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Kurzfassung

Im letzten Jahrzehnt gab es einen Zuwachs an operationellen Satelliten im Weltraum wie nie
zuvor und der aktuelle Trend zeigt, dass die Anzahl an Satelliten besonders im erdnahen
Weltraum weiter extrem steigen wird. Besonders in diesem Bahnhohenbereich sind die Sa-
telliten einer groRen Gefahr ausgesetzt von Weltraumschrott beschadigt oder zerstort zu wer-
den. Hochaufgeloste Radarbilder bilden hier die Mdglichkeit eine detaillierte Analyse der
mechanischen Struktur des Satelliten durchzufuhren. Die vorliegende Arbeit zeigt die theo-
retische und vor allem praktische Analyse und Entwicklung eines Mikrowellensensorsys-
tems das es erlaubt, Radarbilder mit extrem groRer raumlicher Auflosung von Objekten im
Weltraum zu gewinnen. Die Analysen beinhalten hierbei die gesamte Systemkette und stel-
len die Grundlage eines zukinftigen Radars zur Weltraumiberwachung dar, das sich dem
Prinzip der verteilten Aperturen bedienen soll. Zur Systemkette gehdren insbesondere die
Radarelektronik, die Wellenausbreitung in der Atmosphare, die Bahndynamik von Satelliten
in einer Erdumlaufbahn, passende Algorithmen zur Prozessierung der Radarbilder sowie
samtliche Fehlereinflusse auf den Abbildungsprozess. Anhand simulierter Abbildungsergeb-
nisse, basierend auf der Reflektivitatsverteilung eines realen Satelliten, werden die Auswir-
kungen der verschiedenen Fehlereinflisse aufgezeigt, analysiert und diskutiert. Die theore-
tisch erlangten Ergebnisse wurden dann durch ein in dieser Arbeit realisiertes Experimen-
talsystem validiert. Insbesondere konnten dadurch erstmalig Radarabbildungen der Interna-
tionalen Raumstation mit extrem hoher rdumlicher Auflésung gewonnen werden. Abschlie-
Rend zeigt die Arbeit, dass durch die Nutzung von deutlich héheren Sendefrequenzen — im
Millimeterwellenlangenbereich —und durch die Nutzung rdumlich getrennter Aperturen eine
weitere Steigerung der Systemperformanz erzielt werden kann.
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Abstract

In the last decade the number of operating satellites orbiting the Earth has increased as never
before. It has to be expected, that the total number of satellites, and especially the rate of
increase per year, both will keep growing. Considering the potential hazard of damage and
destruction by space debris, which is already nowadays massively present in a low earth
orbit, ISAR imaging can provide crucial information to characterize the status of satellites
and other space objects. The particular work is discussing theoretical and especially experi-
mental analysis and results of an imaging radar providing very high spatial resolution. Those
results are considered as the basis for a novel high-performance radar-based imaging concept
for the application of space surveillance where the novelty will be realized in rather small
distributed apertures and the separation of transmitters and receivers compared to existing
space surveillance radars. The theoretical analysis considers the whole system, i.e. radar
electronics, wave propagation, space dynamics of orbiting objects and radar image for-
mation, including all error sources which may be present in a high-resolution imaging radar
for space object observation. Based on the implemented system simulator and model-based
reflectivity maps of real satellites, the impact of such errors on the ISAR image quality is
discussed. Using theoretical results the experimental imaging system 10SiS was designed
and constructed. In commissioning experiments the performance of the developed satellite
imaging radar is validated. In particular, further experiments reveal some unique and detailed
high-quality radar images of the International Space Station. Finally, the work provides a
detailed analysis for enhancing the system performance by using higher millimeter-wave
frequencies and separated apertures. This new approach will allow highest spatial resolution
and imaging concepts like radar interferometry, for instance, being not used so far for space
observation.
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1 Einleitung

Der 4. Oktober 1957 gilt in der Geschichte der Raumfahrt als historisches Datum. Getragen
von einer Interkontinentalrakete brachten die UdSSR mit Sputnik 1 (Masse: 83,6 kg) den
ersten kinstlichen Satelliten in eine Erdumlaufbahn. Der mit Funksendern und Antennen
ausgerustete kugelformige Satellit mit 58 cm Durchmesser umkreiste die Erde 92 Tage in
einer elliptischen Umlaufbahn mit einem maximalen Abstand zur Erde von 946 km, bevor
er beim Wiedereintritt in die Erdatmosphére vergliihte. Neben der Begeisterung, die der
kinstliche Trabant in der Bevélkerung ausldste, konnte mit diesem wissenschaftlichen Ex-
periment u.a. zum ersten Mal die Transmissionsfahigkeit von Funksignalen durch die lono-
sphére gezeigt werden. Auf den Frequenzen 20 und 40 MHz konnte man das von Sputnik
gesendete Signal empfangen um einen simplen ,,Piepton® zu horen. Bereits im Januar 1958
zogen die USA nach und starteten ihren ersten Erdsatelliten Explorer 1. Darauf folgten der
erste militarische Uberwachungssatellit Discoverer 1 im Februar 1959 und der erste Wetter-
satellit Tiros 1 im April 1960 (beide USA) [Mes11].

Heute, etwa 60 Jahre nach dem Start von Sputnik 1, ist eine globalisierte Welt ohne kunstli-
che Satelliten nicht mehr vorstellbar. Die Anwendungsbereiche erstrecken sich hierbei von
Kommunikations- und Navigationssatelliten Gber Fernerkundungs- und Wettersatelliten bis
hin zum AufRenposten der Menschheit auf der Internationalen Raumstation ISS.

Die Anzahl der seit 1957 erfolgreich durchgefuhrten Raketenstarts belduft sich auf ca. 5450,
womit ca. 8950 Satelliten in eine Umlaufbahn um die Erde gebracht wurden. Da die meisten
Satelliten auf einer sehr erdnahen Umlaufbahn nach einer gewissen Zeit wieder in die Erdat-
mosphare eintreten und dadurch abstlrzen bzw. vergluhen, betragt die aktuelle Anzahl an
Satelliten auf einer Umlaufbahn um die Erde in etwa 5000, wovon sich nur noch etwa 2000
im operationellen Betrieb befinden, da die typische Betriebszeit eines Satelliten auf ungefahr
10 bis 15 Jahre begrenzt ist. Diese noch funktionsfahigen Satelliten bewegen sich je nach
Anwendungsgebiet auf unterschiedlichen Umlaufbahnhdhen um die Erde, wie in Abbildung
1.1 dargestellt ist. Die Gesamtanzahl an Satelliten verteilt sich hauptsachlich auf die geosta-
tionare Umlaufbahn sowie auf den Bereich einer erdnahen Umlaufbahn, die bis zu einer
Bahnhohe von etwa 1500 km reicht.

Mebhr als die Hélfte der 5000 existenten Satelliten umrundet somit als funktionsloser Welt-
raummull die Erde. Eine Beseitigung wéare zwar technisch moglich, aber aufgrund des gro-
Ren finanziellen und technischen Aufwandes mit aktuellen Mitteln kaum durchfiihrbar. Zu
den funktionslosen Satelliten kommt hinzu, dass jede einzelne Mission weitere Objekte ne-
ben dem Satelliten selbst in einer Umlaufbahn hinterlasst. Die Entwicklung der Anzahl sol-
cher Objekte zeigt Abbildung 1.2 nach Typ klassifiziert tiber einen Zeitraum der letzten 60
Jahre [Eurl19]. Schon von Beginn an ubersteigt die Anzahl dieser funktionslosen Objekte die
Anzahl der Satelliten (Nutzlast). Hierbei sind aber kleinere Weltraumschrottteile im darge-
stellten Diagramm noch nicht berticksichtigt, deren Stiickzahlen deutlich groRer sind. Die
ESA schéatzt die Anzahl an Objekten, die groRer als 10 cm sind, auf ca. 34.000 Stuck.
900.000 Objekte liegen nach Schatzungen in einem Grofienbereich von 1-10 cm und
128 Mio. Objekte im Bereich von 0,1-1 cm.

Die hochste Dichte der Weltraumschrottteile liegt u.a. aufgrund der hohen Satellitendichte
im Bereich der erdnahen Umlaufbahnen, besonders bei einer Umlaufbahnhthe von etwa
800 km [Eil16]. Hierdurch zeigt sich, dass Satelliten in einer erdnahen Umlaufbahn dem
hdchsten Risiko ausgesetzt sind von einem Weltraumschrottteil getroffen und damit besché-
digt oder zerstort zu werden. Beriicksichtigt man die hohen Bahngeschwindigkeiten von
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mehreren Kilometern pro Sekunde und die bereits bei kleinsten Teilchen damit einherge-
hende enorme kinetische Energie, so stellt jedes dieser Weltraumobjekte eine tickende Zeit-
bombe dar. Jeder Zusammenstol zwischen Weltraumschrottteilen oder einem Teilchen und
einem Satelliten oder gar der ZusammenstoR zweier Satelliten lasst eine groRe Menge an
weiteren kleineren Weltraumschrottteilen entstehen. Dabei kann ein beteiligter Satellit be-
schadigt oder sogar komplett zerstort werden. Auch wenn dies aufgrund der enorm grofRen
raumlichen Verteilung der Weltraumobjekte nur sehr unwahrscheinlich ist, ereignete sich
dies beispielsweise am 10. Februar 2010. Durch den Zusammenstol3 des Satelliten Iridium
33 (Masse: 600 kg) mit dem ausrangierten Satelliten Kosmos 2251 (Masse: 900 kg) entstand
eine Trummerwolke von tausenden kleineren Weltraumschrottteilen, die wiederum durch
ihre hohen Bahngeschwindigkeiten eine zusatzliche Gefahr fur die operationellen Satelliten
darstellen. Die allgemein immer schnellere Zunahme an Weltraumschrotteilen, die durch
zuféllige weitere Kollisionen entstehen, ist als Kessler-Syndrom bekannt und stellt eine ge-
fahrliche Entwicklung in der Raumfahrt dar [Kes78]. Sind die Umlaufbahnen der Weltraum-
schrotteile hinreichend genau bekannt, lassen sich die Kollisionen zwar vorhersagen und
sogar vermeiden, sofern ein Ausweichmandver mit einem betroffenen Satelliten durchge-
fuhrt werden kann. Laut aktuellen Zahlen der ESA werden aber durch das Weltraumiiber-
wachungsnetzwerk SSN (Space Surveillance Network) der USA nur 22.300 Weltraumob-
jekte bekanntermaRen tiberwacht und katalogisiert. Alle weiteren Objekte, die aufgrund ihrer
GroRe von Radaren oder optischen Sensorsystemen bisher nicht erfasst werden kénnen, blei-
ben eine grofRe und latente Gefahr flr die operationellen Satelliten.

w
. 1?_,6
w8 3

Geostationare

Mittlere Umlaufbahn (MEO) Umlaufbahn (GEO)

- i
(0] L "
= B
‘(e' .

@ . GEO: 554

ﬁ 200: : Elliptisch: 45

N :

<

T N PR

0 5000 10000 15000 20000 25000 30000 35000 40000
Bahnhdhe in km

Abbildung 1.1:  Definition der Umlaufbahnhéhen und die korrespondierende Anzahl operationell arbeiten-
der Satelliten (Stand: 31.03.2019, UNOOSA).

Neben der Detektion und Bahnbestimmung mdglichst vieler Schrottteilchen ist die detail-
lierte Abbildung von relevanten Weltraumobjekten ein &hnlich groRes Bedurfnis aller welt-
raumnutzenden Nationen. Das Bedirfnis nach der Fahigkeit, Abbildungen mit hinreichend
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hoher raumlicher Auflosung durchzufiihren, lasst sich damit erklaren, dass die Existenz heu-
tiger Industrienationen und der zugehdrigen Lebensqualitdt vom nahtlosen Funktionieren
der operationellen Satellitensysteme abhéngt. Ein unvorhersehbarer Ausfall jedes Systems
oder auch nur von Teilen davon ist unmittelbar mit wirtschaftlichen, finanziellen und auch
qualitativen EinbufRen in kleinerem oder auch groRerem MaRe verbunden. Um frihzeitig
Veranderungen wie mechanische Beschadigungen oder Deformationen an einem Satelliten-
system zu erkennen bzw. zu verifizieren, die definitiv Indikatoren fur einen moglichen Sys-
temausfall darstellen, lasst sich anhand einer hochgenauen und detaillierten Abbildung des
zu untersuchenden Objekts eine aktuelle Lagebeurteilung durchfiihren. Ursachen fir mecha-
nische Veranderungen koénnen z.B. durch Kollisionen mit Weltraumschrott hervorgerufen
werden, sowie auch durch etwaige Fehlfunktionen des Satelliten selbst. So befinden sich
beispielsweise die Solarzellen aus Platzgriinden wéhrend des Satellitenstarts meist in einge-
klapptem Zustand und werden erst in einer bestimmten Héhe, nach dem Abwurf der Nutz-
lastverkleidung der Tragerrakete, mechanisch ausgefahren. Hierbei kam es schon vereinzelt
zu Fehlfunktionen, die ein Ausklappen der Solarzellen verhindert haben, was aber ohne Ab-
bildungsmdglichkeit nicht als unmittelbare Ursache flr eine Systemanomalie erkannt wer-
den kann. Auch Einschlage kleiner Schrottteilchen werden hdufig nicht unmittelbar regis-
triert und meist erst durch Anomalien beim Betrieb wahrgenommen, die aber vielfaltigen
Ursachen zugeordnet werden kénnen. Durch die Abbildung mit hinreichend hoher raumli-
cher Auflésung im Bereich weniger Zentimeter kdnnen aber solche Verénderungen eines
Satelliten auch regelméafRig Uberprift werden, damit rechtzeitig Malnahmen gegen einen
plétzlichen Systemausfall verfugbar sind.

Anzahl an Weltraumobjekten nach Typ
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Il Unbekannt I Nutzlast (Mission Related Object)
20000 | W Rakete (Mission Related Object) [l Nutzlast (Debris)
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Rakete (Fragmentation Debris) I Nutzlast
15000 I Raketenkorper

12500
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Referenz Epoche
Abbildung 1.2:  Entwicklung der Anzahl an Weltraumobjekten seit dem ersten Satellitenstart 1957. Neben der
Nutzlast (z.B. Satellit) hinterl&sst jede Mission eine Vielzahl an weiteren Objekten im Welt-

raum, die nach verschiedenen Typen klassifiziert werden. Hierbei ist die Vielzahl an kleine-
ren Weltraumschrottteilen noch nicht bericksichtigt (Quelle: ESA [Eur19]).

Neben der lebensnotwendigen Dienstleistungsinfrastruktur ziviler Satellitensysteme ist die
globale weltraumgestiitzte Informationsbeschaffung bzw. Uberwachung und Aufklarung fiir
sicherheitsrelevante Aufgaben unerldsslich. Da z.B. in Krisensituationen nur raumgestitzte
Systeme eine weltumspannende Informationsquelle darstellen, muss neben den Gefahren
durch Weltraumschrott kunftig auch das bewusste Stéren oder Zerstéren von sicherheitsre-
levanten Weltrauminformationssystemen als Bedrohung angesehen werden, was den Zweck
verfolgt, die autonome Lagebeurteilungsféhigkeit eines Landes empfindlich zu behindern.
Als warnendes Beispiel dient hierzu die von der Volksrepublik China beabsichtigte,
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demonstrative Zerstérung des Wettersatelliten Fengyun-1C durch eine sogenannte Antisa-
tellitenwaffe (ASAT-Waffe) am 11. Januar 2007. Demzufolge ist auch eine genaue Charak-
terisierung des Weltraumumfeldes um einen Satelliten in Bezug auf unbekannte Objekte
bzw. Satelliten mit unbekannter Mission tiberlebenswichtig, damit eventuelle Bedrohungen
friihzeitig erkannt und geeignete GegenmafRnahmen erarbeitet werden kdnnen.

Der Bedarf einer hochgenauen und raumlich hochaufgelésten Abbildung von Satelliten bzw.
allgemein Weltraumobjekten wirft unmittelbar die Frage nach einem geeigneten Sensorsys-
tem auf. Zum einen sollte es von der Erde aus betrieben werden kdnnen, was Installation,
Zugang, Wartung und Betrieb erleichtert, und zum anderen sollte es in der Lage sein hoch-
qualitative Abbildungen Uber die Distanz von mindestens mehreren Hundert bis sogar Tau-
sende von Kilometern durchzufuhren. Hierfir kommen nur optische oder mikrowellenba-
sierte Fernerkundungssysteme in Frage. Die Grundidee, eine erdgebundene Beobachtung
per Mikrowellen in Form eines abbildenden Radarsystems zu realisieren, liegt weit zurtick.
So wurde bereits 1970 das ARPA Lincoln C-Band Observables Radar (ALCOR) von den
USA in Betrieb genommen, welches den ebenfalls 1970 gestarteten, ersten chinesischen Sa-
telliten abbildete um auf die GroRe des Satelliten und die von China erreichbare Nutzlastka-
pazitaten zu schlieRen [CamO00]. Tabelle 1.1 zeigt neben den grundlegenden Systemparame-
tern des ALCOR-Systems die Systemparameter einiger aktuell operationell betriebenen ra-
darbasierten Abbildungssysteme im Vergleich mit dem in dieser Arbeit aufgebauten Expe-
rimentalsystem 10SiS-0.

Betrachtet man die Antennengrél3e, so arbeiten die heute bekannten abbildenden Radar-
sensoren typischerweise mit einer einzigen grolRen Antennenapertur mit mehreren 10 Metern
Durchmesser, um durch einen hohen Antennengewinn die notwendige radiometrische Sen-
sitivitat zu erreichen. Bei dem in dieser Arbeit untersuchten Konzept soll ein ganzlich ande-
rer neuartiger Ansatz auf dem Gebiet der Abbildung von Weltraumobjekten gewé&hlt werden.
Ein zuklnftiges System soll sich hierbei nicht einer einzigen groRen Antennenapertur bedie-
nen, sondern einer beliebigen Vielzahl kleinerer Aperturen, die rdumlich voneinander ge-
trennt sind und koharent zusammengeschaltet werden. Die grofRe Antennenwirkflache, die
eine hohe radiometrische Sensitivitét erlaubt und fir die Detektion und Erfassung der Ra-
darsignatur von weit entfernten Weltraumobjekten notwendig ist, bildet sich so durch koha-
rente Summation der einzelnen Aperturen. Diese lassen sich in der Zukunftsvision als Mas-
senware kostengunstig herstellen und mittels einer Art von Plug-and-Play-Technik selbst
organisierend in den Systemverbund integrieren.

Das in dieser Arbeit theoretisch beschriebene und experimentell realisierte abbildende Ra-
dargrundsystem wurde basierend auf diesem neuartigen Ansatz entwickelt und stellt prinzi-
piell ein erstes Subsystem bzw. eine Basiseinheit bestehend aus einem Sender und einem
separaten Empfanger dar, und wird deshalb als 10SiS-0 bezeichnet (zukunftige Erweiterun-
gen wéren dann 10SiS-1, 10SiS-2,...). Der in der Weltraumbeobachtung neuartige Ansatz
der verteilten Aperturen wird direkt dadurch sichtbar, dass verschiedene Sende- und Emp-
fangsantennen verwendet werden, die zusétzlich radumlich auch uber eine groRere Distanz
getrennt werden konnen. Als Grundlage aller in der vorliegenden Arbeit vorgestellten Un-
tersuchungen dient das im DLR entwickelte hoch performante X-Band-Radarsystem Giga-
Rad [Angl4] [Jirl4], welches daher den verwendbaren Frequenzbereich des 10SiS-0-Sys-
tems bestimmt. GigaRad ist als hochdigitalisiertes Radarsystem konzipiert und aufgebaut,
mit dem eine nahezu beliebig gestaltbare digitale Signalerzeugung sowie eine zur Signaler-
zeugung kohérente digitale Signalerfassung der gesamten Bandbreite im Zeitbereich durch
Hochgeschwindigkeitsabtaster mdglich ist. Sendeseitig lassen sich somit digital arbitrére
Sendesignalformen erzeugen und empfangsseitig liegen die Messdaten in der maximal ur-
sprunglichen Form im Zeitbereich fur eine weitere Datenverarbeitung und insbesondere zur
Korrektur von Fehlereinfliissen vor. Die Verwendung eines solchen Radarsystems stellt fur
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die Weltraumbeobachtung ebenfalls einen neuartigen Systemaufbau dar. Beispielsweise ar-
beitet das relativ neue HUSIR-System nach einem FMCW-Prinzip (Deramp processing) bei
dem nur linear frequenzmodulierte Sendesignale genutzt werden kénnen [Esh14].

Tabelle 1.1:  Ubersicht tber operationelle Radarsysteme zur Abbildung von Weltraumobjekten und ihre
grundlegenden Systemparameter sowie das in dieser Arbeit experimentell realisierte 10SiS-0-

System.
Frequenzbe- Antennen-
cieich Bandbreite | durchmes- Sendeleistung Pulslange
ser
HUSIR
Haystack Ultra-Wide- W-Band _
band Satellite Imag- 8 GHz 36m 800 W (P: 320 W) | 50-1000ps
. 92-100 GHz
ing Radar [Uso07]
[Czel4]
10SiS-0 _
] . X-Band TX9m/ kW (P:
Imaging of Satellites 10.2 GHz 4,4 GHz RX18m 8 sN) 500 <50 ps
in Space [Ang16] ' '
MMW Radar Ka-Band
Millimeter Wave Ra- 35 GHz 4 GHz 15m 60 kw
dar at the Reagan ) 100 ps
Test Site on the Kwa- W-Band 1 GHz Nicht be- 1,6 kW
jalein Atoll [Sta12] 95,84 GHz kannt
HAX/HAY
Haystack Auxiliary Ku-Band 2 GH 122m 50 kW (P: 4,9 16384 m
Imaging and Tracking 16,7 GHz z ' kw) ’ s
Radar [Sto06]
TIRA _
Ku-Band 13 kwW (P: 1,3
Tracking and Imaging 2,1 GHz 34 m ' 256 ps
Radar 16,7 GHz kw)
LRIR
X-Band 400 kw 256 ps-
Long Range Imaging 1,024 GHz 36m = ]
Radar [Cam00] 10 GHz (P:200 kw) 50 ms
ALCOR
ARPA Lincoln C- C-Band =
512 MH 12 3 MW (P: 6 kW 10,2
Band Observables 5,7 GHz z m ( ) < HS
Radar [Ave96]

P: Mittlere Leistung

Die grundlegende Vorausetzung fiir eine hochaufgeldste und detailreiche Abbildung ist eine
mdoglichst groRe Systembandbreite, welche die erreichbare Entfernungsauflésung des Ra-
dars definiert und hier bereits maximal 4,4 GHz betragt, was durch den zur Verfligung ste-
henden Hochleistungsverstarker vorgegeben wird. Im Vergleich mit den in Tabelle 1.1 ge-
listeten Abbildungssystemen stellt 10SiS-0 demnach mit Abstand das System mit der hochs-
ten relativen Bandbreite dar und liegt auch bei Betrachtung der absoluten Bandbreite und
der damit erzielbaren Entfernungsaufldsung vor den meisten anderen Systemen. Insbeson-
dere der Antennendurchmesser liegt durch den neuartigen Ansatz TX- und insbesondere RX-
seitig deutlich unter dem der anderen Systeme. Der weitere Unterschied der Trennung von
TX- und RX-Antenne beim 10SiS-0-System erlaubt ferner die bei sehr grof3en relativen
Bandbreiten kaum zu realisierende hohe Isolation zwischen Sendepfad und Empfangspfad
zu gewabhrleisten. Mit einem Durchmesser der TX-Antenne von 9 m und einer RX-Antenne
von 1,8 m hat das 10SiS-0-System somit eine Antennenwirkfl&che dquivalent zu einer 4 m-
Antenne bei gleichzeitiger Nutzung fur TX- und RX-Betrieb. Aus diesem Grund l&sst sich
in dieser Ausbaustufe ,,Basiseinheit* die radiometrische Sensitivitit des experimentellen I-
0SiS-0-Systems nicht mit den aktuell operationellen Abbildungssystemen vergleichen, da es
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sich schlie3lich nur um das Grundsystem handelt. Des Weiteren sollte 10SiS dafiir ausgelegt
werden, zunéchst nur den erdnahen Weltraum bis zu einer Bahnhthe von 1000 km abzude-
cken, da dort die groRte Satellitendichte vorherrscht (Abbildung 1.1). Es sei an dieser Stelle
bereits darauf hingewiesen, dass zum Betrieb dieser hohen Bandbreite im X-Band zu jeder
Zeit eine Versuchsfunkgenehmigung durch die Bundesnetzagentur vorlag bzw. vorliegt.

Um mdglichst detaillierte Informationen Gber ein abzubildendes Weltraumobjekt zu erhal-
ten, muss eine moglichst hohe rdumliche Auflésung in zumindest zwei Raumdimensionen
des Radarbildprodukts erzielt werden. In Entfernungsrichtung wird dies durch die hohe Sys-
tembandbreite erreicht. Fir die Querrichtung dazu wird das Verfahren des Radars mit syn-
thetischer Apertur (SAR) bzw. des Radars mit inverser synthetischer Apertur (ISAR) ange-
wendet, welches auch in sehr grolRen Entfernungen die Erstellung héchstaufgeldster Radar-
bildprodukte erlaubt. Die prinzipielle ISAR-Geometrie zur erdgebundenen Abbildung von
Weltraumobjekten zeigt Abbildung 1.3, bei der ein ortsfestes Radarsystem einen bewegten
Satelliten beleuchtet (vgl. SAR — Szene ruht, Radar bewegt sich; ISAR — Radar ruht,
Szene/Objekt bewegt sich). Hierbei wird die Antennenrichtcharakteristik entsprechend der
Umlaufbahn dem Satelliten nachgefiihrt, so dass ein moglichst groRer Beleuchtungswinkel-
bereich (hier bezeichnet als ¢g,) zur Bildung der synthetischen Apertur entsteht, der damit
wiederum die erreichbare raumliche Auflésung in Querrichtung bestimmt.

Umlaufbahn i 2
""""""""""""""""" Flugrichtung ﬂ
Beginn der ” /s
synthetischen HWB \ Ende der
Apertur synthetischen

Rat : Apertur

lonosphére
80-1000 km

Troposphéare
0-15km

' 10SiS-0 Atmosphare

Abbildung 1.3:  Prinzipielle Geometrie bei der erdgebundenen Abbildung eines Weltraumobjekts durch An-
wendung des ISAR-Verfahrens. Hierbei beleuchtet ein ortsfestes Radarsystem die bewegte
Szenerie in Form des Satelliten tiber einen Winkelbereich ¢4, um eine hohe raumliche Auf-
I16sung in Querrichtung zu erreichen.

Die Erstellung hochqualitativer Radarbildprodukte von Objekten im Weltraum, bei denen
raumliche Aufldsungen im deutlich einstelligen Zentimeterbereich erreicht werden sollen,
unterliegt einer Vielzahl moglicher Fehlerquellen, die erst bei dieser Abbildungsqualitét er-
kennbar in Erscheinung treten. Hierzu zahlen z.B. die Fehlereinflisse, hervorgerufen durch
die Erdatmosphére, welche die Ausbreitungseigenschaften elektromagnetischer Wellen
massiv verandern, was zu Laufzeitverzégerungen und bei derart hohen Signalbandbreiten zu
signifikanter Dispersion fihrt. Aus &hnlichen Griinden ist nicht zuletzt eine prézise System-
kalibration notwendig, um Einfllisse des Radar- und Antennensystems selbst zu kompensie-
ren, damit tberhaupt die nominelle Auflésung erreicht werden kann. SchlieRlich ist auch die
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prazise zeitliche Synchronisation von Sender und Empféanger in Bezug auf die Objektbewe-
gung erforderlich, und auch die gemessenen Entfernungsprofile missen zeitlich bzw. radum-
lich hinreichend genau arrangiert werden, damit eine maximale Fokussierung im zweidi-
mensionalen Bildprodukt erreicht wird. Weiter wirken sich die extrem hohen relativen Ge-
schwindigkeiten zwischen Sensor und Zielobjekt, die mehrere Kilometer pro Sekunde be-
tragen konnen, degradierend auf die Radarbildproduktqualitat aus, wenn diese nicht kom-
pensiert werden.

Die grundlegenden Forschungsaufgaben der vorliegenden Arbeit gliedern sich in die theo-
retische Untersuchung des Abbildungsprozesses unter den vorliegenden Randbedingungen,
sowie den Entwurf, Aufbau und die experimentelle Verifikation des ersten Grundsystems
10SiS-0. 10SiS-0 soll wie beschrieben bereits als hochperformante Basiskonfiguration die
experimentelle Grundlage eines zukiinftigen leistungsstarken, hochsensitiven Abbildungs-
systems mit verteilten Antennenaperturen bilden, und somit werden in dieser Basisausfiih-
rung bereits erste hochqualitative Abbildungen realer Weltraumobjekte angestrebt.

Die vorliegende Arbeit lI&sst sich demnach grob in einen theoretischen und einen praktischen
Teil gliedern. In ersterem wird zunéchst die gesamte Systemkette eines Radarsystems zur
hochgenauen Abbildung von Objekten im erdnahen Weltraum modelliert und per Simulation
untersucht. Dabei werden alle relevanten Fehlereinfllsse, die bei den extrem hohen zu er-
zielenden rdumlichen Aufldsungen in Erscheinung treten, berticksichtigt, um die Auswir-
kungen auf das Radarbildprodukt untersuchen und bewerten zu kénnen. Das somit imple-
mentierte Softwarewerkzeug ist in der Lage, basierend auf realistischen Reflektivitatsvertei-
lungen realer Weltraumobjekte eine End-to-End-Abbildungssimulation durchzufiihren, um
die erreichbare Leistungsfahigkeit in Bezug auf die Abbildungsqualitat des 10SiS-0-Systems
visualisieren, bewerten und einordnen zu kénnen. Mit dem visionaren Blick auf das Konzept
der verteilten Aperturen ist es zudem moglich, die Leistungsfahigkeit zum einen bei variie-
renden Radarsystemparametern (Frequenz, Antennengrol3e, usw.) sowie auch bei sukzessi-
ver Erweiterung des 10SiS-0-Systems mit weiteren Empfangersubsystemen zu tberprifen,
um daraus z.B. auch Optimierungsstrategien ableiten zu kénnen. Ferner dienen diese theo-
retisch erlangten Ergebnisse schliel3lich als Grundlage fur den Entwurf, Aufbau und Betrieb
des experimentellen Abbildungssystems 10SiS-0, dessen Kernkomponente das beschriebene
GigaRad-System darstellt.

Kapitel 2 beschaftigt sich zunéchst mit den Grundlagen abbildender Radarsysteme. Hierzu
zahlt die Beschreibung des grundlegenden Funktionsprinzips der Bildgenerierung beim Ra-
dar, was sich von optischer Bilderzeugung fundamental unterscheidet. Grundlage der hoch-
genauen Radarabbildung sind hochaufgeldste Entfernungsprofile. Hierzu wird zunéachst kurz
auf das frequenzmodulierte Dauerstrichradar (FMCW) eingegangen und anschlieRend de-
tailliert das in dieser Arbeit zur Erstellung hochaufgeloster Entfernungsprofile, verwendete
Prinzip des kohdrenten frequenzmodulierten Pulsradars erklart. Zudem wird die grundle-
gende Theorie zur Bildung der synthetischen Apertur beim SAR und ISAR beschrieben.
Daruber hinaus werden zwei in dieser Arbeit zur Bildproduktgenerierung verwendete Pro-
zessierungsalgorithmen erklart.

Beim Erstellen hochauflésender ISAR-Radarbilder ist die hinreichend genaue Kenntnis der
Lage des abzubildenden Ziels bezogen auf das Radarsystem eine unverzichtbare VVorausset-
zung. Deshalb befasst sich das anschlieBende Kapitel 3 mit der natirlichen Bewegung
kinstlicher Erdsatelliten und der Berechnung deren Raumflugbahnen, sowie der Erlauterung
der in der Raumfahrt definierten Bahnelemente, die zur Ortsbestimmung und Bahnvorher-
sage von Objekten im Weltraum dienen. Zudem wird auf Bahnstérungen eingegangen, die
eine hochgenaue Radarabbildung empfindlich beeinflussen kénnen.
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Kapitel 4 beschreibt theoretisch den Entwurf des neuartigen Abbildungssystems basierend
auf dem kohdrenten Pulsradar GigaRad, dessen Charakteristika zu Beginn detailliert erklart
werden. Begleitend zur theoretischen Analyse des individuellen neuen Radarkonzepts wird
der hierflr entwickelte und implementierte Systemsimulator fir die Basiseinheit 10SiS-0 er-
lautert. Die erreichbare Systemperformanz wird anhand von Simulationsergebnissen unter-
sucht und dargelegt, wobei ideale kanonische Ziele als auch zwei reale Weltraumobjekte
Verwendung finden. Mit diesen Werkzeugen ist eine grundlegende Simulationsplattform
entstanden, die dem visiondren Charakter fir zuklnftige Weiterentwicklungen des 10SiS-
Konzepts ideal gerecht wird. Am Ende des Kapitels wird ferner auf die Erzeugung und die
Eigenschaften eines Rauschsignals als stochastische Sendesignalform eingegangen, welche
bei der Nutzung mehrerer radumlich verteilter Sendestationen deren simultanen Betrieb im
identischen Frequenzband erlauben wird, da hiermit orthogonale Signale bei voller Band-
breite erzeugt werden kdnnen.

Wurde in Kapitel 4 noch von einer idealen Abbildung ausgegangen, die keinerlei Fehlerein-
flussen unterliegt, so werden in Kapitel 5 nun sdmtliche sich auf den Abbildungsprozess
auswirkenden Einflusse behandelt und ihre Auswirkungen auf die ISAR-Bildproduktqualitét
per Simulation untersucht. Hierzu z&hlen grundlegend die durch die Erdatmosphére auftre-
tenden Einflusse wie beispielsweise Dampfung oder die durch die Troposphére und lono-
sphére hervorgerufenen Laufzeitverzégerungen. Weitere Fehlereinflisse sind Ungenauig-
keiten in der Bahnvorhersage, was zu einer fehlerhaften Aufnahmegeometrie fuhrt, sowie
die Auswirkung der sehr hohen Relativgeschwindigkeit zwischen Radarsystem und Welt-
raumobjekt. Ersteres wird hierbei durch die Auswertung von hochprézisen Bahndaten eines
realen Weltraumobjekts (TerraSAR-X) nadher untersucht und bewertet. Aus der Untersu-
chung der Fehlereinfliisse werden moégliche Losungsstrategien fur die zu kompensierenden
Fehler erarbeitet und hinsichtlich ihrer Realisierbarkeit bewertet.

Kapitel 6 stellt schlieBlich den in dieser Arbeit entwickelten experimentellen Aufbau des
10SiS-0-Systems vor sowie die grundsétzliche Validierung des Gesamtsystems. Letzteres
umfasst die Charakterisierung des Antennensystems durch Bestimmung der realen Richtcha-
rakteristika der Sendeantenne sowie die erfolgreiche Systemkalibration des Radarsystems
und des Antennensystems in Bezug auf Signallaufzeiten, Dispersion und Frequenzgang. Die
zur effizienten Korrektur erarbeitete und implementierte Strategie wird erlgutert. Ferner wird
die mit dem 10SiS-0-System erreichbare radiometrische Sensitivitat durch die Bestimmung
der Systemrauschtemperatur abgeleitet. Eine detaillierte Beschreibung der innovativen L6-
sung fur den komplexen Messablauf anhand der verfligbaren Gesamtsituation der 10SiS-
Hardware wird erlautert. Schlielich werden die mit dem 10SiS-0-System erzielten vielver-
sprechenden Messergebnisse in Form von ISAR-Abbildungen realer Weltraumobjekte illus-
triert und diskutiert. Ferner beschreibt das Kapitel eine in dieser Arbeit entwickelte notwen-
dige Methode zur Kompensation einer etwaigen ungenauen Bahnvorhersage.

Alle in den vorherigen Kapiteln vorgestellten Forschungsergebnisse beruhen auf den Sys-
temparametern des 10SiS-0-Systems, welche mal3geblich durch das verwendete GigaRad-
System bestimmt werden. Kapitel 7 stellt losgelést von zuvor fest vorgegebenen Systempa-
rametern wie Frequenzbereich, Antennengréf3e, und Systembandbreite die mogliche visio-
nére Steigerung der Systemperformanz durch Veranderung dieser Parameter vor und visua-
lisiert dies anhand eines Simulationsergebnisses. Darlber hinaus wird beispielhaft gezeigt,
wie durch Erweiterung des 10SiS-0-Systems durch das Konzept verteilter Aperturen, d.h.
mit weiteren Empfangersubsystemen (10SiS-1, 10SiS-2...), die rdumlich voneinander ge-
trennt sind, die Form eines Weltraumobjekts in drei Raumdimensionen per Radar-Interfero-
metrie aufgeldst werden kann.



2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

Das Ziel abbildender Radarsysteme besteht darin, die Radarsignatur einer Szenerie in einem
zweidimensional aufgeldsten Abbild, welches die Reflektivitatsverteilung der Szene in Ab-
hangigkeit der Systemparameter (Sendefrequenz, Bandbreite, etc.) sowie den Riickstreuei-
genschaften der Szenerie darstellt, zu erfassen. Wichtigstes Anwendungsbeispiel ist die Ra-
darfernerkundung, bei der flugzeuggetragene oder raumgestiitzte Systeme die Erdoberflache
abbilden um u. a. geophysikalische Parameter anhand der Reflektivitatsverteilung zu bestim-
men oder um im militdrischen bzw. sicherheitsrelevanten Anwendungsbereich Aufklarung
und Uberwachung zu leisten. Auch das in dieser Arbeit behandelte System fallt unter den
Begriff der Radarfernerkundung wobei der Unterschied zu den zuvor erwéhnten Anwen-
dungsbeispielen lediglich in der umgedrehten Blickrichtung liegt (Erde — Weltraum).

2.1 Funktionsprinzip und geometrische Auflésung

Jedes Radarsystem stellt prinzipiell einen Entfernungsmesser dar. Basierend auf der Aus-
breitungsgeschwindigkeit elektromagnetischer Felder in einem Medium (hier Luft bzw. Va-
kuum) und der messbaren Laufzeit Radar-Objekt-Radar werden in Abhéngig von den Sys-
temparametern (z.B. Antenne, Sendefrequenz, Bandbreite) sowie den Riickstreueigenscha-
fen der Ziele sogenannte Entfernungsprofile erstellt. Ein Entfernungsprofil entsteht dabei
durch die Projektion einer zwei- bzw. dreidimensionalen Szenerie auf eine Gerade, deren
raumliche Lage durch die Blickrichtung des Radarsystems (Mittelachse) definiert wird. Das
heif3t, jedes Radarsystem generiert mit der Erstellung eines Entfernungsprofils eine zundchst
eindimensionale Radarabbildung. Dies verdeutlicht Abbildung 2.1.

gl
Radarsystem Q)
Pp,
P,
R=0 7 Ty Tentf

Abbildung 2.1:  Oben: Ein Radarsystem beleuchtet einen durch das Antennendiagramm begrenzten Winkel-
bereich @ in dem zwei Punktziele P, ;, im Abstand R, , und der Winkelablage ¢e1/> zur Mit-
telachse liegen. Unten: Durch die Projektion der zweidimensionalen Szenerie auf eine Ge-
rade mit Ursprung im Radarsystem entsteht ein eindimensionales Entfernungsprofil der Sze-
nerie.



2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

Ein an einem bestimmten Raumpunkt positioniertes Radarsystem beleuchtet eine Szenerie
mit zwei Punktzielen P; und P,. Als Ergebnis der Messung erhélt man das Entfernungsprofil
indem der Abstand zu den im beleuchteten Gebiet gelegenen Zielen erkennbar ist, nicht je-
doch die Raumrichtung bzw. der Ablagewinkel ¢p und @p, zur Mittelachse in der das

entsprechende Punktziel liegt.

Im Allgemeinen kdnnen also Ziele auf einem Kreis mit Radius r liegen, dessen Mittelpunkt
das Radarsystem bildet. Eingrenzen lasst sich dieser hoch mehrdeutige Bereich, indem wie
Im gezeigten Beispiel eine Antenne mit Richtwirkung genutzt wird, welche die abgestrahlte
und empfangene Leistung in einen gewissen Raumwinkelbereich (Antennenrichtdiagramm)
blndelt. Damit wird nun die mogliche Lage der Ziele auf einen Kreisbogen innerhalb des
Bundelungsbereichs eingeschrankt. Ziele auBerhalb dieses Blickfeldes werden vom Radar-
system nicht detektiert. Bei den hier vorliegenden Betrachtungen wurde angenommen, dass
die raumliche Lage des Radarsystems und der Ziele sich in der gleichen Ebene ohne vertikale
Ausdehnung befindet, weshalb nur eine zweidimensionale Betrachtung notwendig ist. Um
prinzipiell also eine zweidimensionale Radarabbildung zu generieren, muss zusétzlich zur
Entfernungsinformation auch die Winkelablage jedes einzelnen Zieles innerhalb der Szene-
rie bestimmt werden. Dies lasst sich beispielsweise realisieren indem man eine Antenne mit
einer sehr groBen Biindelung im Vergleich zum gezeigten Beispiel verwendet, deren Richt-
diagramm zusatzlich durch mechanische Bewegung der Antenne (ber die abzubildende Sze-
nerie bewegt wird und somit eine rdumliche Abtastung in Querrichtung vornimmt. Eine sehr
grolRe Bindelung, hier gleichbedeutend mit einer sehr hohen raumlichen Querauflésung,
kann bei gegebener Frequenz nur durch eine sehr groRe Antennenapertur erreicht werden,
was in der Praxis aber nur unter Einschrankungen machbar ist. Das spater beschriebene Ver-
fahren des Radars mit synthetischer Apertur erlaubt dagegen eine extrem hohe Auflésung
trotz kleiner Antennenapertur, indem Uber eine Relativbewegung von Radarantenne und
Szene und eine koharente Signalverarbeitung eine grof3e Antennenapertur synthetisiert wird.

Fur die zweidimensionale Abbildung ist es also notwendig, das abzubildende Zielgebiet in
zwei Raumrichtungen mit entsprechender raumlicher Auflésung abzutasten. Je nach Anwen-
dung ist die erzielbare raumliche Auflésung eines der wichtigsten Qualitatsmerkmale eines
Radarbildes, da sich vergleichbar mit der Auflésung in einem optischen Bild bei groRerer
bzw. besserer Auflésung feinere Details im Bild erkennen lassen. Ein zweidimensionales
Radarbild wird durch die beiden Raumrichtungen ,,Entfernungsrichtung* und ,,Azimutrich-
tung", welche der Querrichtung entspricht, aufgespannt. Daher unterscheidet man zwischen
der Entfernungsauflosung und der Azimutauflosung, wobei letztere auch als Queraufldsung
bezeichnet werden kann. In der vorliegenden Arbeit wird der Begriff der Azimutrichtung
sowie Azimutauflosung verwendet.

Jedes Objekt, so auch ein Satellit, lasst sich fur seine physikalische Wechselwirkung mit
Radarstrahlung durch sogenannte einzelne Streuzentren beschreiben bzw. modellieren, das
jedes flr sich genommen ein ideales Punktziel darstellt und im Kollektiv die Reflektivitats-
bzw. Streuzentrenverteilung des Objekts ergeben. Diese Verteilung gilt es vom abbildenden
Radarsystem mdoglichst hochauflésend, d.h. der Anwendung entsprechend hinreichend de-
tailliert, zu erfassen.

2.2 Radarverfahren zur Erstellung hochaufgeldster Ent-
fernungsprofile

Fur die Aufnahme von Entfernungsprofilen, die als Grundlage einer Radarabbildung dienen,
kdnnen verschiedene Verfahren angewendet werden. Im Folgenden wird kurz auf das
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2.2 Radarverfahren zur Erstellung hochaufgel6ster Entfernungsprofile

Verfahren des frequenzmodulierten Dauerstrichradars (FMCW) sowie genauer auf das in
dieser Arbeit verwendete Verfahren des koharenten Pulsradars eingegangen.

2.2.1 Frequenzmoduliertes Dauerstrichradar (FMCW)

Das frequenzmodulierte Dauerstrichradar (FMCW) arbeitet mit einer sdgezahnférmigen
Frequenzmodulation bei statischen Zielen, bzw. dreieckférmiger Frequenzmodulation bei
bewegten Zielen wie sie in Abbildung 2.2 dargestellt ist [Jan07]. Somit wird hierbei konti-
nuierlich ein Signal abgestrahlt, und die Entfernungsinformation wird aus dem Vergleich
des aktuell erzeugten Signals mit dem nach der Laufzeit zum Ziel empfangenen ,,dlteren*
Signals bestimmt. Beide Signale haben somit einen Frequenzunterschied, der proportional
zur Laufzeit bzw. Entfernung ist. Die dreieckformige Frequenzmodulation erlaubt hierbeli
die parallele Bestimmung von Geschwindigkeit und Entfernung anhand der unterschiedli-
chen Kombination aus Differenzfrequenz und Dopplerfrequenz, die bei der ansteigenden
und fallenden Frequenzrampe auftreten. Ein Ziel mit der Radialgeschwindigkeit v.= 0 m/s
in Bezug zum Radar weist aufgrund der Signallaufzeit zum Ziel und zurtick nur eine Ver-
schiebung At in zeitlicher Richtung auf, wobei ein sich radial bewegendes Ziel (v, # 0)
zusatzlich wegen des Dopplereffekts um die Dopplerfrequenz £, verschoben ist. Ist Af der
Frequenzhub des frequenzmodulierten Signals, Ty die Dauer der ansteigenden Frequenz-
rampe und At die Laufzeitdifferenz zwischen gesendetem und empfangenem Signal so erhalt
man im Zeitintervall t; < t < t, als Differenzfrequenz fur ein feststehendes Ziel

Af Af 2rZiel
iff = — At = —- . 2.1
faite Te e co (2.1)
Durch umformen erhélt man die Zielentfernung zu
Treo
Ziel = 9pF faife - (2.2)

Aus der zum Abstand proportionalen Differenzfrequenz l&sst sich somit die Zielentfernung
bei feststehenden Zielen bestimmen.

