe Halbachse die Summe aus Erdradius req und Orbithohe hory:

Akreis = Tera + Rorp (A-2)
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Abbildung 47: Umlaufdauer fir einen Kreisorbit



Auswirkungen auf Orbitparameter 89

Aus dem Energieerhaltungssatz und dem Gravitationsgesetz lasst sich die Vis-Viva
Gleichung ableiten, Gber welche die Geschwindigkeit eines Satelliten auf seiner Umlaufbahn
berechnet werden kann. Die Geschwindigkeit eines Umlaufenden Korpers ist im Allgemeinen
abhédngig von seinem aktuellen Abstand zum Gravitationszentrum r:

2 1
VUsat = JGMerd ’ (; - E) (A-3)

Bei einem Kreisorbit liegt das Massenzentrum im Kreismittelpunkt, dann ist der Abstand r
immer identisch mit der grofRen Halbachse und die Geschwindigkeit damit konstant:

1
VUsat kreis — \/GMerd ' (—) (A-4)

Terd + horb

N
[

N
N

Orbitalgeschwindigkeit [km/s]
N N
(6] D
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Abbildung 48: Geschwindigkeiten im Kreisorbit
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A.2.2 GEOMETRISCHE BEZIEHUNGEN

Der Abstand zwischen Satellit und Bodenstationsantenne, auch Schragentfernung genannt,
kann nach Formel (3-29) auf Seite 22 berechnet werden. Fur verschiedene Elevationen ergibt
sich je nach Orbithohe:
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Abbildung 49: Abstand Satellit — Bodenstationsantenne

Mit steigender Orbithdhe erscheint die Erde vom Satelliten aus kleiner. Die WinkelgroRe
lasst sich aus den Winkelbeziehungen ableiten:

Satellit

Yera = 2° arcsin( Terd ) (A-5)
q= e .
er Tera T horb
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Abbildung 50: WinkelgréRe der Erde vom Satelliten aus gesehen

A.2.3 KOMMUNIKATION UND BODENSTATION

Die mittlere Dauer eines Bodenstationskontaktes ist im Wesentlichen von der Orbithdhe und
der minimalen Elevation abhéngig.
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Abbildung 51: Mittlere Dauer einer Bodenstationspassage
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Die Nachfiihrungsgeschwindigkeit der Bodenstationsantenne wird maximal wenn der
Satellit den Zenit Uber der Bodenstation passiert. Zu diesem Zeitpunkt steht der
Geschwindigkeitsvektor senkrecht auf der Verbindungslinie von Antenne und Satellit. Die
Winkelgeschwindigkeit der Antenne betragt dann:

v
sat (A- 6)

5arn: =
h
orb

Die Winkelgeschwindigkeit liegt zu diesem Zeitpunkt vollstandig auf der Elevationsachse.
Im allgemeinen Fall verteilt sie sich auf die Elevations- und Azimutsachse.

0,45 +

0,43
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Abbildung 52: Maximale Nachfuhrungsgeschwindigkeit der Bodenstationsantenne
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Abbildung 53: Signallaufzeiten von der Sende- zur Empfangsantenne
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A.3 INHALTDER CD

Die Ausarbeitung der Diplomarbeit im PDF-Format liegt auf oberster Ebene. Weiterhin gibt
es 3 Ordner mit folgendem Inhalt:

e Der Ordner Bilder enthélt Abbildungen

e Der Ordner Berechnungen enthélt Berechnungen und Excel-Tabellen

e Der Ordner Quellen enthélt in dieser Diplomarbeit referenzierte Dokumente und
Normen
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