Im Fall von bewegten Zielen ist es notwendig beide Rampen der dreieckférmigen Modula-
tion auszuwerten, da der entfernungsbestimmenden Differenzfrequenz die Dopplerfrequenz
fq Uberlagert ist. Man erhalt somit

L 23
oae+ 2L 23)

faittpewegt = fairr £ fa =
Hierbei ist f; die momentane Sendefrequenz und unter der Annahme das Ziel bewegt sich
auf das Radar zu, gilt die Verkniipfung " — " bei ansteigender Frequenzrampe bzw. " + " bei
fallender Frequenzrampe. Werden beide Gleichungen addiert bzw. voneinander subtrahiert,
lassen sich die Zielentfernung sowie die Dopplerfrequenz berechnen, unter der VVorausset-
zung, dass fy < fairr 9ilt. Um die Bedingung zu erfiillen muss beispielsweise die Rampen-
dauer Ty ausreichend kurz gewéhlt werden, da dadurch die Differenzfrequenz fg;¢ bei kon-
stantem Zielabstand und gleichbleibendem Frequenzhub vergréRert wird. Auch Rampen mit
unterschiedlicher Lange oder eine Dopplerauswertung tber mehrere Frequenzrampen fuhren
zu einer gleichzeitigen und eindeutigen Bestimmung des Zielabstands und der Geschwin-
digkeit.
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

Sendesignal
f A i Empfangssignal eines festen Ziels
-------------- Empfangssignal eines bewegten Ziels
f 1
d s
Ffaife ; fa o, | Af
7 faitr + fa Fuise
f
At
t t t
TR 1 2

Abbildung 2.2:  Zeit-Frequenz-Diagramm eines frequenzmodulierten Dauerstrichradars (FMCW) mit an-
steigender und abfallender Frequenzrampe zur simultanen Bestimmung von Entfernung und
radialer Geschwindigkeitskomponente eines Ziels.

Die Entfernungsauflésung wird beim frequenzmodulierten Dauerstrichradar uber die
Kleinste auflosbare Frequenzdifferenz bestimmt. Mit der Zeitdauer T,,, = Tg — At, welche
die Dauer der auswertbaren Frequenzrampe darstellt, erhalt man fir die kleinste auflésbare
Frequenzdifferenz Afgise = 1/Tay und mit dem tatséchlich nutzbaren Frequenzhub Af, =
Af — fqige Tur die Entfernungsauflosung

Ar = Afy, _TAWC0: 1 TAWC0: Co
MO T AT 20y T Taw 204 20

(2.4)

Damit tragt nur der Frequenzhub innerhalb des auswertbaren Zeitbereichs zur Entfernungs-
auflésung bei. Unter der Annahme, dass die Frequenzrampendauer sehr grol? gegentiber der
Signallaufzeit ist, d.h. T > At, lasst sich die Entfernungsauflésung ndherungsweise schrei-
ben als Argmcw = ¢o/2Af, und man erhélt damit den Zusammenhang zwischen Entfer-
nungsauflésung und gesamter verfugbarer Bandbreite, hier gegeben durch den gesamten
Frequenzhub, wie er auch beim spéter erlauterten Pulsradar gilt.

Hier zeigt sich nun eine wichtige Eigenschaft des FMCW-Radars, die den mdglichen Ent-
fernungsbereich prinzipiell begrenzt. Die Laufzeit At und damit die zu messende Entfernung
kann nicht beliebig groR gewahlt werden ohne eine Verschlechterung der Entfernungsauflo-
sung in Kauf zu nehmen. Insbesondere bei sich sehr schnell bewegenden Zielen (v, > 0)
kommt dieser Umstand zum Tragen, bei denen durch die Bedingung fy < fyise- die Fre-
quenzrampendauer kurz gewahlt werden muss, was sich direkt auf die Grofze des moglichen
Entfernungsbereichs auswirkt. Fiir das in dieser Arbeit zu gestaltende Radarsystem zur Ab-
bildung von Weltraumobjekten stellt dieser Umstand einen unmittelbaren Nachteil dar, denn
hier treten grol3e Entfernungsbereiche in Verbindung mit sehr hohen radialen Geschwindig-
keiten auf, und darliber hinaus sollen sehr hohe raumliche Auflésungen erzielt werden. Da-
her wird das FMCW-Prinzip hier nicht weiter verfolgt.

2.2.2 Kohéarentes Pulsradar

Im Unterschied zum FMCW-Prinzip arbeitet das koharente Pulsradar durch die Aussendung
zeitlich begrenzter Pulse, weshalb also nicht fortwahrend Signalleistung mit dem Ziel in
Wechselwirkung tritt und vom Radar empfangen werden kann. Betrachtet man zunéchst ein
Radarsystem welches mit einem unmodulierten Puls der Dauer tp als Sendesignal arbeitet
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2.2 Radarverfahren zur Erstellung hochaufgeldster Entfernungsprofile

(Abbildung 2.3), so lassen sich zwei Streuzentren bzw. Punktziele P, und P,, die sich in
einem Abstand Ar befinden, im reflektierten Signal gerade noch unterscheiden, wenn gilt

2Ar
Tp < —. (25)
Co

Dies entspricht dem zeitlichen Abstand, mit dem die Echos zweier Punktziele aufgrund des
Hin- und Ruckwegs am Empfanger eintreffen und sich gerade nicht tiberlappen.

Bei gegebener Pulsdauer betragt somit der minimal detektierbare Entfernungsunterschied
zwischen zwei Punktzielen

Co
Ar > —.
r 27, (2.6)

Dieser Wert wird daher auch zur Definition der Entfernungsauflésung herangezogen. Be-
trachtet man weiter den Zusammenhang zwischen der Pulsdauer tp und der dafiir notwen-
digen Bandbreite B des Signals mit 7p =~ 1/B, so erhalt man die allgemein bekannte Form
der Entfernungsauflésung, wie sie in ahnlicher Form schon fiir das FMCW-Radar abgeleitet
werden konnte:

Co

Ar = — 2.7
B (2.7)
RA RA
7 P2
e,
P,
\ S
Rp S o\ \%
Rey ™ 7 & @ &
-~/ @ @
9 >

Abbildung 2.3:  Links: Signallaufzeit eines unmodulierten Pulses bei Beleuchtung zweier Punktziele P,und
P,im Abstand Rp und Rp,, die im Empfanger eindeutig getrennt werden konnen. Rechts:
Wenn die Bedingung (2.6) nicht erfiillt ist, lassen sich die beiden Punktziele wegen Uberlap-
pung der Echos nicht mehr trennen.

Hierbei wurde basierend auf einem Basisbandsignal die erste Nullstelle im Frequenzspekt-
rum des Pulssignals als Grenzwert der zur Auflésung beitragenden Bandbreite angenom-
men, weshalb Gl. (2.7) nur als N&herung betrachten werden darf. Sie zeigt aber, dass allein
die Bandbreite des verwendeten Sendesignals die erzielbare Entfernungsauflosung be-
stimmt, wobei mit steigender Bandbreite eine bessere Entfernungsaufldsung einhergeht. Im
Falle des unmodulierten Pulssignals lasst sich dies nur erreichen, indem man die Pulslange
Tp entsprechend verringert. In der Praxis aber flhrt dies zu der Problematik, dass speziell in
der Radarfernerkundung zur Erdbeobachtung mit Distanzen von bis zu mehreren 100 km
gleichzeitig eine entsprechend kurze Pulsdauer bei sehr hoher Pulsspitzenleistungen benétigt
wird, um am Empfénger einen ausreichend hohen Signal-zu-Rauschabstand (SNR) zu erhal-
ten. Dies resultiert daraus, dass die im Puls vorhandene Energie durch die Verkirzung der
Pulsdauer verringert wird, was durch eine entsprechend angehobene Pulsspitzenleistung
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

ausgeglichen werden muss. Da die erzielbare Pulsspitzenleistung durch Systemkomponen-
ten wie den Sendeverstarker begrenzt wird und nicht beliebig verfligbar ist, bedient man sich
der Mdglichkeit eines modulierten Pulssignals [Lud93]. Die Fokussierung findet dann durch
eine Korrelation des Empfangssignals mit dem Sendesignal statt, die auch als Pulskompres-
sion bezeichnet wird. Hierdurch wird erreicht, dass die erzielbare Entfernungsauflosung
nicht mehr abhéangig von der Pulsdauer ist, wie im Fall des unmodulierten Pulssignals. Beide
Parameter, Bandbreite und Spitzenleistung, kénnen somit getrennt voneinander festgelegt
werden. Wird ein Pulssignal so moduliert, dass die Frequenz iber die Pulsdauer linear steigt
oder fallt, spricht man von einer linearen Frequenzmodulation. Abbildung 2.4 zeigt das Zeit-
Frequenz-Diagramm, den zeitlichen Amplitudenverlauf und den Phasenverlauf eines linear
modulierten Pulssignals vor der Pulskompression (links) und nach der Entfernungsfokussie-
rung durch die Pulskompression (rechts).

Die Momentanfrequenz des modulierten Pulssignals ist dabei gegeben durch
1 do(t) AF

= = — <t<7To. 2.
fO=gr=—q =htt,  0st<t (2:8)

Hierbei ist AF der Frequenzhub und ¢(t) die Momentanphase des Pulssignals. Bei groRen
Zeit-Bandbreite-Produkten, d.h. [AF| - Tp > 1, entspricht der Frequenzhub genau der Band-
breite (|JAF| = B) welche somit die mit dieser Modulation erzielbare Entfernungsauflésung
bestimmt. Das auf die Amplitude 1 normierte Bandpasszeitsignal des linear modulierten
Pulses mit der Tragerfrequenz f; ergibt sich damit zu

t—"P/
sgp() = cos( (1)) - rect (T—2>
P

t Tp
AF t—
= cos{ 2w j(fo + T—t')dt’ - rect <—/2) (2.9)
P
0

Tp

P Tp

Tp
AF t—
= cos {anot + nT—tz} - rect (—/2> .

t_zp/ 2) als Rechteckfunktion der Dauer tpund zentriert bei 7p/2. Nach umsetzen
P

des Bandpasssignals ins Basisband erhalt man das &dquivalente Tiefpasssignal stp(t):

mit rect(

| t— P/
stp(t) = sgp(t) - e 2ot - rect (—2>

Tp

T 2 T
. AF 5 t—"P . t t—"'P
— e]T[Tpt . rect (—/2) — e]TEAFTP(TP) . rect <—/2>

Tp Tp

(2.10)

Um nach GI. (2.7) die der Bandbreite B entsprechende Entfernungsauflésung bei optimalem
SNR zu erreichen, muss das empfangene Signal einem dem Sendesignal angepassten Filter
(Optimalfilter) zugefuhrt werden. Hierbei erfahrt das zu filternde Signal eine frequenzab-
hangige Phasenverschiebung in der Form, dass im Ausgangssignal des angepassten Filters
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2.2 Radarverfahren zur Erstellung hochaufgeldster Entfernungsprofile

alle im linear modulierten Signal vorkommenden Frequenzen zu einem Zeitpunkt koharent
aufsummiert werden. Das Signal wird dadurch zeitlich komprimiert, weshalb man hier von
einer sogenannten ,,Pulskompression® spricht. Dies veranschaulicht Abbildung 2.4 (rechts),
die den Frequenz-, Signal- und Phasenverlauf in Abhangigkeit der Zeit fir das pulskompri-

mierte Signal zeigt.

0] ()
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s@)f =% . res ()|
T
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Abbildung 2.4: Links: Linear frequenzmoduliertes Pulssignal (Mitte) mit zugehdrigem Zeit-Frequenz-Dia-
gramm (oben) und entsprechendem quadratischen Phasenverlauf (unten). Rechts: Entspre-

chende Funktionsverlaufe nach der Pulskompression. Das Zeitsignal wird hierbei in Phasen-
quadratur, das heifldt einen Inphase-Anteil und einen um 90° in der Phase verschobenen An-

teil représentiert, was als Real- und Imagindrteil interpretiert werden kann.

Mit der auch als Kompressionsfaktor bzw. Kompressionsgewinn K bekannten Grolie, die
dem Zeit-Bandbreite Produkt entspricht, d.h.

K = |AF|-1p = B - Tp, (2.11)
lasst sich mit Hilfe von Abbildung 2.4 rechts zeigen, dass der modulierte Puls der Lange tp
auf die zeitliche Lange tx komprimiert wird:

(2.12)

=

Tk =

|~
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

Wenn gilt B - tp > 1, stellt sich zudem ein Amplitudengewinn des Ausgangssignals gegen-
uber dem Eingangssignal des Filters entsprechend des Kompressionsfaktors K ein [Mor00],
der als Gewinn in Leistungsform wie folgt in dB ausgedriickt werden kann:

Gk = 201og(K) = 201log(B - p) (2.13)

Gleichung (2.12) impliziert ferner, dass bei Anwendung eines modulierten Pulssignals eine
Trennung der Abhangigkeit zwischen der Pulsdauer und der Bandbreite, und damit der er-
zielbaren Entfernungsauflésung, vorliegt. Letztere wird allein durch den Frequenzhub des
modulierten Signals bestimmt, nicht aber durch die Zeitdauer Gber welche dieser erfolgt.
Weiter wirkt sich eine groliere Bandbreite nach Gl. (2.13) rechnerisch scheinbar positiv auf
den erzielbaren Amplitudengewinn aus. Vorweggenommen muss hierbei aber beachtet wer-
den, dass in realen Systemen mit VergroRerung der Signalbandbreite auch die Systemrausch-
bandbreite und damit die durch diese bestimmte Rauschleistung in gleichem Mal3e vergro-
Rert wird. Deshalb ist zu beachten, dass eine VergroRerung der Bandbreite zu keinem effek-
tiv héheren Kompressionsgewinn fiihrt. Dieser lasst sich nur durch die VergrolRerung der
Pulsdauer beeinflussen, welche sich aber nun im modulierten Fall verlangern lasst, ohne eine
Verschlechterung der Entfernungsauflésung in Kauf nehmen zu missen. Damit lasst sich
dann nach Gl. (2.13) der Amplitudengewinn effektiv vergroRern.

Das Spektrum des Tiefpasssignals von GI. (2.10) nahert sich bei groRen Zeit-Bandbreite
Produkten (B - 7p > 1) einem rechteckformigen Spektrum an und weist einen fur eine line-
are Frequenzmodulation typischen quadratischen Phasenverlauf auf [Lud93]:

_ B i f_B/2 2
Stp(f) = K - rect (%) e PAf< B > (2.14)

Auch das Ausgangsignal des im nachsten Abschnitt naher beschriebenen Optimalfilters zur
Pulskompression weist ein rechteckformiges Spektrum auf, wobei der quadratische Phasen-
term des Signalspektrums durch die Ubertragungsfunktion H(f) = Stp” (f)e 127t/ des Op-
timalfilters eliminiert wird. Durch eine inverse Fouriertransformation erhélt man dann das
dazugehorige pulskomprimierte Zeitsignal welches durch die Fourierbeziehung |T| -
rect(T - f) oo si(mwt/T) eine si-Funktion darstellt. Abbildung 2.5 zeigt die zur Leistungs-
bildung quadrierte si-Funktion, welche die sogenannte Punktzielantwort darstellt. Der Be-
griff Punktzielantwort leitet sich ab, indem hierzu angenommen wird, im abzubildenden
Zielgebiet befindet sich ein einziges ideales Punktziel, ansonsten Vakuum. Die Eigenschaft
,»ideal* verleiht dem Punktziel hierbei ein frequenz-, winkel- und amplitudenunabhéngiges
Ruckstreuverhalten. Des Weiteren werden samtliche Fehlereinfliisse des Systems sowie der
Freiraumausbreitung vernachléssigt, und somit ergibt sich diese als zunéchst ideal angenom-
mene charakteristische Funktion.

Die Dampfung der ersten Nebenmaxima bezogen auf das Hauptmaximum betrégt in etwa
13,3 dB. Eine gebrauchliche Definition der Entfernungsauflosung, die auch in der vorlie-
genden Arbeit genutzt wird, ist die Halbwertsbreite (HWB), bei der der Wert des Leistungs-
diagramms auf die Halfte (-3 dB) bezogen auf das Hauptmaximum abgefallen ist. Diese l&sst
sich abschétzen zu [Sko01]

Co

Argqp = 0.89 -z

(2.15)
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2.2 Radarverfahren zur Erstellung hochaufgeldster Entfernungsprofile

Meist wird der Vorfaktor 0,89 sogar vernachléassigt und nur die Beziehung c,/2B wird zur
naherungsweisen Berechnung herangezogen.
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Abbildung 2.5: Ideale Punktzielantwort in Form einer si2-Funktion. Es sind daraus abgeleitet drei Definiti-
onen fiir die raumliche Auflésung gebrauchlich, 1) die Halbwertsbreite, 2) ein dazu gerun-
deter Wert, und 3) die Breite der Hauptkeule zwischen den ersten Nullstellen. Hierbei wurde
bereits aufgrund der hin- und riicklaufenden Welle der Faktor 2 in Entfernungsrichtung (Abs-
zisse) bertcksichtigt.

2.2.2.1 Optimalfilter zur Entfernungsfokussierung

Das Ziel der Anwendung eines Optimalfilters bei der Pulskompression ist, zu einem Zeit-
punkt t, das Verhéltnis zwischen Nutzsignalleistung und mittlerer Rauschleistung, also das
SNR, zu maximieren. So lasst sich zum einen die der Bandbreite entsprechende Entfernungs-
auflésung, sowie zum anderen ein maximales SNR am Ausgang des Optimalfilters generie-
ren. Mit g(t) als komplexes Ausgangssignal und entsprechend |g(t)|? als Ausgangssignal-
leistung (bezogen auf einen Widerstand von 1 ), sowie N als mittlere Rauschleistung, lasst
sich die Forderung an das Filter wie folgt ausdriicken [Lud93]

t 2
SNR = Ig(NO)I - Maximum . (2.16)

Sei Hype(f) die Ubertragungsfunktion des gesuchten Optimalfilters, s(t) das Eingangssig-
nal und die dazugehdrigen inversen Fouriertransformierten Hop, (f) e hop(t) die Impuls-

antwort des Filters bzw. s(t) o= S(f) das Spektrum des Eingangssignals, so ergibt sich das
Ausgangsignal des Optimalfilters zum Zeitpunkt t, mit:

o

g(to) = s(to) * hop(to) = f S(f)Hope(fe?™ o df (2.17)

— 00

In der Realitat tUberlagert sich dem Nutzsignal ein Storsignal, welches im einfachsten Fall
als weilles Rauschen N, mit konstanter Rauschleistungsdichte N,(f) = const. betrachtet
werden kann. Allgemeiner betrachtet 1&sst sich aber auch ein Rauschen beliebiger spektraler
Leistungsdichte berticksichtigen, indem man das Rauschen konstanter Rauschleistungs-
dichte entsprechend filtert. Sei Hg(f) die Ubertragungsfunktion eines solchen Filters, erhalt
man mit Lg(f) = No|Hr(f)|?ein Rauschen mit einer der Ubertragungsfunktion Hg(f)
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

entsprechenden Rauschleistungsdichte, welches nun fir die Bestimmung des Optimalfilters
herangezogen wird. Die mittlere Storleistung am Ausgang des Optimalfilters ist damit

[0e]

N = N, f | HR (P 2| Hope ([ df 2.18)

— 00

Mit GI. (2.16) ergibt sich dann mit der fir komplexe Zahlen giiltigen Beziehung |m|? [n|? =
|m |n||? und der Erweiterung der Gl. (2.17) mit |[Hg(f)| fir das SNR:

® S(f) 21t f to ?
—oom Hopt(f) |HR(f)| el2nf df

SNR = |f :
No [ | Hopt (OIHR(P| " df

(2.19)

Nun gilt es H,p (f) so zu wahlen, dass das SNR maximal wird. Dies lasst sich basierend
auf der Schwarzschen Ungleichung fir komplexwertige Funktionen abschétzen [Lud93], bei
der das Gleichheitszeichen fir V(f) = w - U*(f) gilt, wobei w eine beliebige reell- oder
komplexwertige Konstante sein kann:

f2 2 2 2
f U(HVHf| < f U2 df f V(P2 df (2.20)
fi f fi

Mit folgenden Beziehungen und der Forderung fur Gleichheit in (2.20)

— S(f) j2rtfty
u(f) = ()] el , (2.21)
V(f) = Hope(f) [HR(OI, (2.22)

erhilt man fiir die Ubertragungsfunktion des Optimalfilters, bei dem das SNR am Ausgang
maximal wird:

S (e Pt 5t (fe Pt

HOE T L) (29)

Hopt(f) =u

Hierbei ist u eine reelle, positive Konstante. Bei der Bestimmung dieses Optimalfilters
wurde ein Rauschsignal entsprechend der Ubertragungsfunktion Lz (f) zu Grunde gelegt,
d.h. Rauschen beliebiger spektraler Leistungsdichte. Aus Gl. (2.23) lasst sich nun auch die
entsprechende Ubertragungsfunktion des Optimalfilters bei weiRem Rauschen konstanter
Leistungsdichte ableiten, d.h. wenn |Hg () |? = Lg(f)/N, wird:

Hope(f) = u S*(f)e 12/ to (2.24)

Es zeigt sich unter der Annahme von weiRem Rauschen, dass das Optimalfilter allein durch
das zu erwartende Eingangssignalspektrum S(f) s~ s(t) beschrieben wird, wobei die Uber-
tragungsfunktion des Filters dem konjugiert komplexen Eingangssignalspektrum entspricht.
Der Phasenfaktor e 27/t periicksichtigt hierbei die endliche Laufzeit des realen Filters.
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2.2 Radarverfahren zur Erstellung hochaufgeldster Entfernungsprofile

Betrachtet man mit dem Betrag N,/2 die zweiseitige spektrale Leistungsdichte, so ergibt
sich fir die Rauschleistung am Ausgang des Optimalfilters analog zu Gl. (2.18) die Bezie-
hung

e’
0

=D f IS(OIZ df . (2.25)

—00

Mit dem Parsevalschen Theorem [° ISH12df = [ s 2dt ergibt sich dann das SNR
am Ausgang zu [Lud93]

9@ 2 [uf IS df|” _2E

SNR < )
N Nouz IZ1s(H1zdf - No

(2.26)

Wobei E = f IS(F)1 2df die Signalenergie darstellt. Es zeigt sich damit, dass das maximal

erreichbare SNR nur von der Signalenergie sowie der Rauschleistungsdichte abhdngig ist,
nicht aber von der verwendeten Signalform, was die Erzeugung auch anderer Sendesignale
als der linearen Frequenzmodulation erlaubt. Hiervon wird im weiteren Verlauf der Arbeit
auch Gebrauch gemacht.

2.2.2.2 Integrationsgewinn und Bildqualitatsparameter NESZ

Als Grundlage fur den Entwurf eines jeden Radarsystems dient die sogenannte Radarglei-
chung. Sie stellt eine Beziehung zwischen den einzelnen grundlegenden Parametern eines
Radarsystems sowie auch den Eigenschaften des zu detektierenden Zielobjekts her, woraus
die empfangene Leistung und damit dann auch das SNR abgeschéatzt werden kann. Mit ihr
lasst sich die Empfangsleistung am AntennenfuBpunkt des Radarsystems im monostatischen
Fall (Sender und Empféanger befinden sich am gleichen Ort) bestimmen zu

GE GspsO'Z}{Z

(2.27)

mit Sg als Empfangsleistungsdichte und Ay, der Antennenwirkflache der Empfangsantenne,
die fur jede Art von Antennenform mit dem Gewinn Gg der Empfangsantenne in einem fes-
ten Verhdltnis steht, d.h. Ay /Gg=A?/4m [Karl1]. Hierbei stellt A die der Betriebsfrequenz
entsprechende Wellenldnge dar. Der Richtwirkung der Sendeantenne wird mit dem Anten-
nengewinn Gs Rechnung getragen, wobei ohne Richtwirkung im Fall des isotropen Kugel-
strahlers Gg=1 gilt. Ps ist die Sendeleistung (Pulsleistung), R der Abstand zum Ziel und o
der effektive Riickstreuguerschnitt in Richtung des Radars.

Mit dem Term Ly, werden samtliche Verluste berlcksichtigt, die einerseits systemintern (z.B.
unbericksichtigte Bauteileddmpfung, Verluste durch Signalverarbeitung) verursacht werden
aber auch externe Faktoren (z.B. Atmosphé&rendampfung) sein kdnnen. Bei der Auslegung
eines Radarsystems stellt die genaue Bestimmung der zu erwartenden Verluste eine groRe
Herausforderung dar, denn nur wenn der Faktor Ly ausreichend genau charakterisiert werden
kann ist es moglich die oben erwéhnten Radarparameter der Anwendung entsprechend rich-
tig zu bestimmen.

Dem durch GI. (2.27) beschriebenen Nutzsignal ist immer ein unvermeidbares Rauschen
uberlagert, welches zum einen vom Radar selbst verursacht und zum anderen von der Szene
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

erzeugt und uber die Antenne empfangen wird. Der vom Radar erzeugte Beitrag wird z.B.
durch die ungeordnete thermische Fluktuation von Elektronen an ohmschen Widerstdnden
sowie Schrotrauschen von Halbleiterbauelementen erzeugt und durch die sogenannte Emp-
fangerrauschtemperatur Tg beschrieben. Die Empféangerrauschtemperatur représentiert hier-
bei die Temperatur eines fiktiv gedachten Widerstandes, der vor den als nun rauschfrei an-
genommenen Empfanger geschaltet ist.

Der uber die Antenne empfangene Beitrag der Messszene wird durch die Antennentempera-
tur T, beschrieben und verkorpert das berall vorhandene, thermisch bedingte und natirlich
erzeugte Rauschen von Materie, wenn diese eine Temperatur grofer als der absolute Null-
punkt von 0 K aufweist. Fasst man diese beiden Rauschtemperaturen zusammen, so spricht
man von der Systemrauschtemperatur Ty, und fir die Rauschleistung am Empfangerein-
gang ergibt sich

PR = kB(TE + TA)BR = kBTsysBR . (228)

Hierbei ist kg=1,38-102 J/K die Boltzmann-Konstante und By die Rauschbandbreite des
Radarsystems die sich mit der Ubertragungsfunktion Hys des Systems ergibt [Lud93]:

Br =

m j| Hsys(N|? df (2.29)

Die Empféangerrauschtemperatur T ist hierbei entsprechend der Kaskadenformel [Vow88]
mafgeblich vom ersten Bauelement in der Empfangerkette abhéngig, weshalb ein rauschar-
mer Vorverstarker mit hohem Gewinn moéglichst nahe am Antennenful3punkt platziert wer-
den sollte. Die Antennentemperatur T, wiederum ergibt sich im Falle der in dieser Arbeit
diskutierten Weltraumbeobachtung durch die frequenzabhangige atmospharische Dampfung
und die Mikrowellenhintergrundstrahlung des Weltraums mit einer Strahlungstemperatur
von ca. 3 K. Bei niedrigen Elevationswinkeln wahrend der Messung tragt zudem die Gber
Nebenkeulen der Antenne empfangene Rauschleistung des Erdbodens zur VergréRerung der
Antennentemperatur bei. Die Antennentemperatur bewegt sich damit in einem Bereich zwi-
schen etwa 3 K und maximal 300 K, wobei der hohe Wert nur bei sehr hohen Frequenzen
im MMW-Bereich auftritt [Ula81]. Allgemein ergibt sich die Antennentemperatur durch die
Faltung der Strahlungstemperaturverteilung der Szenerie mit dem normierten Leistungs-
richtdiagramm der Empfangsantenne.

Die Uberlagerung von Signal- und Rauschleistung fiihrt zu einer endlich groRen Sensitivitat
des Radarsystems, da Radarsignale unterhalb des Rauschleistungspegels nicht mehr detek-
tiert werden kdnnen. Mit GI. (2.27) und (2.28) erh&lt man fir das SNR bei einem einzelnen
Puls

PE GEGSGKPSO-Z/’{
PR (477)3R4LVkB sys

SNRpys = (2.30)

Hierbei wurde mit Gk der bereits erlduterte Kompressionsgewinn (GI. (2.11)) mit bertick-
sichtigt. Eine weitere Steigerung des SNR wird bei der zweidimensionalen Abbildung durch
die SAR-Prozessierung der Radarrohdaten (viele einzelne Entfernungsprofile) zu einem
Bildprodukt erreicht, was grundlegend einer koh&renten Aufsummierung der einzelnen Ent-
fernungsprofile in einer Bildmatrix entspricht. Wird das jeder einzelnen Entfernungsprofil-
messung (ein Puls entspricht einer Profilmessung) Uberlagerte Rauschsignal si(t) als
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2.2 Radarverfahren zur Erstellung hochaufgel6ster Entfernungsprofile

ergodisch (zeitlicher Mittelwert ist identisch dem Ensemblemittelwert) angenommen und
mit einer Gaullschen Amplitudenverteilung mit der Dichtefunktion

x2

e 20 (2.31)

DFi(x) =

N

2o

beschrieben, so ergibt sich bei der Summation von n Pulsen (Entfernungsprofile) fur das
Rauschsignal die Wahrscheinlichkeitsdichtefunktion mit der Standardabweichung o bzw.
der Varianz o%:

n
1
DF(x) =ZDFi(x) = =—=e 2% (2.32)
i=1

/ZRZ of

Die Summation der Varianzen Y, a7 in GI. (2.32) zeigt, dass sich bei der Aufsummierungen
der einzelnen Pulssignale die tiberlagerte mittlere Rauschsignalleistung des ergodischen Zu-
fallsprozesses addiert, da

n

2 1 2
0% = =3 =ys(0) = Ly (2.33)
i=1

mit ¢,(0) als Wert der Autokorrelationsfunktion des ergodischen Rauschsignals sg(t) an
der Stelle Null und

T

1
Lg = s&(t) = Th_ff}oﬁ fs,%(t) dt (2.34)

-T

der normierten Leistung des Rauschsignals [Ohm10].

Betrachtet man analog dazu das eigentliche Nutzsignal, so ergibt sich bei der Summation
von n Pulsen fur ein deterministisches Spannungssignal u(t) die maximal resultierende
Spannung zu

n

ug(t) = Z i () (2.35)

i=1

und damit flr die resultierende Leistung Ls, der aufsummierten deterministischen Signale

Ls, =ui =n®-Ps. (2.36)

g

Damit I&sst sich nun das Verhéltnis bestimmen, um wie viel das SNR durch die Summation
von n Pulsen verbessert werden kann. Mit SNR = n?Pg/nPg nach der Summation von n
Pulsen ergibt sich der hier als Prozessierungsgewinn bezeichnete Faktor Gp zu
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

Gp=—=n. (2.37)
n

Damit ergibt sich mit Gl. (2.30) das SNR, dass nach der SAR-Prozessierung bzw. im Bild-
produkt erzielt werden kann zu

GEGS GKGppsazAZ

SNRgiq = .
B4 (4m) R LykpTyysBr

(2.38)

In der Radarfernerkundung und insbesondere bei abbildenden Radaren hat sich als sehr aus-
sagekréftiger Bildqualitatsparameter der sogenannte rauschaquivalente (Radarrtick-) Streu-
querschnitt (Noise Equivalent Sigma Zero) etabliert, der in Anlehnung an den englischen
Originalbegriff und das Formelzeichen des griechischen Sigma fiir den Ruckstreuquerschnitt
mit NESZ bezeichnet wird [Wan13]. Dieser gibt abhdngig von den Radarparametern denje-
nigen Radarrtickstreuquerschnitt an, bei dem SNR = 1 bzw. SNR = 0 dB fur die Dezibelskala
gilt. Der NESZ-Wert ergibt sich damit fir einen einzelnen Puls zu

(4n)3R4LVkBTSySBR
NESZpys = (2.39)
Puls GgGsGyPsA?
bzw. flr das SAR/ISAR-Bildprodukt zu
NESZ _ Um) R LyksTeys B (2.40)
Bild = L GG GpPsA? '

2.3 Radar mit synthetischer Apertur (SAR)

Das Verfahren des Radars mit synthetischer Apertur ermdéglicht die Erstellung von Radar-
bildern mit sehr hoher raumlicher Auflésung insbesondere in Azimutrichtung, auch in sehr
grolRen Entfernungen zum Radarsystem. Hierbei wird in Azimutrichtung eine sehr grofRe
virtuelle Antenne (bis zu Kilometern AperturgroRe) mit entsprechend hoher Bundelung
durch eine wesentlich kleinere reale Antennenapertur (Dezimeter- bis Meterbereich Apertur-
groRe) mit entsprechend geringerer Blndelung synthetisiert. Durch sukzessive rdumliche
Abtastung entlang eines bekannten Pfades wird mit Hilfe der kleinen realen Apertur fiir jede
Abtastposition die komplexe Feldamplitude (Amplitude und Phase) des reflektierten Signals
flr ein gewiinschtes Entfernungssegment aufgezeichnet. Bei der nachfolgenden Signalver-
arbeitung (SAR-Prozessierung) wird durch kohdrente ortsrichtige Summation der komple-
xen Feldamplituden die synthetische Apertur rein rechnerisch gebildet. Durch diese Sum-
mation erfolgt eine zur synthetisierten Aperturgréf3e korrespondierende Fokussierung an je-
dem Bildpunkt mit entsprechender raumlicher Auflosung. Aquivalent kann dieser Prozess
auch als ein rechnerisches Schwenken des synthetisierten Richtdiagramms in Azimutrich-
tung verstanden werden. Wichtigste Grundvoraussetzung ist die vollstdndige Kohéarenz der
Empfangssignale zwischen den einzelnen Messungen, da insbesondere der Phasenverlauf,
uber die komplexen Abtastwerte gegeben, die eigentliche Information zur Bildung der syn-
thetischen Apertur beinhaltet. Mit Hilfe von Abbildung 2.6 lasst sich die Richtcharakteristik
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2.3 Radar mit synthetischer Apertur (SAR)

flir eine grolie reale Apertur sowie der dieser entsprechenden synthetisierten Apertur anhand
eines Punktziels ableiten [Men91] [Fit88].

Die reale Apertur l&sst sich dabei im Sende- und Empfangsfall durch eine zeitgleiche z.B.
konstante Strombelegung der identischen Antennenelemente darstellen. Alle Signale der
Einzelelemente werden dabei fest verdrahtet und damit kohéarent aufgeteilt (Senden) oder
aufsummiert (Empfangen). Im Fall der synthetischen Apertur hingegen werden die Ein-
zelelemente zeitlich nacheinander an verschiedenen Ortspositionen angeregt um somit fir
jedes Einzelelement ein separates dem jeweiligen Ort zugewiesenes Sende- und Empfangs-
signal zu bekommen, welche dann kohéarent abgestrahlt bzw. aufsummiert werden. Somit ist
physikalisch nur ein einziges Element notwendig, welches aber raumlich an die entsprechen-
den Abtastpositionen bewegt werden muss.
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Abbildung 2.6:  Vergleich einer durch eine Gruppenantenne beschriebenen realen Apertur (links) und einer
durch ein einziges bewegtes Antennenelement synthetisierten Apertur (rechts). Bei der realen
Apertur werden alle Antennenelemente physikalisch, d.h. mittels Hardware, zeitgleich ange-
regt, wobei hingegen bei der synthetisierten Apertur ein einziges Antennenelement sukzessive
nacheinander, also im Zeitmultiplex, an raumlich getrennten Positionen angeregt wird.

Betrachtet man nun den Fall der realen Apertur so liefert jedes Einzelelement sendeseitig
einen Beitrag fiir das Empfangssignal eines jeden anderen Elements. Das normalisierte kom-
plexe Empfangssignal des n-ten Einzelelements ist somit mit der Kreiswellenzahl k =
2wt

ekdi . (2.41)

NEE

S?’l — e_jk(dn+d1) + e_jk(dn+d2) + voe +e_jk(dn+dN) — e_jkdn

i=1

Damit ergibt sich wiederum durch die kohdrente Summierung der Signale jedes Einzelele-
ments fur das Gesamtsignal der realen Apertur

N N N N 2
Sg = Z Sp = Z e Ikdn Z e Ikdi — (Z e‘j"di) . (2.42)

i=1

Der Term YN, e *diin der Klammer stellt die Einweg-Punktzielantwort der Antennen-
gruppe fiir den Empfangsfall dar, welche z.B. in der Mikrowellenradiometrie gilt. Wird die
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

Antennengruppe fur das Senden und Empfangen genutzt, d.h. Zweiweg-Betrieb, so erhalt
man durch Quadrieren die resultierende Punktzielantwort fur das Radar mit realer Apertur.

Bei der synthetisierten Apertur aber ergibt sich das Gesamtsignal durch die nach der Mes-
sung durchgefiihrte Summation der einzelnen Signale jedes Messortes, bzw. eines einzigen
uber die Lange der Apertur bewegten Sende- und Empfangselements:

N N
Sgsyn = Z Snsyn = Z e‘jden — Z(e—jkdn)z (243)

Durch Vergleich von Gl. (2.42) und GlI. (2.43) zeigt sich nun ein Unterschied zwischen der
realen Apertur und der synthetisierten Apertur. Im ersten Fall erhdlt man das Quadrat der
Summe und im letzteren Fall die Summe eines Quadrates. Das Resultat dieses Unterschieds
lasst sich durch die Berechnung der im Fernfeld giiltigen Richtcharakteristik der beiden Falle
zeigen [Men91].

Mit der Weglangendifferenz d - sin 6,welche sich fir einen Punkt im Fernfeld zwischen
zwei benachbarten Elementen entsprechend Abbildung 2.7 ergibt, erhélt man mit der Ab-
kiirzung u = sin 8 und der Kreiswellenzahl k fiir das Gruppendiagramm der realen Apertur

2 2

n=+N/2 1
_ sin(z kdu(N + 1))
Sreal(u) = Z elkndu = 2 1 (2.44)
n=-N/2 sin(i kdu)
Fur die Richtcharakteristik der synthetisierten Apertur ergibt sich
e (kdu(N + 1))
. sin(kdu(N +
— j2kndu — ) 2.45
Soyn () Z ¢ sin(kduw) (24
n=-N/2

Abbildung 2.8 zeigt jeweils das logarithmierte normierte Fernfeldrichtdiagramm der realen
Apertur im Vergleich mit der synthetisierten Apertur. Die Phasendnderung entlang der
Apertur, d.h. also die zur Fokussierung relevante Information, entsteht bei der Realapertur
fiir jeden Abtastort gegeniiber den anderen Orten nur auf dem Empfangsweg, da der Sende-
weg pro Abtastort immer der Gleiche ist und alle Orte gleichzeitig abstrahlen.

Beim SAR dagegen geht fiir jeden Abtastort gegeniiber den anderen Orten immer Sende-
und Empfangsweg in die Phasendanderung ein. Somit ist die Phasendnderung hierbei doppelt
so grof3. Dies wiederum flhrt zu der sichtbaren Verbesserung der Fokussierung um den Fak-
tor 2 im Falle der synthetischen Apertur bei gleicher GroRRe der Apertur. Somit l&sst sich mit
einer Synthesestrecke D,,,, €ine Realapertur mit einer Abmessung von Dgea = 2 * Dsyp g€-
nerieren.
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D |

Abbildung 2.7: Geometrieverhaltnisse einer linearen Antennengruppe als Grundlage zur Berechnung des
Richtdiagramms fiir die reale und die synthetisierte Apertur.

Bei der Berechnung bislang wurde stets angenommen, dass die Fernfeldbedingung einge-
halten wurde. Dies ist aber speziell bei der synthetischen Apertur selten der Fall, da man erst
durch eine sehr grof3e Aperturabmessung die gewinschte sehr hohe Fokussierung erreicht.
Somit liegen die Ziele im Nahfeld der synthetischen Apertur, weshalb durch eine zusétzliche
Phasenkorrektur der einzelnen komplexen Abtastwerte eine Nahfeldfokussierung durchge-
fiihrt werden muss. Wird diese nicht angewendet, so spricht man vom ,,unfokussierten*
SAR, bei dem die maximal wirksame Abmessung der Apertur durch die bekannte Fernfeld-
bedingung begrenzt wird.

Antennenrichtcharakteristik der realen und
synthetischen Apertur
0 T T T T T T T T

7a\ e
i ~ LA A

:20 7\ / A f A \ 1
REATATRINE I W RRIavA

-10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8 10
2kD - sin®
Abbildung 2.8:  Vergleich der Fernfeldrichtcharakteristik einer realen Apertur (rot) und einer synthetischen

Apertur gleicher GroRe. Die Synthese hat eine um den Faktor Zwei verbesserte Fokussierung
bei identischer AperturgroRRe zur Folge [Men91].

1
a1

Amplitude in dB (normiert)
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

Allgemein betrachtet wird somit beim Radar mit synthetischer Apertur durch die Verande-
rung der raumlichen Lage des Radarsystems gegentber dem Ziel eine groRe Apertur synthe-
tisiert. Hierbei spielt allein die Anderung der relativen raumlichen Lage zwischen Radarsys-
tem und Ziel eine Rolle. Man unterscheidet grundlegend zwischen verschiedenen Aufnah-
memodi, die sich durch die Art der relativen Bewegung zwischen Radarsystem und Ziel
unterscheiden (Abbildung 2.9). Im einfachsten Fall des sogenannten Streifen-Modus (engl.
Stripmap Mode) bewegt sich das Radarsystem auf einem linearen Pfad am Ziel vorbei. In
diesem Fall wird die Lange der synthetischen Apertur allein durch den Arbeitswinkelbereich
der verwendeten realen Apertur begrenzt. Beim sogenannten Scheinwerfer-Modus (engl.
Spotlight Mode) wird durch einen zirkularen Pfad des Radarsystems, oder auch durch die
Nachfuhrung der realen Apertur tber einen grof3eren Beobachtungswinkel, die synthetische
Apertur realisiert, was eine im Vergleich zum Streifen-Modus groRere Azimutauflésung er-
moglicht. Die notwendige relative Bewegung zwischen Radarsystem und Ziel erhalt man
auch, wenn sich bei feststehendem Radarsystem die raumliche Lage des Ziels entsprechend
veréndert (Abbildung 2.9 unten), was als Radarverfahren mit inverser synthetischer Apertur
(ISAR) bezeichnet und im nachsten Abschnitt genauer beschrieben wird.

Speziell in der Radarfernerkundung gibt es bei der Verwendung eines Radars mit syntheti-
scher Apertur weitere, neben den in Abbildung 2.9 dargestellten, Aufnahmemodi. Diese sind
aber fur die hier vorliegende Arbeit nicht von Bedeutung, weshalb hierzu auf einschlagige
Literatur verwiesen wird [KIa00] [Sko01] [MorQ0].

Radarsensor*w > o = k > |l [

SAR

Zielszenario

A ARadarsensor

ISAR

L]
=2 B2 S >

Abbildung 2.9:  Vergleich zwischen SAR und ISAR sowie von verschiedenen Aufnahmemodi. Beim Streifen-
Modus-SAR bewegt sich der Radarsensor auf einem linearen Pfad am Zielszenario vorbei
(oben links). Beim Scheinwerfer-Modus wird durch eine Nachfiihrung der Antenne eine noch
groRere Azimutaufldsung erzielt (oben rechts). Im ISAR-Fall wird ein bewegtes Zielszenario
von einem feststehenden Radarsensor beobachtet. Radar mit inverser synthetischer Apertur
(ISAR)

Zielszenario
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2.4 Radar mit inverser synthetischer Apertur (ISAR)

2.4 Radar mit inverser synthetischer Apertur (ISAR)

Ein Radar mit inverser synthetischer Apertur zeichnet sich dadurch aus, das die notwendige
Relativbewegung durch ein feststehendes Radarsystem und ein bewegtes Ziel bzw. Szenario
zu Stande kommt. Im vorliegenden Fall der Abbildung von Weltraumobjekten wird also die
Bewegung des Satelliten auf seiner Umlaufbahn ausgenutzt um die synthetische Apertur zu
bilden. Hierbei ist nur wichtig, dass sich die Ausrichtung des Ziels gegentiber dem Radar-
system andert und sich somit tiber einen bestimmten Winkelbereich verschiedene Blickrich-
tungen auf das Ziel ergeben, welche zu den notwendigen Phasenanderungen einzelner Streu-
zentren fuhren. Wie im vorherigen Abschnitt beschrieben, ist das Ziel der Verfahren mit
synthetischer Apertur durch koharente Datenverarbeitung (SAR-Prozessierung) eine hohe
raumliche Auflosung auch in Azimutrichtung zu erzeugen. In den folgenden drei Abschnit-
ten werden drei Verfahren fur die ISAR-Prozessierung von Radarrohdaten beschrieben, wo-
von zwei in der vorliegenden Arbeit zur Anwendung kommen. Sie unterscheiden sich prin-
zipiell durch den erforderlichen Rechenaufwand, die erzielbare Qualitat des prozessierten
Radarbildes, sowie der allgemeinen Grenzen ihrer Einsatzféhigkeit in Bezug auf die Anfor-
derungen an das zu prozessierende Radarbild.

2.4.1 Dopplerauswertung

Die Dopplerfrequenzauswertung l&sst sich am einfachsten am Beispiel einer Drehstandan-
ordnung beschreiben, die haufig zur Radarsignaturgewinnung verwendet wird. Die sich er-
gebende ISAR-Geometrie zeigt Abbildung 2.10 [Men91]. Hierbei beleuchtet das festste-
hende Radarsystem eine sich mit konstanter Geschwindigkeit drehende Plattform, auf der
das abzubildende Zielobjekt positioniert ist.

i Z

&

yp
Radarsystem\ To
Tp
wz

Abbildung 2.10: Geometrie einer ISAR-Drehstandanordnung, bei der ein feststehendes Radarsystem ein ro-
tierendes Zielszenario beleuchtet. Ein Punktziel P rotiert dabei mit der Winkelgeschwindig-
keit w, im Abstand r, zum Drehpunkt, der sich wiederum im Abstand r, vom Radarsystem
befindet.

" |

Mit wy als Winkelgeschwindigkeit der Drehplattform, rp als Radius der vom Punktziel P
beschriebenen Kreisbewegung und r,, als Abstand vom Radarsystem zum Drehpunkt betragt

unter der Voraussetzung rp < /1yA/2 die zeitabhdngige Distanz vom Radarsystem zum
Punktziel
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

r7(t) = 1y — rpsin(@y) = 1y — rp sin(wyt). (2.46)

Damit erhdlt man mit sg(t), dem vom Radar ausgesendeten Signal, und ohne Beriicksichti-
gung der Freiraumdadmpfung, das zeitabh&ngige am Punktziel reflektierte Empfangssignal
mit

SE(t) — Ss(t) Lol = Ss(t) . e—j2krz(t) — (t) . @ TJ2kro+j2krp sin(wzt) ] (2_47)

Somit erfahrt das Signal sg(t) durch den ersten Phasenterm zunéchst eine konstante Pha-
senverschiebung aufgrund der Distanz r, zum Drehpunkt. Die relevante und bei der Dopp-
lerfrequenzauswertung genutzte Information steckt im zweiten Phasenterm, der entspre-
chend des variierenden Abstands r; zu einer variierenden Phasenverschiebung fuhrt, die sich
durch die Ableitung d¢/dt als Dopplerfrequenz ausdriicken lasst. Auf Grundlage eines
Pulsradars ist hierbei jedoch zu beachten, dass sich flr die notwendige Phasenanderung der
Abstand von einem Puls zum n&chsten verdndern muss, sich jedoch nicht wahrend eines
einzelnen Pulses andern soll. Somit erfahrt der eigentliche Puls nicht zwingend eine Fre-
quenzverschiebung aufgrund der Dopplerfrequenz. Diese Annahme ist gerechtfertigt, wenn
die Pulsdauer und die Entfernungsanderung wéhrend des Pulses hinreichend klein gegentiber
der Veranderung von Puls zu Puls sind. Die Dopplerfrequenz l&sst sich damit durch die va-
rilerende Phase zwischen den einzelnen Pulsen auswerten und ergibt sich zu [Kla00]

_ 1d¢_2wzrp
Ja=orar = 2

cos(wzt), @z = wyt, (2.48)

was wiederum mit der Beziehung yp = 1p - cos(¢z) aus Abbildung 2.10 die momentane
Ablage des Punktziels in Azimutrichtung ergibt

A
= fq—. 2.49
Y = fa 20, (2.49)

Somit l&sst sich Uber den direkten Zusammenhang zwischen Dopplerfrequenz und Ablage
des Ziels in Azimutrichtung eine eindeutige Trennung mehrerer Ziele in Azimutrichtung
durch Auswertung des Dopplerspektrums anhand einer Fourier-Transformation durchfiih-
ren, was als Dopplerauswertung bezeichnet wird und den einfachsten Fall der ISAR-Prozes-
sierung darstellt.

Die erzielbare Azimutauflosung wird hierbei durch die mégliche Frequenzauflésung im
Dopplerspektrum festgelegt, die wiederum Uber den Fourier-Zusammenhang durch die
Messdauer T, bestimmt wird. Aquivalent zur Berechnung der Entfernungsauflésung wird

auch hier angenommen 7, ~ 1/Afy. Damit ergibt sich mit GI. (2.49) und Agy, als dem Win-

kelbereich der wéhrend der Messdauer tberstrichen wird, die Auflésung in Azimutrichtung
zu

A
2w,T,  20@7

ArAZ = (250)

Bei Anwendung der Dopplerfrequenzauswertung ist aber die maximal erzielbare Azimut-
auflésung durch den bei langer Messdauer groRer werdenden Winkelbereich und die damit
verbundene Entstehung eines nichtlinearen Phasenverlaufes begrenzt. Der nichtlinearere
Phasenverlauf eines Punktziels fihrt durch Gl. (2.48) zu einer variierenden Dopplerfrequenz,
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2.4 Radar mit inverser synthetischer Apertur (ISAR)

was zu einer ,,Verschmierung® des Dopplerspektrums fiihrt und eine Degradierung der Azi-
mutauflosung zur Folge hat. Deshalb l&sst sich die Dopplerfrequenzauswertung nur fur so
kleine Winkelbereiche anwenden, bei denen ein Punktziel wéahrend der gesamten Messdauer
innerhalb einer Auflosungszelle mit der Lange Ary,, bleibt. Damit gilt fir den Winkelbereich,
um den die Drehplattform wahrend der Messdauer T, maximal rotiert werden darf:

Ar,
Apipax < 22 (2.51)
Tp

Je weiter also ein Ziel vom Drehpunkt entfernt liegt, desto schneller verlasst es den Bereich
einer Auflésungszelle und desto Kkleiner ist der maximal zuldssige Winkelbereich Ap7'®*.
Damit erhalt man im Fall der einfachen Dopplerfrequenzauswertung mit Gl. (2.50) fur die
bestmdglichste Auflésung in Azimutrichtung:

Arfhin > % (2.52)

Abbildung 2.11 zeigt die maximal erzielbare Auflésung entsprechend Gl. (2.52) fir ver-
schiedene Frequenzen in Abhangigkeit des Radius 1p, der auch als maximale halbe Grofe
des Zielobjekts interpretiert werden kann. Es ist zu erkennen, dass bei héherer Frequenz mit
der Dopplerfrequenzauswertung eine groliere Auflosung erzielt werden kann als dies bei
niedrigeren Frequenzen der Fall ist. Dies liegt daran, dass bei htherer Frequenz entsprechend
Gl. (2.50) ein geringerer Winkelbereich fir die gleiche Auflésung benétigt wird, und somit
ein einzelnes Punktziel nicht so schnell eine Auflésungszelle verlasst.

1:9

Ar;\’;in in Meter
o
(6]

/ 90 GHz

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Tp in Meter

Abbildung 2.11: Maximal erzielbare Azimutauflésung bei Verwendung der Dopplerfrequenzauswertung fur
verschiedene Mittenfrequenzen in Abhangigkeit des Abstands des aufersten Zielpunktes zum
Drehpunkt.

Die beschriebene Dopplerauswertung ist ein sehr einfaches und robustes Verfahren fir die
Prozessierung von Radarrohdaten in Azimutrichtung. Auch ohne exakte Kenntnis tber die
Aufnahmegeometrie lassen sich damit mit wenig Rechenaufwand Radarbildprodukte erstel-
len. Auch gegenuber Fehlern des Phasenverlaufs, reagiert dieses Verfahren in einem be-
stimmten Rahmen gutmditig und ist damit ein wichtiger Zwischenschritt fir die Erstellung
hoher aufgeldster Radarbildprodukte. Fir die Erstellung raumlich sehr hochaufgeldster Ra-
darbilder ist die Auswertung per einfacher Dopplerfrequenzauswertung allerdings nicht
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

ausreichend. Deshalb werden in den nachsten zwei Abschnitten zwei Verfahren zur Prozes-
sierung von raumlich sehr hochaufgelésten Radarbildern beschrieben.

2.4.2 Korrelationsmethode

Zur Beschreibung der Korrelationsmethode wird hier nun eine Messgeometrie gewahlt, wie
sie bei der bodengebundenen Abbildung von Satelliten vorkommt und in Abbildung 2.12
dargestellt ist. Die vom Radarsystem kohé&rent gemessenen Rohdaten liefern fur ein ange-
nommenes Punktziel P am Satelliten im Abstand » = || vom Radarsystem das komplexe
Verhaltnis zwischen empfangenem Feldvektor Er und gesendetem Feldvektor Eg. Das
Punktziel wird hierbei durch die Streuparametermatrix S beschrieben, die das Verhéltnis
zwischen reflektiertem Feldvektor E..; und einfallendem Feldvektor E.;, ausdriickt. Mit
der in Abbildung 2.12 dargestellten Aufnahmegeometrie erhalt man fur den auf das Punkt-
ziel einfallenden Feldvektor

e—jkr
E.n, = Eg — (2.53)

sowie den am Radar empfangenen Feldvektor

e_jkr e—jZkT
Eg =S(r,k)- EeinT = Es -S(rk)

(2.54)

Damit ergibt sich fur die vom Radar aufgenommenen Messdaten im Frequenzbereich nach
der Pulskompression:

—j2kr

E;
M(ro, k) -

T =500

(2.55)

Unter Annahme der Fernfeldbedingung l&sst sich die Distanz r durch das Skalarprodukt
(r, E,) ausdriicken, wobei E, den Einheitsvektor in Richtung von r, darstellt [Bei09]. Sind
des Weiteren mehrere Punktziele in Form einzelner Streuzentren im Zielgebiet vorhanden
so ergibt sich unter der Vernachladssigung der Wechselwirkung zwischen den einzelnen
Punktzielen Uber die Summation Gber m Punktziele das Gesamtsignal zu

—j2kryEy

M(ro k) = Z S, k) (2.56)

n

Ist die Distanz r, = |r,| im Verhéltnis zur Ausdehnung des Zielszenarios sehr groR3, sprich
Ty = 1 S0 lasst sich mit r = r, — r’ entsprechend Abbildung 2.12 das Gesamtsignal auch
schreiben als

e ~12kro(t)

MG(ro:k) z(t)

Z S(r', Eo, k) ei2kThEo (2.57)

Hierbei wurde der Phasenterm e~12¥70 /12 vor das Summationszeichen gezogen, da dieser
fur alle im Zielbereich liegenden Ziele gilt und somit zudem fiir das Gesamtsignal einen
konstanten Phasenoffset darstellt. Letzteres gilt allerdings nur, wenn wéhrend der gesamten
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2.4 Radar mit inverser synthetischer Apertur (ISAR)

Messdauer r, konstant bleibt, wie es beispielsweise im Fall der Drehplattform gilt. Bei der
Abbildung von Satelliten ist dies jedoch nicht mehr gegeben, weshalb hier r,(t) als zeitab-
hangig betrachtet werden muss.

Fur die Darstellung des gemessenen Gesamtsignals im Ortsfrequenzbereich durch Substitu-
tion von p = 2kE, erhélt man

m

e_jpro(t) i ’
Z S(r,, Ey,p) ePn, (2.58)
n=0

(10

MG(TOI p) =

und damit auch die Lage des Gesamtsignals im dreidimensionalen Ortsfrequenzbereich der
durch die Vektoren py, p, und p, aufgespannt wird. Durch die Substition wird den fir jeden
Winkelschritt ermittelten Daten jeweils ihre Winkelablage zum Sensor hin zugeordnet. So-
mit spannen die gemessenen Rohdaten im Ortsfrequenzbereich unter der Beriicksichtigung
der Messbandbreite B bzw. Ap = 4nB/c, und der Mittenfrequenz f,,, bzw. p,, = 47 fn/co
einen Kreisringsektor auf.

Abbildung 2.12: Allgemeine Aufnahmegeometrie zur Herleitung der Messdatenstruktur des ISAR, bei dem ein
feststehendes Radarsystem ein bewegtes Ziel in Form eines Satelliten beleuchtet.

Abbildung 2.13 zeigt die Anordnung entsprechend der Abbildungsgeometrie aus Abbildung
2.12, bei der in einem Winkelschritt von A4, (t) Uber einen Winkelbereich ¢, sowie auch
innerhalb der Bandbreite bereits eine Abtastung in Azimutrichtung und Entfernungsrichtung
des Ortsfrequenzbereichs durchgefiihrt wurde. Im Falle der ISAR-Anwendung zur Abbil-
dung von Satelliten muss aber aufgrund der variierenden Winkelgeschwindigkeit in Azimut-
richtung und in Verbindung mit einer konstanten Pulswiederholfrequenz (PRF) hierbei die
Abtastschrittweite Ag,,(t) als zeitabhéngiger Parameter betrachtet werden. Mit der
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

Projektion in die py- p,-Ebene wird als Beispiel diese Darstellung als spatere Bildebene
gewahlt. Die Bildebene ist im Allgemeinen frei wéhlbar und kann entsprechend der Abbil-
dungsgeometrie angepasst werden. Im Idealfall liegen alle Streuzentren des abzubildenden
Objekts innerhalb dieser Bildebene, was durch die meist dreidimensionale Struktur der Ziele
allerdings selten erreicht werden kann. Somit ergibt sich durch die Form und Lage eines
Objekts im Raum die optimal zu wahlende Bildebene.

Wie weit einzelne Streuzentren auBerhalb der Bildebene liegen durfen, wird durch die soge-
nannte Fokussierungstiefe beschrieben [Kem12], die als Fehlereffekt zu betrachten ist und
auf die in Kapitel 5 genauer eingegangen wird. Durch die hier gewahlte Projektion erhélt
man fir die entfernungsauflosungsbestimmende Bandbreite den Zusammenhang Ap' = Ap -
sin O, was abhangig vom Winkel 6 einer Stauchung der Daten im Ortsfrequenzbereich
entspricht und zu einer Verschlechterung der Entfernungsauflésung um den Faktor 1/ sin 0y
im Bildbereich fihrt.

| Wy

P
=

Px Px

Y

Abbildung 2.13: Anordnung der ISAR-Messdaten im Ortsfrequenzbereich auf einem Kegelsektor sowie dessen
Projektion auf eine Ebene, was einen Kreisringsektor ergibt. Das Spektrum wird dabei durch
den Azimutwinkel ¢,, und die Messbandbreite Ap aufgespannt.

Die rdumliche Auflésung in Azimutrichtung wird hierbei durch die verfiigbare Ortsfre-
quenzbandbreite Ap,, bestimmt, die sich durch eine Vereinfachung der Geometrie bei klei-
nem @,,, wie sie in Abbildung 2.14 dargestellt ist, n&herungsweise folgendermalien bestim-
men l&sst:

1 . Pa
App, = 2P sm( ZZ) (2.59)
Eingesetzt in Gl. (2.7) ergibt sich mit der Mittenfrequenz f, die Azimutauflosung zu
[Men91] [Ulal4]

Co 41 Co Co

A’r‘A = = — 7 =
Z 2B Co ZApAZ 4 - fm -sin (%) (260)

Wie schon bei der Dopplerfrequenzauswertung mit Gl. (2.55) angedeutet, lasst sich die Azi-
mutauflésung somit zum einen durch eine Erhéhung der Mittenfrequenz erreichen. Dies l&sst
sich wie zuvor damit erkl&ren, dass bei einer hdheren Frequenz und der damit einhergehen-
den kleineren Wellenldnge durch die Relativbewegung Radar-Zielpunkt eine schnellere
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Phasenéanderung in Azimutrichtung erzielt wird. Zum anderen l&sst sich die Azimutauflo-
sung durch die VergroRerung des Beobachtungswinkels verbessern, vorausgesetzt die ein-
zelnen Streuzentren liefern einen messbaren Amplitudenbeitrag Uber den gesamten betrach-
teten Winkelbereich. Dies ist allerding bei realen Zielobjekten in Verbindung mit sehr gro-
Ren Winkelbereichen nicht der Fall, weswegen damit durch die winkelabh&ngig begrenzten
Rickstreueigenschaften der Zielobjekte die Azimutauflosung auf gewisse Grenzen be-
schrénkt wird. Durch die Erhéhung der Sendefrequenz l&sst sich diesem Problem grundsatz-
lich entgegenwirken, jedoch nur soweit, bis weitere Einschrdnkungen wie hohe atmosphéri-
sche Dampfung oder aufwandige Signalerzeugung usw. bei hohen Frequenzen zum Tragen
kommen.

In der Praxis wird haufig eine quadratische radumliche Auflésungszelle angestrebt, was be-
deutet, dass die Azimutauflosung gleich der Entfernungsauflosung ist (Ary, = Arepni). Dies
ergibt sich daraus, dass im Fall Ary, < Arenis bZW. Ary, > Aren s dem Betrachter eines Ra-
darbildes der Eindruck eines verzerrten Bildes entsteht. Ist die Systembandbreite B des Ra-
darsystems gegeben lasst sich durch gleichsetzen von Gl. (2.7) und (2.60) der notwendige
Aufnahmewinkel ¢4, q flr eine quadratische Auflésungszelle bestimmen mit

B
Pazq = 2 - arcsin <2fm) . (2.61)
Neben der geometrischen Auflésung ist insbesondere auch die Szenenweite sowohl in Ent-
fernungs- als auch Azimutrichtung von Interesse, fur die eine eindeutige Abbildung gewéhr-
leistet ist. Dieser Bereich wird bei Abtastsystemen, wie sie ja bei abbildenden Radaren vor-
liegen, durch die Weite des jeweiligen Abtastintervalls bestimmt. Wird das Abtastintervall
zu grof’ gewdhlt, d.h. es liegt eine sogenannte Unterabtastung vor, so treten in der gewollten
Szene Artefakte auf, die von Streuzentren aullerhalb der Szene herrtihren und sich bei der
Bilderzeugung in den Szenenbereich hereinfalten. Da bei der Abbildung von Weltraumob-
jekten davon ausgegangen werden kann, dass lediglich die Reflektionen am Satelliten einen
Beitrag zum empfangenen Signal liefern (Hintergrund Weltraum), héngt der notwendige
Eindeutigkeitsbereich lediglich von der GroRe des abzubildenden Objekts ab.

T py py
, App, /
<—2—>
— AL . Ap’Az 4
Ap' Pm //’ Pm
§ /
4\ £
Ohgl2 Paz/2
> >
Px | Dx

Abbildung 2.14: Projizierte Messdaten auf einem Kreisringsektor im Ortsfrequenzbereich (links) und die Ap-
proximation zur Bestimmung der Azimutauflésung und des Eindeutigkeitsbereichs in Azimut-
richtung (rechts).

Der Eindeutigkeitsbereich in Azimutrichtung A, wird durch den Winkelschritt A@,,(t),
mit dem der Ortsfrequenzbereich abgetastet wird bestimmt [Men91], d.h.

33



2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

B Co _ Co
Ap,(t) = 4 r sm (Aq, %z(t)> Y £ sin (wAZ(t% /PRF)' (2.62)

Hierbei ist wa,(t) die azimutale Winkelgeschwindigkeit des Weltraumobjekts relativ zum
Radar (nicht zum Erdmittelpunkt), die zusammen mit der Pulswiederholfrequenz (PRF) des
Radarsystems und der Mittenfrequenz den Eindeutigkeitsbereich in Azimutrichtung be-
stimmt. Bei groRer werdender Mittenfrequenz wird folglich der Eindeutigkeitsbereich klei-
ner. Damit der Eindeutigkeitsbereich aber konstant bleibt, muss also bei gréRerer Mittenfre-
quenz das Ortsfrequenzspektrum feiner abgetastet werden. Dies erklért sich damit, dass
durch die hohere Frequenz und die damit einhergehende schnellere Phasenénderung in Azi-
mutrichtung auch héhere Ortsfrequenzen entstehen, die entsprechend dem Nyquist-Theorem
entsprechend hoher abgetastet werden mussen.

Gleichung (2.58) zeigt den prinzipiellen Fourier-Zusammenhang zwischen den Daten im
Bildbereich und den im Ortsfrequenzbereich gemessenen Daten. Da die Messdaten im
ISAR-Fall allerdings auf einem polaren Raster vorliegen, lassen sich diese nicht einfach
durch eine schnelle Fourier-Transformation (FFT) in den Bildbereich abbilden, da hierzu ein
rechteckformiges Abtastraster erforderlich ist. Die im vorherigen Abschnitt erlauterte Dopp-
lerfrequenzauswertung néhert zwar das polare Raster fiir kleine Winkelbereiche durch ein
kartesisches Raster an, aber fur groRer werdende Beobachtungswinkelbereiche ist dies nicht
mehr zul&ssig und fuhrt zur Degradierung der Azimutauflésung.

Die mit Gl. (2.58) beschriebenen Radarrohdaten lassen sich ausfiihrlicher schreiben durch

§0m+(pgz pm"‘ATp m
1 i "
Moo= Y {3 (Y s B o] @
0 P
(pm_%k pm_ATp n=0 }

Hierbei ist die innerste Summation wie gehabt die Aufsummierung der einzelnen im Zielsze-
nario vorhanden Punktziele. Die beiden duBeren Summationen bilden die Apertur im Orts-
frequenzbereich in radialer Richtung und in Richtung des Synthesewinkels. Dabei liegt ¢,
in der Mitte des Beobachtungswinkels und p,, ist die Ortsmittenfrequenz des Radarsystems.

Die Korrelationsmethode stellt nun die exakteste Lésung der Riickrechnung von den gemes-
senen Radarrohdaten M (p, @a,) auf die komplexe Reflektivitatsverteilung S(r") im Ziel-
bereich dar. Die Berechnungsvorschrift dazu lautet [Kem19]:

(Pm'l'% pm'l'AZ_p
SO = ) AEW ), Mo gn) e (2.64)
@m—% k pm_Az_p

wobei Ar = |ry| — |r| = r, — r entsprechend Abbildung 2.15 ist. Durch die kohéarente
Summation der Radarrohdaten fur jeden einzelnen Bildpunkt wird die Bildgenerierung bzw.
Fokussierung jedes Bildpunktes durchgefiihrt. Dabei hangt jeder Bildpunkt von jedem im
Ortfrequenzbereich komplex vorliegenden Abtastpunkt ab. Mit den Koordinaten des Orts-
vektors eines jeden Bildpunkts ergeben sich damit fir die direkte Umsetzung dieser Bildge-
nerierungsmethode vier Schleifen und damit ein erheblicher Rechenaufwand. Da sich der
Rechenaufwand nur auf Kosten der Genauigkeit bei der Bildgenerierung, d.h. gewissen
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2.4 Radar mit inverser synthetischer Apertur (ISAR)

Né&herungen, verringern lasst, muss hier ein akzeptabler Kompromiss gefunden werden
[KemO04].

In der vorliegenden Arbeit liegt der Fokus auf hochstaufgeldsten ISAR-Bildprodukten, wes-
halb ein groRer Rechenaufwand bis zu einem gewissen MaR in Kauf genommen wird, ohne
den Beweis zu fuhren, dass eine effizientere Methode moglicherweise zu ISAR-Bildproduk-
ten gleicher Qualitat fuhrt. Der im néchsten Abschnitt vorgestellte und sogenannte Riickpro-
jektionsalgorithmus wurde in dieser Arbeit fir die Bildgenerierung der hochaufgeldsten
ISAR-Bilder verwendet. Dieser stellt zwar nur eine N&herung der beschriebenen Korrelati-
onsmethode dar, kann aber durch variable und damit flexible Anpassung des Rechenauf-
wands das Ergebnis der Korrelationsmethode beliebig genau annéhern.

A
Pz 1 Y Radar-

position

»
L

p

Abbildung 2.15: Jeder Bildpunkt im Bildbereich hangt von jedem Abtastpunkt im Ortsfrequenzbereich ab. Die
Korrelationsmethode trifft hierzu keine Naherungen und 18st dieses Problem (ber vier
Schleifen. Sie ist damit ein sehr rechenintensiver Algorithmus (Bild: [Kem19]).

2.4.3 Ruckprojektionsmethode

Die Ruckprojektionsmethode zur ISAR-Bildgenerierung aus den gemessenen Rohdaten
stellt eine Naherung der im vorherigen Abschnitt beschriebenen Korrelationsmethode dar.
Sie erlaubt aber, durch variable Anpassung des Rechenaufwands das Ergebnis der Korrela-
tionsmethode beliebig genau anzunéhern. Die Rickprojektionsmethode basiert auf dem Pro-
jektionstheorem der Fourier-Transformation, das besagt, dass das Fourier-Spektrum F, (f)
einer auf die x-Achse projizierten zweidimensionalen Funktion f(x,y) gleich dem Schnitt
der zweidimensionalen Fourier-Transformation F(f,, f,) *~ f(x,y), entlang der x-Achse
entspricht [Sto16]. Hierbei wurde die x-Achse als Projektionsgerade willkirlich gewahlt.
Betrachtet man ein Radarsystem, welches in definierten Winkelschritten eine Szenerie be-
leuchtet, so ergeben sich Entfernungsprofile, die der Projektion einer zweidimensionalen
Funktion (Zielbereich) auf die durch den Blickwinkel des Radarsystems definierte Projekti-
onsgerade entspricht.

Die Rickprojektionsmethode I6st nun die durch Gl. (2.64) beschriebene Bildgenerierung in
zwei Schritten [KemO03]. Im ersten Schritt erhalt man durch die innere Summation den pro-
jizierten zweidimensionalen Zielbereich in Form der eindimensionalen, winkelabhéngigen
Entfernungsprofile, wie folgt:

Ap
to

H(Ar, @4,) = 1¢(0) Z PO O M (paz p + Pm) e TPAT (2.65)
2p

2
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2 Grundlagen abbildender Radarsysteme

Wird wie im hier vorliegenden Fall ein frequenzmoduliertes Pulsradar verwendet, bei dem
die Messdaten direkt im Zeitbereich aufgezeichnet werden, so liegt am Ausgang des Opti-
malfilters, vorausgesetzt dieses wird im Zeitbereich implementiert, bereits das Entfernungs-
profil im Ortsbereich vor. In diesem Fall muss das Signal noch mit dem komplexen Phasen-
term e/Po® im Ortsfrequenzbereich korrigiert werden. Dieser Phasenterm beriicksichtigt
die Entfernungskorrektur entsprechend der mittleren Entfernung r,(t) zum Satelliten, und
zentriert die Entfernungsprofile im Ortsbereich um die Ortskoordinate Null. Dadurch wird
der Uber die synthetische Apertur variierende Abstand zum Mittelpunkt des abzubildenden
Weltraumobjekts kompensiert.

Abbildung 2.16 zeigt die Entstehung der Entfernungsprofile im Ortsbereich durch die Pro-
jektion der zweidimensionalen Szene auf die von der Blickrichtung des Radarsystems be-

stimmte Projektionsgerade unter der Annahme 7, > /x3 + yZ. Als Beispiel wurden zwei
ideale Punktziele P; und P, in der Szene raumlich getrennt voneinander platziert und die
von den drei Sensorpositionen aufgenommenen unterschiedlichen Entfernungsprofile dar-
gestellt. Aus Grunden der Anschaulichkeit, wurde hierbei die Position des Sensors variiert
und nicht die der Szenerie, wie es im klassischen ISAR-Fall eigentlich definiert ist. Ebenfalls
dargestellt sind die vom Azimutwinkel abhdngigen Entfernungsprofile n. Es zeigt sich deut-
lich, dass je nach Blickrichtung auf die Szenerie und abhéngig von der rdumlichen Lage
eines Punktziels eine Anderung der Entfernungsprofile entsteht.

Position 3

Position 2

Position 1

¢

r=0 T neny)

f

2 bl

B
r=0 n(en)
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r=0 L N(@ns)
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Abbildung 2.16: Entstehung dreier Entfernungsprofile in Abhangigkeit von drei unterschiedlichen Sensorpo-
sitionen.

Im zweiten Schritt werden die vorliegenden Entfernungsprofile koharent auf ein vorgegebe-
nes Raster projiziert und aufsummiert und damit eine Fokussierung in Azimutrichtung er-
reicht. Die Koordinaten jedes einzelnen Bildpunktes in diesem Raster werden dabei durch
' = [x,, V] definiert. Die Ebene, in die dieses Raster gelegt wird, wird als Fokussierungs-
ebene bezeichnet. Eine Szenerie, bestehend aus im dreidimensionalen Raum angeordneten
Streuzentren, wird damit auf diese Ebene projiziert. Gleichung (2.66) beschreibt die koha-
rente Projektion, mit der man aus den Entfernungsprofilen H(Ar, ¢ ,,) die Reflektivitatsver-
teilung S(r") der Szenerie erhalt:
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2.4 Radar mit inverser synthetischer Apertur (ISAR)

Pm +_‘P2Az

SaY= ) ePOH(r, gy, e I (2.66)

‘Pm_—(pﬁz

Der Phasenterm e ~/PmA7 korrigiert hierbei die Phaseninformation des vorliegenden Entfer-
nungsprofils abhéngig von der Mittenfrequenz und der relativen rdumlichen Lage des Sen-
sors zum entsprechenden Bildpunkt. Der zweite Phasenterm e=/Pm™(®) periicksichtigt die
mittlere Phasenverschiebung des Radars zum Mittelpunkt des Satelliten. Wie zuvor schon
beschrieben, so ist r,(t) aufgrund der variierenden Entfernung eines Satelliten als zeitab-
hangig zu betrachten. Die beiden Phasenterme zusammen gewahrleisten damit die kohérente
Aufsummierung der Entfernungsprofile. Die GroRe bzw. Punkteanzahl des Rasters, auf wel-
ches die Entfernungsprofile riickprojiziert werden, ist dabei frei wéhlbar, wobei die Punk-
teanzahl pro Flachensegment hinreichend groi3er sein sollte als die Anzahl der in diesem
Flachensegment liegenden Auflésungszellen, d.h. mindestens ein Faktor Zwei ist notwen-
dig. Nur dann erhalt man ein den Auflésungszellen entsprechend aufgelstes Radarbildpro-
dukt. Die Wahl der Punkteanzahl lasst somit eine gewisse Variation des Rechenaufwandes
zu.

Abbildung 2.17 illustriert die sukzessive Rickprojektion mittels der drei in Abbildung 2.16
dargestellten Entfernungsprofile.

N(Prs1) 1(¢n)

N(Pn+1) . ((pm)n(qon)

Abbildung 2.17: Rickprojektion von den aus Abbildung 2.16 hervorgegangenen drei Entfernungsprofilen auf
die zuvor definierte Bildebene. An den Positionen, an denen in der urspriinglichen Szenerie
tatséchlich ein Streuzentrum lag, uberlagern sich alle drei Entfernungsprofile koharent.

An den Stellen, an denen sich in der Szenerie tatsachlich ein hinreichend reflektierendes
Streuzentrum befand, erfolgt eine koharente Uberlagerung der Entfernungsprofile. Im illus-
trierten Beispiel entstehen durch die Uberlagerung von nur drei Entfernungsprofilen und
dem damit einhergehenden grof3en Abtastintervall bzw. Winkelschritt Ap,, Mehrdeutigkei-
ten im Radarbild. Diese lassen sich durch eine feinere Abtastung und den dadurch entste-
henden groliere Eindeutigkeitsbereich entsprechend Gl. (2.62) vermeiden.
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3 Grundlagen der Satellitenbewegung

Beim Erstellen hochauflosender Radarbilder basierend auf dem Verfahren eines Radars mit
inverser synthetischer Apertur ist die genaue Kenntnis der Lage des abzubildenden Zielob-
jekts bezogen auf das Radarsystem eine der wichtigsten Voraussetzungen. Da zudem die
Azimutauflésung eines Radars mit synthetischer Apertur von dem Beobachtungswinkelbe-
reich des Zielobjekts bzw. der Szene abhéangt (vgl. Abschnitt 2.3 und 2.4), muss die relative
Bewegung zwischen Radarsystem und Ziel/Szene wahrend der gesamten Messdauer hinrei-
chend bekannt sein. Nur so lasst sich in einer anschlielenden SAR- bzw. ISAR-Prozessie-
rung die kohérente Verarbeitung der Messdaten erreichen, was die Bildung einer grof3en
synthetischen Apertur erlaubt und letztendlich zu der gewiinschten hohen raumlichen Auf-
I6sung flhrt. Des Weiteren bestimmt die mdgliche Flugbahn von Satelliten bzw. deren Ge-
schwindigkeit die Auslegung der Radarsystemparameter.

Dieses Kapitel beschaftigt sich deshalb mit den Grundlagen der natirlichen Bewegung
kinstlicher Erdsatelliten und der Berechnung derer Raumflugbahnen. Ferner werden die in
der Raumfahrt definierten Bahnelemente, die zur Ortsbestimmung und insbesondere zur
Vorhersage von Umlaufbahnen der Weltraumobjekte dienen, genau erldutert.

3.1 Das Zweikorperproblem

3.1.1 Das Bewegungsgesetz

Als Grundlage der Berechnung von Satellitenbahnen dient die Losung des Zweikdrperprob-
lems der Himmelsmechanik [Joc12] [Gie66] [Jocl4]. Betrachtet man zwei punktférmige
Korper mit der Masse m; bzw. m, die von einem beliebigen Ursprung die Ortsvektoren
r,und r, aufweisen, so lasst sich mit dem Gravitationsgesetz von Newton diejenige Kraft
berechnen, welche diese beiden Korper aufeinander ausiiben. Fir die in Abbildung 3.1 dar-
gestellte Geometrie, bei der die beiden punktférmigen Massen den Abstandsvektorr = r, —
r, aufweisen, erhélt man fur die Kraft F,, mit der der Kérper mit der Masse m, vom Kdorper
mit der Masse m., angezogen wird:

F . c mm, T 31
= r = - —
1 =Mmr, |r|2 7] 3.1

Mit —r = r; — r, die Kraft F,, die von m, auf m,wirkt entsprechend zu

mm, 1T
vz irl

F2 == mzf'z == _G (32)

Hierbei ist G= 6,67408-10"* m?kg*s? die Gravitationskonstante.

Somit betragt die Beschleunigung der beiden Korper die sie aufgrund ihrer gegenseitigen
Anziehung erfahren
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3 Grundlagen der Satellitenbewegung

iy =Gl 3.3
1= O (33)

. my T

T, = ATk (3.4)

Die relative Bewegung der beiden Korper zueinander erhdlt man dann durch Bildung der
Differenz von GI. (3.4) und (3.3) und es ergibt sich daraus das Bewegungsgesetz flr das
Zweikorperproblem [Gie66]

.. . mp\ T , T
r=r2—r1=—Gm1(1+m—1)W=—u W, (3.5)

wobei ' = Gm, (1 + m,/m,) ist. Durch die Differenzbildung wurde der beliebig gewahlte
Ursprung eliminiert, was dazu fiihrt, dass die Bewegungsgleichung (3.5) das auf die Masse
m, bezogene Zweikorperproblem zeigt. Diese Beziehung gilt bei beliebiger Massenvertei-
lung zwischen m, und m,, also auch wenn die beiden Massen vergleichbar gro sind (m, =
m,). Betrachtet man nur kunstliche Erdsatelliten sowie als Zentralmasse die Masse der Erde
(m; = mg = 5,9 102*kg) so wird m,/m,; « 1 und man kann in hinreichender Naherung
annehmen, dass der gemeinsame Massenschwerpunkt der beiden Korper im Gravitations-
zentrum der Zentralmasse m,, also der Erde, liegt. Durch diese Annahme lasst sich bei
kinstlichen Erdsatelliten die Bewegungsgleichung ndherungsweise schreiben als

.o r r
=~ —Gmg EE =—u P (3.6)

Hierbei wird in der Satellitenbahnmechanik u = Gmg als ,,geozentrische Gravitations-
konstante* bezeichnet und es gilt u= 3985760,5-10° km3s2. Basierend auf der Bewegungs-
gleichung lassen sich nun die fundamentalen GesetzmaRigkeiten fur die Umlaufbahnen von
Satelliten oder auch fir Himmelskdrper wie z. B. Planeten in Form der Keplerschen Gesetze
herleiten [Joc12]:

1. Keplersches Gesetz
Die Planeten bewegen sich auf elliptischen Bahnen, in deren einem Brennpunkt die
Sonne steht.

2. Keplersches Gesetz
Die Verbindungslinie von einem Planeten zur Sonne tberstreicht in gleichen Zeiten
gleich groRe Fl&chen.

3. Keplersches Gesetz
Die Quadrate der Umlaufzeiten zweier Planeten verhalten sich wie die Kuben der
grolRen Bahnhalbachsen.

Wendet man die Keplerschen Gesetze auf die Bewegung von kiinstlichen Satelliten an, so
beschreibt das erste Keplersche Gesetz (Ellipsensatz) die Form der Flugbahn eines Objekts
um einen gegebenen Zentralkorper. Betrachtet man erdnahe kiinstliche Satelliten, so hat man
hauptséchlich den besonders einfachen aber wichtigen Sonderfall der Kreisbahn um die Erde
mit theoretisch konstantem Abstand vom Satelliten zum Gravitationszentrum der Erde. Im
zweiten Gesetz (Flachensatz) wird der zeitliche Verlauf der Umrundung des Zentralkdrpers
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3.1 Das Zweikorperproblem

beschrieben. Im erwéhnten Sonderfall der Kreisbewegung stellen sich im Idealfall eine kon-
stante Winkelgeschwindigkeit und damit eine gleichbleibende Bahngeschwindigkeit um die
Erde ein. Weicht die Form der Flugbahn von einer idealen Kreisbahn ab, so beschreibt diese
somit eine Ellipse mit der numerischen Exzentrizitdt 0 < e < 1. Dabei &ndert sich aufgrund
der Erhaltung des Drehimpulses die Bahngeschwindigkeit, wobei sich am entferntesten
Punkt der Flugbahn zur Erde die niedrigste Bahngeschwindigkeit sowie am nahsten Punkt
zur Erde die hochste Bahngeschwindigkeit einstellt.

Ursprung

Satellit

Zentralmasse
(Erde)

Abbildung 3.1: Geometrie zum Bewegungsgesetz fir das Zweikdperproblem.

3.1.2 Die Kreisbahn

Damit ein Satellit die Erde in einem konstanten Abstand r¢ zum Gravitationszentrum in
einer Kreisbahn umrundet, muss die radiale Geschwindigkeitskomponente verschwinden.
Hierflr bendtigt er eine bestimmte zum Radiusvektor senkrechte Bahngeschwindigkeit vg_,
damit sich auf der gesamten Umlaufbahn die von der Erde wirkende Gravitationskraft und
die durch die kreisférmige Bewegung entstehende Fliehkraft gegenseitig kompensieren. Ist
mg die Masse des Satelliten und mg die Masse der Erde so gilt mg/mg <« 1 und wir erhalten
mit der Vereinfachung (3.6) die auf den Satelliten wirkende Gravitationskraft Fg und die
Zentrifugalkraft F; zu

F; = £.r
G — mS Tlg |r| ) (37)
2
USK r
F, = =K. __ 3.8
z=Ms v |7l (38)

Fur die Kreisbahn muss F; + F, = 0 gelten und durch einsetzen von GI. (3.7) und (3.8)
erhalt man die erforderliche Geschwindigkeit v, des Satelliten in einer Kreisbahn und mit

dem Umfang der Kreisbahn die Umlaufzeit T, des Orbits:

USK = |— (39)
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3 Grundlagen der Satellitenbewegung

T;
To. = 21 = (3.10)

Es ist zu erkennen, dass bei der Betrachtung von Satelliten in einer Erdumlaufbahn und unter
der Berticksichtigung der Gl. (3.6), die Geschwindigkeit sowie auch die Umlaufzeit nicht
mehr von der Masse des Satelliten abhdngen, sondern nur vom Abstand des Satelliten vom
Gravitationszentrum bzw. der Héhe der Flugbahn Gber der Erdoberflache. Da die Kreisbahn
nur einen Sonderfall der Zweikorperbewegung darstellt, Iasst sich die Umlaufzeit auch an-
hand der allgemein fur elliptische Umlaufbahnen giiltigen Beziehung bestimmen [Gie66]:

(3.11)

Hierbei ist a die grolRe Halbachse der Ellipse und im Fall der Kreisbahn gilt a = rk.

Tabelle 3.1 zeigt die zur entsprechenden Bahnhohe gehorigen Bahngeschwindigkeiten und
Umlaufzeiten basierend auf einer allgemeinen Keplerbewegung. Als Beispiele sind reale
Weltraumobjekte angegeben, deren Bahnhohen sich in dem entsprechenden Hohenbereich
befinden. Es ist zu beachten, dass die Form der Flugbahn der angegebenen Objekte in der
Realitat keine exakte Kreisform aufweist sondern teilweise geringfugig elliptisch ist und
ferner die Erde nicht als ideale Kugel mit homogener Massenverteilung betrachtet werden
darf. Daher verkorpern die dargestellten Bahngeschwindigkeiten und Umlaufzeiten fir die
angegebenen Objekte nur eine Naherung.

Tabelle 3.1: Bahndaten fur kreisférmige Orbits verschiedener Bahnhthen im Rahmen der allgemeinen
Keplerbewegung. Reale Weltraumobjekte als Beispiele in diesen Bahnhdéhenbereichen sind
ebenfalls angegeben.

hg,: Bahnhohe uber der Erdoberflache
Tx: Radius der Kreisbahn
Vg, - Kreisbahngeschwindigkeit
To,:  Umlaufzeit fir einen Orbit
h’SL 187 ¢ vSK TO]( Be'Sp'eI
7,91 .
0 km 6378,144 km 84 Min. 29 Sek. -
km/s
. Internationale
400 6778,144 7,67 92 Min. 33 Sek. Raumstation (ISS)
514 6992,144 7,60 94 Min. 54 Sek. TerraSAR-X
1400 7778,144 7,16 113 Min 47 Sek. Globalstar
(Satellitentelefon)
23200 20578,144 3,67 14 Std. 3 Min. (Crllle
(Navigationssystem)
35786 42164,144 3,07 23 Std. 56 Min. ASTRA

(Satellitenfernsehen)
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3.2 Definition und Bestimmung von Bahnelementen

3.1.3 Energie und Geschwindigkeit

Uber den Energieerhaltungssatz lasst sich die Bahngeschwindigkeit v, eines Satelliten, auch
flr eine nicht kreisformige Flugbahn, fur jeden Punkt auf der Umlaufbahn berechnen. Die
Gesamtenergie Eg eines Satelliten in einer Umlaufbahn setzt sich zusammen aus der kineti-
schen Energie und der potentiellen Energie. Auf der Grundlage des Zweikdrperproblems
lasst sich die Energie damit berechnen zu:

. MmgUg K ( mg

Ee = (3.12)
S 2 7|

= konsant

Wirken keine duBeren Krafte auf die Umlaufbewegung, dann bleibt die Gesamtenergie des
Satelliten konstant. Fur die Ellipsenbahn lasst sich zeigen, dass die Gesamtenergie Eg auch
folgendermal3en ausgedriickt werden kann [Mar09] [Mes11]:

p(1+ rTZ_Z) (3.13)

Ec = —
S 2a

Mit Gl. (3.12) und (3.13) folgt damit fiir die Bahngeschwindigkeit mit a als grof3er Halb-
achse der Ellipsenbahn

jﬂ(lq_z)(l;l_g)z jﬂ(%_g)_ (19

Fur die Satellitenbahnmechanik ist die Ndherung giiltig, da mg < mg erflllt ist.

3.2 Definition und Bestimmung von Bahnelementen

Fur die ISAR-Radarabbildung eines Weltraumobjekts auf einer Umlaufbahn um die Erde
muss das Antennensystem dem Weltraumobjekt auf seiner Bahn fur eine bestimmte Zeit
bzw. einen bestimmten Bahnabschnitt nachgefiihrt werden. Ohne ein automatisches Bahn-
verfolgungssystem (z.B. Verfolge-Radar) muss die erwartete Flugbahn des Satelliten daher
vorausberechnet werden, was basierend auf den sogenannten Bahnelementen gemacht wer-
den kann.

3.2.1 Die astronomischen Bahnelemente

Um den Ort und auch den gesamten Bewegungsablauf eines Weltraumobjektes im Rahmen
der allgemeinen Keplerbewegung zu bestimmen, ist die Berechnung der sogenannten Bah-
nelemente notwendig und hilfreich. Das heilt aber auch, dass sich bei Kenntnis der Bahn-
elemente der raumliche Bewegungsablauf von Objekten auf einer Umlaufbahn bezogen auf
ein zugrunde liegendes Koordinatensystem bestimmen lasst. Die im vorherigen Abschnitt
abgeleiteten Bewegungsgleichungen (3.5) bzw. (3.6) zweier Korper stellen eine vektorielle
Differentialgleichung zweiter Ordnung dar, mit der allgemeinen Lésung [Gie66]
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3 Grundlagen der Satellitenbewegung

r=1(ci_g t). (3.15)

Legt man die Integrationskonstanten ¢, bis ¢, mit Hilfe geeigneter physikalischer Bedeu-
tungen fest, so resultiert eine spezielle Losung der Differentialgleichung und somit eine Be-
stimmung des gesamten Bewegungsablaufes des entsprechenden Objekts. Die Integrations-
konstanten werden als ,,Bahnelemente* (oder auch Keplerelemente [Joc14]) bezeichnet.
Hierbei gibt es mehrere Moglichkeiten diese Bahnelemente auszuwéhlen, wobei aber in al-
len Fallen fur eine eindeutige Bewegungsbestimmung im Rahmen der allgemeinen Kepler-
bewegung mindestens sechs Elemente notwendig sind. Beispielsweise kann aus einem Ort
und der an diesem Ort bestehenden Geschwindigkeit der weitere Bewegungsablauf bestimmt
werden. Legt man ein kartesisches Koordinatensystem zu Grunde, so waren hier die Kom-
ponenten des Ortsvektors = [x,, ¥,, Z,] und des dazugehdrigen Geschwindigkeitsvektors
T = [%,, Vo, Z,] ZU €inem bestimmten Zeitpunkt t, die sechs naheliegend zu wahlenden Bah-
nelemente.

Bei Satelliten ist es jedoch ublich die in der Himmelsmechanik haufig verwendeten und in
Abbildung 3.2 veranschaulichten Keplerelemente zu nutzen [Eva99] [Joc14]:

Rektaszension des aufsteigenden Winkelablage des aufsteigenden

Knotens Knotens vom Frihlingspunkt
Inklination i Neigung der Bahnebene bzgl. der
Aquatorebene
Winkelablage des Perigdums vom
Argument des Perigdums ) aufsteigenden Knoten in der Bahn-
ebene
Grol3e Halbachse der Bahn a Grole Halbachse der Ellipse

Verhéltnis des Abstandes der Ellip-
Numerische Exzentrizitat der Bahn e senbrennpunkte vom Mittelpunkt
zur grofien Halbachse

Mittlere Anomalie M

Hierbei lasst sich mit der in Abschnitt 3.2.2 beschriebenen mittleren Anomalie M (T) der
Zusammenhang zur dargestellten wahren Anomalie v, der Winkelablage der Position des
Objekts zum Perigdum, zum Zeitpunkt der Epoche T herstellen.

Als raumliches Bezugssystem wird das Frihlingspunktbezogene Aquatorsystem
(qu, Xig qu) genutzt, welches als Grundebene die Ebene des Himmelsaquators hat. Dieses

Bezugssystem ist das fundamentale Koordinatensystem das bei erdgebundenen und auch
interplanetaren Raumflugmissionen verwendet wird [Joc16].

Der Himmelsaquator ist hierbei eine Projektion des Aquators der Erde auf eine die Erde
umfassende Himmelskugel und somit ein Groltkreis am Himmel. Als Grundrichtung des
Aquatorsystems dient der sogenannte Friihlingspunkt. Dieser liegt an derjenigen Stelle, wo
die Ekliptik den Himmelsaquator schneidet und die Sonne bei ihrem scheinbaren Lauf den
Himmelsdquator zur Zeit der Tag- und Nachtgleiche im Frihjahr von Suden nach Norden
tiberquert. Aufgrund der Wahl dieser Grundrichtung handelt es sich beim Aquatorsystem
um ein raumfestes System bei dem die Achsenrichtungen nicht von der Rotation der Erde
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abhangen. Legt man den Ursprung des Koordinatensystems in den Erdmittelpunkt, so spricht
man vom geozentrischen Aquatorsystem [Beul5].

Um den raumlichen Bezug eines Satelliten zu einem festen Ort auf der Erde herzustellen
(z.B. zum Radarsystem) ist die Umrechnung in das bekannte Greenwich-bezogenen Koor-

dinatensystem (qu,qu,qu) das entsprechend am Nullmeridian ausgerichtet ist, sinnvoll.

Dieses erdfeste, ebenfalls geozentrische Koordinatensystem weist eine entsprechend der Er-
drotation entstehende Drehung gegentiber dem Frihlingspunktsystem auf die durch die
Sternzeit ©g ausgedriickt wird.

A ZAq/g

Perigdum

"Aufsteigender
Knoten

Xg Ga/mebene

y 4
Fruhlingspunkt

Abbildung 3.2:  Veranschaulichung der Umlaufbahn eines Satelliten mit der Erde als Zentralmasse sowie
den umlaufbahnbestimmenden Bahnelementen. Die Inklination i bestimmt die Neigung der
Bahnebene gegeniiber der Aquatorebene, die Lange des aufsteigenden Knotens 2 den Durch-
stoBpunkt in nordlicher Richtung der Umlaufbahn durch die Aquatorebene, das Argument
des Perigdums w die Lage des Perigdums und die aus der mittleren Anomalie M berechnete
wahre Anomalie v, die die Position des Satelliten auf der Umlaufbahn ausgehend vom Peri-
gaum angibt.

Betrachtet man nun einen die Erde umkreisenden Satelliten, so lasst sich anhand der Bahn-
elemente im geozentrischen Aquatorsystem als raumliches Bezugssystem der Ort und Be-
wegungsablauf des Objekts bestimmen. Abbildung 3.2 zeigt die Bahngeometrie eines Satel-
liten welcher sich auf einer elliptischen Umlaufbahn um die Erde befindet, sowie die dazu-
gehdrigen Bahnelemente. Hierbei ist die Rektaszension des aufsteigenden Knotens Q der
Winkel zwischen Friihlingspunkt und aufsteigendem Knoten in der Aquatorebene. Der auf-
steigende Knoten ist als DurchstoBpunkt der Umlaufbahn durch die Aquatorebene bei dem
der Satellit diese Ebene von Suden nach Norden Uberschreitet definiert. Die Neigung der
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3 Grundlagen der Satellitenbewegung

Bahnebene beziiglich der Aquatorebene wird als Inklination i bezeichnet, welche den Win-
kel zwischen diesen beiden Grundebenen angibt. Q und i bestimmen somit die rdumliche
Lage der Bahnebene des Satelliten. Das Argument des Perigdums w gibt den Winkel in der
Bahnebene zwischen aufsteigendem Knoten und Perigdum, dem am Gravitationszentrum
nachstgelegenen Bahnpunkt, an. Hierbei wird w in Richtung der Bewegung des Satelliten
gemessen. Fur die Grolie und Form der Umlaufbahn, die einen Kegelschnitt darstellt, sind
zwei Parameter notwendig. Anhand der GroRen Halbachse der Bahn a und der numerische
Exzentrizitét e lassen sich alle weitere Parameter des Kegelschnittes berechnen. Durch diese
finf Bahnelemente ist die rdumliche Ausrichtung der Geometrie der Umlaufbahn vollsténdig
bestimmt. Der zeitliche Bezug, um den Ort des Satelliten zu einem bestimmten Zeitpunkt
auf dieser Umlaufbahn zu bestimmen, wird ausgehend vom Anfangsort des Satelliten auf
seiner Bahn bestimmt, der wiederum durch die Epoche T bzw. der entsprechenden, im
néchsten Abschnitt beschriebenen, ,,mittleren Anomalie® M,=M (T) festgelegt wird.

Die Bahnelemente und weitere objektspezifische Daten einer Grof3zahl realer Weltraumob-
jekte sind im sogenannten TLE-Format (Two-Line-Element) 6ffentlich zuganglich (Anhang
Al).

3.2.2 Die Keplergleichung

Mit den vorgestellten Bahnelementen l&sst sich nun der Ort eines Satelliten als Funktion der
Zeit berechnen. Dies wird im Folgenden flr den Fall einer elliptischen Umlaufbahn (0 <
e < 1) durchgefihrt [Gie66]. Ist der Ort eines Satelliten zum Zeitpunkt t, gesucht, so lasst
sich zundchst Uber die Keplergleichung fir Ellipsenbahnen mit Hilfe der Bahnelemente
a, e und T die sogenannte exzentrische Anomalie berechnen die in Abbildung 3.3 den Hilfs-
winkel & darstellt. Die Keplergleichung fir Ellipsenbahnen mit dem Anfangswert M(T)
lautet [Mon01]

M=M(t)=M(T)+\/%-(tO—T)=(D—esinCD. (3.16)

M ist hierbei die ,,mittlere Anomalie und u = Gmy entsprechend Gl. (3.6) die ,,geozentri-
sche Gravitationskonstante®. Da Gl. (3.16) eine transzendente Gleichung darstellt ist sie
nicht geschlossen nach @ auflosbar. In [Bat64] werden verschiedene Verfahren zur Losung
dieses Problems vorgeschlagen. Neben einer grafischen Ldsung lasst sich bei Umlaufbahnen
mit kleiner Exzentrizitat (e <« 1) ein iteratives Verfahren anwenden. Mit dem Startwert
@, = M kann mit folgender Rechenvorschrift die exzentrische Anomalie Schrittweise be-
rechnet werden. Dabei konvergiert d gegen den gesuchten Wert &:

®yi1 =M + esin Py (3.17)

Ist @ bestimmt lasst sich der Radius r sowie die ,,wahre Anomalie* v berechnen mit

r=a(l—ecos®), (3.18)
3 _l(coscb—e)_ __(V1—e€’sin® 3.19)
V=S 1T ecoso) ~ M 1—ecos® /' '
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v ist hierbei der Winkel der von der Verbindungslinie zwischen Gravitationszentrum und
nachstgelegenem Bahnpunkt (Perigdum) und dem aktuellen Radius r eingeschlossen wird.
SchlieRlich ist basierend auf den Bahnelementen w, Q und i die Umrechnung vom geozent-
rischen Bahnsystem zum geozentrischen Aquatorsystem mit Hilfe der Transformationsfor-
mel durchzufthren:

X cos(w + v) - cosQ — sin(w + v) - cosi-sin )
r(ty) = (y) =7r| cos(w+ v) -sinQ + sin(w + v) - cosi - cos Q (3.20)
z sin(w + v) - sini

Mit r(t, ) ist somit die raumliche Lage des Satelliten im geozentrischen Aquatorsystem fiir
den Zeitpunkt t, anhand von sechs Bahnelementen eindeutig bestimmt.

.........................

Apogaum ¢ Perigaum

Abbildung 3.3:  Geometrie zu Bestimmung der wahren Anomalie v. Der Hilfswinkel @ stellt die exzentrische
Anomalie dar, sowie a und b die grof3e- bzw. kleine Halbachse der elliptischen Umlaufbahn
[Esc65].

3.3 Umlaufbahnen kunstlicher Satelliten und ihre Ei-
genschaften

3.3.1 Definition von Umlaufbahnen

Betrachtet man die Bahnhohe von kunstlichen, die Erde umkreisenden Satellitensystemen,
so lasst sich diese grundlegend in drei Bereiche einteilen [Mon01]. Abbildung 3.4 zeigt eine
skalierte Darstellung der verschiedenen Bahnhdhenbereiche mit den richtigen Grolien- bzw.
Hohenverhaltnissen.

Der geosysnchrone Erdorbit (engl.: Geosynchronous Orbit GSO) mit einem Bahnradius von
42.157 km und einer Hohe von etwa 35.786 km tber der Erdoberflache hat die Eigenschaft,
dass die Umlaufzeit genau der Rotationsdauer der Erde (genauer: einem siderischen Tag)
entspricht. Liegt zudem die Bahnebene in der Aquatorebene der Erde, sprich die Inklination
ist Null (i = 0°), so spricht man von einem geostationaren Orbit (engl.: Geostationary Orbit
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3 Grundlagen der Satellitenbewegung

GEOQO) bei dem ein Satellit fur einen Beobachter auf der Erdoberflache im Idealfall immer
am selben Punkt am Himmel steht. Ab einer Bahnhéhe von 2000 km (iber der Erdoberflache
bis hin zum GEO spricht man von einer Erdumlaufbahn mittlerer Hohe (engl.: Medium Earth
Orbit MEO) darunter von einer niedrigen oder erdnahen Umlaufbahn (engl.: Low Earth Or-
bit LEO). Die untere Grenze in einem erdnahen Orbit wird durch die Atmosphare bestimmt,
die einen niedrig fliegenden Satellit aufgrund der Bremskraft der noch vereinzelt vorhanden
Luftmolekule kontinuierlich verlangsamen wiirde, was ohne weitere Energiezufuhr zum Ab-
sturz des Satellit fuhrt. Da die Dichte der Atmosphare in grober Naherung, in Abhangigkeit
der Hohe, exponentiell abnimmt, gibt es keine genaue Bahnhohengrenze ab der die Atmo-
sphére keine Bremswirkung mehr auf einen Satellit ausubt. In der Raumfahrt richtet sich die
Definition der Obergrenze der Atmosphére nach der Hohe, in der der Strahlungsdruck
(hauptsachlich versuracht durch die Sonne) die atmospharischen Kréfte als wesentliche Sto-
reinfliisse ablosen. Diese Hohe kann mit etwa 1000 km angenommen werden [Mes11]. So
ist beispielsweise die Internationale Raumstation (ISS) mit einer durchschnittlichen Bahn-
hohe von etwa 420 km noch einer deutlichen Bremskraft der Atmosphére ausgesetzt. Der
dadurch entstehende Bahnhohenverlust wird immer wieder durch eine Beschleunigung der
Bahngeschwindigkeit entgegengewirkt. Nur wenige Satellitensysteme weisen eine noch
niedrigere Bahnhohe als die ISS auf. Meist sind dies optische Aufklarungssysteme oder auch
fur die Wissenschaft eingesetzte Satelliten. Im Bereich von 1200 km bis 3000 km befindet
sich der Van-Allen-Strahlungsgurtel der hauptséchlich aus hochenergetischen Protonen be-
steht, weshalb man diesen Bahnhodhenbereich aufgrund der hohen Strahlungsbelastung nach
Madglichkeit vermeidet. Zu diesen drei charakteristischen Bahnhéhenbereichen kommen nun
noch die elliptischen und hochelliptischen Umlaufbahnen mit einer deutlichen Exzentrizitét
(e > 0) hinzu (engl.: Highly Elliptical Orbit HEO). Im Extremfall kann hierbei das Peri-
gaum des exzentrischen Orbits im Hohenbereich der erdnahen Umlaufbahnen liegen und das
Apogaum weit oberhalb des geostationdren Orbits.

00 =

Geostationare

Mittlere|{Umlaufbahn (MEO) Umlaufbahn (GEO)

LEO: 1338
MEO: 125
GEO: 554
Elliptisch: 45

’
.
)
¢

Abbildung 3.4:  Grafik zur Definition der verschiedenen Bahnh6henbereiche mit den richtigen GrélRen- bzw.
Hohenverhaltnissen und der Erde als Zentralmasse sowie die Angabe der Anzahl der opera-
tionellen Satelliten in den einzelnen Hohenbereichen (Stand: 31.03.2019). Das in dieser Ar-
beit behandelte Mikrowellensensorsystem beschrénkt sich auf Objekte in der blau dargestell-
ten erdnahen Umlaufbahn.
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Neben der Bahnhohe bestimmt auch die Inklination die wesentlichen Eigenschaften einer
Umlaufbahn. Betragt die Inklination etwa i= 90 Grad, so spricht man von einer polaren Um-
laufbahn. Umlaufbahnen mit solch hohen Inklinationswinkeln nahe 90 Grad werden haupt-
séchlich fir Fernerkundungs- und Wettersatelliten oder auch Kommunikationssatelliten wie
Iridium (i= 86,4°) genutzt, da die gesamte Erdoberflache inkl. der Polarregionen erfasst bzw.
abgedeckt werden kann. Fliegt ein Satellit auf einer Umlaufbahn mit einer Inklination i> 90°
spricht man von rucklaufigen Bahnen bzw. von einer sonnensynchronen Umlaufbahn. Ein
Beispiel ist der Radarsatellit TerraSSAR-X (i=97,44°) dessen Umlaufbahn an der Tag-
Nachtgrenze liegt, und somit immer von der Sonne beschienen wird, was eine standige Ge-
winnung elektrischer Energie mittels Solarzellen méglich macht. Betrachtet man einen be-
stimmten Standpunkt auf der Erdoberflache der durch seine geographische Breite und geo-
graphische Lange definiert ist, so bestimmt die Inklination eines Objekts dessen Sichtbarkeit
von diesem Standpunkt aus. Um ein erdnahes Weltraumobjekt zu einem bestimmten Zeit-
punkt im Zenit sehen zu kdnnen, muss die Inklination mindestens der geographischen Breite
des auf der Erdoberflache liegenden Standpunkts entsprechen. Nimmt man als Beispiel das
Weltraumteleskop Hubble (HST) mit einer Inklination von i= 28,5°, so l4sst sich dieses von
einem Standpunkt, mit einer geographischen Breite von 48,1° (Munchen) nicht beobachten,
da dessen Umlaufbahn zu keinem Zeitpunkt oberhalb des Horizonts liegt.

Das abbildende Radarsystem mit dem sich diese Arbeit befasst, soll darauf ausgelegt wer-
den, hochauflésende Abbildungen von Objekten in einer erdnahen Umlaufbahn (LEO) zu
erstellen. Deshalb wird im weiteren Verlauf der Arbeit hauptsachlich auf diese spezielle
Umlaufbahnhohe eingegangen sowie zudem ausschliel3lich auf Objekte, die aufgrund ihrer
Inklination Stiddeutschland uberfliegen.

3.3.2 Bestimmung von Distanz sowie Elevations- und Beleuch-
tungswinkel

Das Ergebnis der Transformationsformel (3.20) liefert die Koordinaten der Satellitenposi-
tion im geozentrischen Aquatorsystem. Um den Bezug der Umlaufbahn zur Erdoberflache
darzustellen, ist die Umrechnung anhand der Sternzeit in das erdfeste geozentrische Green-
wich-bezogene Koordinatensystem sinnvoll. Nach der Umrechnung der kartesischen Koor-
dinaten in Kugelkoordinaten dieses Koordinatensystems der Erde lasst sich nun die Distanz
des Satelliten zu einer bestimmten Position auf der Erdoberflache fir diese Koordinaten der
Satellitenposition bestimmen. Abbildung 3.5 zeigt die zur Berechnung der Distanz zwischen
einer Position auf der Erdoberflache Pg und einer Satellitenposition Pg;, herangezogene Ge-
ometrie. Die Lage des Punktes auf der Erde ist hierbei durch die geographischen Koordina-
ten g (Breitengrad) und Ag (Langengrad) sowie durch den Erdradius Rg bestimmt. Die Po-
sition des Satelliten sei hierbei durch ¢g; und Ag;, sowie den Abstand rg;, = Rg + hg, vom
Erdmittelpunkt gegeben.

Somit lasst sich mit R4, = RZ + r&4 — 2Rgr cos ¢ der Abstand zwischen dem Punkt Py auf
der Erdoberflache und der Satellitenposition Pg;, bestimmen zu

Rg = \/R% +1& — 2Rgrcos¢. (3.21)

Dabei liefert der Kosinus- und Sinussatz mit AL = |@g — @s..| als Differenz der geographi-
schen La&nge der beiden Positionen fir cos ¢ [Mar09]
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3 Grundlagen der Satellitenbewegung

cos ¢ = cos AL cos @g;, cos @g + sin @gy, sin @g . (3.22)

N

Abbildung 3.5: Geometrie zur Berechnung der Distanz Rg;, zwischen einer Satellitenposition Pg; und einer
Position Py auf der Erdoberfléche.

Bei der Berechnung der Distanz mit Gl. (3.21) wurde angenommen, dass die Erde eine ideale
Kugelform aufweist, was bedeutet, dass die geographische Breite mit der geozentrischen
Breite Gbereinstimmt. Dies ist durch die Erdabplattung an den Polen, die dazu fuhrt das die
Erde als Ganzes durch einen Rotationellipsoiden angenéhert wird, nicht immer der Fall, da
hierdurch die geographische Breite nicht zwingend durch das Zentrum der Erde lauft. Fur
eine genauere Berechnung der Distanz sollte daher anstatt der geographischen Breite ¢g die
geozentrischen Breite g verwendet werde.

Mit by als kleiner Halbachse des fir die Erde angenommenen Ellipsoiden gilt der Zusam-
menhang [Pri93]

RZtany = bitan @g . (3.23)

Die Distanz R vom Erdmittelpunkt zum Punkt auf der Erdoberflache ergibt sich tber die
Gleichung einer Ellipse:

Rp = Rg(1 — Asin®yp) (3.24)

Ry, ist dabei der mittlere Aquatorradius und A = (ag — bg)/ag der Faktor fiir die Abplattung
der Erde. Die Internationale Astronomische Union legte fiir diese beiden GroRen die Werte
A= 1/298,257 bzw. Rg= 6378,144 km fest [Mar09].

Der Elevationswinkel Eg;, unter dem der Satellit von der auf der Erdoberflache liegenden
Position gesehen werden kann l&sst sich mit Hilfe Abbildung 3.6 bestimmen. Mit
Rg;, cos Eg;, = rgy, sin ¢ ergibt sich fir den Elevationswinkel

T
Eg = cos™? (RLSLL sin q,’>> . (3.25)
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Mit dem Elevationswinkel ergibt sich dann eine weitere Moglichkeit die Distanz zum Satel-
liten zu bestimmen:

RSL = \/(RD sin ESL)Z + th + ZhSLRD — RD sin EsL (326)

Abbildung 3.6: Geometrie zur Bestimmung des Elevationswinkels unter dem der Satellit von einer Position
auf der Erdoberflache gesehen wird.

Von entscheidender Rolle ist auch der Nadir-Winkel Sg;. unter dem, vom Satelliten als Ur-
sprung ausgehend, die auf der Erdoberflache liegende Position gesehen wird. Hieraus ergibt
sich im spateren Verlauf dieser Arbeit die wichtige Blickrichtung, von der aus der Satellit
beleuchtet wird, was malgeblich das entstehende Radarbild bestimmt. Hierbei wird der Win-
kel zwischen dem Nadir und der Sichtlinie zur Position auf der Erde gemessen. Entsprechend
Abbildung 3.6 ergibt sich mit Bg;, + Eq;, + m/2+¢p =7

s
Bs.=7—Es.— ¢. (3.27)

3.4 Bahnstorungen

Die Keplerschen Gesetze gelten in einem Zweikorpersystem, bei dem die beiden Kdorper als
Punktmassen agieren bzw. bei kugelformigen Korpern konstanter Dichte. Des Weiteren dir-
fen keine &duReren Kréfte das Zweikdrpersystem beeinflussen wie beispielsweise die Gravi-
tationskraft weiterer Objekte oder nicht durch Gravitation entstehende Kréfte wie Brems-
kraft der Atmosphare, Strahlungsdruck der Sonne. Betrachtet man die Flugbahn realer Ob-
jekte im erdnahen Weltraum, so sind die Bedingungen, bei denen die Keplerschen Gesetze
gelten, nicht vollstandig erftllt, was dazu fiihrt, dass man die Keplerschen Gesetze nur als
gute Naherung betrachten darf. Man spricht von einer gestorten Keplerbewegung. Im Fol-
genden wird kurz auf unterschiedliche Ursachen einer Bahnstoérung und derer Auswirkung
auf die Satellitenumlaufbahn eingegangen. Die analytische Beschreibung der durch Bahn-
stérungen verursachten Variation der Keplerelemente (Bahnelemente) ist in [Joc14] zu fin-
den.
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3.4.1 Storeinflisse auf die Umlaufbahn von Satelliten

Die Umlaufbahnen von erdnahen Satelliten sind einer Vielzahl an Storeinflissen ausgesetzt.
Beispielsweise weist die Erde durch die ungleiche innere Massenverteilung ein aspharisches
Gravitationsfeld auf, was die Annahme einer Punktmasse als Zentralktrper nicht mehr zu-
lasst. Auch die nicht ideale Kugelform, bei der der Radius an den Polen gegentiber dem
Radius am Aquator um etwa 22 km Kiirzer ist, tragt zum aspharischen Gravitationsfeld bei.
Die Folge ist, dass die durch die Schwerkraft entstehende Kraft nicht in Richtung des Erd-
mittelpunktes wirkt, mit Ausnahme von polaren Umlaufbahnen (i= 90°) und Umlaufbahnen
in der Aquatorebene (i= 0°). Dies hat die Auswirkungen, dass die Rektaszension des auf-
steigenden Knotens () sowie auch das Argument des Perigdums w bei einer Umlaufbahn mit
der Inklination i # 0°und i # 90° sich tiber der Zeit dndert. Auch in der Aquatorebene weildt
die Erde keinen konstanten Erdradius auf, was bei einer in der Aquatorebene liegenden Um-
laufbahn durch eine standige Beschleunigung und Abbremsung des Satelliten zur VergroRe-
rung der Exzentrizitat e fuhrt.

Abbildung 3.7 zeigt den Einfluss der Atmosphére auf die Umlaufbahn eines im niedrigen
Erdorbit fliegenden Satelliten. Die Exzentrizitét der exzentrischen Umlaufbahn nimmt durch
die Verringerung der Geschwindigkeit im Perigdum langsam ab, bis eine zirkulare Umlauf-
bahn erreicht ist. In einer zirkularen Umlaufbahn verliert der Satellit dann standig an Hohe
wobei die Geschwindigkeit kontinuierlich zunimmt. Bestes Beispiel ist die bereits erwéhnte
Internationale Raumstation, die in einer Bahnhohe von etwa 420 km noch einen deutlichen
Stromungswiderstand erféhrt. Dabei ist der Einfluss der Atmosphdre sehr stark von der Form
und GroRe des Objekts abhangig. So ist es speziell bei der Raumstation sehr schwierig eine
exakte Bahnvorhersage zu berechnen, da durch die Grof3e und Komplexitét der genaue Stro-
mungswiderstand nicht bekannt ist [Wer12].

Apogaum Perigdum

aSL<0

Abbildung 3.7:  Beispiel zweier natlrlicher Stéreinflisse auf die Umlaufbahn eines Satelliten. Die Bremskraft
der Atmosphare verringert die Hohe des Apogaums bei Lage des Perigdums in einer Héhe
mit Restatmosphare (links). Durch den Strahlungsdruck der Sonne verursachte Bremskraft
(ag, < 0) auf der einen Seite und Beschleunigung (ag; > 0) auf der anderen Seite fiihrt zur
Vergroerung der Exzentrizitat der Umlaufbahn (rechts).

Abbildung 3.7 rechts zeigt die Auswirkungen des Strahlungsdrucks der Sonne auf die Um-
laufbahn. Durch die Beschleunigung auf der einen Seite und der Geschwindigkeit entgegen-
wirkenden Kraft auf der anderen Seite nimmt die Exzentrizitat einer elliptischen Umlauf-
bahn zu bzw. eine zirkulare Umlaufbahn wird elliptisch.
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Weiter nehmen die Gravitationsfelder der umliegenden Kdrper (Mond, Sonne, ...) Einfluss
auf die Form der Umlaufbahn. Zusammengefasst spricht man von Bahnstérungen, die die
Berechnung der Form der exakten Umlaufbahn sehr schwierig machen.

Durch diese und weitere Storeinfliisse kann man die in Abschnitt 3.2 erléuterten Bahnele-
mente fur ein bestimmtes Weltraumobjekt nicht mehr als konstant betrachten, sondern muss
vielmehr eine standige Korrektur basierend auf den vorhandenen Stéreinfllissen durchfiih-
ren.

Im Hinblick auf das in dieser Arbeit behandelte abbildende Radarsystem spielt die Genau-
igkeit mit der die Bahnparameter unter Einfluss der Storkrafte bestimmt werden bzw. be-
stimmt werden kénnen eine wichtige Rolle, da die Kenntnis der Aufnahmegeometrie bei der
Erzeugung der synthetischen Apertur mafgeblich die erreichbare Bildfokussierung be-
stimmt. Je nach Missionsziel der Satellitenmissionen gibt es hier grof3e Unterschiede in der
Genauigkeit der zur Verfugung stehenden Bahnparameter realer Weltraumobjekte. Auch
sind nicht fur alle Objekte die Bahnparameter 6ffentlich verfugbar. Zur Genauigkeit der ver-
fligbaren Bahnelemente und auch der Genauigkeit der Bahnvorhersage gibt es oft keine ge-
naueren Informationen. Die spater vorgestellten Untersuchungsergebnisse sowie auch die
spateren experimentellen Radarmessungen werden zeigen, dass die gro3te Ungenauigkeit in
der Bestimmung der genauen Uberflugzeit liegt. Praziser ausgedriickt bedeutet dies, dass die
Umlaufbahn bekannt ist, aber einer bestimmten Position auf dieser Umlaufbahn die Zeit nur
mit einer bestimmten Fehlertoleranz zugeordnet werden kann.

3.4.2 Zeitlicher Verlauf der Bahnhdhe realer Weltraumobjekte

Um einen Eindruck Uber den zeitlichen Verlauf der Bahnhohe realer Satellitensysteme zu
bekommen, zeigt Abbildung 3.8 und Abbildung 3.9 diese anhand der Auswertung von meh-
reren TLE Datensétzen (ISS: 365 Datensatze, TerraSAR-X: 136).

Hierbei wurde basierend auf den Bahnelementen mit Hilfe der Gl. (3.11) und der linearen
Exzentrizitat ej;, = e - a die Bahnhohe h,p, im Apogaum und hp, im Perigaum bestimmt.
Mit dem mittleren Aquatorradius von Ry = 6378,144 km erhalt man tiber die Beziehungen
(3.28) bzw. (3.29) die dargestellten Bahnhohen.

hap = (@ + ein) — Rg (3.28)

hPe = (a - elin) - RE (329)

Der Verlauf der Bahnhohe der ISS zeigt deutlich das Anfang November durchgefihrte
Bahnmandver zu Anhebung der Umlaufbahn. Des Weiteren sind im Oktober deutliche Ver-
anderungen der Bahnhdhe zu erkennen. Im Allgemeinen ist auch die stetige Abnahme der
Bahnhohe ersichtlich, die, durch die groRere Bremskraft der Atmosphdre im Perigdum, im
Apogaum meist stérker ist. Im Vergleich dazu, ist die Bahnhthe von TerraSAR-X im Mittel
stabil was an der kleineren Bauform und der hoheren Bahnhohe und der damit einhergehen-
den geringeren Bremskraft der Atmosphare liegt.

Betrachtet man den Bahnhohenverlauf dieser beiden Objekte als Beispiel, so ist auf jeden
Fall festzustellen, dass eine stetige Anderung der Bahnhohe vorliegt. Im Hinblick auf die
Auslegung des Radarsystems ist dies bei der Wahl der Empfangsfenstergrolie zu berlicksich-
tigen, da die sich dndernde Umlaufbahn fiir eine Radarmessung vorausberechnet werden
muss, was sich aber nur mit einer gewissen Fehlertoleranz durchfiihren l&sst.
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3 Grundlagen der Satellitenbewegung

Bahnhdhe TerraSAR-X 2007-026A

.
—=—Bahnhdhe im Apogéum ||
—=—Bahnhdhe im Perigdum

Mmmwﬁw&w“m

[
iy
o

u
o
©

508

507 WM“W Mﬁ\/mf' WVW

Bahnhohe in km

506
27.Sep 2016 17. Okt 2016 06. Nov 2016 26. Nov 2016 16. Dez 2016

Abbildung 3.8:  Bahnhdhenverlauf des Satelliten TerraSAR-X berechnet aus der im TLE angegebenen nume-
rischen Exzentrizitat und mittleren Umlaufzeit.

Bahnhohe 1SS 1998-067A

414 .
——Bahnhohe im Apogédum
412 [’\.-_..__“%:Bahnhdhe im Perigdum ||
410 |
= Ww ey
4
< 408
2
o 406
<
£
S 404
m
402 F o
400 e, " |
398
27.Sep 2016 17. Okt 2016 06. Nov 2016 26. Nov 2016 16. Dez 2016

Abbildung 3.9: Bahnhohenverlauf der ISS berechnet aus der im TLE angegebenen numerischen Exzentrizitat
und mittleren Umlaufzeit.
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4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

Betrachtet man die AntennengroRRe, so arbeiten die heute bekannten abbildenden Radar-
sensoren zur Weltraumiberwachung mit einer einzigen grofien Antennenapertur mit mehre-
ren 10 Metern Durchmesser, um durch einen hohen Antennengewinn die notwendige radio-
metrische Sensitivitat zu erreichen. Bei dem in dieser Arbeit untersuchten Konzept und ex-
perimentell realisierten Abbildungssystem 10SiS-0 soll ein anderer neuartiger Ansatz auf
dem Gebiet der Abbildung von Weltraumobjekten gewahlt werden. Das zukinftige 10SiS-
System soll sich hierbei nicht einer einzigen grofen Antennenapertur bedienen, sondern ei-
ner beliebigen Anzahl kleinerer Aperturen (z.B. <5 m im Durchmesser), die radumlich von-
einander getrennt sind und kohérent zusammengeschaltet werden. Zur experimentellen Un-
tersuchung dieses Konzepts ist eine Basiskonfiguration notwendig, die zumindest aus einer
Sender- und einer Empféngereinheit besteht, was mit 10SiS-0 umgesetzt wurde.

In der vorliegenden Arbeit wurde die Basiskonfiguration 10SiS-0 als Radarsystem zur Er-
fassung von Radarsignaturen realer Weltraumobjekte zunéchst durch die Entwicklung und
Implementierung eines Systemsimulators theoretisch untersucht. Hierbei deckt die System-
simulation die gesamte Systemkette ab, beginnend mit der Signalerzeugung, der software-
technischen Umsetzung des gesamten im Anschluss beschriebenen Radarsystems GigaRad,
die Abbildungsgeometrie bestimmenden Bahnelemente, und der Algorithmik zur Radarbild-
generierung. Der Entwurf der Basiskonfiguration 10SiS-0 des experimentellen Abbildungs-
systems und die dazugehorigen Systemsimulationen beruhen maligeblich auf dem zum
GroRteil vorhandenen, am DLR entwickelten, hochperformanten Radarsystem GigaRad,
welches im ersten Abschnitt dieses Kapitels naher vorgestellt wird [Ang14] [Jirl4]. Dieses
Radarsystem stellt den Kern des Abbildungssystems dar und bestimmt durch seine Radar-
parameter mal3geblich die erreichbare Leistungsfahigkeit des experimentellen Gesamtsys-
tems, wobei das Radarsystem zusatzlich durch Hinzufligen von weiteren Systemkomponen-
ten speziell fir den Einsatz zur Abbildung von Weltraumobjekten angepasst werden musste.
Neben den Simulationsergebnissen des Gesamtsystems, welche die theoretische Leistungs-
fahigkeit eines solchen abbildenden Radarsystems anschaulich verdeutlichen, wird in die-
sem Kapitel auch die Bestimmung der wichtigsten Systemparameter beschrieben und deren
Einfluss auf die Radarbildqualitit untersucht. Am Ende des Kapitels wird des Weiteren auf
die Erzeugung und die Eigenschaften eines Rauschsignals als stochastische Sendesignalform
eingegangen.

4.1 Das koharente Pulsradarsystem GigaRad

Das am Institut fur Hochfrequenztechnik und Radarsysteme des DLR entwickelte Pulsra-
darsystem GigaRad stellt ein flexibles und multi-funktionales Radarsystem mit hdchster
Bandbreite im X- bzw. Ku-Band dar, welches sich neuester Technologien bedient. Durch
einen hohen Anteil an Digitaltechnik ist sowohl sende- als auch empfangsseitig eine maxi-
male Flexibilitat in Bezug auf Signalformen und deren Verarbeitung gegeben. Ferner werden
mehrere Kanéle unterstltzt und das System ist offen fur nahezu beliebige Erweiterungen.
Aufgrund seiner Modularitat und offenen Architektur ist dieser Radarsystemkern durch Er-
weiterungen auf fast jedes mit Radar zu I6sende Problem anpassbar und somit auch fiir ein
Instrument fur die Abbildung von Weltraumobjekten als Radarsystemkern bestens geeignet.
Abbildung 4.1 zeigt die Radarelektronik arrangiert in einem 19 Einbauschrank.
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4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

Das System arbeitet grundsatzlich nach dem Uberlagerungsprinzip, bei dem im Sendefall
die Signalerzeugung im Basisband digital stattfindet und nach der Digital/Analog-Wandlung
anschlieBend in das HF-Band umgesetzt wird. Im Empfangsfall wird das Signal entspre-
chend wieder ins Basisband umgesetzt und danach digital erfasst. Hierbei kann im Sender
sowie auch im Empfanger die Spiegelfrequenz sowohl durch flexibel zuschaltbare Band-
passfilter oder auch durch die implementierte 1Q-Sender- und Empféangerarchitektur unter-
driickt werden. Die digitale Signalerzeugung erlaubt die Generierung von zwei unabhangi-
gen arbitréren Signalformen mit einer Abtastrate von bis zu 10 GS/s. Das so generierte Ba-
sisbandsignal mit einer analogen Signalbandbreite von bis zu 3 GHz wird durch eine analoge
Signalkonditionierung gefiltert und verstarkt, dann in das Sendesignalfrequenzband umge-
setzt und anschlieBend einem Hochleistungsverstarker (nicht abgebildet) zugefihrt. Das
empfangene Signal wird rauscharm vorverstarkt und im Signalkonditionierungsbereich des
Empféangers weiter verstarkt und gefiltert, danach wieder ins Basisband umgesetzt und
schlielich einem Hochgeschwindigkeitsabtaster zur digitalen Signalerfassung bereitge-
stellt. Die digitale Signalerfassung zeichnet den Signalverlauf fir zwei Kanéle mit einer ma-
ximalen analogen Bandbreite von 3 GHz pro Kanal mit einer Abtastrate von bis zu 8 GS/s
direkt im Zeitbereich auf.

Digitale Steuerung

Hochgeschwindigkeits-
Analog/Digital-Wandler

Signalkonditionierung (Empfanger)

Signalkonditionierung (Sender)

Digitale Signalerzeugung (AWG)

Sender-Erweiterungsmodul

Empfanger-Erweiterungsmodul

Abbildung 4.1: Photographie der Radarelektronik des am Institut fiir Hochfrequenztechnik und Radarsys-
teme des DLR entwickelten Radarsystems ,, GigaRad “ [Ang14] [Jirl4]. Die einzelnen Sub-
systeme sind in einem Standard- /9 “-Einbauschrank verbaut.

Die Erweiterungsmodule fur Sender sowie auch fur den Empfanger erlauben eine raumliche
Trennung von Radargerat und Antennensystem, und ermdglichen damit die ddmpfungsarme
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Ubertragung des HF-Signals durch eine optische Signaliibertragung tiber mehrere hundert
Meter. Diese Erweiterungsmodule werden speziell bei den spéter beschriebenen experimen-
tellen Messungen benétigt, da das Radarsystem aufgrund baulicher Gegebenheiten nicht un-
mittelbar am Antennensystem platziert werden kann. Ebenfalls erlauben sie zukinftig die
rdumliche Trennung zwischen Sender und Empféanger, was die VVoraussetzung des bereits
erwéhnten Konzepts der verteilten Aperturen ist.

Das Radarsystem arbeitet im X- bzw. Ku-Band mit einer Mittenfrequenz von 11 GHz und
einer maximalen Bandbreite von 6 GHz im 1Q-Betrieb (Abbildung 4.2 links). Hierbei wird
durch eine 1Q-Sender- und Empféngerarchitektur ein gemeinsamer Betrieb im unteren und
oberen Seitenband ermdglicht und damit die groRe Systembandbreite erreicht. In der vorlie-
genden Arbeit wird, im Hinblick auf die experimentellen Messungen und des zur Verfugung
stehenden Hochleistungsverstarkers basierend auf einer Wanderfeldrohre, die Systemband-
breite auf 4,4 GHz bei einer Mittenfrequenz von f;,, = 10,2 GHz begrenzt (Abbildung 4.2
rechts), weshalb auch die durchgefiihrten Systemsimulationen mai3geblich auf dieser maxi-
malen Systembandbreite bzw. diesem Frequenzbereich beruhen.

Um zeitkritische Messungen durchzufiihren, d.h. Messungen die zu einer bestimmten Uhr-
zeit beginnen mussen und auch die Empfangsfensterentfernung wéhrend der Messungen
zeitbezogen éndern zu kdénnen, sowie auch die Programmierung einer Vielzahl von Mess-
und Kalibrationszyklen zu ermdglichen, beinhaltet das Radarsystem zusatzlich eine FPGA
basierte Steuereinheit.

Frequenzplan GigaRad Frequenzplan 10SiS-0
Lokaloszillator f Lokaloszillator
m
4 '
l Bandbreite= 6 GHz ' Bandbreite= 4,4 GHz
/ USB ! OSB \ / USB | OSB \
| S | B | > — >
8 9 10 11 12 13 14 15 finGHz 8 9 10 11 12 13 14 finGHz

Abbildung 4.2:  Frequenzplan des Radarsystems GigaRad flr oberes (OSB) und unteres (USB) Seitenband
sowie der Frequenzplan des Basissystems 10SiS-0 mit GigaRad als Radarkernkomponente.

4.2 Parameterbestimmung des Abbildungssystems fur
ISAR-Betrieb

Im Folgenden werden die fundamentalen Radarparameter Pulswiederholfrequenz, Eindeu-
tigkeitsbereich und rdumliche Azimutauflésung bestimmt, die zur Abbildung von Weltraum-
objekten, basierend auf den Systemeigenschaften des GigaRad-Systems notwendig bzw. er-
reichbar sind.

4.2.1 Pulswiederholfrequenz und Eindeutigkeitsbereich

Eine Voraussetzung fur eine korrekte Abbildung bei dem Verfahren des Radars mit synthe-
tischer Apertur ist die ausreichend hohe Abtastung des Zielgebietes in Azimutrichtung, um
einen ausreichend grof3en Eindeutigkeitsbereich zu erhalten und damit Aliasingeffekte in
Azimutrichtung zu vermeiden. Die notwendige GroRe des Eindeutigkeitsbereichs in Azi-
mutrichtung lasst sich in der Fernerkundung, wie beispielsweise der Radarerdbeobachtung,
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anhand des Bereichs festlegen, der von der Antennenrichtcharakteristik ausgeleuchtet wird
bzw. bei dem die Antennenrichtcharakteristik einen signifikanten Beitrag liefert. Hierbei
wird die berechtigte Annahme gemacht, dass das Zielszenario die gesamte Antennen-
richtcharakteristik ausfillt, so dass aus jeder Raumrichtung innerhalb dieser ein Radarecho
erwartet werden muss. Betrachtet man ein in den Himmel gerichtetes Antennensystem, wie
es bei Abbildungen von Weltraumobjekten der Fall ist, so kann davon ausgegangen werden,
dass sich nur das entsprechend abzubildende Objekt innerhalb der Antennenrichtcharakte-
ristik befindet und somit keine Leistungsanteile aus der Umgebung/Hintergrund zu erwarten
sind, die sich im Falle von Unterabtastung in das Radarbildprodukt falten konnten. Dies fuhrt
dazu, dass die notwendige GroRRe des Eindeutigkeitsbereichs in Azimutrichtung lediglich
von der GroRe des Weltraumobjekts abhangt.

Der Eindeutigkeitsbereich lasst sich anhand des Abtastschritts in Form des Winkelinkre-
ments sowie der genutzten Sendefrequenz bestimmen (vgl. Gl. (2.62)). Bei gegebener Sen-
defrequenz bestimmt somit die Pulswiederholfrequenz (PRF) zusammen mit der Winkelge-
schwindigkeit des Weltraumobjekts den erreichbaren Eindeutigkeitsbereich. Da die Bahn-
geschwindigkeit und somit auch Winkelgeschwindigkeit vorgegeben ist, ist die PRF in Ab-
hangigkeit der Grolie des Weltraumobjekts zu wéhlen. Bei dieser Betrachtungsweise wurde
davon ausgegangen, dass das entsprechende Weltraumobjekt keine signifikante Eigenrota-
tion aufweist sondern zum Massezentrum der Erde ausgerichtet bleibt (z.B. durch eine La-
geregelung). Bei einer Eigenrotation muss die PRF gegebenenfalls wegen der gréfieren Win-
kelgeschwindigkeit ebenfalls groRer gewahlt werden. Im Folgenden wird aber davon ausge-
gangen, dass keine Eigenrotation vorliegt, da zumindest im operationellen Betrieb von Sa-
tellitensystemen angenommen werden kann, dass eine Lageregelung fur die rdumliche Aus-
richtung des Satelliten sorgt.

Abbildung 4.3 zeigt die Winkelgeschwindigkeit w 5, in Abhangigkeit des Elevationswinkels
bei verschiedenen Bahnhohen fiir einen Uberflug, bei dem der maximale Elevationswinkel
Enax= 50° betragt (blau), sowie fiir einen Uberflug durch den Zenit (tiirkis), was bedeutet,
dass der maximale Elevationswinkel E,, .= 90° betragt. In letzterer Aufnahmegeometrie
stellen sich die grofiten Winkelgeschwindigkeiten ein, die wiederum im Zenit liegen. Die
Winkelgeschwindigkeit nimmt hierbei mit steigender Bahnhéhe bzw. niedriger werdendem
Elevationswinkel ab. Liegt sie bei einer Bahnhohe von 400 km bei maximal knapp Uber
wa,= 1°/s so verringert sie sich auf w4,= 0,15°/s bei einer Bahnhdhe von 2000 km. Die Ab-
nahme ist darin begriindet, dass zum einen die Bahngeschwindigkeit eines Weltraumobjekts
mit steigender Bahnhdhe abnimmt, zum anderen legt das Weltraumobjekt, bei konstant blei-
bendem Azimutwinkel und gleichzeitig groRer werdender Bahnhohe eine groliere Wegstre-
cke zuriick (siehe Abbildung 4.5). Da ein direkter Uberflug durch den Zenit in der Praxis
selten vorkommt, sind zum Vergleich ebenfalls die Winkelgeschwindigkeit bei einem Uber-
flug mit einem maximalen Elevationswinkel von Eg; = 50° fiir verschiedene Bahnhéhen ge-
zeigt. Auch in diesem Fall nimmt mit steigender Bahnhohe bzw. niedriger werdendem Ele-
vationswinkel die Winkelgeschwindigkeit ab. Verglichen mit dem Uberflug durch den Zenit
liegt die maximale Winkelgeschwindigkeit bei einer Bahnhéhe von 400 km mit 0,8°/s aber
etwas niedriger.

Da die Bahnhthe beim Grof3teil der Satelliten mehr als 400 km betrdgt, lasst sich damit die
obere Grenze der Winkelgeschwindigkeit sowie des Eindeutigkeitsbereichs in Abhéngigkeit
der PRF des Radarsystems bestimmen. Abbildung 4.4 zeigt diesen flr die maximalen Werte
der Winkelgeschwindigkeit (entnommen aus Abbildung 4.3 bei einem Elevationswinkel von
90°) in Abhéngigkeit der PRF flr verschiedene Bahnhohen und fur eine Mittenfrequenz des
Radarsystems von f,,= 11 GHz. Entsprechend der abnehmenden Winkelgeschwindigkeit
nimmt der Eindeutigkeitsbereich bei konstanter PRF mit steigender Bahnhohe zu. Betrachtet
man z.B. eine PRF von 50 Hz so liegt dieser bei einer Bahnhthe von hg; =400 km bei etwa
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A .= 38 mund vergrolert sich auf etwa 260 m bei einer Bahnhohe von 2000 km. Betrachtet
man die Grolle der aktuell in einer erdnahen Umlaufbahn fliegenden Satelliten, so waren
diese Grolien des Eindeutigkeitsbereichs, mit Ausnahme der ISS, ausreichend. Auch mit
dem Wissen, dass der aktuelle Trend eher zu kleineren Satelliten (Klein-, Mikro-, Nanosa-
telliten [Ley19]) geht, waren diese Werte ausreichend. Im Hinblick auf die Abbildung der
ISS jedoch, die mit einer Zenitdistanz von etwa 400 km eine sehr geringe Bahnhohe auf-
weist, ist eine groRere PRF notwendig.

Winkelgeschwindigkeit des Azimutwinkels
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Abbildung 4.3:  Winkelgeschwindigkeit w,, des Azimutwinkels in Abhangigkeit des Elevationswinkels fir ei-
nen Uberflug durch den Zenit (2 Elevationswinkel 90°) sowie fiir einen Uberflug mit einem
maximalen Elevationswinkel von 50° (blau) bei verschiedenen Bahnhdhen.

Die Abmessungen der ISS betragen in etwa 100 m x 80 m, was derzeit mit Abstand das
grolte Objekt im LEO darstellt. Legt man eine Sendefrequenz von f,= 11 GHz zugrunde,
so sind hierfir PRF-Werte von etwa 200 Hz notwendig, was zu einem Eindeutigkeitsbereich
von etwa 150 m fuhrt. Diese genaue Betrachtung der notwendigen PRF ist auch im Hinblick
auf die vom Analog/Digital-Wandler erzeugte Datenrate unabdingbar, da die PRF im Zu-
sammenspiel mit dem zu erfassenden Entfernungsbereich die pro Zeitintervall aufgenom-
mene Datenmenge bestimmt. Somit muss die PRF hoch genug sein, um einen ausreichend
grolRen Eindeutigkeitsbereich zu erreichen. Sie sollte aber auch mdglichst gering sein, damit
die zur Verfugung stehenden Speichermedien die aufkommende Datenrate verarbeiten kon-
nen. Im Folgenden wird sowohl bei den Simulationen als auch bei den spater beschriebenen
Messungen eine PRF im Bereich von 200 Hz gewabhlt.

Es ist ferner zu beachten, dass bei der Wahl der PRF nicht zuletzt auch das SNR eine nicht
vernachléssigbare Rolle spielt, da die kohdrente Integration tber die Pulse, bei denen ein
Streuzentrum noch einen signifikanten Beitrag liefert, einen Gewinn im SNR mit sich bringt.
Deshalb ist es im Allgemeinen eher sinnvoll eine moglichst groRe PRF zu wahlen. Auch der
Verlauf der Phasenhistorie uber die Entfernungsprofile gesehen, lasst sich bei héheren Puls-
wiederholfrequenzen besser auflésen, was vorweggenommen bei notwendigen Fehlerkor-
rekturen sehr hilfreich ist. Im hier vorliegenden Fall kann aufgrund von systemtechnischen
Grenzen die PRF nicht hoher als fir den notwendigen Eindeutigkeitsbereich ausreichend
gewadhlt werden. Dies ergibt sich zum einen durch die bereits erwahnte maximal moégliche
Datenrate, zum anderen l&sst die experimentell implementierte zeitliche Steuerung nur eine
minimale Pulswiederholzeit (PRT) entsprechend der Umlaufzeit eines Pulses vom Radar
zum Ziel und zum Radar zurtick zu. Dies ergibt dementsprechend einen
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Eindeutigkeitsbereich in Entfernungsrichtung entsprechend des Zielabstandes, der mehr als
ausreichend fur die Abbildung ist.

Eindeutigkeitsbereich in Abhangigkeit der Pulswiederholfrequenz
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Abbildung 4.4: Eindeutigkeitsbereich A4, in Abhéngigkeit der Pulswiederholfrequenz flir verschiedene Win-
kelgeschwindigkeiten des Azimutwinkels bzw. den entsprechenden Bahnhéhen bei einer Mit-
tenfrequenz des Radarsystems von 11 GHz. Die Winkelgeschwindigkeiten wurden hierbei
Abbildung 4.2 bei einem Elevationswinkel von 90° entnommen.

4.2.2 Aufnahmegeometrie und Azimutauflésung

Zum Erreichen der gewilnschten Azimutauflosung ist es erforderlich das entsprechende
Weltraumobjekt tber einen gewissen Azimutwinkelbereich zu erfassen. Ferner missen tber
den gesamten Winkelbereich hochaufgeldste Entfernungsprofile aufgenommen werden, um
so die notwendige synthetische Apertur erzeugen zu kénnen. Die prinzipielle Aufnahmege-
ometrie fur drei verschiedene Bahnhohen ist in Abbildung 4.5 im realen GréRRenverhaltnis
dargestellt.

Es handelt sich hierbei fiir alle drei dargestellten Félle um einen Uberflug durch den Zenit,
d.h. der maximale Elevationswinkel betragt E,,,.,= 90°. Die Aufnahme hochaufgeldster Ent-
fernungsprofile beginnt, sobald die Sichtlinie zum Weltraumobjekt den Elevationswinkel
Eg,, erreicht und verlauft Giber den Winkelbereich ¢}, bis wiederum der Elevationswinkel
Eg;, erreicht ist. Hierbei entspricht der Elevationswinkel zu Beginn der Messung nicht zwin-
gend dem Elevationswinkel am Ende der Messung. Wéhrend der Messung legen dabei Ob-
jekte auf unterschiedlichen Bahnhohen unterschiedliche Wegstrecken zuriick. Es gilt, je ho-
her die Bahnhohe desto langer (Weg und Zeit) muss ein Objekt bei konstantem Winkel ¢},
erfasst werden. Der Winkel ¢}, entspricht hierbei im Allgemeinen dem Winkel, welcher die
Azimutauflésung bestimmt, sofern keine a-priori-Information tiber die Lage des Weltraum-
objekts vorliegt. Betrachtet man operationelle Satellitensysteme oder auch die ISS, so sind
diese wie bereits erwahnt durch eine Lageregelung stets mit der gleichen Seite zum Masse-
zentrum der Erde ausgerichtet. Somit ist die Rotation dieser Objekte bekannt und kann bei
der Bestimmung des erforderlichen Azimutwinkels flr die synthetische Apertur mit berlck-
sichtigt werden. Der Azimutwinkel, der zur Bestimmung der Auflésung herangezogen wer-
den muss, ergibt sich damit fiir den in Abbildung 4.5 dargestellten symmetrischen Uberflug
in einer Bahnhohe von 1000 km zu @, = 2 - ¢4, . Der Winkel ¢4, ist hierbei der Winkel,
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der von der Sichtlinie vom Radar zum Weltraumobjekt und der Verbindungslinie vom Welt-
raumobjekt zum Massezentrum der Erde zu Beginn bzw. am Ende der Messung eingeschlos-
sen wird. Dies lasst sich an einem Gedankenexperiment leicht veranschaulichen. Wirde sich
das Radarsystem im Massezentrum der Erde befinden, so zeigt stets die gleiche Seite des
Satelliten zum Radarsystem, was bedeutet, dass es nicht mdglich ist eine synthetische
Apertur zu generieren, denn ¢, = 0 obwohl ¢, # 0. Deshalb muss beachtet werden, dass
nicht der Winkel ¢}, als verfigbarer Azimutwinkel verwendet wird, sondern der sich je
nach Bahnhéhe ergebende Winkel 2¢, . Im dargestellten Fall gilt ¢4, < ¢q, < @q..
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Abbildung 4.5:  Prinzipielle Abbildungsgeometrie fiir verschiedene Bahnhohen bei einem Uberflug durch den
Zenit. Der grun hervorgehobene Bereich markiert die Wegstrecken die ein Satellit in der
entsprechenden Bahnhohe wéhrend der Bildung der synthetischen Apertur tiber den Winkel
@4, zuriicklegt.

Die Azimutauflésung in Abhangigkeit des Azimutwinkels gemaR Gl. (2.60) zeigt Abbildung
4.6 fir eine Mittenfrequenz des Radarsystems von f,,= 11 GHz. Fir eine rdumliche Auflo-
sung in Azimutrichtung von Ar,,= 50 cm ist ein Integrationswinkel von ¢ ,,= 1,6° notwen-
dig. Fur eine Auflésung von 10 cm ist eine Pulsintegration tiber einen Winkelbereich von
7,8° notwendig und fiir eine Auflésung von 5 cm muss der Integrationswinkel auf 16° ver-
groRert werden. Der anfénglich proportionale Anstieg ist darin begriindet, dass die Sinus-
funktion bei kleinen Argumenten einen nahezu linearen Verlauf aufweist. Um eine raumli-
che Auflésung in Azimutrichtung im einstelligen Zentimeterbereich zu erreichen sind im X-
Band demnach Integrationswinkel ¢ 5,> 7,8° notwendig.

Wichtige Voraussetzung um diese hohe Azimutauflosung zu erzielen ist auch, dass die ein-
zelnen Streuzentren einen signifikanten Beitrag Uber diesen Winkelbereich liefern. Streu-
zentren, die einen stark winkelabhéngigen Rickstreuquerschnitt aufweisen, lassen sich nicht
auf die entsprechende Auflésung fokussieren. Da der notwendige Integrationswinkel aber
allein von der Mittenfrequenz des Radarsystems bestimmt wird, und diese durch das bereits
existierende Radarsystem fest vorgegeben ist, muss dies als hingenommen betrachtet wer-
den. Eine VergroRerung der Mittenfrequenz bei zukinftigen abbildenden Radarsystemen
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4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

waére aber in Bezug auf die erreichbare Azimutauflésung (ohne Berticksichtigung der damit
einhergehenden Herausforderungen) durchaus sinnvoll. Nichtsdestotrotz sind auch in dem
hier genutzten Frequenzbereich grof3e Integrationswinkel in Azimutrichtung anzustreben,
um neben der Azimutauflésung auch moglichst viele Streuzentren des Weltraumobjekts zu
erfassen, die den Informationsgehalt des spater generierten Radarbildprodukts vergroRern.

Azimutauflésung
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Abbildung 4.6:  Azimutaufldsung in Abhangigkeit des Integrationswinkels in Azimutrichtung bei einer Mit-
tenfrequenz des Radarsystems von 11 GHz.

In der Radartechnik ist es sinnvoll quadratische Auflésungszellen im Radarbild zu erzeugen.
Das heif3t, die Entfernungsauflésung sollte in etwa der Azimutauflésung entsprechen. Diese
Eigenschaft macht die spétere Interpretation des Radarbildes einfacher als wenn sich die
beiden Auflésungen deutlich unterscheiden wirden, da das Radarbild sonst einen verzerrten
Charakter aufweist. Deshalb werden im Folgenden die verwendete Systembandbreite und
der Azimutwinkel stets abhangig voneinander bestimmt.

4.3 Systemsimulation

Im Folgenden wird anhand von Simulationsergebnissen die theoretische Leistungsfahigkeit
des Abbildungssystems, basierend auf den in den vorherigen Abschnitten bestimmten Para-
metern, veranschaulicht Hierbei wurden zunachst keinerlei Fehlereinfllisse berticksichtigt.
Diese werden im Detail dann im daran anschlieRenden Kapitel behandelt und deren Auswir-
kung auf die ISAR-Bildqualitat diskutiert. Auch Rauscheffekte wurden zuné&chst hier ver-
nachléssigt, so dass eine Leistungsbetrachtung beziglich eines ausreichenden SNRs nicht
durchgefiihrt werden muss. Somit ist die Simulation unabh&ngig von den verwendeten An-
tennenparametern sowie von der zur Verfugung stehenden Sendeleistung. Die Leistungsfa-
higkeit in Form der radiometrischen Sensitivitat wird deshalb erst im Rahmen der experi-
mentellen Messungen anhand des NESZ-Wertes untersucht. Als Zielobjekt wurde zunéchst
ein eigens generiertes Referenzstreuzentrenmodell herangezogen, welches aus idealen win-
kel- und frequenzunabh&ngigen Streuzentren besteht. Im Anschluss werden die Simulations-
ergebnisse zweier realer Weltraumobjekte gezeigt. Die Aufnahmegeometrie basiert jeweils
auf realen Bahnparametern, wobei jeweils von einer ungestorten Keplerbewegung ausge-
gangen wird. Die Einflisse von Bahnstérungen und die dadurch entstehende Variation der
Bahnelemente und ihre Auswirkung auf die Abbildungsgeometrie wird im Rahmen der Feh-
lereinfliisse ebenfalls erst im anschlieBenden Kapitel vorgestellt.
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4.3.1 Referenzstreuzentrenmodell als Abbildungsobjekt

Als Grundlage zur Generierung der Abbildungsgeometrie wurden die in Tabelle 4.1 darge-
stellten Bahnparameter genutzt. Die Bahnhohe von hg; = 780 km wurde hierbei so gewahlt,
da sie mit der Bahnhohe von dem im néchsten Abschnitt gezeigten realen Weltraumobjekt
in Form des IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten aus Griinden der Vergleichbarkeit tiber-
einstimmt. Des Weiteren wurde die Umlaufbahn als kreisformig und damit eine numerische
Exzentrizitat von Null angenommen. Zusammen mit dem mittleren Aquatorradius erhalt
man mit der Bahnhohe die groRe Halbachse der Umlaufbahn. Der maximale Elevationswin-
kel des Uberflugs betragt E,, .= 90°, was der in Abbildung 4.5 dargestellten Abbildungsge-
ometrie entspricht, bei dem die Umlaufbahn vom Radarsystem aus gesehen durch den Zenit
fuhrt.

Tabelle 4.1: Bahn- und Radarparameter fir die Simulation des Referenzstreuzentrenmodells sowie des Mo-
dells des IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten.

Bahnparameter
Bahnhothe hg, 780 km
Numerische Exzentrizitat € 0
Grol3e Halbachse a 7158,144 km
Maximaler Elevationswinkel Epax 90°

Radaraufnahmeparameter

Frequenzband X-Band
Bandbreite B 0,4 ..4,4 GHz
Azimutwinkel Paz 3°... 23°
Pulswiederholfrequenz PRF 200 Hz
Signaltyp Up-Chirp
Pulslange Tp 30 ps

Die Radaraufnahmeparameter sind ebenfalls in Tabelle 4.1aufgelistet. Um den Einfluss der
raumlichen Auflosungen néher zu untersuchen, wurden die Bandbreite sowie der prozes-
sierte Azimutwinkel sukzessive innerhalb des jeweiligen angegebenen Bereichs vergroRert.

Das Referenzstreuzentrenmodell, bestehend aus systematisch angeordneten winkel- und fre-
guenzunabhangigen Streuzentren, zeigt Abbildung 4.7. Durch dieses winkel-, amplituden-,
und frequenzunabhéngige Referenzstreuzentrenmodell kénnen Auflésungseffekte besser im
Vergleich zu realen Streuzentrenmodellen analysiert werden, bei denen verschiedene Ef-
fekte sich Uberlagern und damit schwerer zu deuten sind. Die Streuzentren des Referenzmo-
dells weisen einen Radarruckstreuquerschnitt von 0 dBsm auf bzw., die ganz links vertikal
angeordneten Streuzentren, eine Abnahme des Radarrtickstreuquerschnitts von 0 dBsm auf
-20 dBsm in Schritten von 1 dB. Die Streuzentren sind hierbei so angeordnet, dass sie in alle
Raumrichtungen verschiedene Abstédnde von 5 cm bis 20 cm aufweisen. Somit l&sst sich im
spateren ISAR-Bildprodukt eine genaue Analyse der raumlichen Auflosung in Entfernungs-
und Azimutrichtung sowie auch diagonal zu den beiden Raumrichtungen durchfuhren. Die
Streuzentren liegen alle in einer Ebene und die rdumliche Ausdehnung des Modells ent-
spricht in etwa der Grof3e eines Satelliten mittlerer Grof3e. Die rdumliche Lage der Streuzen-
tren wahrend des Abbildungsprozesses ist so gewahlt, dass diese in der Ebene liegen, die

63



4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

von der Sichtlinie vom Radarsystem zum Zielobjekt wéhrend der Bildung der synthetischen
Apertur aufgespannt wird. Somit liegen bei der spateren Radarbilderzeugung alle Streuzen-
tren in der Fokussierungsebene.

Referenzstreuzentrenmodell
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Abbildung 4.7:  Referenzstreuzentrenmodell bestehend aus winkel- und frequenzunabhéngigen Streuzentren
mit gleichem Riickstreuquerschnitt bzw. einem in Schritten von 1 dB abnehmendem Riick-
streuquerschnitt.

Abbildung 4.8 zeigt die Simulationsergebnisse des Referenzstreuzentrenmodells flr die in
Tabelle 4.1 aufgelisteten Bahn- bzw. Radarparameter ohne Berlicksichtigung von Fehlerein-
flussen. Die Amplitude der vier ISAR Bilder wurde hierbei jeweils auf das Maximum des
jeweiligen Bildes normiert. Der illustrierte Dynamikbereich liegt bei jedem der vier ISAR-
Bilder zwischen 0 dB und -35 dB. Fur eine grofRere Nebenkeulenunterdriickung ist das
Raumfrequenzspektrum sowohl in Entfernungs- wie auch in Azimutrichtung mit einem
Hamming-Fenster (a= 0,54) gewichtet worden, was wiederum die rdumliche Auflésung in
beiden Raumrichtungen leicht verschlechtert.

Die vier Ergebnisse zeigen zundchst die sukzessive Verbesserung der raumlichen Auflésung
durch VergroRerung der Systembandbreite bzw. des prozessierten Integrationswinkels in
Azimutrichtung. Hierbei wurde der Azimutwinkel stets der Bandbreite angepasst um in etwa
eine quadratische Auflosungszelle zu erreichen. Die Auflésung betrdgt bei einer Bandbreite
von B= 400 MHz ungeféhr Ar.,.s = 40 cm. Diese Auflésung ist hierbei nicht ausreichend,
um einzelne Streuzentren auflésen zu konnen. Die in Entfernungsrichtung sowie diagonal in
5 cm bzw. 10 cm Abstand angeordneten Streuzentren sind sogar aufgrund von Interferenz-
effekten gar nicht sichtbar. Ebenfalls haben auch die in der Amplitude abnehmenden Streu-
zentren keine ausreichende Signatur mehr, um im gezeigten Dynamikbereich sichtbar zu
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werden. Bei VergroRerung der Bandbreite auf 2 GHz und damit der VVerbesserung der rdum-
lichen Auflésung auf etwa Ar= 10 cm lassen sich dann einzelne Streuzentren deutlich sepa-
rieren, sofern deren Abstand mindestens 20 cm betragt. Auch die im vorherigen Bild (bei
B= 400 MH2z) nicht sichtbaren Streuzentren sind nun erkennbar. Haben die Streuzentren le-
diglich einen Abstand von 10 cm oder weniger, so ist keine deutliche Trennung in Entfer-
nungs- bzw. Azimutrichtung oder diagonal dazu méglich.
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Abbildung 4.8:  Simulationsergebnisse des Referenzstreuzentrenmodells fiir verschiedene Bandbreiten bzw.
Azimutwinkel fir die in Tabelle 4.1 aufgelisteten Bahn- bzw. Radarparameter ohne Beriick-
sichtigung von Fehlereinfliissen. Die Bilderzeugung wurde mittels der Ruckprojektionsme-
thode (Abschnitt 2.4.3) vorgenommen.

Der Frequenzbereich von 8-10,7 GHz entspricht dem unteren Seitenband (USB) des Radar-
systems GigaRad mit einer Bandbreite von B= 2,7 GHz. Hier l&sst sich nun eine leichte Ver-
besserung speziell bei einem Abstand der Streuzentren von 10 cm erkennen, wobei diese nur
in Entfernungsrichtung und diagonal dazu wahrgenommen werden kann. In Azimutrichtung
bleiben die Streuzentren dagegen bei diesem Abstand weiterhin nicht trennbar.

Das vierte Simulationsergebnis zeigt das Streuzentrenmodell mit maximal moglicher rdum-
licher Auflésung, die vom zur Verfugung stehenden 10SiS-0-System theoretisch erreicht
werden kann und einer Bandbreite von B= 4,4 GHz bzw. Auflésung von etwa Ar=4cm
entspricht. Mit dieser Auflosung lassen sich jetzt nahezu alle Streuzentren des Referenzmo-
dells separieren. Durch die Hamming-Gewichtung bleiben aber die mit einem Abstand von

65
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5 cm angeordneten Streuzentren in alle Raumrichtung dennoch kaum trennbar, da die rdum-
liche Auflésung unter Berlicksichtigung der Hamming-Gewichtung mit Ar=4,5cm nur
knapp unter der rdumlichen Separation dieser Streuzentren liegt.

Diese Simulationsergebnisse zeigen, dass es bereits bei einer ,,idealen* Abbildung ohne Be-
ricksichtigung von Fehlereinflissen und unter der Annahme winkel- und frequenzunabhén-
giger Streuzentren bei geringer rdumlicher Auflésung in Entfernungs- und Azimutrichtung
durchaus zu Abbildungseffekten kommen kann, bei denen beispielsweise vorhandene Streu-
zentren Uberhaupt nicht sichtbar werden. Wichtig ist hierbei, dass hier mit der Bildgenerie-
rung durch eine Ruckprojektion bereits die qualitativ beste ISAR-Prozessierungsmethode
angewendet wurde. Verbesserungen lassen sich somit nur noch durch weitere digitale Sig-
nalverarbeitungsmethoden wie beispielsweise Apodisation oder durch Signalmodelle aus
dem Bereich der Spektralschatzung, erzielen [Rat05]. Allgemein lasst sich festhalten, dass
im Hinblick auf das Abbildungssystem mit dem Ziel der Informationsgewinnung anhand
hochaufgeldster Radarbilder es demnach von groRer Wichtigkeit ist, méglichst grol3e Band-
breiten in Verbindung mit maéglichst groBen Beleuchtungswinkeln des entsprechenden Welt-
raumobjekts zur Verfligung zu haben.

4.3.2 Abbildungssimulation realer Weltraumobjekte

In diesem Abschnitt wird basierend auf einer theoretisch berechneten Reflektivitatsvertei-
lung realer Weltraumobjekte die Abbildungsfahigkeit des Radarsystems weiter untersucht.
Hierbei wurde eine am DLR — Institut fur Hochfrequenztechnik und Radarsysteme — zur
Verfligung stehende Software genutzt, um zunéchst anhand eines 3D-Modells die Radarre-
flektivitatsverteilung eines entsprechenden Objekts zu berechnen [Ang15]. Auf Grundlage
dieser wurde dann mit dem in dieser Arbeit entwickelten Simulationsprogramm eine Simu-
lation der Abbildung des entsprechenden Weltraumobjekts basierend auf den 10SiS-0-Sys-
temparametern durchgefihrt.

4.3.2.1 IRIDIUM®-Kommunikationssatellit

Das im folgenden Simulationsergebnis diskutierte Weltraumobjekt stellt einen der IRI-
DIUM®-Kommunikationssatelliten dar [Mai95]. Das Satellitensystem IRIDIUM® besteht
aus insgesamt etwa 66 Satelliten gleicher Bauform und gewahrleistet eine standige weltweite
Abdeckung fiir den Betrieb von Satellitentelefonen. Daher sind diese Satelliten im Hinblick
auf experimentelle Messungen in Verbindung mit der Sichtbarkeit sehr gut geeignet, da von
jedem Ort auf der Erde und zu jeder Tageszeit mindestens ein Satellit sichtbar ist. Ein noch
wichtigeres Argument, warum dieses Satellitensystem sehr gut flr eine Systemsimulation
geeignet ist, ist der Aufbau bzw. die Struktur des Satelliten. Der GroRteil der Oberflache
besteht aus metallischem Material, was sich positiv auf den Radarriickstreuquerschnitt aus-
wirkt. Zudem besitzt der Satellit drei rechteckférmige, etwa 1,80 m x 0,90 m messende und
aus Aluminium bestehende Antennen, was diesen Satelliten zu einem idealen Kandidaten
flr représentative Abbildungssimulationen macht. Abbildung 4.9 zeigt eine Photographie
des Nachbaus eines IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten.

Das linke Bild zeigt hierbei die Seite des Satelliten, die Richtung Erde ausgerichtet ist. Die
dreiachsenstabilisierten Satelliten stehen hochkant im Orbit (Abbildung 4.9 rechts) und zei-
gen immer mit der gleichen Seite Richtung Massezentrum der Erde. Deutlich zu erkennen
sind die drei rechteckférmigen seitlich ausgeklappten Antennen sowie die vier unten ange-
brachten Reflektor-Antennen. Die Hohe des Satelliten betrdgt in etwa 4 m und die Spann-
weite der Solarzellen hat eine Abmessung von etwa 8 m bei einem Gesamtgewicht eines
Satelliten von knapp 700 kg.
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4.3 Systemsimulation

Die in einer nahezu polaren Umlaufbahn fliegenden Satelliten (i= 86,4°) haben eine Bahn-
hohe von etwa 780 km. Die Umlaufbahn ist hierbei mit einer numerischen Exzentrizitat von
€ = 0,0002 nahezu kreisformig.
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Abbildung 4.9: Photographie des Nachbaus eines IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten. Deutlich zu erken-
nen sind die drei rechteckférmigen aus Aluminium bestehenden ausgeklappten Antennen.
(Foto: Wikipedia)

Die fur die Simulation der Abbildung des Kommunikationssatelliten verwendeten Parameter
sind in Tabelle 4.1 aufgelistet. Da auch die numerische Exzentrizitat der realen Umlaufbahn
anndhernd Null ist, wurde sie hier zu Null gewéahlt. Mit einem maximalen Elevationswinkel
von 90° handelt es sich um einen Uberflug durch den Zenit, wobei dieser gleichzeitig die
Mitte der bei den Simulationen erzeugten synthetischen Apertur darstellt. Die Bandbreite
sowie der prozessierte Azimutwinkel wurden entsprechend der verschiedenen Auflésungs-
zellen variiert, um auch hier verschiedene raumliche Auflésungen bei jeweils quadratischen
Auflésungszellen vergleichen zu kdnnen.

Abbildung 4.10 und Abbildung 4.11 zeigen nun die berechnete ideale Reflektivitatsvertei-
lung eines IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten unter der Annahme einer vollstandig me-
tallischen Oberflache fur eine Frequenz von 11 GHz mit einer rdumlichen Abtastung von
0,5 cm. Dargestellt sind in beiden Bildern alle Streuzentren, die bei einer Beleuchtung des
Satelliten aus einem Winkelbereich von 23° um den Nadir (Nadir +/- 11,5°) in einer mono-
statischen Aufnahmegeometrie in Erscheinung treten. Abbildung 4.10 zeigt dabei die Sei-
tenansicht dieser Streuzentren und Abbildung 4.11 illustriert die Streuzentren aus Blickrich-
tung des Nadirs. Bei der Berechnung der Streueffekte wird unterschieden zwischen der An-
zahl der Reflexionen am Objekt. Diese sind in der Darstellung farblich codiert. Die variie-
rende Amplitude der einzelnen Streuzentren wird in dieser rechnerisch erzeugten Reflekti-
vitatsverteilung nur durch die Anzahl der Streuzentren an einem Raumpunkt beriicksichtig
und ist deshalb in dieser Darstellung nicht erkennbar. Diese wird erst durch die Summation
der an einem Raumpunkt befindlichen Streuzentren wéhrend der Systemsimulation im spé-
teren Radarbild ersichtlich. Wie zu erwarten ist, so weisen die drei ausgeklappten Antennen
einen relativ gleichmaRigen Radarriickstreuquerschnitt auf, so dass die gesamte Antennen-
struktur erkennbar ist. Auch die Unterkante der Solarzellen ist im Reflektivitatsbild deutlich
sichtbar. Die Flachen der Solarzellen zeigen in dieser monostatischen Aufnahmegeometrie
dagegen keine Riickstreuung, da deren Ausrichtung leicht schrdg angenommen wurde. Dies
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verursacht, dass die gesamte einfallende elektromagnetische Leistung in einen anderen
Raumwinkel reflektiert wird. Auch der obere Teil des Satellitenbusses ist in der Reflektivi-
tatsverteilung nicht sichtbar, da dieser im sogenannten Radarschatten der der Erde zuge-
wandten Satellitenstruktur liegt. Dies wird aus Abbildung 4.10 deutlich, bei welcher der
obere Teil des Satellitenbusses nicht sichtbar ist. Trotz des relativ grofien Beleuchtungswin-
kels in Azimutrichtung von 23° muss deshalb im Allgemeinen davon ausgegangen werden,
dass bei einer einzelnen ISAR-Aufnahme durch Abschattung ggf. nicht die gesamte Satelli-
tenstruktur im spéteren Radarbild sichtbar wird.

Die auf der Grundlage der Bahn- und Radarparameter simulierten ISAR-Bildprodukte zeigt
Abbildung 4.12 flr drei verschiedene GroéRen der Auflosungszelle. Die Abbildungsgeomet-
rie ist hierbei mit Ausnahme des Integrationswinkels bei allen drei ISAR-Bildprodukten
identisch. Die Amplitude ist jeweils auf das Maximum des jeweiligen Bildes normiert. Wie
auch bei dem vorherig gezeigten Simulationsergebnis des Referenzstreuzentrenmodells wur-
den bei den hier dargestellten Simulationsergebnissen keinerlei auRRere Fehlereinfllisse be-
ricksichtigt.

Bei einer raumlichen Auflésung von etwa Ar =40 cm zeigt das ISAR-Bild keinerlei bzw.
nur sehr wenig Information Gber die feinere Struktur des Satelliten. Wie auch schon beim
Referenzstreuzentrenmodell sind bei geringer Auflésung raumlich linear verlaufende Streu-
zentren teilweise nicht zu erkennen, wie hier an den Kanten der Solarzellen, die erst bei
héherer Auflésung sichtbar werden. Durch die leichte Verschmierung in Azimutrichtung bei
dem Bildprodukt mit der geringsten raumlichen Aufldsung entsteht ferner der Eindruck, dass
die raumliche Aufldsung in Entfernungsrichtung groRer ist. Bei einer rdumlichen Auflésung
von Ar = 10 cm lassen sich bereits die drei ausgeklappten Antennenstrukturen deutlich un-
terscheiden. Auch die Unterkante der Solarzellen wird sichtbar. Wie bereits erwahnt, zeigt
sich hier nun auch der Radarschatten, der durch die der Erde naher liegenden Satellitenstruk-
turen verursacht wird und die Sichtbarkeit des oberen Teils des Satellitenbusses verhindert.
Die VergrofRerung der Bandbreite auf B = 4,4 GHz und der damit einhergehenden Verbes-
serung der Auflésung auf etwa Ar = 4 cm lassen das ISAR-Bild nochmals deutlich detailrei-
cher erscheinen. Speziell im Bereich der Oberflache der drei Antennen sind die rechteckfor-
migen Erhebungen teilweise deutlich trennbar.

68



4.3 Systemsimulation

Reflektivitatsverteilung IRIDIUM® Kommunikationssatellit

4. ‘ : ‘ ‘ ‘ ‘
35 | }f B
af | 1
25K f
g 2- _ . i
c . _ H _
= sk 3D-Ansicht |
S
T 1r i
05| W 1-fach-Reflexion ||
' 2-fach-Reflexion
O . W 3-fach-Reflexion |
05 " Mehrfachreflexion | |
TET B Objektkanten
_1 C r r r r r r r I
-4 -3 -2 -1 0 1 2 3 4
Breite in m

Abbildung 4.10: Anhand eines 3D-Modells bestimmte Reflektivitatsverteilung eines IRIDIUM®-Kommunika-
tionssatelliten (Seitenansicht) bei einer Beleuchtung des Satelliten vom Nadir + 11,5°. Dar-
gestellt sind alle Streuzentren, die in diesem Azimutwinkelbereich in Erscheinung treten.
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Abbildung 4.11: Reflektivitatsverteilung eines IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten(Blickrichtung vom Na-
dir) bei einer Beleuchtung des Satelliten vom Nadir + 11,5°. Dargestellt sind alle Streuzen-
tren, die in diesem Azimutwinkelbereich in Erscheinung treten.
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Abbildungssimulation eines IRIDIUM® Kommunikationssatelliten
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Abbildung 4.12: Simulationsergebnisse zur ISAR-Abbildung eines IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten fiir
verschiedene Bandbreiten bzw. Azimutwinkel fiir die in Tabelle 4.1 aufgelisteten Bahn- bzw.
Radarparameter ohne Bericksichtigung von Fehlereinfliissen.
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4.3.2.2 Internationale Raumstation ISS

Im Hinblick auf die in Kapitel 6 beschriebenen experimentellen Messungen, bei denen als
Zielobjekt zunachst die Internationale Raumstation ausgewéhlt wurde, werden in diesem
Abschnitt Simulationsergebnisse zum Abbildungsprozess der ISS vorgestellt. Die fir die
vorgestellten Simulationsergebnisse zugrunde liegenden Bahn- und Radarparameter sind in
Tabelle 4.2 aufgelistet. Aufgrund der leichten Exzentrizitat und der damit ganz leicht ellip-
tischen Umlaufbahn muss zwischen der Bahnhéhe im Apogdum und Perigdum unterschie-
den werden. Der maximale Elevationswinkel des zur Simulation ausgewahlten Uberflugs
betrigt Eax= 51,1°. Die groRe Halbachse berechnet sich durch den mittleren Aquatorradius
und der Bahnhdhe im Apogdum. Die sich durch die Bahnparameter ergebende aquivalente
Aufnahmegeometrie ist in Abbildung 4.13 dargestellt. Hierbei wurde aus Griinden der An-
schaulichkeit die Bewegung des Weltraumobjekts in eine aquivalente Bewegung des Radar-
systems umgerechnet. Somit liegt die Raumstation fest im Ursprung des Koordinatensys-
tems und das Radarsystem bewegt sich auf einem, der realen Abbildungsgeometrie entspre-
chenden, aquivalenten Bewegungspfad am Weltraumobjekt vorbei. Es zeigt sich die leichte
Kriimmung des aquivalenten Bewegungspfades, der durch die Krimmung der nahezu kreis-
formigen Umlaufbahn hervorgerufen wird.

Tabelle 4.2: Bahn- und Radarparameter fiir die Abbildungssimulation der Internationalen Raumstation

(1SS).
Bahnparameter
Bahnhdhe (Perigdum) hpe 420,00 km
Bahnhohe (Apogdum) hap 424,07 km
Numerische Exzentrizitat € 0,0006
GrolRe Halbachse a 6802,21 km
Maximaler Elevationswinkel Enax 51,1°

Radaraufnahmeparameter

Frequenzband X-Band
Bandbreite B 0,4 GHz/4,4 GHz
Azimutwinkel Pz 3°/23°
Pulswiederholfrequenz PRF 200 Hz
Signaltyp Up-Chirp
Pulslange Tp 30 us

Die Vektoren Xg, und yg, spannen die gewahlte Fokussierungsebene auf, die entsprechend
der Lage der ISS im Raum so gewahlt wurde, dass moglichst viele zu erwartende Streuzen-
tren innerhalb oder zumindest in einem geringen Abstand zur Fokussierungsebene liegen,
um durch eine Projektion hervorgerufene Verzerrungen im spéteren Radarbild zu minimie-
ren. Durch die der Abbildungssimulation zugrunde gelegten Bahnparameter sowie dem
Uberflug mit einem maximalen Elevationswinkel von 51,1° quer zur Bahn im Zenit erhalt
man damit einen Einfallswinkel auf die gewéhlte Fokussierungsebene von etwa 0= 39° bei
maximaler Elevation. Hierin liegt auch die Begrindung dafir, dass fur die Abbildung der
ISS ein Uberflug durch den Zenit eher ungiinstig und deshalb ein maximaler Elevationswin-
kel von E « 90° gewahlt wurde. Denn im Fall der ISS wird in Verbindung mit der in
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4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

Abbildung 4.13 gewéhlten Fokussierungsebene bei Elevationswinkeln nahe 90° der Einfalls-
winkel auf die Fokussierungsebene zu klein, und damit durch die Projektion eine ausrei-
chende Fokussierung in Azimutrichtung nicht mehr moglich.

In Abbildung 4.13 sind zwei Kleinere synthetische Aperturen unterschiedlicher Lange mit
einem Integrationswinkel von @,,= 3° bzw. ¢@,,= 23° hervorgehoben. Der gesamte Uber-
flug liegt dabei innerhalb des Bereichs mit einem Elevationswinkel gréRer als 37°, was zu
einer sehr grof3en synthetischen Apertur fuhren kann und einem Beobachtungswinkel von
78° entspricht. Jeweils in Grin gekennzeichnet ist fur alle drei angegebenen Integrations-
winkel der Beginn der synthetischen Apertur (SA) sowie in Rot das Ende der SA.

Abbildungsgeometrie fir die Internationale Raumstation (ISS)

-100 -

-200 -

Hohe in km

-300 -

-400 -
200

-400 -400

Azimutrichtung in km

Abbildung 4.13: Aquivalente Abbildungsgeometrie zur Abbildungssimulation der 1SS, die sich aus den in Ta-
belle 4.2 gelisteten Bahnparametern ergibt. Gekennzeichnet sind drei verschiedene GrofRen
der synthetischen Apertur (SA) bzw. des sich ergebenden Azimutwinkels. Die Vektoren Xp,
und Y, spannen hierbei die raumliche Lage der Fokussierungsebene auf.

Die fir die Simulation genutzte Reflektivitatsverteilung der ISS ist in Abbildung 4.15 dar-
gestellt. Diese wurde auf Grundlage des in Abbildung 4.14 dargestellten 3D-Modells!, ba-
sierend auf der beschriebenen Abbildungsgeometrie berechnet. Hierbei wurde wie zuvor das
in [Ang15] beschriebene Programm zur Bestimmung der Reflektivitatsverteilung komplexer
Objekte genutzt sowie das in [NAS11] zur Verfligung gestellte 3D-Modell der ISS verwen-
det.

L Ein detailliertes 3D-CAD-Modell der Internationalen Raumstation (1SS) wird von der NASA kostenfrei zur
Verfiigung gestellt und kann unter folgender Internetadresse bezogen werden:
https://nasa3d.arc.nasa.gov/detail/iss-hi-res
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Hohe in m

3D-Modell der Internationalen Raumstation ISS

60

0
-20 Breite in m

Abbildung 4.14: 3D-Modell der Internationalen Raumstation (I1SS) das zur Bestimmung der Reflektivitatsver-

Hohe in m

teilung genutzt wurde [NAS11].

Berechnete Reflektivitatsverteilung der ISS
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Abbildung 4.15: Berechnete Reflektivitatsverteilung der Internationalen Raumstation (ISS) basierend auf dem

in Abbildung 4.14 dargestellten 3D-Modell fur eine Frequenz von 11 GHz. Dargestellt sind
alle Streuzentren die innerhalb eines Integrationswinkels von 23° (siehe Abbildung 4.13
Nr. @) entsprechend der Aufnahmegeometrie in Erscheinung treten [Ang15].

In Abbildung 4.15 sind alle Streuzentren erkennbar, die innerhalb eines Integrationswinkels
von @ a,= 23° der entsprechenden synthetischen Apertur (@) in Abbildung 4.13 in Erschei-
nung treten. Die Reflektivitatsverteilung wurde flr eine Frequenz von 11 GHz berechnet,
bei einer raumlichen Abtastung des 3D-Modells von 3 cm in allen drei Raumrichtungen so-
wie einem Winkelschritt in Azimutrichtung von 1°. Da dieser Winkelschritt bei der spateren
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4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

Bildung der inversen synthetischen Apertur zu grof3 ist, um einen ausreichenden Eindeutig-
keitsbereich zu erreichen, wird bei der Abtastung in Azimutrichtung innerhalb einem Win-
kelbereich von 1° auf die gleichen Streuzentren der Reflektivitatsverteilung zurtickgegriffen.
Somit wird angenommen, dass sich die Riickstreueigenschaften innerhalb einem Winkelbe-
reich von 1° nicht signifikant &ndern, was im X-Band eine zuldssige Annahme ist. Der tat-
séchliche Winkelschritt in Azimutrichtung ergibt sich durch die Azimutwinkelgeschwindig-
keit in Verbindung mit der PRF und liegt hier im Bereich von Ag@,, = 0,04°. Des Weiteren
wurden bei der Berechnung der Reflektivitatsverteilung alle Teile als metallisch angenom-
men. Diese vereinfachte Annahme der Abbildungsparameter und Objekteigenschaften (mo-
nochromatisch und metallische Oberflachen) zur Bestimmung des Reflektivitatsmodells war
notwendig, um tUberhaupt annahernd die Riickstreueigenschaften eines so grof3en und gleich-
zeitig komplexen Objekts tber einen grolRen Winkelbereich zu bestimmen, da die Anzahl an
Streuzentren fur die hier angenommenen Parameter fiir jede Winkelposition im hohen sechs-
stelligen Bereich liegt. Bei der Berechnung der Streueffekte wird wieder wie zuvor zwischen
der Anzahl der Reflektionen am Objekt unterschieden. Diese sind in der Darstellung farblich
codiert. Die variierende Amplitude der einzelnen Streuzentren wird in dieser Reflektivitats-
verteilung nur durch die Anzahl der Streuzentren an einem Raumpunkt berticksichtig und ist
deshalb in dieser Darstellung nicht erkennbar. Diese wird erst durch die Summation der an
einem Raumpunkt befindlichen Streuzentren wéhrend der Systemsimulation im spéteren Ra-
darbild ersichtlich. Durch die Beriicksichtigung von Mehrfachreflexionen liegen auch ein-
zelne Streuzentren aulRerhalb der Struktur der ISS.

Die durch Simulation gewonnenen ISAR-Bildprodukte, die basierend auf dem Ruickprojek-
tionsalgorithmus erstellt wurden, sind in Abbildung 4.16 fiir zwei verschieden grof3e Auflo-
sungszellen dargestellt. Wie auch bei den vorhergehenden Simulationsergebnissen handelt
es sich um eine ideale Abbildungssimulation bei der keinerlei &ul3ere Fehlereinfliisse auf den
Abbildungsprozess wirken. Mit einer Bandbreite von B= 400 MHz und einem Integrations-
winkel von ¢4, = 3° ergibt sich eine GroRe der Auflésungszelle von etwa Ar=40 cm. Die
Aufnahmegeometrie entspricht hierbei dem in Abbildung 4.13 dargestellten Ausschnitt (©)
aus der groRen synthetischen Apertur. Durch die Grole der ISS lasst sich bereits bei dieser
relativ geringen raumlichen Auflésung die Struktur der Raumstation deutlich erkennen, was
bei dem im vorherigen Abschnitt gezeigten Simulationsergebnis des deutlich kleineren Sa-
telliten nicht mdglich war. Bei der senkrecht im Bild stehenden Gitterstruktur (Haupttra-
verse), an der eine Vielzahl an weiteren Elementen montiert ist, kommt es bei dieser GroRRe
der Auflésungszelle zu einer Uberlagerung von vielen einzelnen Streuzentren, weshalb in
diesem Bereich kaum Details erkennbar sind. Erkennbar ist dagegen die Gitterstruktur, die
sich jeweils zwischen den Sonnenkollektoren befindet, was auf die Position der Sonnenkol-
lektoren schlief3en lasst. Die Sonnenkollektoren an sich sind nicht erkennbar, da sie bei der
Aufnahmegeometrie so ausgerichtet waren, dass sie die gesamte einfallende Strahlungsleis-
tung in einen anderen Raumwinkel reflektieren und so in dieser monostatischen Abbildungs-
geometrie kein signifikantes Rickstreuverhalten aufweisen.

Wird die raumliche Aufldsung um den Faktor 10 auf Ar= 4 cm verbessert, so wird die Struk-
tur extrem detaillierter wiedergegeben. Um Streuzentren geringerer Amplitude trotzdem
noch in diesem ISAR-Bildprodukt darstellen zu kénnen, wurde der Dynamikbereich daher
entsprechend angepasst. Deutlich zu erkennen sind die Kanten der Sonnenkollektoren auf
beiden Seiten der Station. Durch den Anstellwinkel in Verbindung mit der Projektion auf
die Fokussierungsebene sind diese allerdings etwas verzerrt dargestellt. In diesem Bereich
der raumlichen Auflésung treten vereinzelt Streuzentren mit einem sehr starken Radarriick-
streuquerschnitt auf.

74



4.3 Systemsimulation

Abbildungssimulation der Internationalen Raumstation (ISS)
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Abbildung 4.16: Ergebnis der Abbildungssimulation der ISS basierend auf der in Abbildung 4.20 dargestell-
ten Aufnahmegeometrie mit einer raumlichen Auflésung von 40 cm (oben) sowie einer Auf-
I6sung von 4 cm (unten).
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4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

Der Nutzen der groReren Auflosung l&sst sich noch besser erkennen, wenn man einen Aus-
schnitt der beiden ISAR-Bildprodukte vergleicht (Abbildung 4.17). Sind bei Ar=40 cm
raumlicher Auflosung nur teilweise grobe Strukturen erkennbar, so sind im hochaufgeltsten
ISAR-Bildprodukt die Strukturen der einzelnen Elemente viel deutlicher trennbar. Im Fall
der ISS wird aber auch deutlich, dass durch ihr komplexe Struktur und die dadurch entste-
hende Uberlagerung der Streuzentren einzelner Elemente auf der Fokussierungsebene bei
der 2-D-Abbildung eine Interpretation erschwert wird.

Ausschnitt ISAR-Bild ISS Ausschnitt ISAR-Bild ISS
Ar = 40 cm Ar = 4 cm

Entfernungsrichtung in m
Entfernungsrichtung in m

20 -10 0 10 20 20 10 0 10 20
Azimutrichtung in m Azimutrichtung in m

Abbildung 4.17: Ausschnitt aus den Bildern von Abbildung 4.16 zum besseren Vergleich des Nutzens der ho-
heren raumlichen Auflésung.

Wie bereits erwahnt, so lasst sich bei Betrachtung des dquivalenten Bewegungspfad der gro-
Ren synthetischen Apertur in Abbildung 4.13 eine leichte Krimmung erkennen, die durch
die entsprechende kreisformige bzw. elliptische Umlaufbahn des Weltraumobjekts entsteht.
Im folgenden Abschnitt wird auf die Fokussierungstiefe eingegangen, die maRgeblich durch
diese gekrimmte Form der synthetischen Apertur bestimmt wird.

4.4 Defokussierungseffekt aufgrund einer Ablage von
der Fokussierungsebene

Bei der Anwendung des Ruckprojektionsalgorithmus zur ISAR-Bildproduktgenerierung
werden die hochaufgeldsten Entfernungsprofile unter Beriicksichtigung der Aufnahmegeo-
metrie auf ein zweidimensionales Bildraster projiziert, welches als Fokussierungsebene be-
zeichnet wird (vgl. Abschnitt 2.4.2). Diese Fokussierungsebene lasst sich beliebig im drei-
dimensionalen Raum platzieren, wobei die optimale Lage abhangig vom abzubildenden Ob-
jekt gewdhlt werden sollte. Dies ergibt sich daraus, dass Streuzentren, die in Querrichtung
zur Fokussierungsebene und aullerhalb dieser liegen, unter Berticksichtigung einer nichtli-
nearen Bewegung zwischen Sensor und Streuzentrum, unscharf auf die Fokussierungsebene
projiziert werden. Da im Allgemeinen davon ausgegangen werden kann, dass die
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abzubildenden Weltraumobjekte eine dreidimensionale Struktur aufweisen, ist leicht ersicht-
lich, dass keine Konstellation existiert, bei der alle Streuzentren in der zweidimensionalen
Fokussierungsebene liegen. Hieraus wird wiederum ersichtlich, dass die Fokussierungs-
ebene moglichst so gelegt wird, dass mdglichst viele Streuzentren innerhalb dieser Ebene
liegen. Dies ist naturlich nur moglich, falls A-priori-Information tber das abzubildende Ob-
jekt in Form von Grof3e und Lage im Raum vorliegt. Die Entstehung dieser Defokussierung
veranschaulicht Abbildung 4.18 [Kem12].

Aquivalenter 7 Linearer
Sensorpfad bei [0SiS Sensorpfad

Abbildung 4.18: Zustandekommen von Defokussierung bei der zweidimensionalen Radarabbildung dreidi-
mensionaler Objekte. Gezeigt ist die Projektion eines Punktziels P, welches sich in einer
Hohe hy, Uber der Fokussierungsebene befindet, auf die Fokussierungsebene unter Voraus-
setzung einer linearen relativen Bewegung zwischen Sensor und Ziel. Da bei 10SiS die rela-
tive Bewegung zwischen Sensor und Weltraumobjekt aufgrund der Umlaufbahn aber ge-
krimmt ist, wird ein Punktziel bei dem hso # 0 gilt, defokussiert auf die Fokussierungsebene
projiziert.

Betrachtet man zuné&chst einen linearen Sensorpfad und ein Punktziel P, das sich in einer
Hohe hg, Uber der Fokussierungsebene befindet, so wird dieses bei der Riickprojektion auf
die Fokussierungsebene an die Koordinaten von P’ projiziert (Abbildung 4.18). Da der Ent-
fernungsverlauf, hier am Beispiel von drei Sensorpositionen entlang der synthetischen
Apertur gezeigt, in allen Fallen derselbe ist (ra=r") und damit auch die Phasenhistorie, wird
das Punktziel durch die Projektion zwar ortlich um Ax verschoben, aber durch die koharente
Summierung an dieser Stelle fokussiert. Verallgemeinert gilt, dass unter Beriicksichtigung
einer linearen relativen Bewegung zwischen Sensor und Ziel jedes Punktziel auRerhalb der
Fokussierungsebene auf diese scharf abgebildet wird, da fir jedes Punktziel auRerhalb der
Fokussierungsebene ein Punkt auf dieser mit identischer Phasenhistorie existiert. Geht man
nun weg von einer linearen relativen Bewegung und hin zu einer nichtlinearen relativen Be-
wegung zwischen Sensor und Ziel, so ist diese Aussage nicht mehr gultig, da fir ein Ziel
auBerhalb der Fokussierungsebene kein Punkt auf der Fokussierungsebene mit identischer
Phasenhistorie existiert. Dies fuhrt folglich dazu, dass dieses Punktziel durch die inkohé&rente
Aufsummierung der Entfernungsprofile unscharf auf der Fokussierungsebene abgebildet
wird. In Abbildung 4.18 ist beispielhaft ein gekrimmter Sensorpfad mit dargestellt, wie er
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4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

bei der Abbildung von Objekten im Weltraum bei 10SiS vorkommt. Diese Krimmung wird
durch die Kreisbahn bzw. elliptische Umlaufbahn, auf der die Satelliten die Erde umkreisen,
hervorgerufen und macht sich in Verbindung mit den grof3en Aufnahmewinkeln zur Bildung
der synthetischen Apertur bemerkbar.

Abbildung 4.19 zeigt nun dazu den Defokussierungseffekt anhand der Abweichung von der
nominellen Auflosung in Abhé&ngigkeit der Hohe eines Streuzentrums Uber der Fokussie-
rungsebene fir Weltraumobjekte auf verschiedenen Bahnhohen. Die nominelle Auflésung
betrégt Ar,,= 3,5 cm bei einer Radarmittenfrequenz von f,= 11 GHz. Je weiter ein Streu-
zentrum auBerhalb der Fokussierungsebene liegt, desto groRer ist die Unschéarfe. Betrachtet
man beispielsweise eine Umlaufbahnhohe von hg; = 700 km und ein Streuzentrum in einem
Abstand von h¢, = 10 m tUber bzw. unterhalb der Fokussierungsebene, so verschlechtert sich
die Auflésung etwa um den Faktor zwei. Die Umlaufbahnen wurden hierbei als zirkular
(= 0) angenommen. Die Abhangigkeit von der Umlaufbahnhohe ergibt sich daraus, dass
fur einen festen Azimutwinkelbereich ein Weltraumobjekt in einer hoheren Umlaufbahn
uber einen langeren Weg betrachtet werden muss als ein solches auf einer niedrigen Um-
laufbahn (vgl.: Abbildung 4.5). Somit ist auch die Krimmung der relativen Bewegung zwi-
schen Sensor und Satellit Uber die synthetische Apertur betrachtet groRer, was wiederum zu
einer starkeren Defokussierung flhrt

Defokussierung aufgrund der Ablage von der Fokussierungsebene
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Abbildung 4.19: Abweichung der nominellen Auflésung in Azimutrichtung in Abhangigkeit der Hoéhe eines
Streuzentrums Uber der Fokussierungseben fiir verschiedene Bahnhéhen. Je grofer die Ab-
lage eines Streuzentrums von der Fokussierungsebene ist, desto stérker ist die Unschéarfe.
Die nominelle Auflésung (HWB) in diesem Beispiel betragt Ar,,= 3,5 cm und entspricht bei
einer Sendefrequenz im X-Band einem Integrationswinkel in Azimutrichtung von etwa 23°.
Die Abweichung ist in normierter Form bezogen auf die nominelle Auflésung angegeben.

Den Einfluss dieser Defokussierung auf ein riickprojiziertes ISAR-Bildprodukt zeigt Abbil-
dung 4.20 anhand sieben unabhéngiger Streuzentren, die jeweils in unterschiedlichen Ab-
stdnden zur Fokussierungsebene liegen. Zugrunde gelegt wurde hier eine Umlaufbahnhéhe
von hg;,= 400 km. Die nominelle Auflésung (HWB) bei Lage des Punktziels innerhalb der
Fokussierungsebene (hg, = 0 m) betragt nach einer Gewichtung mit einem Hammingfenster
in Entfernungs- und Azimutrichtung Ar= 4,5 cm und verschlechtert sich bei h¢,= 30 m etwa
um den Faktor 3,2. Zusétzlich ist die maximale Amplitude jedes Punkiziels angegeben. Auf-
grund der inkoharenten Uberlagerung nimmt der Amplitudenverlust mit steigender Ablage
von der Fokussierungsebene zu, was neben der Auflésungsverschlechterung den negativen
Einfluss der Ablage auf das Signal-zu-Rausch-Verhaltnis zeigt.
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Betrachtet man nun reale Weltraumobjekte, so sind diese in ihrer gréf3ten Ausdehnung, mit
Ausnahme der ISS, oft kleiner als 10 m. Jedoch kénnen grol3e Solarzellen teilweise auch
eine Spannweite von 10 m Uberschreiten, weshalb die hier gezeigten theoretischen Untersu-
chungen durchaus eine Rolle bei der hochaufgeldsten Abbildung von Weltraumobjekten
spielen konnen. Ferner ist die Unscharfe durch Ablage von der Fokussierungsebene ein In-
dikator fiir die notwendige Genauigkeit in der Kenntnis der fiir die Prozessierung verwen-
deten Aufnahmegeometrie. Nur wenn die Fokussierungsebene richtig im dreidimensionalen
Raum angeordnet wird, erhalt man die bestmdglichste Fokussierung aller Streuzentren. Liegt
dagegen die Fokussierungsebene nur wenige 10 m falsch, was bei der Genauigkeit der zur
Verfligung stehenden Bahndaten durchaus realistisch ist, fuhrt dies zu einer starken Defo-
kussierung, was zusatzlich durch die stark abnehmende Amplitude zu einem drastischen
Verlust im SNR fuhrt.

Da das AusmaR der Unscharfe von der Krimmung der relativen Bewegung zwischen Sensor
und Ziel entlang der synthetischen Apertur abhangt, und damit auch von der Weglange, wie
lange ein Weltraumobjekt beleuchtet werden muss um eine vorgegebene Azimutauflosung
zu erzielen, kann dieser degradierende Einfluss insbesondere durch eine hohere Radarmit-
tenfrequenz minimiert werden. Denn bei hoherer Mittenfrequenz ist fur eine identische Azi-
mutauflosung ein geringerer Azimutwinkel fur die synthetische Apertur erforderlich (vgl.
Gl. (2.60)).

Defokussierung in Abhangigkeit der Ablage
von der Fokussierungsebene
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Abbildung 4.20: Auswirkung der Defokussierung, verursacht durch unterschiedlich groRe Ablagen hg, von
der Fokussierungsebene, fiir sieben unabhéngige Streuzentren bzw. Punktziele. Die nomi-
nelle Auflosung (HWB) bei Lage des Punktziels innerhalb der Fokussierungsebene (hy, =

0 m) betrégt nach einer Gewichtung mit einem Hammingfenster in Entfernungs- und Azimut-
richtung Ar= 4,5 cm.
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4.5 Rauschen als stochastisches Sendesignal

Die Grundvoraussetzung zur Erstellung hochaufgelster Radarsignaturen ist eine hohe Ent-
fernungsauflosung, die nur durch eine entsprechend grofie Radarsystembandbreite erzielt
werden kann. Um eine Entfernungsauflésung im Bereich weniger Zentimeter zu erzielen,
sind mindestens Bandbreiten im GHz-Bereich notwendig (vgl. Gl. (2.15)). Hinzu kommt,
dass bei der Radarfernerkundung von Weltraumobjekten groRRe Sendeleistungen notwendig
sind, um auch bei weit entfernten Zielen mit geringem Ruickstreuquerschnitt ein ausreichend
grolRes SNR am Radarempféanger bzw. im finalen Radarbildprodukt zu erreichen.

Da das Spektrum der elektromagnetischen Frequenzen im Mikrowellenfrequenzbereich
(1 GHz-300 GHz) aber grofteils lickenlos von anderen Funkdiensten wie z.B. Kommuni-
kation, Radioastronomie oder auch anderen Radarsystemen usw. belegt wird, ist es nicht
mdglich, eine frequenzméaRige Uberlappung mit diesen Funkdiensten zu vermeiden. Speziell
im unteren Teil des Mikrowellenfrequenzbereichs (X-Band), in dem auch die in dieser Ar-
beit durchgefiihrten Messungen stattfinden, und unter Anbetracht der erwiinschten groRen
Bandbreite, ist eine Uberlappung im Frequenzspektrum nicht vermeidbar. Da das vorhan-
dene Frequenzspektrum sich alle Funkdienste teilen missen, muss eine Stérung der Dienste
untereinander unter allen Umstédnden vermieden werden, weshalb jedem Funkdienst in
Deutschland durch die Bundesnetzagentur ein eigener Frequenzbereich zugewiesen wird
[Bunan].

Aus der Kommunikationstechnik sind zur effektiveren Frequenznutzung daher Vielfachzu-
griffsverfanren wie FDMA, CDMA und TDMA entwickelt worden, welche die Ubertragung
mehrerer Kanéle im selben Frequenzband zulassen [Lin05] [Ohm10]. Hierfur ist aber immer
eine Kooperation bzw. Abstimmung zwischen den Kanélen notwendig um das entspre-
chende Vielfachzugriffsverfahren erfolgreich anzuwenden. Dies ist aber im Allgemeinen
zwischen einem Radarsystem und einem Kommunikationssystem nicht maoglich, da beide in
der Regel unabhéngig voneinander und an verschiedenen Orten betrieben werden. Da die
Anzahl der Kommunikationssysteme sowie auch die der Radarsysteme (z.B. Kfz-Radare)
stdndig zunimmt und diese Systeme auch immer gréRere Bereiche bei htheren Frequenzen
im Mikrowellenfrequenzbereich (z.B. im Ka-Band, W-Band, D-Band)) belegen, wird es spe-
ziell bei hochauflosenden Radarsystemen mit sehr grofRen Bandbreiten unumganglich wer-
den, diese unter Ausnutzung geeigneter Signalformen zumindest bei essenziellen Anwen-
dungen mit z.B. hoheitlichem Interesse mit anderen Funkdiensten im gleichen Frequenz-
spektrum parallel zu betreiben.

Eine Mdglichkeit, die Stoérung anderer insbesondere digitaler Funkdienste im gleichen Fre-
quenzspektrum durch die vom Radarsystem abgestrahlte elektromagnetische Leistung zu
verhindern, ist die Verwendung von Rauschen als Sendesignal des Radarsystems [Axe04].
Im Folgenden wird die Mdglichkeit des Betriebs des Radarsystems mit einem stochastischen
Sendesignal untersucht, sowie auch ein in dieser Arbeit entworfenes einfaches Verfahren zur
Erzeugung dieses Rauschsignals, basierend auf einer digitalen Signalerzeugung, vorgestellt.
Die Verwendung eines Rauschsignals als Sendesignal des Radarsystems anstatt eines linear
frequenzmodulierten Sinussignals hat den Vorteil, dass die Sendeleistung zu jedem Zeit-
punkt des Sendens Uber das gesamte verwendete Frequenzspektrum gespreizt wird. Dieser
Umstand ist in Abbildung 4.21 veranschaulicht. Betrachtet man dagegen ein linear frequenz-
moduliertes Sinussignal (LFM-Chirp) so gilt B,, < B. By, ist hierbei die Momentanband-
breite und B die gesamte Systembandbreite. Im Fall des Rauschsignals gilt B, = B.
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4.5 Rauschen als stochastisches Sendesignal

LFM-Chirp Rauschsignal
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Abbildung 4.21: Veranschaulichung des Zeitsignals eines linear frequenzmodulierten (LFM) Chirpsignals
(links) und eines stochastischen Signals in Form von Rauschen (rechts) sowie die dazugehd-
rigen Zeit-Frequenzdiagramme. Wahrend beim LFM-Chirp zu einem Zeitpunkt die gesamte
Sendeleistung innerhalb einer begrenzten Bandbreite liegt, wird beim Rauschsignal durch
die Spreizung die gesamte Sendeleistung zu jeder Zeit auf alle Frequenzen verteilt.

Legt man nun ein Kommunikationssystem mit einer Empfangsbandbreite Bk, und ein Ra-
dar mit einer Systembandbreite B zugrunde und nimmt des Weiteren an, dass Bgom < B ist,
so lasst sich durch Verwendung eines Rauschsignals im Vergleich zum LFM-Signal als Sen-
designal des Radarsystems eine deutliche Unterdriickung der in das Kommunikationssystem
eingekoppelten Signalleistung erzielen. Die erzielbare Unterdriickung zeigt Abbildung 4.22
flr verschiedene Sendebandbreiten des Radarsystems in Abhangigkeit der Bandbreite des
betrachteten Kommunikationssystems. Je grof3er die Sendesignalbandbreite des Radarsys-
tems desto grolier wird auch die erzielbare Unterdriickung bei gleichbleibender Bandbreite
des Kommunikationssystems. Umgekehrt gilt verstandlicherweise auch, dass bei gleichblei-
bender Sendebandbreite des Radarsystems die Unterdriickung sich verringert je groRer die
Bandbreite des Kommunikationssystems wird.

Die Erzeugung des Rauschsignals kann klassischerweise mit einer analogen Rauschquelle
erfolgen, die ein Signal mit einer gauBverteilten Amplitude erzeugt [Axe04]. Im Hinblick
auf eine maximal mdgliche Sendeleistung in Kombination mit einem realen Hochleistungs-
verstarker, der immer eine limitierte Ausgangsspannung aufweist, sind jedoch Rauschsig-
nale mit gauBverteilter Amplitude ungeeignet. Dies ergibt sich daraus, dass die mittlere
Amplitude dieser Signale bezogen auf die maximale Amplitude gering ist im Vergleich zu
einem linear frequenzmodulierten Sinussignal. Abbildung 4.23 (oben) zeigt das Zeitsignal
und die dazugehorige Amplitudenverteilung eines Rauschsignals mit gaulRerteilter
Amplitude und einer Pulsldnge von tp =50 ps. Die Varianz betrégt oz = 0,5V und ent-
spricht einer mittleren Signalleistung von P,.= 10 dBm bezogen auf einen Widerstand von
50 Q. Dies entspricht der gleichen mittleren Leistung die ein linear frequenzmoduliertes Si-
nussignal mit einer Amplitude von u =1 V aufweist. Hier lasst sich erkennen, dass im Fall
des Rauschsignals deutlich groRRere Signalspitzenspannungen notwendig sind um die gleiche
mittlere Leistung zu erzielen. Da aber Bauteilkomponenten wie beispielsweise ein Hochleis-
tungsverstarker eine limitierte maximale Ausgangsleistung und damit auch eine begrenzte
Ausgangsspannung aufweisen, lasst sich mit einem Rauschsignal mit gaulverteilter
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4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

Amplitude verzerrungsfrei nur eine mittlere Signalleistung erzeugen, die deutlich unter der
maximal mdglichen Ausgangsleistung liegt.
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Abbildung 4.22: Erzielbare Unterdriickung der in ein Kommunikationssystem eingekoppelten Signalleistung
als Funktion der Bandbreite des Kommunikationssystems fiir verschiedene Bandbreiten B
des Radarsystems. Fir das Radarsystem wurde dabei ein Rauschsignals als Sendesignal an-
genommen.

Wird aber wie in der hier vorliegenden Arbeit eine digitale Signalerzeugung verwendet, so
lasst sich ein speziell auf die Parameter des Radarsystems angepasstes Signal mit Rausch-
charakter und maximal moéglicher mittlerer Leistung erzeugen, ohne die grundlegenden Auf-
spreizeigenschaften eines Rauschsignals zu verlieren. Das Zeitsignal sowie die Amplituden-
verteilung eines durch den spéter beschriebenen iterativen Prozess generierten Signals mit
Rauschcharakter, welches basierend auf den Parametern B=3 GHz, t7p =50 psund ug =1V
erzeugt wurde, zeigt Abbildung 4.23 (unten). Es weist eine Amplitudenverteilung entspre-
chend eines linear frequenzmodulierten Chirps, und hat dementsprechend die gleiche mitt-
lere Leistung. In dem hier beispielhaft dargestellten Fall betrdgt diese somit
P, = u?/(2:50 Q) 2 10 dBm.

Das Ablaufdiagramm fir die iterative Erzeugung des in Abbildung 4.23 (unten) gezeigten
Signals mit Rauschcharakter zeigt Abbildung 4.24. Vorgegeben sind die maximale Span-
nungsamplitude ug die das zu erzeugende Rauchsignal aufweisen soll (ergibt sich aus der
erreichbaren Pulsspitzenleistung des Radarsystems) sowie die maximale Bandbreite die
durch die Ubertragungsfunktion Hgp(f) des Radarsystems vorgegeben wird. Startwert ist
ein gauRsches Rauschsignal sg*=°(t), dass die Bedingung o (s2) > uy erfiillt, wobei o (sR)
die Standardabweichung der Amplitudenwerte von s2 ausdriickt. Durch die iterative Begren-
zung der Amplitude und anschlieRenden Filterung mit der Ubertragungsfunktion Hgp(f)
findet sukzessive die Signalformung statt. Aus empirischen Untersuchungen wird nach spa-
testens 15 Iterationsschritten ein auf u; amplitudenbegrenztes und der Ubertragungsfunktion
Hgp(f) angepasstes Signal sz (t) mit Rauschcharakter erreicht.

Die Spreizeigenschaften des so erzeugten Rauschsignals zeigt Abbildung 4.25 anhand des
Ergebnisses der Autokorrelationsfunktion. Dargestellt ist das Ergebnis fiir ein pulsférmiges
Rauschsignal der Lange tp= 50 s sowie eines Ausschnitts aus diesem mit einer Lange von
7p=5 ps. Das Ergebnis der Autokorrelation, das einer idealen Pulskompression entspricht,
zeigt, dass im normierten Fall keine signifikante Abweichung bis hin zur sechsten Neben-
keule erkennbar ist. Dies zeigt, dass auch in dem kurzen zeitlichen Ausschnitt von tp=5 ps
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4.5 Rauschen als stochastisches Sendesignal

jede Frequenz innerhalb der Bandbreite einen signifikanten Amplitudenbeitrag liefert, der
zur entsprechend gleichen Auflésung wie beim Puls der vollen zeitlichen Lange flhrt. Be-
trachtet man die maximale Amplitude des Ergebnisses der Autokorrelation, so liegt diese
beim zeitlich kiirzeren Puls um einen Faktor entsprechend dem kleineren Zeit-Bandbreite-
Produkt (vgl. Gl. (2.11)) unterhalb des Pulses der vollen zeitlichen L&nge.

Rauschsignal s2(t) Amplitudenverteilung von s2(t)
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Abbildung 4.23: Oben: Zeitsignal und Amplitudenverteilung eines Gaulischen Rauschsignals mit einer Vari-
anz von g2 = 0,5V und einer entsprechenden Leistung von 10 dBm, basierend auf einem
Bezugswiderstand von 50 Q. Unten: Zeitsignal und Amplitudenverteilung eines Rauschsig-
nals gleicher Leistung, welches aber eine maximale Spannungsamplitude von u,= 1V be-
sitzt.

Bezuglich der moglichen Unterdriickung von Stérungen gegenuber anderen Kommunikati-
onsfunkdiensten im gleichen Frequenzbereich durch Verwendung eines Rauschsignals ist
allerdings auch zu beachten, dass diese vom verwendeten Vielfachzugriffsverfahren sowie
vom SNR (hier der Energie pro Bit in Form des E,/Ny-Wertes [Ohm10]) des Kommunika-
tionsdienstes abhangt. So kann es unter Umstanden beispielsweise zu einer geringeren Sto-
rung in Form einer niedrigeren Bitfehlerrate (engl.: Bit Error Rate (BER)) kommen, wenn
bei Anwendung eines Zeitmulitplexverfahrens (engl.: Time Division Multiple Access
TDMA) ein Datenpaket (engl.: Frame) durch die hohe Leistung eines Chirpsignals zwar ge-
stort wird, alle anderen aber aufgrund der zeitlich begrenzten Leistung des Chirpsignals feh-
lerfrei Ubertragen werden. Ist der Ey, /N,-Wert klein, so flhrt die Anwendung eines Rausch-
signals als Radarsendesignal zu dem Umstand, dass der Grundrauschpegel des
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4 Entwurf eines neuartigen Abbildungssystems

Kommunikationssystems scheinbar angehoben wird und mehrerer Datenpakete innerhalb
der Radarpulslange fehlerhaft tibertragen werden. In diesem Fall also, ware die Anwendung
eines linear frequenzmodulierten Sinussignals zu bevorzugen.

m=m+1

nein
GauB_sches Eausch- Begrepzung der Bandpassfilterung auf 'a
signal sg' (t) Amplitude von Systembandbreite :
mit o(s2) » ug sg () auf tug S™(f) - Hgp(f) Sr(t)
m=0 (Klipping)

Abbildung 4.24: Ablaufplan fiir die Erzeugung eines amplitudenbegrenzten Rauschsignals S (t) maximaler
Leistung, der maximalen Spannungsamplitude u, und der durch die Ubertragungsfunktion
Hgp(f) vorgegebenen Bandbreite.
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Abbildung 4.25: Links: Zeitsignal des amplitudenbegrenzten Rauschsignals in voller Léange (oben) und flr
einen zeitlichen Ausschnitt (unten). Rechts: Ergebnis der Autokorrelation des amplitudenbe-
grenzten Rauschsignals in voller Lange sowie fiir einen zeitlichen Ausschnitt des Signals.
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

Um hochauflésende Radarabbildungen von Objekten im erdnahen Weltraum erstellen zu
kdnnen, mussen eine Vielzahl von Fehlereinfliissen berlicksichtigt werden, die sich ansons-
ten degradierend auf die ISAR-Bildproduktqualitit auswirken wirden oder gar die Prozes-
sierung eines ISAR-Bildprodukts aus den gemessenen Rohdaten vollig unméglich machen.
In diesem Kapitel werden die wichtigsten, bei der Radarabbildung von Objekten im Welt-
raum auftretenden, Fehlereinflisse in Form ihrer Ursache und ihrer Auswirkung auf die
ISAR-Bildproduktqualitat vorgestellt.

5.1 Atmospharische Dampfung

Als ein unvermeidbarer und grundlegender Stéreinfluss ist die atmosphérische Dampfung
zu sehen. Die elevationsabhangige atmosphéarische Dampfung A, flr einen Ausbreitungs-
pfad Erde-Weltraum l&sst sich nach [ITUQ09] naherungsweise folgendermafen berechnen:

_ Ay + Ay _ hoyoe ™ "'s/M0 + heyge™"ts/M (5.1)

sinE sinE

atm

Hierbei ist E der Elevationswinkel, A, die Dampfung aufgrund des Anteils der trockenen
Luft, die hauptséachlich durch die Absorption durch Sauerstoffmolekdile entsteht, und Ay die
Dampfung aufgrund des Wasserdampfgehalts in der Atmosphare. Die GroRe hg beschreibt
die Hohe des Radarsystems tiber dem mittleren Meeresspiegel (Normalhdhennull). Des Wei-
teren sind y, und y; die spezifischen Dampfungen der entsprechenden Anteile in dB/km ent-
sprechend Abbildung 5.2. Die dquivalente HOhe h; des Anteils aus Wasserdampf erhélt man
mit

hf = 1,66(1 + u1 + uz + u3), (52)
wobei

o 1,390’f (5 3)

17 (f = 22.235)2 4 2,560;° '
w = 3,370'f (5 4)

27 (f —183,31)2 4 4.690;° '
e = 1,580'f (5 5)

7 (f —325,1)2 4+ 2,890;° '

1,013

und (5.6)

Of = .
71 + e-86@n-057)
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

Dabei ist p, = p/1013 und p der am Boden gemessen Luftdruck in hPa sowie f die Fre-
quenz in GHz. Die dquivalente Hohe h, des Anteils der trockenen Luft erhdlt man mit

6,1
hy = —————=7 (1 +t; + t; + t3), 5.7
S roapr Tt .7)
wobei
f-597 2
tl = 4,64 . e_(m) , (58)
1+ 0,066p, **
0.14 - ¢%12Pn
2= 7 Z2n (59)
(f —118,75)2 + 0.031 - e22Pn
- 0,0114f —0,0247 + 0,0001f + 1,61-107°f2 10
* = 1T 014p 2% 1-001697 + 41-105/2 32 10772 10
Flr Frequenzen kleiner 70 GHz lasst sich h; vereinfacht abschatzen mit
he < 10,7 -pY® v f < 70 GHz. (5.11)

Diese vereinfachte Berechnungsvorschrift ist eine ausreichende Né&herung zur Berechnung
der atmospharischen Dampfung im Bereich der frequenzabh&ngigen Transmissionsfenster.
Im Bereich der Absorptionslinien, wie beispielsweise um 60 GHz, fiihrt diese Naherung zu
einer grofReren Abweichung [ITU09]. Da in der Fernerkundung zur Erd- oder Weltraumbe-
obachtung die Wahl der Frequenz sinnvollerweise auf den Bereich der Transmissionsfenster
fallt, lasst sich in der hier vorliegenden Arbeit dieser vereinfachte Algorithmus daher an-
wenden.

Abbildung 5.1 zeigt die mit GI. (5.1) bestimmte Einwegdampfung der Atmosphére fiir die
Radarmittenfrequenzen f,,= 10 GHz, 30 GHz und 80 GHz, die alle im Bereich von Trans-
missionsfenstern mit geringer spezifischer Gesamtdampfung liegen (vgl. Abbildung 5.2 und
Abbildung 5.3).

Die neben der in dieser Arbeit verwendeten Frequenz gewéhlten hoheren Frequenzen wur-
den zum einen aus Griinden der Vergleichbarkeit und zum anderen fiir die im spéteren Ver-
lauf der Arbeit weiterfihrenden Betrachtungen eines zukiinftigen Radarsystems zur Welt-
raumbeobachtung berechnet (siehe Kapitel 7).
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5.1 Atmospharische Dampfung

Atmospharische Dampfung
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Abbildung 5.1:  Einwegdampfung der Atmosphare in Abhé&ngigkeit des Elevationswinkels E fiir verschiedene
Frequenzen sowie unterschiedlichen Héhen hy des Radarsystems (iber dem mittleren Mee-
resspiegel (Normalhéhennull).

Des Weiteren wurden drei verschiedene Hohenlagen eines moglichen Radarstandortes be-
ricksichtigt, wobei die Hohenlage von hg= 600 m Uber dem mittleren Meeresspiegel der
Hohe des Radarsystems wéhrend den experimentellen Untersuchungen entspricht. Grund-
lage der Berechnung waren die aus Abbildung 5.2 gewonnenen spezifischen Dampfungen
der entsprechenden Frequenzen sowie der entsprechend der Héhenlage mittlere Luftdruck
(Anhang A.2). Die Dampfung in Abhéangigkeit der Frequenz flr einen Elevationswinkel
E =90° (Zenit) zeigt Abbildung 5.3.

Tabelle 5.1: Spezifische Dampfungen sowie Luftdruckwerte als Grundlage fir die Berechnung der in Abbil-
dung 5.1 dargestellten Dampfungswerte.

Frequenz 10 GHz 30 GHzZ 80 GHz
Spezifische Dampfung y, 8:103dB/km 0,021 dB/km 0,056 dB/km
Spezifische Dampfung y; 6,5-10-3dB/km 0,08 dB/km 0,3dB/km

Hohe (m 0. NHN) Om 600 m 1500 m
Mittlerer Luftdruck p | 1013 hPa 938,1 hPa 835,8 hPa

Wie den Graphen entnommen werden kann, so liegen flr die betrachteten Frequenzen
Déampfungswerte zwischen wenige Zehntel bis wenige Dezibel Einwegdampfung je nach
Sensorhohe und Sichtwinkel vor. Dieser Umstand macht grundséatzlich die Anwendung aller
drei Frequenzbereiche fur die betrachtete Anwendung maoglich. Es ist ferner bekannt, dass
weitere atmosphérische Einflisse wie Regen, Schnee oder auch Wolken einen je nach Fre-
guenzbereich und Intensitat der Erscheinung recht starken Einfluss auf die Signaldampfung
haben kdnnen. Dieser Umstand wird hier aber nicht weiter betrachtet, da es sich um tempo-
rare Ereignisse handelt, die sich grundsatzlich im Wesentlichen dann auf das SNR im finalen
Bildprodukt niederschlagen und fiir die hier eher system- und verfahrensorientierte Betrach-
tung zunéchst irrelevant sind. Eine Berlcksichtigung der Einfliisse von Wolken und Regen
findet dann in den in Kapitel 7 vorgestellten Untersuchugnen statt.

87



5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

Déampfung in dB/km

Abbildung 5.2:

Zenitdampfung in dB

Abbildung 5.3:
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10° ————F—
i Gesamt
1012 —H,0
5 0,
2
10°
5
2
107 |
5
2
107 |
5/
2 /
1 10 10? 350

Frequenz in GHz

Spezifische Dampfung fir die trockene (O2) und feuchte (H.O) Komponente der Atmosphéare
in Abhéngigkeit der Frequenz nach [ITU09], berechnet fur einen Luftdruck von 1013 hPa,
eine Temperatur von 15°C und einen Wassergehalt von 7,5 g/m3 (£ relative Luftfeuchtigkeit
~ 60%).
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Déampfung im Zenit (E = 90°) der trockenen (O2) und feuchten (H.O) Komponente sowie
der Gesamtdampfung der Atmosphére in Abhangigkeit der Frequenz nach [ITUQ09], berech-
net fur einen Luftdruck von 1013 hPa, einer Temperatur von 15°C und einen Wassergehalt
von 7,5 g/m?3 (2 relative Luftfeuchtigkeit ~60%).



5.2 Atmospharische Laufzeitverzégerung

5.2 Atmospharische Laufzeitverzégerung

Zu den moglichen Fehlereinfliissen der Atmosphdare mit den grofiten Auswirkungen auf die
ISAR-Bildproduktqualitat z&hlt die durch die lonosphére und Troposphére hervorgerufene
Laufzeitverzogerung. Wird diese Laufzeitverzégerung nicht berticksichtigt, fihrt dies zu ei-
ner scheinbar falschen Aufnahmegeometrie, was eine entsprechend degradierende Wirkung
auf die Qualitat des prozessierten Bildprodukts hat. Zusatzlich stellt die lonosphare ein stark
dispersives Medium dar, weshalb grundsétzlich die Laufzeitverzogerung in Abhéngigkeit
der Frequenz betrachtet werden muss. Im Folgenden sind die Auswirkungen basierend auf
der Abbildungsgeometrie sowie in Abhéngigkeit der atmosphérischen Parameter aufgezeigt.

5.2.1 Einflisse der lonosphare

Die lonosphare ist ein Bereich der Atmosphére die durch die hochenergetische Strahlung
der Sonne ionisiert wird und deshalb zum Teil aus freien Elektronen und lonen besteht. Sie
beginnt bei einer Héhe von etwa 85 km Uber der Erdoberflache und erreicht ihre grofite
Elektronendichte bei ungefahr 300 km und erstreckt sich bei abnehmender Elektronendichte
durchaus bis 1000 km Hohe. Im Hinblick auf niedrig fliegende Objekte ist deshalb auch zu
beachten, dass die Umlaufbahn innerhalb des Bereichs der lonosphare liegen kann, was bei
der spéteren Berechnung der Laufzeitverzégerung des Signals berticksichtigt werden muss.
Die Laufzeitverzdgerung hangt indes von der Sendefrequenz und der Anzahl an freien Elekt-
ronen innerhalb der lonosphare ab. Hierbei ist die Anzahl an freien Elektronen von vielen
Faktoren abhdngig. Zum einen Gberwiegt in der Nacht der Rekombinationsprozess, bei dem
sich Elektronen und lonen ladungsmaRig wieder neutralisieren, was dazu fiihrt, dass in der
Nacht die Anzahl an freien Elektronen deutlich geringer ist wie tagsuber. Des Weiteren spielt
die geographische Lage eine wichtige Rolle, wobei durch die lotrechte Sonneneinstrahlung
am Aquator die groRte Konzentration freier Elektronen auftritt. Hinzu kommt, durch die tiber
das Jahr hinweg variierende solare Strahlungsintensitat, eine Abhangigkeit entsprechend den
Jahreszeiten. Uber einen langen Zeitraum betrachtet, spielt des Weiteren die zyklische Son-
nenaktivitét eine Rolle, bei der mit einer durchschnittlichen Periode von ungefahr 11 Jahren,
durch die Entstehung von Sonnenflecken die Intensitat der Emission hochenergetischer, io-
nisierender Strahlung variiert [Lev10] [Kl087].

Kenntnis Uber die genaue Signalverzogerung der lonosphére ist besonders bei Navigations-
systemen wie GPS, Galileo,... von grofRer Bedeutung, um eine fehlerhafte Positionsbestim-
mung zu vermeiden. Durch die signifikante Dispersivitat der lonosphare bei den GNSS?
Frequenzen lasst sich hier allerdings durch Kombination zweier Messungen bei unterschied-
licher Frequenz die Laufzeitverzdogerung, und somit der Einfluss der lonosphére, im Emp-
fanger (Navigationsgerét) bestimmen. Im Fall des Radarsystems ist dies im Allgemeinen
nicht moglich ohne genauere Informationen (ber die lonosphéare vorliegen zu haben. Um
den Einfluss der lonosphére bei gegebener Sendefrequenz bestimmen zu kdnnen, ist somit
die Kenntnis tber die Anzahl an freien Elektronen notwendig, die die Signallaufzeit be-
stimmt. Diese wird durch den sogenannten TEC (engl.: Total Electron Content) Wert aus-
gedriickt und in sogenannten TEC-Units angegeben, wobei 1 TECU einer Anzahl von
10% Elektronen/m? entspricht. Der Bezug ,,pro m>* ergibt sich daraus, dass der TEC-Wert
die Anzahl der freien Elektronen in einer durch die gesamte lonosphérenschicht gehende,
gedachte S&ule mit der Grundflache von 1x1 Meter angibt. Somit ergibt sich der TEC-Wert
durch Integration Uber die Elektronendichte entlang einer zur Erdoberflache senkrecht ste-
henden Geraden. Dies entspricht einem Elevationswinkel von 90°, weshalb die Bezeichnung

2 Global Navigation Satellite System (GNSS)
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

vertikaler TEC (engl.: vertical TEC—>VTEC) verwendet wird. Fir eine beliebige Blickrich-
tung, wie es in der Praxis meist der Fall ist, muss dieser Wert in einen geneigten TEC-Wert
(engl.: slant TEC->sSTEC) umgerechnet werden, der einer Integration der Elektronendichte
entlang eines beliebigen Ausbreitungspfades entspricht. Im Folgenden wird nun die durch
die lonosphére hervorgerufene Signalverzégerung anhand der Frequenz und der Anzahl an
freien Elektronen analytisch beschrieben.

Die Laufzeit t, eines Signals in Abhangigkeit der Frequenz und der Elektronendichte N,
berechnet sich zu [Hag09]

_1/2 1 °E N, 2
fl Nee l dsz—f [1+e—qezlds, (5.12)
2egmewi Co 2E5gmewi

SA

wobei q., m, die Ladung bzw. Masse eines Elektrons ist, ¢, die Permittivitat des Vakuums
sowie c, die Lichtgeschwindigkeit. Damit ergibt sich fur die durch die in der lonosphare
vorhandenen freien Elektronen eine zusétzliche Signallaufzeit von

SE 2 2 SE
1 N, 1
Aty ~ —f L R . f N, ds, (5.13)
Co ; 2E5gmewi Co ZEOmewKS
A A

die wiederum einer zusatzlichen Wegstrecke von Asy,, entspricht. Mit dem Elektronenra-
dius 7, = q2/(4meymecd) ~ 2,818:10°%° m lasst sich diese Wegstrecke schreiben als

SE SE
core 1 1
ASyon = Co * Atyon = o f2 f N, ds = KiOIlf_z f N, ds. (5.14)
SA

Bericksichtigt man, dass sich der geneigte TEC (STEC) durch die Integration entlang des
Ausbreitungsweges ergibt, und damit sTEC = [ N, ds ist und der VVorfaktor mit dem Wert
Kion = CaTo/2m =~ 40,308193 m-m?Hz? abgeschatzt werden kann, ergibt sich

40,3
ASIon = ? -STEC . (515)
Gleichung (5.15) zeigt durch die reziproke quadratische Frequenzabhéngigkeit, dass beson-
ders bei niedrigen Frequenzen eine groRRe Beeinflussung durch die lonosphére erwartet wer-
den muss. Zudem ist die Verzdgerung linear von der Anzahl an freien Elektronen abhéngig.
Ist die Elektronendichte der lonosphdre nur in vTEC Werten verfugbar, l&sst sich unter der

Annahme einer einzigen lonosphéarenschicht abhdngig vom Elevationswinkel E eine Um-
rechnung wie folgt durchfiihren [Jak11]:

-1/2

Ry cos E \?

STEC = vTEC - <1 - (—E ) ) (5.16)
RE + hion

Hierbei sind Ry der Radius der Erde und h;,,, die Dicke der lonospharenschicht.

90



5.2 Atmospharische Laufzeitverzégerung

Aktuelle Werte fiir die Elektronendichte werden z.B. vom DLR im sogenannten ,,Space
Weather Application Center®* (SWACI) iiber das ,,.Space Weather European Network*
(SWENET) stlndlich bereitgestellt. Abbildung 5.4 zeigt die Elektronendichte der lono-
sphére flr Europa flr einen einzigen Zeitpunkt (links), sowie die mittlere Elektronendichte
Uber einen Zeitraum von 27 Tagen (rechts). Es ist deutlich zu erkennen, dass die Elektro-
nendichte in sudlicher Richtung aufgrund der dort starkeren Strahlungsintensitat der Sonne
zunimmt. Ansonsten ist die Elektronendichte tUber der Zeit gesehen und auch 6rtlich im eu-
ropéischen Raum relativ konstant. Der Fehler der dargestellten TEC-Karten bel&uft sich laut
SWACI auf weniger als 1 TECU.

Elektronendichte (TEC) Elektronendichte (TEC)
08. Juni 2017 12:15 Uhr Im Mittel Giber 27 Tage

-20° 0 20° 40° -20° 0 20° 40°

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
TEC/TECU TEC/TECU

Abbildung 5.4:  Elektronendichte in TECU fiir Europa um die Mittagszeit (links) sowie im Mittel (iber einen
Zeitraum der letzten 27 Tage ausgehend vom 8. Juni 2017 (rechts) - Angaben vom SWACI.

Abbildung 5.5 zeigt die mit GlI. (5.15) bestimmte Verzogerung in Form der Weglange sowie
der Zeit fur drei verschiedene Elektronendichten in Abhangigkeit der Frequenz. Der Fre-
quenzbereich deckt entsprechend den Bereich des 10SiS-0-Systems ab. Es zeigt sich, dass
im Extremfall bei einer Elektronendichte von 100 TECU die Einwegverzdgerung bei 8 GHz
einer Weglangendifferenz von As;,,=63 cm bzw. einer Laufzeitverzigerung von
Aton= 2,1 ns entspricht, und sich auf 21 cm bzw. 0,7 ns bei 14 GHz verringert. Betrachtet
man die in Abbildung 5.4 dargestellten Werte fur die Elektronendichte, so sind diese hohen
Werte fiir den europdischen Raum nicht realistisch aber in niedrigeren Breitengraden im
Extremfall durchaus erreichbar. Bei einer Elektronendichte von 30 TECU betrégt die Ver-
z6gerung bei einer Frequenz von 8 GHz noch At;,,= 0,83 ns, was einer Weglange von
Asion= 25 cm entspricht, und verringert sich bei der Abnahme der Elektronendichte auf
10 TECU auf 0,21 ns bzw. 6,2 cm. Auch die Anderung der Verzégerung tber der Frequenz
nimmt mit steigender Elektronendichte zu. Betrégt sie bei einem Wert von 10 TECU im
gezeigten Frequenzbereich Asy,,= 4,2 cm, was einer Laufzeitdifferenz von At;,,= 0,14 ns
entspricht, erhéht sich diese auf 16,9 cm (20,56 ns) bei 30 TECU bzw. auf 0,42 cm

3 Space Weather Application Center - lonosphere (SWACI)
http://swaciweb.dlr.de/daten-und-produkte/
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(21,4 ns) bei 100 TECU. Diese frequenzabhangige Laufzeitverzdgerung, die einer tber der
Frequenz variierenden Gruppenlaufzeit entspricht, hat damit besonders bei Systemen mit
niedriger Mittenfrequenz und sehr grol3er relativer Bandbreite, wie es bei dem in dieser Ar-
beit verwendeten Radarsystem der Fall ist, einen deutlichen Einfluss. Dieser Einfluss sowie
die Degradierung der Qualitat einer ISAR-Abbildung durch die lonosphare werden im Fol-
genden anhand von Simulationsergebnissen dargestellt.

Laufzeitverzégerung durch lonosphéare
[ [ [ L

| ~==10 TECU
0.6, ——30 TECU [}2
o SN S (N S N 100 TECU
c - e 415 o
e 04 BT =
£ £
g o3 B 13
< ....... arrrna, by
02— =
h‘*& 10.5
0.1 -
; r - s St Tl [ —— 0
) 9 10 11 12 13 14

Frequenz in GHz

Abbildung 5.5:  Durch die lonosphare verursachte streckenmafige und zeitliche vertikale Verzégerung (Ein-
weg) flr verschiedene Werte der Elektronendichte in TECU in Abhédngigkeit der Frequenz.

Der Einfluss, den die lonosphére auf den Abbildungsprozess von Objekten im Weltraum hat,
hangt bei gegebenen Parametern der lonosphére sowie festen Radarsystemeigenschaften
stark von der Aufnahmegeometrie ab. Dies liegt zum einen darin, dass die Verzogerung bei
niedrigen bis mittleren Elevationswinkeln deutlich groRer ist als im Zenit. Zum anderen ist
die Winkelgeschwindigkeit des Objekts vom Radarsystem aus betrachtet zudem bei solchen
Elevationswinkeln geringer als im Zenit. Dies fuhrt dazu, dass das Objekt bei diesen Eleva-
tionswinkeln flr einen fest vorgegebenen Azimutwinkelbereich tber einen gréReren Eleva-
tionswinkelbereich beleuchtet werden muss, was zu einer groReren Variation der Laufzeit-
verzdgerung der lonosphare innerhalb des notwendigen Azimutwinkelbereichs fiihrt. Des-
halb basieren die im Folgenden in Abbildung 5.6 bis Abbildung 5.8 gezeigten Simulations-
ergebnisse auf einem mittleren Elevationswinkel von etwa E= 50°. Des Weiteren wurde eine
Umlaufbahnhdhe von hg;= 700 km (mit einer Exzentrizitdt = 0) angenommen. Der Azi-
mutwinkelbereich ist jeweils so gewahlt, dass bei gegebener Signalbandbreite eine néhe-
rungsweise quadratische Auflésungszelle entsteht. Die lonosphére wurde mit einem vTEC-
Wert von konstant 30 TECU modelliert, wobei der sTEC-Wert fur den jeweiligen Elevati-
onswinkel berechnet wurde.

Dargestellt ist jeweils das ISAR-Bild mit und ohne Einfluss der lonosphére. Zudem sind die
Schnittbilder in Entfernungs- und Azimutrichtung durch das jeweilige Maximum des riick-
projizierten ISAR-Bildes zu sehen. Als Bildqualitatsparameter sind die Auflésung in Form
der Halbwertsbreite (HWB), sowie das Leistungsverhaltnis zwischen Haupt- und Nebenkeu-
len in Form des ISLR (engl.: Integrated Side Lobe Ratio) angegeben. Als Zielobjekt dient
ein winkel- und frequenzunabhéngiges Streuzentrum, welches ohne duRRere Fehlereinfliisse
eine ideale Punktzielantwort des Radarsystems liefern wirde.
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5.2 Atmospharische Laufzeitverzégerung

Abbildung 5.6 zeigt die Auswirkungen der frequenzabhangigen Laufzeitverzdgerung der lo-
nosphare auf die Punktzielantwort bei einer Bandbreite des Radarsystems von B= 400 MHz
bei einer Mittenfrequenz von f,,=8,2 GHz. Aufgrund der geringen Bandbreite hat die Dis-
persion keine sichtbaren Auswirkungen auf die Punktzielantwort in Entfernungsrichtung be-
trachtet. Eine Verschiebung um etwa As= 10 cm ist in Entfernungsrichtung jedoch deutlich
zu erkennen. In Azimutrichtung dagegen ist die Degradierung der Punktzielantwort deutlich
zu erkennen. Das ISLR nimmt um etwa 2 dB ab und die Nebenkeulenddmpfung verringert
sich auf etwa 11,5 dB. Dies zeigt, dass auch schon bei geringen Bandbreiten und dement-
sprechend geringer Auflésung eine signifikante Beeinflussung durch die lonosphare entste-
hen kann.
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Abbildung 5.6:  Auswirkungen der frequenzabhangigen Laufzeitverzdgerung der lonosphére auf die Punkt-
zielantwort bei einer Bandbreite von B= 400 MHz (8-8,4 GHz). Dargestellt ist das riickpro-
jizierte ISAR-Bild ohne Einfluss der lonosphére mit zugehdrigen Schnittbildern (links), sowie
mit Einfluss der lonosphére (rechts). Als Bildqualitatsparameter sind die Halbwertsbreite
(HWB) und das Integrated Side Lobe Ratio (ISLR) angegeben.

Der Einfluss der lonosphare wird umso deutlicher je groRer die verwendete Radarsystem-
bandbreite und damit die rdumliche Auflosungsfahigkeit werden. Abbildung 5.7 zeigt die
Auswirkungen der lonosphére auf die Punktzielantwort bei einer Bandbreite des Radarsys-
tems von B= 3 GHz bei einer Mittenfrequenz von f,= 9,5 GHz.

93



5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess
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Abbildung 5.7:  Auswirkungen der frequenzabhangigen Laufzeitverzogerung der lonosphare auf die Punkt-
zielantwort bei einer Bandbreite von 3 GHz (8-11 GHz). Dargestellt ist das riickprojizierte
ISAR-Bild ohne Einfluss der lonosphéare mit zugehdrigen Schnittbildern (links), sowie mit
Einfluss der lonosphére (rechts). Als Bildqualitatsparameter sind die Halbwertsbreite
(HWB) und das Integrated Side Lobe Ratio (ISLR) angegeben.

Im ruckprojizierten ISAR-Bildprodukt ist nun eine Degradierung in beide Ortsrichtungen
deutlich zu erkennen. Interessant hierbei ist, dass sich die Auflésung in Form der Halbwerts-
breite aber nur leicht andert. Das ISLR dagegen nimmt zumindest in Entfernungsrichtung
ab, was damit durch die geringere Leistung in der Hauptkeule bzw. der gréf3eren Leistung
in den Nebenkeulen zu einem verringerten Signal-zu-Rausch-Verhéltnis (SNR) flihren
wirde. Dies ist in der hier gezeigten Darstellung nicht erkennbar, da die dargestellten Bild-
produkte jeweils auf das eigene Maximum normiert wurden. Weiterhin ist in beiden Orts-
richtungen eine Verschiebung des Punktziels festzustellen. Wird nun die Bandbreite noch
weiter erhoht, zeigen sich die Auswirkungen der lonosphére noch deutlicher. Abbildung 5.8
zeigt dies bei einer Bandbreite des Radarsystems von B= 6 GHz und einer Mittenfrequenz
von f,= 11 GHz. In Entfernungsrichtung ist jetzt eine signifikante Verschlechterung der
Auflésung von ideal mit Ar.,= 2,2 cm auf degradiert mit Ar, = 4,1 cm festzustellen, so-
wie eine Verschlechterung des ISLR um knapp 2 dB. In Azimutrichtung ist die Degradie-
rung in Form der Verschlechterung der Nebenkeulenunterdriickung zu sehen, was durch das
um 5 dB verringerte ISLR bestétigt wird.
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5.2 Atmospharische Laufzeitverzégerung

Als Fazit dieser Betrachtungen l&sst sich zusammenfassen, dass die lonosphdare je nach Mit-
tenfrequenz und genutzter Bandbreite eine deutliche Auswirkung auf die Abbildung eines
Weltraumobjekts haben kann. Es sei hierzu aber nochmals erwahnt, dass die Auswirkungen
auch sehr stark von der jeweiligen Aufnahmegeometrie abhangen, weshalb bei der Erstel-
lung der hier gezeigten Simulationsergebnisse eine solche Aufnahmegeometrie gewéhlt
wurde, bei welcher die lonosphére einen signifikanten Einfluss hat. Vergleicht man des Wei-
teren die drei Simulationsergebnisse, die zwar mit unterschiedlicher Bandbreite, aber mit
einer identischen Aufnahmegeometrie durchgefuhrt wurden, und betrachtet ferner die Aus-
wirkungen auf die jeweilige Punktzielantwort, so gilt es festzustellen, dass die lonosphére
durchaus samtliche Bildqualitatsparameter merklich beeinflussen kann, wobei nicht immer
alle gleich stark betroffen sein mussen.
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Abbildung 5.8:  Auswirkungen der frequenzabhangigen Laufzeitverzdgerung der lonosphére auf die Punkt-
zielantwort bei einer Bandbreite von 6 GHz (8-14 GHz). Dargestellt ist das riickprojizierte
ISAR-Bild ohne Einfluss der lonosphére mit zugehdrigen Schnittbildern (links), sowie mit
Einfluss der lonosphére (rechts). Als Bildqualitatsparameter sind die Halbwertsbreite
(HWB) und das Integrated Side Lobe Ratio (ISLR) angegeben.

5.2.2 Einflisse der Troposphare

Im Gegensatz zur lonosphére ist die durch die Troposphare verursachte Laufzeitverzégerung
unterhalb von etwa 15 GHz nicht abhéngig von der Frequenz [Col99], weshalb sich diese
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nicht einfach durch Kombination zweier Messungen bei unterschiedlicher Frequenz bestim-
men lasst. Daher kann die troposphérische Laufzeitverzdgerung nur anhand des Brechungs-
indexes bestimmt werden, welcher wiederum anhand von Atmospharenmodellen und aktu-
ellen meteorologischen Daten wie Temperatur, Luftdruck, Luftfeuchtigkeit, usw. nur nahe-
rungsweise bestimmt werden kann. Da aber keine Frequenzabhangigkeit vorliegt, entspricht
die Gruppenlaufzeit bzw. Gruppengeschwindigkeit der Phasenlaufzeit bzw. Phasenge-
schwindigkeit der Signale und umgekehrt. Mit dem Brechungsindex n des Mediums gilt
damit fur die Brechungsindizes bzgl. Gruppen- und Phasengeschwindigkeit ng und np:

ng=n,=n (5.17)

Da die Gruppengeschwindigkeit v, den Wert der Lichtgeschwindigkeit nicht Gbersteigen
kann, d.h. vy < c,, ergibt sich mit ¢, = ngv,, flr den Brechungsindex n, = 1. Da der Bre-
chungsindex der Atmosphére nur minimal von Eins abweicht, wird haufig die Brechung
(engl. Refractivity) Ng mit dem allgemeinen Zusammenhang Ng = 10°(n — 1) fiir die Be-
rechnung der Laufzeitverzogerung herangezogen. Uber die Integration entlang des Pfads
vom Radarsystem zum Satelliten erhédlt man damit die Laufzeitverzdgerung in Form einer
Weglénge (Einweg) zu

Sat Sat Sat
ASTrop = f (ng - 1) ds = f Ng ds — f 1ds (5.18)
Rad Rad Rad
bzw.
Sat Sat
AStrop = 10° j Ng ds = 10° f (N; + Nf) ds = As; + Asg. (5.19)
Rad Rad

Hierbei wurde die Brechung Ny durch die Komponente N;, die den Einfluss der ,,trockenen*
Gase (hauptsachlich Stickstoff (N2) und Sauerstoff (O2)) reprasentiert, sowie N, die den
Einfluss des in der Atmosphére gelGsten Wassers beinhaltet, ausgedriickt. As, bzw. As¢ ist
hier die durch die trockene bzw. feuchte Komponente hervorgerufene Laufzeitverzégerung.

Da die Bestimmung der wahren Brechung der Atmosphare nicht so einfach mdéglich ist, gibt
es Berechnungsmethoden, die anhand meteorologischer Parameter die durch die Atmo-
sphére verursachte Verzégerung naherungsweise bestimmen. Die meteorologischen Para-
meter lassen sich hierbei aus einem entsprechenden Atmospharenmodell ableiten. Ein ein-
faches Atmospharenmodell stellt hierbei die Referenz-Standardatmosphére der International
Telecommunication Union (ITU) dar [ITU97]. Weitere Quellen fiir meteorologische Daten
sind die CRPL-Referenzatmosphare [Bea59], welche direkt den Brechungsindex angibt, so-
wie die vom ECMWEF (European Centre for Medium-Range Weather Forecasts) unter dem
Namen ERA Interim* bereitgestellten Daten. Eine Ubersicht tiber weitere Berechnungsme-
thoden und Atmospharenmodelle ist in [The05] zu finden.

Im Folgenden wird ein in [Col99] vorgestellter und in den spéteren Simulationen genutzter
Algorithmus zur Berechnung der tropospharischen Laufzeitverzégerung néher beschrieben.
Grundlegend léasst sich damit die vom Elevationswinkel E abhangige Laufzeitverzogerung
berechnen mit

4 https://www.ecmwf.int/en/research/climate-reanalysis/era-interim
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ASTrop = (As + Asg) - m(E), (5.20)
wobei

1,001
m(E) = —. (5.21)
/0.002001 + sin?(E)

Fur eine Hohe des Radarsensors von hg= 0 m Uber dem mittleren Meeresspiegel (NHN) l&sst
sich die vertikale Verzogerung der beiden Komponenten mit dem Luftdruck p in hPa, der
Temperatur T in Kelvin, dem Wasserdampfpartialdruck e; in hPa, dem Temperaturgradien-
ten Br in Kelvin/Meter sowie dem Feuchtigkeitsgradienten At berechnen mit

Iy R
Asyy = 10-6 1KmP. (5.22)

Im

Asgo = 107 KaRmer (5.23)
S = . .
o T+ ((A1 + 1Dgm — BrRm)

Die Konstanten werden hierbei angenommen mit k,= 77,604 K/mbar, k,= 382000 K?/mbar,
der spezifischen Gaskonstante von trockener Luft R,,= 287,058 J/Kg/K, sowie der mittleren
Fallbeschleunigung g,,= 9,784 m/s? [Teul7]. Fiir eine Lage des Radarsystems mit hg >
0 m mussen folgende Vorfaktoren beriicksichtigt werden:

g
hr\RmB
Ast = (1 — 'B'I:r B) T . ASt,O (524)
ok (}I»?T?)g_l
As; = (1 _ TTB) " Ase (5.25)

wobei g = 9,81 m/s? die Fallbeschleunigung am Erdboden darstellt.

Abbildung 5.9 zeigt die mit Gl. (5.20) bis (5.25) bestimmte zusatzliche Weglénge (Einweg),
die aufgrund der Laufzeitverzdgerung der Troposphare zustande kommt, in Abhangigkeit
des Elevationswinkels und fiir verschiedene Hohen des Radarsystems uber dem mittleren
Meeresspiegel (NHN). Gezeigt ist die Verzogerung As; , die durch die trockenen Gase ver-
ursacht wird, sowie die Verzdgerung As; , die aufgrund des Wasseranteils (feuchte Kompo-
nente) hervorgerufen wird. Je grofer der Elevationswinkel wird, desto geringer wir die Weg-
strecke, die das Signal durch die Troposphare zurticklegen muss, und desto geringer wird
dementsprechend die verursachte Verzdgerung. Ebenso wird durch eine hohere Lage des
Radarsystems der Weg durch die Troposphére verkiirzt, was ebenfalls eine geringfuigige
Verkleinerung der Laufzeitverzégerung zur Folge hat. Betrachtet man einen Elevationswin-
kel von E=90° (Zenit) so betragt die Verzdgerung As; bei einer Lage des Radarsystems auf
Meereshohe etwa As,=2,4m und verringert sich auf As,=2,1m bei einer Hohe von
hg=600 m, bzw. 1,9 m bei einer Hhe von 1500 m. Die durch die Feuchtigkeit hervorgeru-
fene Verzogerung As; betrdgt im Zenit hierbei ausgehend von Meereshdhe etwa Asq= 13 cm
und verringert sich auf 10 cm bei einer Hohe von hg= 600 m bzw. 7 cm bei einer Hohe von
1500 m. Bei kleinerem Elevationswinkel steigt die Verzégerung entsprechend an. Bei einem
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

Elevationswinkel von nur E= 30° betragt die Verzdgerung As; bei einer Lage des Radarsys-
tems auf Meereshohe etwa As.= 4,7 m und verringert sich auf 4,3 m bei einer Héhe von
hg= 600 m, bzw. 3,8 m bei einer Hohe von 1500 m. Die Verzdgerung As; betrégt bei einem
Elevationswinkel von 30° ausgehend von Meereshohe etwa 27 cm und verringert sich auf
21 cm bei einer Hohe von 600 m bzw. 15 cm bei einer Hohe von 1500 m.

Die hauptséachlich vom Luftdruck abhangige Variation der Laufzeitverzégerung, verursacht
durch die trockenen Gase, zeigt Abbildung 5.10 fiir verschiedene Elevationswinkel. Bei ei-
nem Elevationswinkel von E= 30° steigt die Wegladngenverzdgerung mit einem Inkrement
von 0,42 cm/mbar an. Je groRer der Elevationswinkel wird, desto weniger &ndert sich die
Laufzeitverzogerung Uber den Luftdruck betrachtet. Bei einem Elevationswinkel von 50°
steigt die Weglangenverzdgerung noch mit einem Inkrement von 0,28 cm/mbar an und ver-
ringert sich weiter auf 0,22 cm/mbar bei einem Elevationswinkel von 70° und 0,21 cm/mbar
bei einem Elevationswinkel von 90° (Zenit). Diese geringen Anderungen zeigen deutlich,
dass die durch die trockenen Gase verursachte Laufzeitverzogerung als sehr konstant be-
trachtet werden kann.

Laufzeitverzogerung durch Troposphare

14 4
hg =0m i
hg =600 m
hg =1500m | |
010 T 26 30 40 50 6-0 70 80 9-0

Elevationswinkel in Grad

Abbildung 5.9:  Zusatzliche Weglange (Einweg) die durch die Laufzeitverzogerung der Troposphére verur-
sacht wird in Abhangigkeit des Elevationswinkels (90° 2 Zenit) fiir verschiedene Héhen des
Radarsystems tiber NHN und einer Temperatur von 14 °C. 4s, stellt hierbei die durch die
trockene Komponente, 4s, die durch die feuchte Komponente verursachte Laufzeitverzoge-
rung dar.

98



5.2 Atmospharische Laufzeitverzégerung

Laufzeitverzogerung durch Troposphare
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Abbildung 5.10: Einwegverzdgerung 4s, aufgrund der trockenen Gase (hauptséchlich N, und Oy) in der Tro-
posphare in Abhangigkeit des Luftdrucks fiir verschiedene Elevationswinkel E sowie bei ei-
ner Hohe des Radarsystems von hy = 600 m Giber NHN und einer Temperatur von 14 °C.

Im Gegensatz dazu zeigt Abbildung 5.11 die deutlich starker variierende Einwegverzoge-
rung As; aufgrund des Wasseranteils in der Troposphare in Abhéngigkeit der relativen Luft-
feuchtigkeit fur verschiedene Temperaturen bei einem Elevationswinkel von E= 90° (Zenit)
sowie bei einer Hohe des Radarsystems von hg = 600 m tiber NHN. Da die Atmosphére bei
hoheren Temperaturen mehr Wasser aufnehmen kann, ist dementsprechend die Wasser-
menge bei gleicher relativer Luftfeuchtigkeit groier, was wiederum zu einer groReren Lauf-
zeitverzogerung fuhrt. Diese liegt bei 30 °C bei knapp 0,35 m im Maximum und verringert
sich auf etwa 0.05 m bei einer Temperatur von 0 °C. Wird der Elevationswinkel auf 30°
verringert, so verdoppelt sich die Laufzeitverzégerung im Vergleich zu einem Elevations-
winkel von 90° (Abbildung 5.12).

Es lasst sich zusammenfassend festhalten, dass die durch die trockenen Gase hervorgerufene
Laufzeitverzogerung einen deutlich groReren Beitrag zur Gesamtverzégerung liefert. Da die-
ser aber hauptsachlich durch den Luftdruck bestimmt wird, welcher sich nur langsam verén-
dert, andert sich jedoch auch die hervorgerufene Verzdgerung nur langsam, was wiederum
eine bessere Bestimmung bzw. auch eine bessere VVorhersagbarkeit gewahrleistet. Anders
wirkt sich die Verzdgerung aus, die durch den in der Atmosphére befindlichen Wasseranteil
verursacht wird. Dieser Wasserdampfpartialdruck kann auch tber wenige Stunden hinweg
aufgrund von kurzfristigen Wetterdnderungen stark variieren. Zudem lassen sich die atmo-
spharischen Parameter wie Luftfeuchtigkeit, Luftdruck und Temperatur im Allgemeinen nur
lokal am Boden messen. Fiir eine exakte Bestimmung der Laufzeitverzogerung wére es aber
notwendig den Verlauf der atmospharischen Parameter in Abhéngigkeit der H6he in der ge-
samten Troposphdre am Ort des Radarsystems zu kennen. Aufgrund dieser Unzulénglich-
keiten lassen sich mit den verfugbaren Algorithmen nur Ndherungen der Laufzeitverzoge-
rungen bestimmen. Ausgehend von diesen werden nachfolgend die Einfliisse der Tropo-
sphére auf die Qualitét eines ISAR-Radarbildproduktes anhand von Simulationsergebnissen
gezeigt. Des Weiteren werden die berechneten N&herungen der Laufzeitverzégerung spater
flir eine erste Korrektur der experimentell durchgefiihrten Messungen von Weltraumobjek-
ten herangezogen.
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

Laufzeitverzégerung durch Troposphére bei E = 90°
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Abbildung 5.11: Einwegverzogerung 4s; aufgrund des Wasseranteils in der Troposphére in Abhangigkeit der
relativen Luftfeuchtigkeit fir verschiedene Temperaturen bei einem Elevationswinkel von
E=90° (Zenit) sowie bei einer Hohe des Radarsystems von hz= 600 m tiber NHN.

Laufzeitverzogerung durch Troposphéare bei E = 30°
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Abbildung 5.12: Einwegverzogerung 4s; aufgrund des Wasseranteils in der Troposphére in Abhangigkeit der
relativen Luftfeuchtigkeit flr verschiedene Temperaturen bei einem Elevationswinkel von
E=30° sowie bei einer Hohe des Radarsystems von hz= 600 m tiber NHN.

Abbildung 5.13 zeigt die durch die Troposphare hervorgerufenen Laufzeitverzégerungen
anhand des Referenzstreuzentrenmodells aus Abschnitt 4.3.1. Dargestellt sind zwei Simula-
tionsergebnisse fur zwei unterschiedliche Aufnahmegeometrien mit Einflissen der Tropo-
sphare sowie zum Vergleich das Ergebnis einer idealen Simulation ohne Einflisse von Feh-
lereffekten. Die zur Simulation verwendete Signalbandbreite betragt B = 4,4 GHz. Zudem
dargestellt ist der sich durch die Aufnahmegeometrie ergebende Elevationswinkel, der wie-
derum die dargestellte Laufzeitverzégerung mit bestimmt. Die beiden Aufnahmegeometrien
wurden hierbei willkirlich gewéhlt und sollen lediglich zeigen, dass eine unterschiedliche
Aufnahmegeometrie zu unterschiedlichen degradierenden Effekten im Radarbild fiihrt.
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Abbildung 5.13: Auswirkung der durch die Troposphére hervorgerufenen Laufzeitzeitverzogerung anhand
von Simulationen des Referenzstreuzentrenmodells. Im Vergleich zur idealen Simulation
(oben) wurden zwei Féalle mit nichtkorrigierter Laufzeitverzdgerung simuliert (jeweils links).
Zusatzlich angegeben sind der jeweilige Elevationswinkel und der sich daraus ergebende
Entfernungsfehler in Abhangigkeit des Azimutwinkels (jeweils rechts). Der Dynamikbereich
ist hierbei bei allen drei Bildern identisch.
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

Als Grundlage fir die Berechnung der troposphérischen Laufzeitverzogerung wurden fir
die atmospharischen Parameter die in Anhang A.2 gelisteten Durchschnittswerte verwendet,
wobei die Lage des Radarsystems an einem Breitengrad von ¢g= 48° und einer Hohe von
hg= 600 m angenommen wurde (etwa Munchen). Beide Ergebnisse zeigen eine deutliche
Verschlechterung der raumlichen Aufldsung in Azimutrichtung. Um den Verlauf der Degra-
dierung Uber den Azimutwinkelbereich zu veranschaulichen, zeigt Abbildung 5.14 eine
Bildserie, wobei von Bild zu Bild der Azimutwinkel sukzessive vergrof3ert wurde. Die Auf-
nahmegeometrie entspricht der in Abbildung 5.13 dargestellten unsymmetrischen Aufnah-
megeometrie (Mitte rechts) und die zur Simulation verwendete Bandbreite entspricht eben-
falls B = 4,4 GHz. Das Ergebnis zeigt deutlich die zunéchst erreichbare Verbesserung der
Fokussierung in Azimutrichtung durch Vergrof3ern des Azimutwinkelbereichs fur die syn-
thetische Apertur bis zu einem Wert von etwa @ 5,= 4° (Bild I-111). In diesem Winkelbereich
hat die Laufzeitverzdgerung noch keinen signifikanten Einfluss auf die Fokussierung in Azi-
mutrichtung. Wird der Winkelbereich flr die synthetische Apertur jedoch noch weiter ver-
grolRert, kommt die Laufzeitverzdgerung immer mehr zum Tragen und keine weitere Ver-
besserung der Azimutfokussierung wird erreicht. Vielmehr fiihrt es zu einer deutlich sicht-
baren auch wieder zunehmenden Degradierung des Bildes. Aufgrund der Normierung ist in
den hier dargestellten Simulationsergebnissen nicht sichtbar, wie grof3 der zusétzliche Ver-
lust im Signal-zu-Rausch-Verhdltnis ist, der aufgrund der durch die von der Laufzeitverzo-
gerung verursachten inkohé&renten Integration der einzelnen Entfernungsprofile entsteht.

Die degradierende Wirkung der Troposphare auf die ISAR-Bildproduktqualitét eines realen
Objekts zeigt das Simulationsergebnis in Abbildung 5.16 im Vergleich mit einem Simulati-
onsergebnis ohne Fehlereinfliisse. Die Simulationsergebnisse zeigen den in Abschnitt 4.3.2
bereits beschriebenen IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten. Die Umlaufbahnhéhe betragt
hg;.= 780 km (e = 0), die verwendete Radarsystembandbreite B= 4,4 GHz und der Integra-
tionswinkelbereich fur die synthetische Apertur in Azimutrichtung ¢,, = 19°. Als Grund-
lage fur die Berechnung der Laufzeitverzégerung wurden fir die atmospharischen Parameter
die in Anhang A.2 gelisteten Durchschnittswerte verwendet, wobei ebenfalls die Lage des
Radarsystems bei einem Breitengrad von gg= 48° und einer Héhe von hg= 600 m angenom-
men wurde. Der sich, durch die Umlaufbahneigenschaften und der dadurch entstehenden
Abbildungsgeometrie ergebende Elevationswinkelbereich ist in Abbildung 5.15 in Abhén-
gigkeit des Azimutwinkels dargestellt. Zusétzlich zeigt Abbildung 5.15 die dabei durch die
Troposphare entstehende Einweg-Laufzeitverzogerung. Diese verdoppelt sich dementspre-
chend durch die zum Objekt hin- und riicklaufende elektromagnetische Welle. Die Verzo-
gerung betrégt im Durchschnitt etwa A_sTropoz 227 cm und andert sich aufgrund des hohen
Elevationswinkels nur geringfuigig um + 2 cm ber den Azimutwinkel betrachtet. Am Ele-
vationswinkelverlauf ist zu erkennen, dass es sich um einen direkt durch den Zenit fuhrenden
Uberflug handelt, was einen maximalen Elevationswinkel von E,,,,,= 90° ergibt. Der mini-
male Elevationswinkel betragt E,.x= 79,3°, der wiederum durch den gewiinschten Integra-
tionswinkelbereich in Azimutrichtung von ¢,, = 19° festgelegt wird.
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Abbildung 5.14: Zunahme der Defokussierung aufgrund der Laufzeitverzégerung in der Troposphére in Ab-
hangigkeit des fir die synthetische Apertur verwendeten Azimutwinkelbereichs ¢,,.
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Elevationswinkel und Entfernungsfehler
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Abbildung 5.15: Elevationswinkel des Uberflugs eines IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten sowie der ent-
sprechende, durch die Troposphare entstehende Entfernungsfehler (Einweg) in Abhangigkeit
des Azimutwinkels fur die in Abbildung 5.16 dargestellten Simulationsergebnisse.

Abbildung 5.16 (unten) zeigt erneut deutlich die moéglichen Auswirkungen der Troposphére
auf die ISAR-Bildproduktqualitat im Vergleich zu einer idealen Abbildung ohne Fehlerein-
flusse in Abbildung 5.16 (oben). Durch die bei der ISAR-Bildprozessierung nicht bertick-
sichtigte tropospharische Laufzeitverzogerung ergibt sich in Azimutrichtung eine von zuvor
schon bekannte starke ,,Verschmierung* des Radarbildes. In Entfernungsrichtung ist in die-
sem Fall nur eine geringe Degradierung zu erkennen. Allgemein lasst sich die Verschlech-
terung damit erklaren, dass sich die frequenzunabhéngige Laufzeitverzdgerung auch als
eine, bei der Auswertung falsch angenommene, Aufnahmegeometrie interpretieren lasst,
was wiederum zu einer inkoharenten Uberlagerung der einzelnen Entfernungsprofile in Azi-
mutrichtung fihrt und somit die signifikante Degradierung in dieser Richtung verursacht.
Wie schon bei der Untersuchung der Einflisse der lonosphére im vorherigen Abschnitt, ist
auch hier der Einfluss nicht allein abhangig von den atmospharischen Parametern sondern
hangt auch stark von der Abbildungsgeometrie sowie von der Wahl der Fokussierungsebene
ab. Es lasst sich jedoch allgemein festhalten, dass ohne Korrektur bereits bei den hier ange-
nommen durchschnittlichen atmosphérischen Parametern eine signifikante Verschlechte-
rung des ISAR-Bildproduktes entsteht, was wiederum eine Berticksichtigung der tropospha-
rischen Effekte im Hinblick auf ein hochauflésendes Radarsystem unabdingbar macht.
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Einfluss der Troposphére auf die Radarabbildung
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Abbildung 5.16: Simulationsergebnis der Auswirkung der durch die Troposphdre hervorgerufenen Laufzeit-
verzogerung am Beispiel eines IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten. Die verwendete Ra-
darbandbreite betragt 4,4 GHz (unten). Das Bild oben zeigt die ideale Simulation ohne Feh-
lereinflisse.

5.3 Genauigkeit der Bahnvorhersage und
Aufnahmegeometrie

Die mit Abstand groRRte Herausforderung bei der Abbildung von Weltraumobjekten ist die
Kenntnis Gber die exakte Flugbahn des Weltraumobjekts und der damit einhergehenden
ISAR-Aufnahmegeometrie. Nur wenn die Flugbahn ausreichend genau bekannt ist, Iasst sich
das Antennensystem dem Objekt so nachfiihren, dass sich das Objekt wéhrend des gesamten
Uberflugs innerhalb der Richtcharakteristik befindet und somit tiber einen groBen Winkel-
bereich erfasst werden kann. Ist dies gewdhrleistet, so spielt die Kenntnis der exakten
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

Position wahrend des Uberflugs eine noch wichtigere Rolle bei der spateren Bildgenerie-
rung. Abhangig von der zu erreichenden rdumlichen Auflésung ist daher notwendig, die
raumliche Lage des Weltraumobjekts mit einer maximalen Ungenauigkeit, die im GroRen-
bereich der zu erzielenden raumlichen Aufldsung liegt, zu kennen, um bei der Bilderzeugung
eine koharente Fokussierung durchfiihren zu kénnen. Betrachtet man als Weltraumobjekte
Satelliten in einer erdnahen Umlaufbahn, so umkreisen diese die Erde auf sehr definierten
Umlaufbahnen (vgl. Kapitel 3). Im Allgemeinen wird diese neben aktiven Lageanpassungs-
mandvern des Satelliten auch durch duRere Krafteinflisse auf den Satelliten beeinflusst bzw.
veréndert. Durch diese Bahnstorungen unterliegt jede Umlaufbahn einer stdndigen Veran-
derung, weshalb eine in der Zukunft liegende Position bzw. liegender Positionsverlauf eines
Objekts, wie bei den 10SiS-Radarmessungen derzeit vorausgesetzt, nur durch Propagations-
modelle ndherungsweise vorausberechnet werden kann. Die Genauigkeit der vorhergesagten
Flugbahn héangt dabei von den zur Verfligung stehenden Bahndaten und dem verwendeten
Propagationsmodells ab. Mit den 6ffentlich in TLE-Datensatzen verfuigbaren Bahnelemen-
ten l&sst sich z.B. mit dem analytischen Propagationsmodell SGP4 eine Bahnvorhersage né-
herungsweise bestimmen. Allerdings lassen die TLE-Daten nur eine Bahnvorhersage mit
einer gewissen Fehlertoleranz zu. Dies zeigt Abbildung 5.17. Dargestellt ist die Differenz
zwischen der mit GPS bestimmten Position und der anhand aktueller TLE-Daten mit dem
SGP4 Propagator prognostizierten Position des Erdbeobachtungssatelliten TerraSAR-X fr
einen Zeitraum von etwa 2 Tagen.

Vergleich zw. TLE- und GPS-Positionsdaten
(TerraSAR-X 2017-026A)
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Abbildung 5.17: Differenz zwischen der per GPS bestimmten Position und der anhand aktueller TLE-Daten
(SGP4) bestimmten Position des Satelliten TerraSAR-X fiir einen Zeitraum von etwa zwei
Tagen. Die angegebene Zeitachse gilt fir eine Bahngeschwindigkeit von 7,6 km/s und gilt
somit nur fiir die Kennlinie der Abweichung in Flugrichtung.

Die mit GPS-Daten bestimmte Position wurde hierbei durch die nachtragliche Auswertung
der vom GPS-Empfanger des Satelliten stammenden Positionsdaten berechnet. Die Positi-
onsgenauigkeit betragt etwa 20 cm [Kah17]. Als TLE-Datensatz wurde jeweils der zu dieser
Zeit verfligbare aktuellste Datensatz verwendet, von dem aus die Position in die Zukunft
propagiert wurde. Dargestellt sind die raumlichen Abweichungen zwischen beiden Positio-
nen in drei verschiedene Raumrichtungen. Zusatzlich lasst sich dem Diagramm die
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aquivalente zeitliche Verzogerung fiir eine Bahngeschwindigkeit von vg= 7,6 km/s des Ter-
raSAR-X Satelliten (vgl. Tabelle 3.1) entnehmen. Hierbei muss beachtet werden, dass die
angegebene Zeitachse nur fir die in Flugrichtung entstehende Positionsabweichung gultig
ist, da die Bahngeschwindigkeit nur in diese Raumrichtung gilt. Es ist deutlich zu erkennen,
dass die Abweichung zwischen der tatsachlichen Position und der ausgehend von TLE-Da-
ten vorhergesagten Position in Flugrichtung am grofRten ist. Weiter lasst sich feststellen, dass
der Fehler tber der Zeit im Mittel zunimmt bis zu einer maximalen Abweichung von 6 km
bzw. einem zeitlichen Unterschied von etwa 0,79 s. Der dann entstehende Sprung wird
dadurch verursacht, dass zu diesem Zeitpunkt ein neuer TLE-Datensatz verfiigbar ist, dessen
Bahnelemente die tatsachliche Umlaufbahn dementsprechend wieder besser annéhern. Fir
den Satelliten TerraSAR-X werden beispielsweise im Schnitt einmal am Tag vom DLR neue
TLE-Daten zur Verfligung gestellt. Die Abweichungen in Querrichtung sowie in radialer
Richtung sind deutlich geringer, betragen aber immer noch einige hundert Meter. Die hoch-
frequenten Oszillationen in der Positionsabweichung werden durch das aspharische Gravi-
tationsfeld der Erde verursacht. Die Periodendauer dieser Schwingungen wird hierbei durch
die Umlaufzeit des Satelliten um die Erde bestimmt und betragt in diesem Fall etwa 94 Mi-
nuten. Das Diagramm zeigt den Positionsvergleich tiber einen Zeitraum, in dem der Satellit
TerraSAR-X die Erde 29-mal umrundet.

Fur die Datenprozessierung der gemessenen ISAR-Rohdaten zu einem hochaufgeltsten Ra-
darbild ist wichtig, dass die aktuelle Entfernung bzw. der Entfernungsverlauf (vom Radar-
system aus gesehen) des abzubildenden Satelliten bekannt ist. Gleiches gilt fir den Blick-
winkel auf das Objekt, fiir den das aktuelle Entfernungsprofil aufgezeichnet wird. Da im
Allgemeinen eine fokussierende Antenne bei der Aufnahme der Entfernungsprofile verwen-
det wird, darf der Fehler des Blickwinkels nur im GroRenbereich der halben Halbwertsbreite
der Antennenrichtcharakteristik liegen. Bei groReren Abweichungen liegt das Objekt auRer-
halb der Richtcharakteristik und kann nicht erfasst werden. Zudem muss davon ausgegangen
werden, dass der in Flugrichtung auftretende Zeitfehler innerhalb eines Uberfluges konstant
bleibt. Somit entsteht zwar ein geringer Fehler des angenommen Blickwinkels auf das Ob-
jekt, aber er ist wahrend eines Uberfluges konstant und hat somit nur geringe bzw. vernach-
lassigbare Auswirkungen auf das spatere ISAR-Bild. Bei dieser Betrachtungsweise wurde
vorausgesetzt, dass eine stabilisierte Lage des Satelliten vorliegt und dieser immer mit der
gleichen Seite Richtung Massezentrum der Erde zeigt.

Gravierend ist der durch die fehlerhafte Positionsbestimmung in Flugrichtung auftretende
Entfernungsfehler, der innerhalb eines Uberfluges einen nichtlinearen Verlauf aufweist und
daher eine Bildprozessierung ohne weitere Fehlerkorrekturmalnahmen unmaoglich macht.
Betrachtet man den Entfernungsverlauf zwischen einem auf der Erde positionierten Radar-
system und einem Objekt auf einer erdnahen Umlaufbahn, so fiihrt ein in Flugrichtung be-
stehender Positionsfehler zu den in Abbildung 5.18 dargestellten Entfernungsfehlern. Aus
Grinden der Symmetrie ist nur der aufsteigende Ast der Satellitenbahn bis zum maximalen
Elevationswinkel des entsprechenden Uberflugs dargestellt. Der Positionsfehler ist hierbei
durch einen Zeitoffset beim Uberflug ausgedriickt und betragt zwischen 50 ms und 200 ms,
was bei einer Bahnhdhe von 400 km und der entsprechenden Bahngeschwindigkeit einer
Distanz in Flugrichtung zwischen 380 m und 1530 m relativ zur angenommen Position ent-
spricht. Der entstehende Entfernungsfehler ist fiir zwei Uberfliige dargestellt, die sich in ih-
rem maximalen Elevationswinkel unterscheiden. Bei Erreichen dieses maximalen Elevati-
onswinkels ist der Entfernungsfehler Null, da der Fehlervektor senkrecht auf der Verbin-
dungslinie zwischen Radarsystem und dem Objekt steht. Bei niedriger werdendem Elevati-
onswinkel steigt der Entfernungsfehler nichtlinear an und betragt bis zu 1220 Meter bei ei-
nem Zeitoffset von 200 ms und einem Uberflug durch den Zenit. Auch bei geringeren
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

Zeitoffsets steigt der Entfernungsfehler schnell auf mehrere hundert Meter an. So betragt
dieser bereits bei einem Elevationswinkel von 70° tiber 100 m.

Betrachtet man Umlaufbahnhhen von hg; =400 km bis 2000 km so ergibt sich der in Ab-
bildung 5.19 dargestellte Entfernungsfehler, berechnet flr einen Zeitoffset von 150 ms. Auf-
grund der abnehmenden Bahngeschwindigkeit mit groRer werdender Bahnhdhe nimmt die-
ser durch den zugrunde gelegten festen Zeitoffset ab. Aus Symmetriegriinden ist wieder nur
der aufsteigende Bahnast bis zu einem Elevationswinkel von E= 90° dargestellt. Es handelt
sich hierbei um einen Uberflug durch den Zenit. Dieser durch einen Zeitoffset beim Uberflug
entstehende Entfernungsfehler muss bei den Systemeinstellungen insbesondere bei der Gro-
Renwahl der Empfangsfensterlange mit beruicksichtigt werden.
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Abbildung 5.18: Entfernungsfehler, der durch eine in Flugrichtung fehlerhafte Pradiktion der Position eines
Weltraumobijekts entsteht als Funktion des Elevationswinkels. Der linke Graph gilt fir einen
Uberflug durch den Zenit und der rechte fiir einen Uberflug mit einem maximalen Elevati-
onswinkel von E= 50°. Dargestellt ist der Entfernungsfehler fur vier Positionsfehler, die hier
als Zeitoffset (50-200 ms) ausgedruckt werden.

Wie bereits anfangs erwéhnt, so ist die Grundvoraussetzung einer hochauflésenden Radar-
abbildung, dass die Antennenrichtcharakteristik dem Objekt hinreichend genau nachgefiihrt
werden kann. Durch die endliche Halbwertsbreite ist deshalb notwendig, die Objektposition
wahrend des gesamten Uberflugs dafiir ausreichend genau zu kennen. Im Folgenden werden
basierend auf dem Vergleich von GPS-Positionsdaten und der durch aktuelle TLE-Daten
propagierten Position die Antennenpositionierwerte in Form des Elevations- und Azimut-
winkels genauer betrachtet. Diese Untersuchung wurde fiir einen Uberflug des Satelliten
TerraSAR-X durchgefihrt, wobei die zugrunde gelegte Position des Radarsystems die des
10SiS-0- Standortes am DLR Weilheim entspricht. Des Weiteren liegt die Zeit des Uberflugs
innerhalb der Zeitspanne, die in Abbildung 5.17 dargestellt ist und die Startzeit 16:50 Uhr
(UTC) aufweist. Der Positionsfehler in Flugrichtung fiir diesen Zeitraum betragt knapp tber
2000 m. Abbildung 5.20 zeigt fiir die Uberflugdauer von knapp 4 Minuten die Azimutwin-
kel- und Elevationswinkeldifferenz einer nachzufiihrenden Antenne zwischen ermittelter
GPS-Position und der anhand aktueller TLE Daten vorhergesagten Position. Die Dauer des
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5.3 Genauigkeit der Bahnvorhersage und Aufnahmegeometrie

Uberflugs ergibt sich aus dem minimal fiir Abbildungen beriicksichtigten Elevationswinkel
von E> 30°. Zusétzlich dargestellt ist die Entfernungsdifferenz zwischen GPS- und TLE-
Position bezogen auf die Radarposition. Passend dazu zeigt Abbildung 5.21 den Differenz-
winkel zwischen der Verbindungslinie vom Radarsystem zur GPS-Position und der Verbin-
dungslinie vom Radarsystem zur TLE-Position und somit die Winkelablage der wahren Sa-
tellitenposition zur Antennenhauptstrahlrichtung. Ebenfalls aufgetragen ist der Verlauf des
Elevationswinkels.
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Abbildung 5.19: Entfernungsfehler, der durch eine in Flugrichtung fehlerhafte Pradiktion der Position eines
Weltraumobjekts entsteht als Funktion des Elevationswinkels. Dargestellt ist der Entfer-
nungsfehler fur einen Positionsfehler, der in allen angegebenen Umlaufbahnhéhen einem
Zeitoffset von 150 ms entspricht.

Betrachtet man die Abweichung des Elevationswinkels in Abbildung 5.20, so liegt diese
groRtenteils im Bereich +0,1°, wobei die Abweichung im Bereich des maximalen Elevati-
onswinkels Null wird. Die Entfernungsdifferenz ist zu Beginn und am Ende des Uberflugs
am grofiten und liegt etwa im Bereich £1 km. Mit grof3er werdendem Elevationswinkel ver-
Kleinert sich die Entfernungsdifferenz und wird im Bereich des maximalen Elevationswin-
kels Null. Anders verhélt sich die Winkeldifferenz in Azimutrichtung. Da der Positionsfehler
in Flugrichtung deutlich Gberwiegt im Vergleich zum Positionsfehler in radialer Richtung
als auch quer dazu (vgl. Abbildung 5.17), ergibt sich hier die gréfite Abweichung bei maxi-
maler Elevation, bei welcher der Geschwindigkeitsvektor senkrecht auf der Verbindungsli-
nie zwischen Radarsystem und Satellit steht. Bei niedriger werdendem Elevationswinkel
nimmt die Winkeldifferenz in Azimutrichtung stark ab. Um an dieser Stelle Missverstand-
nisse zu vermeiden, sei nochmals darauf hingewiesen, dass es sich bei dem hier verwendeten
Begriff ,,Azimutrichtung® um die azimutale Ausrichtung des Antennensystems handelt, und
nicht um den Azimutwinkel in Bezug auf die synthetische Apertur. Beide Winkel sind nicht
grundlegend miteinander verknupft, und dirfen daher nicht gleichgesetzt werden.

Aus den Differenzen des Elevations- und Azimutwinkels lasst sich dann die wichtige Win-
keldifferenz zwischen den Blickrichtungen zur GPS-Position und der TLE-basierten Posi-
tion bestimmen (Abbildung 5.21). Nimmt man als Halbwertsbreite der Antennenrichtcha-
rakteristik einen Winkel von @gwg = 0,25° an (10SiS-0-Sendeantenne), so darf diese Win-
keldifferenz maximal ©ywg/2 = 0,125° betragen um zumindest zu gewahrleisten, dass der
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

Satellit innerhalb der 3 dB-Breite liegt. Bei dem hier vorliegenden Uberflugbeispiel des Sa-
telliten TerraSAR-X ist also bei der Verwendung von TLE-Daten ab einem Elevationswin-
kel von E>60° keine korrekte Antennenausrichtung mehr gewahrleistet, da der Differenz-
winkel zwischen angenommener und tatsachlicher Position den Wert von 0,125° (ibersteigt.

Es zeigt sich insgesamt, dass die Bahnvorhersage rein auf TLE-Basis unter Umstanden nicht
ausreicht, um ein hochbiindelndes Antennensystem einem Objekt auf einer erdnahen Um-
laufbahn hinreichend korrekt nachzufiihren. Da aber die genauen Bahndaten der meisten
Objekte nicht 6ffentlich bekannt sind, stellt dies die grofite Herausforderung bei der Abbil-
dung von Objekten im Weltraum dar. Es wurde exemplarisch gezeigt und auch anhand meh-
rerer Beobachtungen verifiziert, dass der grote Positionsfehler in Flugrichtung auftritt. Dies
bedeutet, dass die eigentliche Flugbahn geometrisch nur einem geringen Fehler unterliegt
und nur die Zeit (Epoche), wann also ein entsprechendes Objekt einen bestimmten Punkt auf
dieser Umlaufbahn passiert, eine problematische Ungenauigkeit aufweist.

Vergleich zw. TLE- und GPS-Positionsdaten
(TerraSAR-X 2017-026A)
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Abbildung 5.20: Azimutwinkel- und Elevationswinkeldifferenz einer nachzufiihrenden Antenne bei einem
Uberflug des Satelliten TerraSAR-X zwischen ermittelter GPS-Position und der durch aktu-
elle TLE-Daten vorhergesagten Position. Zusatzlich angegeben ist die Entfernungsdifferenz
zwischen GPS-Position und der TLE-basierten Position des Satelliten.

Eine Mdoglichkeit, diese zeitliche Ungenauigkeit genauer zu bestimmen, l&sst sich im Hin-
blick auf die experimentellen Messungen mit einer Radarmessung mit feststehender Antenne
durchflhren. Hierbei wird die Antennenkeule auf einen Punkt auf der Umlaufbahn gerichtet,
der anhand von TLE-Daten vorausberechnet wurde. Sinnvollerweise sollte der Punkt auf der
Umlaufbahn mit der geringsten Distanz zum Radarsystem gewahlt werden, um ein maxima-
les SNR zu gewéhrleisten. Wie spéter bei den experimentellen Messungen ersichtlich wird,
so lasst sich auRerdem bei der Wahl des Punktes mit der geringsten Distanz zum Radarsys-
tem der Positionsfehler in Flugrichtung am besten bestimmen. Fliegt das entsprechende Ziel-
objekt durch die Antennenrichtcharakteristik hindurch, kann dann daraus der Zeitoffset bzw.
der Positionsfehler in Flugrichtung bestimmt werden. Dieser so bestimmte Zeitfehler, lasst
sich dann im né&chsten Orbit zur abbildenden Radarmessung dieses Zielobjekts zur Korrektur
heranziehen. Hierbei wird aber auch ersichtlich, dass diese Methode allerdings nur anwend-
bar ist, wenn das entsprechende Zielobjekt die Position des Radarsystems bei zwei aufeinan-
derfolgenden Uberfliigen innerhalb des vom Radar erfassbaren Raumwinkels tiberfliegt.
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5.4 Einfluss der hohen Bahngeschwindigkeit

Dies ist beispielsweise bei der ISS der Fall, wie spéter bei den experimentellen Messungen
gezeigt wird.

Vergleich zw. TLE- und GPS-Positionsdaten
(TerraSAR-X 2017-026A)
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Abbildung 5.21: Winkeldifferenz der Blickrichtung zum Satelliten TerraSAR-X zwischen GPS-bestimmter Po-
sition und der aus TLE-Daten bestimmten Position. Zusatzlich angegeben ist der Verlauf des
Elevationswinkels fiir diesen Uberflug.

5.4 Einfluss der hohen Bahngeschwindigkeit

In vielen Szenarien, bei denen das Verfahren des Radars mit synthetischer Apertur ange-
wendet wird, geht man davon aus, dass sich das Radarsystem wahrend der Aufnahme schritt-
weise Uber die entsprechende Szene bewegt. Das wirde bedeuten, dass das Radarsystem
wahrend der Aufnahme eines Pulses still steht, und sich erst nach dem Empfang des Radar-
echos zur n&chsten Position weiter bewegt. Diese Annahme stellt allerdings, im Falle eines
kontinuierlich Uber die Szene bewegten Radarsystems, eine Vereinfachung dar und ist auch
unter dem Namen ,,Stop-and-go-Approximation* bekannt. Diese Annahme ist allerdings nur
zuléssig, wenn die Entfernungséanderung oder verallgemeinert ausgedriickt, die Abbildungs-
geometrie sich wahrend dem Sende- und Empfangsvorgang eines Pulses nicht wesentlich
andert. Das gleiche gilt fur die Abbildung mit inverser synthetischer Apertur, bei der ja die
Szene sich kontinuierlich am Radarsystem vorbei bewegt. Die Grenzen, wann diese Verein-
fachung ohne merkliche Fehler angenommen werden kann, hangen von der Pulsléange sowie
von der erzielbaren rdumlichen Auflésung des Radarsystems im Zusammenspiel mit der
Grolenordnung der Relativbewegung von Radarsystem und Szenerie ab. Fur ein hochauflo-
sendes abbildendes Radarsystem fir Satelliten in einer erdnahen Umlaufbahn sind diese
Grenzen schon weit Uberschritten, was in diesem Abschnitt anhand von Simulationsergeb-
nissen gezeigt wird. Deshalb muss in diesem Fall die Relativbewegung von Szenerie und
Satellit wahrend eines Pulses mit beriicksichtigt werden, um die nominelle r&umliche Auf-
I6sung erzielen zu kdnnen.
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

5.4.1 Dopplerfrequenz fir hohe Systembandbreiten

Da sich die Abbildungsgeometrie bei einem Radarsystem zur Abbildung von erdnahen Sa-
telliten von einem raumgestiitzten Seitensichtradar deutlich unterscheidet, treten bei erste-
rem deutlich groRer radiale Geschwindigkeiten auf, was wiederum zu deutlich hoheren
Dopplerfrequenzen fiihrt. Weist das Radarsystem zudem eine grole relative Bandbreite auf,
so unterscheidet sich die Dopplerfrequenz zusatzlich deutlich innerhalb dieser Bandbreite.
Abbildung 5.22 zeigt die auftretende Dopplerfrequenz f; fir eine Sendefrequenz des Radar-
systems von 8 GHz sowie fir eine Sendefrequenz von 12,4 GHz fiir einen Elevationswin-
kelbereich von E= 30° bis 90°, wobei 90° dem Zenit entspricht. Diese beiden Frequenzen
stellen die untere bzw. obere Grenzfrequenz der Radarsystembandbreite dar. Deshalb liegt
die zu bertcksichtigende Dopplerfrequenz im Bereich der durch diese beiden Kennlinien
eingeschlossen wird und in der Grafik grau hervorgehoben ist. Der zeitliche Verlauf des
dargestellten Diagramms verlduft von links nach rechts. Dargestellt ist die Dopplerfrequenz
fiir drei Uberfliige die sich in ihrer maximalen Elevation, vom Radarsystem aus gesehen,
unterscheiden, aber alle dieselbe Bahnhdhe von hg; = 400 km aufweisen. Mit hg; = 400 km
kann die Bahnhohe als untere Grenze angenommen werden, bei der die groRten radialen
Geschwindigkeiten auftreten. Alle weiteren Objekte mit hoherer Bahnh6he und demnach
geringerer Bahngeschwindigkeit erzeugen dementsprechend eine geringere Dopplerfre-
quenz. Was an dieser Stelle nicht bedeutet, dass Objekte auf héheren Bahnhthen nicht die-
sem Fehlereinfluss unterliegen. Die Berticksichtigung des Fehlereinflusses aufgrund hoher
radialer Geschwindigkeit muss vielmehr bei allen Objekten in einer erdnahen Umlaufbahn
berucksichtigt werden.

Dopplerfrequenz aufgrund radialer Geschwindigkeit
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Abbildung 5.22: Dargestellt ist die durch die minimale bzw. maximale Radarfrequenz auftretende Doppler-
frequenz in Abhangigkeit des Elevationswinkels fiir drei verschiedene Uberfliige, die sich
durch ihren maximalen Elevationswinkel unterscheiden (©-®). Die verursachte Dopplerfre-
quenz liegt hierbei innerhalb des grauen Bereichs in den Grenzen des jeweiligen Uberflugs.
Durch die grof3e Systembandbreite variiert diese innerhalb dieser Bandbreite stark und kann
deshalb bei der Fehlerkorrektur nicht als monochromatisch angenommen werden.

Die grofiten Dopplerfrequenzen treten bei niedrigen Elevationswinkeln auf und nehmen kon-
tinuierlich mit steigendem Winkel ab. Ist der jeweilige maximale Elevationswinkel eines
Uberflugs erreicht, betrdgt die radiale Geschwindigkeit Null und es tritt keine
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5.4 Einfluss der hohen Bahngeschwindigkeit

Dopplerfrequenz auf wie Abbildung 5.22 zeigt. Bei einem Elevationswinkel von E= 30°
liegt der Dopplerfrequenzbereich bei allen drei Uberfliigen in einem ahnlichen Frequenzbe-
reich zwischen etwa f3= +280 kHz und f43= £500 kHz. Das Pluszeichen gilt hierbei zu Be-
ginn des Uberflugs, das Minuszeichen am Ende. Allgemein tritt vom Beginn des Uberflugs
bis zum Umkehrpunkt, der bei maximalem Elevationswinkel erreicht ist, eine positive Dopp-
lerfrequenz auf sowie vom Umkehrpunkt bis zum Ende des Uberflugs eine negative Dopp-
lerfrequenz.

Bei allen drei Uberfliigen ist die deutliche VergroRerung des grau dargestellten Dopplerfre-
quenzbereichs bei abnehmendem Elevationswinkel zu erkennen. Die Auswirkungen auf ein
raumlich hoch aufgeldstes Entfernungsprofil durch die hohen radialen Geschwindigkeiten
und den dadurch entstehenden Dopplerfrequenzbereich werden im néachsten Abschnitt an-
hand der Simulation eines idealen punktférmigen Streuzentrums gezeigt.

5.4.2 Defokussierung von Entfernungsprofilen aufgrund radialer
Geschwindigkeitskomponenten

Die Auswirkungen auf ein rdumlich hoch aufgeldstes Entfernungsprofil durch die hohe ra-
diale Geschwindigkeitskomponente und die dadurch entstehende frequenzabhangige Dopp-
lerverschiebung zeigt Abbildung 5.23 anhand von Entfernungsprofilen nach der Pulskom-
pression. Die Abbildung zeigt die Auswirkung fur zwei verschiedene Elevationswinkel bzw.
radiale Geschwindigkeiten in Abhdngigkeit der Pulsldnge. Die positiven radialen Geschwin-
digkeiten entsprechen hierbei einer Flugrichtung bei der sich der Abstand vom Objekt zum
Radarsystem vergroRert. Die Amplitude ist jeweils auf die Referenzfunktion normiert, die
einer Pulsldnge von 7p= 30 us entspricht und fir die f43= 0 gilt. Als Grundlage wurde die
Abbildungsgeometrie mit einem maximalen Elevationswinkel von E= 90° herangezogen so-
wie einer Bahnhohe von hg; =400 km (vgl.: Abbildung 5.22 Nr.: ©®). Die Bandbreite des
Radarsystems betragt B= 4,4 GHz was einer Auflésung des Entfernungsprofils von etwa
Arenee= 3,5 cm entspricht. Bereits bei einer Abnahme des Elevationswinkels auf E= 70° be-
tragt die radiale Geschwindigkeitskomponente schon v.= 2,47 km/s, was abhangig von der
Pulslange eine deutliche Auswirkung auf die Fokussierung des Entfernungsprofils des idea-
len Streuzentrums hat. Bei einem Elevationswinkel von 30° vergroRert sich die radiale Ge-
schwindigkeit nun auf v.= 6,25 km/s, was die Degradierung des Entfernungsprofils in Ab-
hangigkeit der Pulslange nochmals deutlich vergroRert.

Die Abhéngigkeit der Defokussierung von der Pulslange lasst sich anschaulich damit be-
grinden, dass ein Objekt innerhalb der Pulsdauer sich nur so weit fortbewegen darf, dass ein
entsprechendes Streuzentrum die Auflosungszelle nicht verlasst. Je langer die Pulsdauer tp
desto weiter bewegt sich ein Objekt wéhrend dieser Pulsdauer in radialer Richtung fort, was
speziell bei kleinen Auflosungszellen (sehr hohe Auflésung) dazu fuhrt, dass das Objekt
innerhalb eines Pulses mehrere Auflosungszellen tberstreicht.

Bei einer Pulsldnge von 7p=5 ps sind in beiden Féllen die Auswirkungen hauptsachlich an
den Einzigen der Nullstellen der si?-Funktion zu erkennen. Entsprechend des geringeren
Zeit-Bandbandbreite Produkts liegt die maximale Amplitude nur bei -15,7 dB bezogen auf
die Referenz. Wird die Pulslange vergrofiert, steigt die negative Auswirkung der radialen
Geschwindigkeitskomponente deutlich an. Ist bei einer radialen Geschwindigkeit von
v.= 2,47 km/s und einer Pulsl&nge von tp= 15 pus noch ein ausgeprégtes Maximum erkenn-
bar, so treten bei dieser Pulslange und einer radialen Geschwindigkeit von v.= 6,25 km/s
bereits zwei Maxima und eine deutliche Verzerrung auf. Diese Verzerrung nimmt in beiden
Fallen bei Verldngerung der Pulslange weiter zu. Auch wenn die Verzerrung einen Amplitu-
denverlust verursacht, so tGiberwiegt der durch das grofier werdende Zeit-Bandbreite Produkt
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5 Fehlereinflisse auf den Abbildungsprozess

erzeugte Amplitudengewinn. Somit vergroRert sich die Degradierung mit steigender Puls-
ldnge bei gleichzeitiger Zunahme der maximalen Amplitude. Der durch die radiale Ge-
schwindigkeitskomponente entstehende Verlust in der Amplitude l&sst sich bestimmen,
wenn man die Auswirkungen anhand des 30 ps langen Pulses mit dem Referenzpuls ver-
gleicht. Im Fall einer radialen Geschwindigkeit von 2,47 km/s betragt dieser etwa 4,9 dB,
bzw. 8,9 dB bei einer radialen Geschwindigkeit von 6,25 km/s.

Defokussierung bei Defokussierung bei
E=70° und v.= 2470 km/s o E=30° und v.= 6250 km/s
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Abbildung 5.23: Defokussierung des Entfernungsprofils eines idealen punktférmigen Streuzentrums aufgrund
hoher radialer Geschwindigkeitskomponente. Dargestellt sind die Entfernungsprofile fir
verschiedene Pulslangen z,, einer Radarsystembandbreite von 4,4 GHz (2 Ar,,.f ~ 3,5 cm)
sowie einer Hohe der Umlaufbahn von 400 km. Die dargestellten Elevationswinkel gehéren
zu einer Bahn, die einen maximalen Elevationswinkel von 90° aufweist. Je niedriger der Ele-
vationswinkel desto groRer die radiale Geschwindigkeit und die dadurch verursachte Defo-
kussierung.

Deutlich ist auch die mittlere Verschiebung in positiver Entfernungsrichtung zu erkennen
die sich mit zunehmender Pulslange und zunehmender radialer Geschwindigkeit vergroRert.
Die Verschiebung in positiver Entfernungsrichtung ist hierbei durch die positiv angenom-
mene Geschwindigkeitskomponenten und der damit entstehenden positiven Dopplerfre-
quenz begrindet. Bei negativer Dopplerfrequenz erhadlt man entsprechend eine Verschie-
bung in negative Entfernungsrichtung. Mit der Pulslange zp, der Bandbreite B sowie der
mittleren Dopplerfrequenz f4 lasst sich diese Verschiebung fiir linear frequenzmodulierte
Pulse berechnen zu

TpCo — TpVr
a~ 2p’dT B

dy fin - (5.26)

Hierbei ist ¢, die Lichtgeschwindigkeit, v, die radiale Geschwindigkeitskomponente und f;,,
die Mittenfrequenz des frequenzmodulierten Pulssignals. Je kleiner die Bandbreite bzw. je
langer die Pulsdauer desto groRer ist die Verschiebung bei gleichbleibender radialer Ge-
schwindigkeit.

Abbildung 5.24 zeigt die verschiebende Auswirkung der radialen Geschwindigkeit in Ab-
hangigkeit der Bandbreite (bzw. der raumlichen Auflésung) bei konstanter Pulslange.
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5.4 Einfluss der hohen Bahngeschwindigkeit
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Abbildung 5.24: Defokussierung und Verschiebung eines idealen punktférmigen Streuzentrums aufgrund ho-
her radialer Geschwindigkeit fiir eine Radarsystembandbreite von 400 MHz (&
Atpyyr ~ 40 cm) sowie einer Bandbreite von 2,7 GHz (£ Ar,,.s ~ 6 cm) fur verschiedene
Elevationswinkel bzw. radiale Geschwindigkeitskomponenten. Je niedriger der Elevations-
winkel ist, desto groRer ist die radiale Geschwindigkeit und die dadurch verursachte Defo-
kussierung und Verschiebung.

Bei der rdumlichen Auflésung von etwa Ar=40 cm ist entsprechend Gl. (5.26) zwar eine
grolRe Verschiebung zu erkennen, aber selbst bei hohen radialen Geschwindigkeiten ist kaum
eine Defokussierung bemerkbar. Der Verlust der Amplitude betragt lediglich 0,04 dB bei
einer radialen Geschwindigkeit von 2,47 km/s bzw. 0,25 dB bei 6,25 km/s.

Bei der raumlichen Auflésung von etwa Ar= 6 cm sind neben der Verschiebung dagegen
auch deutliche Degradierungseffekte sichtbar. Der Verlust der Amplitude ist ebenfalls gro-
Rer und belduft sich hier auf 1,8 dB bei einer radialen Geschwindigkeit von 2,47 km/s bzw.
6,3 dB bei 6,25 km/s.

Um diesen Fehlereinfluss bei realen Messungen zu berticksichtigen, ist es daher nicht aus-
reichend, nur die mittlere Dopplerfrequenz zu korrigieren. Diese ist lediglich fur die Ver-
schiebung des Entfernungsprofils in zeitlicher Richtung verantwortlich. Nur wenn zusétzlich
die Dopplerfrequenz in Abhangigkeit der momentanen Sendefrequenz betrachtet und korri-
giert wird, lasst sich der Fehler — Verzerrung, Verschiebung und Amplitudenverlust — im
gesamten korrigieren.
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6  Abbildung realer Weltraumobjekte

Fur die experimentellen Untersuchungen dieser Arbeit ist neben dem in Kapitel 4 beschrie-
benen Radarsystem GigaRad insbesondere auch ein positionierbares Antennensystem ent-
sprechender GrolRe notwendig. Erst dieses macht es moglich, ein abzubildendes Objekt Gber
einen groReren Azimutwinkelbereich zu beleuchten, und somit die notwendige synthetische
Apertur zu generieren. Hierfur wurde eine zur Verfligung stehende Parabolantenne des DLR,
die normalerweise als Redundanzantenne fur Satellitenkommunikation betrieben wird, ent-
sprechend den Anforderungen an das abbildende Radarsystem umgeristet. Das Antennen-
system bildet zusammen mit dem Radarsystem GigaRad nun die Hauptkomponenten der
experimentellen Basiskonfiguration 10SiS-0 des Abbildungssystems, welches im ersten Ab-
schnitt dieses Kapitels néher erlautert wird. Weiter werden das angewendete Verfahren zur
Systemkalibration und die damit erreichbare radumliche Entfernungsauflésung des Experi-
mentalsystems betrachtet. Neben der Beschreibung des kohdrenten Messablaufs werden
dann als Schwerpunkt dieses Kapitels die mit der Basiskonfiguration 10SiS-0 bisher erlang-
ten Messergebnisse diskutiert.

6.1 Die experimentelle Basiskonfiguration 10SiS-0

Der vorliegende Abschnitt beschreibt den Aufbau des fiir die Basiskonfiguration genutzten
Antennensystems sowie dessen Verifikation in Form der Bestimmung von Antennen-
richtcharakteristik und Antennenhauptstrahlrichtung fir Sende- und Empfangsantenne.

6.1.1 Das Cassegrain-Sendeantennensystem

Bei der Wahl eines Antennensystems zur Abbildung von Weltraumobjekten in einer erdna-
hen Umlaufbahn missen einige wichtige VVoraussetzungen erfillt sein. Eine der Hauptan-
forderungen an das Antennensystem ist die Moglichkeit der prazisen Nachfuhrung der
Richtcharakteristik anhand einer hinreichend bekannten Trajektorie basierend auf absoluten
Zeitwerten. Die notwendige Positioniergenauigkeit wird hierbei durch die Halbwertsbreite
der Richtcharakteristik bestimmt. Berticksichtigt man die Zweiwege-Ausbreitung des Ra-
darsignals und somit die hin- und riicklaufende Welle, und lasst dabei eine maximale
Amplitudendifferenz von 3 dB zu, so verschérft sich die notwendige Positionierungspréazi-
sion des Antennensystems noch weiter. Dies ergibt sich daraus, dass bei einer Ablage des
Zielobjekts in der GroRe der halben Halbwertsbreite, in Bezug auf die Hauptstrahlrichtung
der Antenne und bei Berucksichtigung der hin- und riicklaufenden Welle, bereits ein
Amplitudenverlust von 6 dB auftritt. Neben der Nachfuihrgenauigkeit kommt ferner hinzu,
dass speziell bei der Verfolgung von Objekten in einer erdnahen Umlaufbahn und damit bei
den héchsten Bahngeschwindigkeiten eine bestimmte Positioniergeschwindigkeit in Eleva-
tions- und Azimutrichtung erreicht werden muss. Diese sollten bei Betrachtung eines Eleva-
tion-Uber-Azimut-Positioniersystems mindestens im Bereich von 15°/s liegen, um niedrig
fliegende Objekte auch bei hohen Elevationswinkeln wahrend des gesamten Uberflugs ohne
Unterbrechung beobachten zu kénnen. Wird die verfligbare maximale Drehgeschwindigkeit
bei einem Uberflug Gberschritten, was im Allgemeinen bei Annéherung an den Zenit der
Falls ist (sprich bei hohen Elevationswinkeln), so entsteht ein Winkelbereich der Objekt-
bahn, der wihrend des Uberflugs durch das Radar nicht abgedeckt wird, da eine falsche
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

Blickrichtung vorliegt. Deshalb sind mdglichst hohe Positioniergeschwindigkeiten unab-
dingbar und Messungen nahe an Zenitdurchgéngen zu vermeiden. Ferner muss das Anten-
nensystem eine entsprechende AperturgroRRe aufweisen, da der Antennengewinn eine mafi3-
gebliche GrolRe zum erzielbaren SNR darstellt.

Abbildung 6.1 zeigt eine Ubersichtsgrafik der Hauptkomponenten der experimentellen Ba-
siskonfiguration 10SiS-0. Sie besteht aus dem Antennensystem mit einer 9 m-Sendeantenne
in Cassegrain-Konfiguration und zwei separaten direkt gespeisten Empfangsantennen sowie
dem separat positionierten Radarsystem in einem Container, welches die wesentliche Rada-
relektronik enthélt. Die Empfangsantennen sind aus einer 1m-Parabolantenne sowie aus ei-
ner 1,8 m Offset-Parabolantenne realisiert. In der vorliegenden Arbeit wurde hauptséchlich
die 1,8 m grolRe Empfangsantenne genutzt. Die zweite Empfangsantenne wurde bereits fir
zukiinftige mehrkanalige Abbildungsuntersuchungen vorgesehen.

Sendeantenne

Subreflektor
Speisehorn

Empfangsantenne

Hochleistungsverstarker

| 4

Speisehorn

Radarsystem GigaRad

Abbildung 6.1: Hauptkomponenten der experimentellen Basiskonfiguration 10SiS-0, bestehend aus einer
9 m-Sendeantenne in Cassegrain-Konfiguration und zwei separaten direkt gespeisten 1 m-
und 1,8 m Empfangsantennen, sowie der Radarelektronik. Ein direkt auf dem Antennensys-
tem installierter Hochleistungsverstarker liefert die notwendige Sendeleistung. Das Radar-
system zur Sende- und Empfangssignalaufbereitung sowie Signalerzeugung und Signalerfas-
sung ist zum Wetterschutz und zur besseren Bedienung in dem gezeigten Container unterge-
bracht.

Das vom Radarsystem im X-Band bereitgestellte Sendesignal wird dampfungsarm durch
Umsetzung auf eine optische Tragerfrequenz der Sendeantenne zugeftuihrt. Nach der Umset-
zung zurlck in den Mikrowellenbereich wird es dann zur Erzeugung der notwendigen
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6.1 Die experimentelle Basiskonfiguration 10SiS-0

Sendeleistung hoch verstarkt und in Hohlleitertechnik zum Speisehorn der Cassegrain-Sen-
deantenne gefiihrt. Ein in die Ubertragungsstrecke zwischen Hochleistungsverstarker und
Speisehorn implementiertes und in Hohlleitertechnik ausgeftihrtes Tiefpassfilter dient hier-
bei der Unterdriickung der durch den Wanderfeldrohrenverstéarker (engl.: Travelling-Wave
Tube Amplifier — TWTA) verursachten harmonischen Frequenzen. Das gesamte Hohlleiter-
netzwerk wird im Betrieb mit CO»-Gas gefiillt und mit einem Uberdruck von etwa 1,5 bar
(bezogen auf die Standardatmosphire) betrieben, um Uberschlage aufgrund der hohen
elektrischen Feldstarken zu vermeiden. Das Empfangssignal wird noch im Mikrowellenfre-
quenzbereich direkt nach dem Speisehorn der Empfangsantenne rauscharm verstérkt, bevor
es dann ebenfalls Uber eine optische Tragerfrequenz vom Antennensystem zum Radarsystem
zur weiteren Signalkonditionierung und digitalen Signalerfassung tbertragen wird. Die
Empfangsantenne wurde vergleichsweise klein ausgefuhrt, damit sie an die Sendeantenne
montiert und damit exakt gleich mit dieser bewegt werden kann.

Das verfligbare Antennensystem erfillt weitestgehend die anfangs genannten Anforderun-
gen zur Verfolgung von Objekten in einer erdnahen Umlaufbahn. Das ursprunglich als
Sende- und Empfangsantenne fur Satellitenkommunikation betriebene Antennensystem be-
steht aus einer Parabolantenne mit einem Durchmesser von 9 m sowie einem Elevation-iber-
Azimut-Positioniersystem. Die maximale Positioniergeschwindigkeit betragt in Elevations-
und Azimutrichtung jeweils 6°/s, was das Verfolgen von Objekten in einer erdnahen Um-
laufbahn prinzipiell méglich macht. Die angegebene Positioniergenauigkeit betragt +0,1°,
was aufgrund der AntennengroRe im Zusammenhang mit der zugrunde liegenden Sendefre-
qguenz im X-Band einen kritischen Wert darstellt, da die Halbwertsbreite bei voller Aus-
leuchtung, bzw. nahezu konstanter Amplitudenbelegung des gesamten Reflektors in der glei-
chen GroRenordnung liegt. Da aber eine Anpassung des Speisenetzwerkes der Antenne an
die Radarparameter durchgefiihrt werden musste, konnte dieser Umstand entsprechend be-
ricksichtigt werden, indem nun der Reflektor mit einer starken Amplitudengewichtung aus-
geleuchtet wird, was eine gewiinschte Verbreiterung der Halbwertsbreite zur Folge hat und
somit die notwendige Positioniergenauigkeit etwas entspannt, wie das spater gezeigte An-
tennenrichtdiagram zeigt.

Abbildung 6.2 zeigt das Antennensystem in urspringlicher Konfiguration als S-Band-Kom-
munikationsantenne flr Satellitenkommunikation (links) im Vergleich mit dem fur die Ba-
siskonfiguration 10SiS-0 umgeristeten breitbandigen X-Band-Antennensystem (rechts). Um
eine moglichst niedrige Empféangerrauschzahl zu erreichen ist die Empfangselektronik in
Form eines rauscharmen Vorverstarkers sowie einem Koaxialschalter fur Kalibrierzwecke
in einem Gehéuse direkt hinter dem Speisehorn der 1,8 m-Empfangsantenne montiert. Die
Cassegrain-Konfiguration der Sendeantenne ermdoglicht hierbei einen kurzen Weg der Sig-
nalfiihrung vom Hochleistungsverstarker zur Speiseantenne und somit eine verlustarme
Speisung des Antennensystems im Vergleich zu einer direkt im Fokalpunkt gespeisten Sen-
deantenne. Um das Ubersprechen zwischen Sende- und Empfangsantenne weiter zu mini-
mieren und damit die Isolation zwischen Sende- und Empfangspfad zu vergrélern, ist die
Empfangsantenne um etwa 50 cm zur Aperturebene der Sendeantenne nach hinten versetzt
angebracht und zusatzlich durch metallische Platten abgeschirmt.

Fir die Umristung der Kommunikationsantenne zu einer breitbandigen Hochleistungsradar-
antenne war die Entwicklung eines neuen Speisenetzwerkes bestehend aus einem Rillenhorn
und einem Subreflektor notwendig [Haal6]. Hierbei waren die Herausforderungen an das
Speisenetzwerk zum einen eine moglichst breitbandige Speisung bei gleichzeitig moglichst
homogener Ausleuchtung des Hauptreflektors und die Durchschlagsfestigkeit bei Pulsleis-
tungen bis zu 10 kW. Zum anderen ist das Speisenetzwerk so realisiert, dass der Hauptre-
flektor mit einer starken Amplitudengewichtung belegt wird. Diese ist so ausgelegt, dass
eine Abnahme der Amplitude um 10 dB bereits bei einem Radius von 4 m bezogen auf das
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

Amplitudenmaximum erreicht wird. Somit l&sst sich zum einen eine groRe Verringerung der
Nebenkeulen erzielen und gleichzeitig die Uberstrahlung des Hauptreflektors minimieren.
Beides war hier durch Auflagen gefordert, um Interferenzen mit umliegenden Kommunika-
tionssystemen auszuschlieBen. Ein Verlust im absoluten Antennengewinn musste dadurch
aber hingenommen werden. Die wiederum durch die Amplitudengewichtung leicht vergro-
Rerte Halbwertsbreite entspannt aber im positiven Sinn die bereits zuvor angesprochene
Winkelgenauigkeit des Antennenpositioniersystems.

Abbildung 6.2: Vergleich der Antennenkonfiguration vor (links) und nach (rechts) dem Umbau zu einer breit-
bandigen Hochleistungsantenne in Cassegrain-Konfiguration mit separater 1 m- und 1,8 m-
Empfangsantenne sowie zusatzlichem Hochleistungsverstérker hinter dem Hauptreflektor der
Sendeantenne.

6.1.2 Validierung der Antennenrichtcharakteristika

Um bei der Abbildung eines Weltraumobjekts zu gewéhrleisten, dass das Objekt Giber einen
grolRen Winkelbereich hinreichend zentriert innerhalb der Hauptkeulen bleibt, muss die ab-
solute Blickrichtung der Antennenhauptkeulen in beiden Raumdimensionen Elevation und
Azimut sowohl fir Sende- als auch Empfangsantenne hinreichend genau bekannt sein.
Durch den Einbau eines neuen Speisenetzwerkes war es notwendig, die Antennenrichtcha-
rakteristik der 9m-Sendeantenne neu zu vermessen, um das Richtdiagramm und einen etwa-
igen Schielwinkel zu bestimmen und kompensieren zu kénnen. Darliber hinaus musste die
Ausrichtung der separat montierten Empfangsantenne hinreichend genau an die Blickrich-
tung der Sendeantenne angepasst werden.

6.1.2.1 Cassegrain-Sendeantenne

Die Herausforderung bei der Bestimmung der Antennenrichtcharakteristik der Sendeantenne
ist durch deren AperturgroBe und die damit einhergehenden hochfrequenztechnischen

120



6.1 Die experimentelle Basiskonfiguration 10SiS-0

Eigenschaften gegeben. Das Fernfeld beginnt bei der hier vorliegenden Antennengrofie in
Verbindung mit dem genutzten Frequenzbereich definitionsgeméald bei etwa 5 km Entfer-
nung. Deshalb wird bei der Charakterisierung von GroRantennen h&ufig ein mehrere Kilo-
meter entfernter Sender bzw. Empfénger genutzt der von einer exponierten Lage aus (z.B.
Berg, Hugel, Turm) ein Referenzsignal sendet bzw. empfangt. Der Nachteil dieser VVorge-
hensweise ist der Umstand, dass bei dieser Messgeometrie trotz einer exponierten Lage des
Senders relativ geringe Elevationswinkel notwendig sind. Daher kénnen Gber Nebenkeulen
entstehende Reflexionen am Boden (Mehrwegeausbreitung) die eigentliche Messung verfal-
schen. Gerade im hier vorliegenden Fall, bei dem durch die Validierung der Richtcharakte-
ristik die absoluten Elevations- und Azimutwinkelwerte der Antennenhauptstrahlrichtung
bestimmt werden sollen, ist diese Vorgehensweise deshalb nicht geeignet. Aus diesem
Grund musste in der vorliegenden Arbeit eine andere Mdglichkeit zur Validierung der An-
tennenrichtcharakteristik gefunden werden.

Als Referenzsender wurden deshalb die von SES ASTRA betriebenen und auf einer geosta-
tionaren Umlaufbahn positionierten Rundfunksatelliten ausgewéhlt, die einen Teil des Fre-
quenzbereichs von 10SiS-0 nutzen und die sich durch die Ausstrahlung von Rundfunksigna-
len im stdndigen Sendebetrieb befinden. Dabei werden ferner simultan vertikale und hori-
zontale Polarisation ausgesendet. Abbildung 6.3 zeigt die geometrischen Verhéltnisse zwi-
schen 10SiS-0 und der geostationéren Satellitenposition der ASTRA-Satelliten.

Abbildung 6.3: Geometrische Verhaltnisse, die zur Bestimmung der Antennenrichtcharakteristik der Casse-
grain-Sendeantenne sowie zur Ausrichtung der separaten Empfangsantenne mit den geosta-
tiondren ASTRA-Satelliten als Referenzsender ausgenutzt werden.

Die vier geostationédren Satelliten sind auf 19,2° Ost positioniert und kénnen vom 10SiS-0
Standort unter einem konstanten Elevationswinkel von etwa E= 34,4° gesehen werden, was
einen ausreichend hohen Wert darstellt, um Reflexionseffekte am Boden tiber Nebenmaxima
der Antennenrichtcharakteristik auszuschlielRen. Der Sendefrequenzbereich der ASTRA-Sa-
telliten liegt im Bereich £ = 10,8 GHz bis £{23X = 12,6 GHz und ist in einzelne Kanale
mit einer Kanalbandbreite von 26 MHz bzw. 33 MHz aufgeteilt [SES17]. Die Sendeleistung
eines ASTRA-Transponders, der wiederum mehrere Kanéle Ubertrégt, betragt etwa 140 W.
Laut Betreiber SES-ASTRA liegt die dquivalente isotrope Strahlungsleistung (EIRP) bei
54 dBW°. Diese relativ hohe aquivalente Sendeleistung erlaubt trotz der groRen Entfernung

5 Quelle der technischen Daten zu SES Astra Rundfunksatelliten: https://www.ses.com/
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eine ausreichende Leistungsmessung mit dem 10SiS-System zur Verifikation der Antennen-
richtcharakteristik.

Zur Bestimmung des Antennenrichtdiagramms wurde die eigentlich als Sendeantenne vor-
gesehene 9m-Cassegrain-Antenne temporér als Empfangsantenne betrieben, um eine Leis-
tungsmessung des vom ASTRA-Satelliten ausgesendeten Signals durchzufiihren. Durch
sukzessive Anderung des Elevations- sowie Azimutwinkels bei gleichzeitiger Messung der
Empfangsleistung konnte so zunéchst das Hauptmaximum der Richtcharakteristik bestimmt
werden. Anschlieend wird durch die Erstellung eines Elevations- und Azimutschnitts durch
das zuvor bestimmte Hauptmaximum die Richtcharakteristik in der jeweiligen Raumrich-
tung bestimmt. Abbildung 6.4 zeigt beide Schnitte durch die normierte Richtcharakteristik.

Azimutdiagramm Elevationsdiagramm
bei 34,15° Elevation bei 169,15° Azimut
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Abbildung 6.4: Gemessener Azimut- und Elevationsschnitt durch die Richtcharakteristik der 9 m-Casse-
grain-Antenne.

Das Hauptmaximum ist in Elevations- wie auch in Azimutrichtung zunéchst deutlich er-
kennbar. Die theoretische Halbwertsbreite bei Berlcksichtigung der Ausleuchtung des
Hauptreflektors mit einer 10 dB-Amplitudengewichtung bei einem Durchmesser D=8 m be-
tragt in diesem Frequenzbereich etwa Oy4ywg= 0,23°. Aufféllig ist daher die in Elevations-
richtung deutlich vergréRerte Halbwertsbreite. Diese betragt etwa Oywgelev= 0,6° im Ver-
gleich zu ®Oywg/azim= 0,25° in Azimutrichtung. Ein sehr wahrscheinlicher aber nicht weiter
verifizierter Grund hierfur ist, dass sich Antennensysteme dieser Gro3e durch die Jahrzehnte
wirkende Gravitationskraft in Elevationsrichtung leicht deformieren und somit eine Aufwei-
tung entstehen kann, was wiederum diese Defokussierung zur Folge haben kann. Berck-
sichtigt man die nominelle Blickrichtung ausgehend von den 10SiS-0 Koordinaten so betrégt
der Azimutwinkel Azga= 169,1° und der Elevationswinkel Ea¢i.o= 34,49°, unter denen
der ASTRA-Satellit lokalisiert ist. VVergleicht man diese Werte mit den Winkelwerten der
ermittelten Antennenrichtcharakteristik, so betragt die Abweichung der absoluten Winkel-
werte der Antennenhauptstrahlrichtung (hier definiert als Amplitudenmaximum der
Richtcharakteristik) im Vergleich zur nominellen Blickrichtung in Azimutrichtung
AAZpgira= 0,08° sowie in Elevationsrichtung AEq.= 0,4°. Um eine Fehlausrichtung bei
der Nachfuhrung des Antennensystems bei den spateren Radarmessungen zu vermeiden,
miussen diese Offsetwerte beriicksichtigt werden. Da die Berticksichtigung dieser Offsetwert
einfach zu bewerkstelligen ist, wird auf eine aufwendige mechanische Nachjustierung des
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Speisehorns bzw. des Subreflektors zum Einstellen der Antennenhauptstrahlrichtung auf den
nominellen Wert verzichtet.

Zusammengefasst lasst sich festhalten, dass die messtechnisch bestimmte Antennenrichtcha-
rakteristik der 9 m-Sendeantenne trotz des Betriebs im X-Band und der damit einhergehen-
den deutlich hoheren Empfindlichkeit gegeniiber geometrischer Ungenauigkeiten, ein wich-
tiges Resultat darstellt, wenngleich auch wegen der Verbreiterung in Elevationsrichtung ein
Verlust im Antennengewinn hingenommen werden muss. Da bei der Verifikation des Richt-
diagramms keine absolute Leistungsmessung durchgefiihrt wurde, kann der Verlust im An-
tennengewinn anhand des gemessenen Richtdiagramms nur abgeschétzt werden. Ausgehend
von einer Abweichung der Halbwertsbreite in einer Kardinalrichtung (hier Elevationsrich-
tung) vom nominellen Wert um den Faktor 3, muss von einem Antennengewinn ausgegan-
gen werden, der mindestens 4-5 dB unter dem nominellen Wert liegt.

6.1.2.2 Direkt gespeiste Empfangsantenne

Die 1,8 m-Empfangsantenne ist als Offset-Reflektorantenne realisiert, wobei es sich bei dem
Reflektor um ein Kaufprodukt eines gewthnlichen Antennenreflektors fiir Satellitenfernse-
hen handelt. Die verwendete Hornantenne wurde speziell fir den Einsatz im 10SiS-0 System
entwickelt um die hohe Bandbreite erreichen zu kénnen. Der messtechnisch verifizierte An-
tennengewinn der gesamten Offset-Reflektorantenne liegt bei 43,3 dBi bei einer Antennen-
halbwertsbreite von 1,18° sowie einer Frequenz von 10,2 GHz. Mit einer 3 dB-Bandbreite
von 4,42 GHz im 10SiS Frequenzbereich, erfillt diese die Anforderungen an die Empfangs-
antenne im 10SiS-0 System. Um die Antennenhauptstrahlrichtung der Empfangsantenne an
die der Sendeantenne anzupassen, wurde wiederum ein geostationdrer Rundfunksatellit als
Referenzsender genutzt.

6.2 Charakterisierung der Gesamtkonfiguration 10SiS-0

Im folgenden Abschnitt wird die Bestimmung der hochfrequenztechnischen Eigenschaften
des Gesamtsystems vorgestellt. Hierzu zahlen die Systemkalibration zur Bestimmung und
Korrektur der Systemiibertragungsfunktion, die Bestimmung der Empféangerrauschtempera-
tur sowie des daraus resultierenden NESZ-Wertes. Um Interferenzen mit benachbarten und
operationell betriebenen Satellitenkommunikationssystemen zu vermeiden, wurde der fir
die experimentellen Messungen genutzte Frequenzbereich auf das untere Seitenband (USB)
bei 8,0-10,85 GHz begrenzt, so dass derzeit eine maximale Bandbreite von B= 2,85 GHz zur
Verfugung steht. (Abbildung 6.5).

fm Lokaloszillator Lokaloszillator
Bandbreite= 4,4 GHz & * Bandbreite= 2,85 GHz 1
/ usB ‘ 0SB \ UsB \ 0SB
+—+— ! —4+— > +——+—+—1— >

8 9 10 11 12 13 14 finGHz 8 9 10 11 12 13 14 finGHz

Abbildung 6.5: Frequenzplan der gesamten im 10SiS-0-System zur Verfligung stehenden Bandbreite (links)
und des Frequenzbereichs der flr die experimentellen Messungen genutzten wurde (rechts).
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

6.2.1 Systemkalibration

Um die nominelle Leistungsfahigkeit des Abbildungssystems in Bezug auf raumliche Auf-
I6sung sowie auch die radiometrische Empfindlichkeit (SNR) zu erreichen, ist die Korrektur
einer nicht idealen Systemubertragungsfunktion notwendig. Grundsatzlich ist von einem
nichtlinearer Phasenverlauf bzw. einem nicht konstanten Amplitudenverlauf in Abhangig-
keit der Frequenz auszugehen, was sich in Dispersion und damit frequenzabhéngigen Sig-
nallaufzeiten ausdriickt. Verursacht wird dieser Umstand durch analoge Bauteile als auch
durch Baugruppen, welche Schnittstellen zwischen analoger und digitaler Signalform dar-
stellen, wie dies beispielsweise der Hochgeschwindigkeitsabtaster und der digital basierte
Signalgenerator (AWG) sind. Je breitbandiger ein System und damit raumlich hochaufl6-
sender ist, desto groRer bzw. degradierender sind dispersive Auswirkungen auf die Leis-
tungsfahigkeit des Abbildungssystems, weshalb eine Korrektur unabdingbar ist. Diese Be-
stimmung und Korrektur der Systemibertragungsfunktion wird beim 10SiS-0-System in
zwei Schritten durchgefihrt. Zundchst wird die Systemibertragungsfunktion der Radar-
elektronik fir sich alleine bestimmt. Im Anschluss daran wird der Einfluss des Antennen-
systems beruicksichtigt. Beide Schritte, die zusammen der Gesamtsystemkalibration entspre-
chen, werden im Folgenden getrennt betrachtet und beschrieben.

6.2.1.1 Kalibration der Radarelektronik

Unter dem Begriff Radarelektronik werden im Kontext der hier beschriebenen Kalibration
alle Bauteile und Komponenten des Gesamtsystems mit Ausnahme des Antennensystems
und dessen Speisenetzwerk verstanden. Dies wird durch das in Abbildung 6.6 dargestellte
vereinfachte Blockschaltbild des 10SiS-0-Systems verdeutlicht, welches zum besseren Ver-
stdndnis nur die grundlegenden Komponenten enthélt. Daher sind Koppler, Isolatoren, di-
verse Zwischenverstérker sowie einstellbare Ddmpfungsglieder nicht dargestellt. Des Wei-
teren ist jeweils nur einer der beiden identisch aufgebauten Empfangskanale gezeigt. Der
Bereich des Radarsystems beinhaltet sendeseitig als erste Komponente die digitale Sende-
signalerzeugung zur Generierung zweier unabhéangiger Signale zur IQ-Modulation mit einer
maximalen Bandbreite von jeweils 3 GHz (@). AnschlieRend folgt die Umsetzung ins HF-
Band Uber zwei Frequenzumsetzer (®) die aus Grunden der Kohdrenz aus einem zentralen
Lokaloszillator uber zwei Hybridringkoppler mit nachgeschalteten einstellbaren Phasen-
schiebern gespeist werden (®). Die einstellbaren Phasenschieber erlauben hierbei die fiir die
IQ-Modulation notwendige Feineinstellung der Phasendifferenz von 90°. Das nach einem
Zwischenverstarker implementierte Filternetzwerk erlaubt neben dem 1Q-Betrieb die filter-
technische Unterdruickung des nicht erwiinschten oberen bzw. unteren Seitenbandes (USB,
OSB) (®). Ein speziell abgestimmtes Amplitudenausgleichsfilter kompensiert weitestge-
hend den tiber der Frequenz variierenden Amplitudengang. Die Anfertigung dieses speziel-
len Filters ist notwendig, um zu groRe Amplitudenschwankungen auszugleichen, die nur
schwer durch die digitale Signalbearbeitung kompensiert werden kdnnen. Allein der ver-
wendete Hochleistungsverstarker (TWTA) weist beispielsweise einen Amplitudengang von
+7,5 dB auf.

Durch die Anbindung tber elektrooptische Sende-Empfangs-Module wird das Sendesignal
dann zum Antennensystem (bertragen, wo es dem TWTA zugefuhrt wird. Nach diesem ist
die Signaltibertragung bis zum Speisehorn der Cassegrain-Antenne mit WR90-Hohlleitern
realisiert. Uber den Hohlleiterkoppler direkt nach dem TWTA lésst sich dann das fir die
Kalibration des Radarsystems notwendige Kalibrationssignal auskoppeln (@), welches di-
rekt dem Empfanger zugefihrt wird. Die weiteren im Sendepfad vorhandenen Komponen-
ten, wie das anschlieBende Hohlleiterbandpassfilter und das Speisenetzwerk der Sendean-
tenne (©) werden in einem zweiten Schritt kalibriert, der im nachsten Abschnitt beschrieben
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6.2 Charakterisierung der Gesamtkonfiguration 10SiS-0

wird. Das zwischen dem TWTA und der Sendeantenne eingebaute Hohlleiterbandbassfilter
unterdriickt hierbei die von der Wanderfeldrohre erzeugten harmonischen Frequenzen und
begrenzt somit den Frequenzbereich auf die zuldssige Bandbreite.

Anbindung durch elektro-optische
Sende- Empfangsmodule

2] (3)
S
X e X L 8 — 14 GHz H =14 TWTA ° e
0 — 3 GHz . 30| [r (I, (oA Ix o=
\|_>—— __[>— YAk _\\F[> _' %_\\_<]
DA i ® .__L X _I_-. 50 dB
! A 8 — 12,4 GHz

6dB

5

_@ Kal

A7 q—§—®_fL|——8—14GHZ /J?\_\ LNA \
0 — 3 GHz S LM TR T Ma—<JHe T
TR —
10 © (8)

1) Lokaloszillator mit Hybridringkoppler und 5}

einstellbaren Phasenschiebern Empfangsantenne (D= 1,8 m)

Einkoppeln des Kalibrationssignals und

© Digitale Signalerzeugung (max. 10 GS/s) (7] rauscharme Verstarkung

®  Umsetzung des Sendesignals in das HF-Band @ Zwischenverstarker und Filternetzwerk zur

(1Q-Modulator) Auswahl des USB und/oder OSB
© Zwischenverstarker und Filternetzwerk zur © Umsetzung des Empfangssignals in das Ba-
Auswahl des USB und/oder OSB sishand (1Q-Demodulator)

Hochleistungsverstérker mit Koppler fiir Ka-
O librationssignal und anschlieBendem harmo- 10
nischen Bandpassfilter.

Digitale Signalerfassung (Hochgeschwindig-
keitsabtaster mit Abtastrate von 8 GS/s)

©  Cassegrain-Sendeantenne (D= 9 m) Kal Kalibrationspfad

Abbildung 6.6:  Vereinfachtes Blockschaltbild des 10SiS-0-Radarsystems. Dargestellt sind der Sendepfad und
ein Empfangspfad. Der zweite verfigbare Empfangspfad ist identisch aufgebaut.

Das im Sendepfad ausgekoppelte Kalibrationssignal wird im Empfangspfad tiber einen Ko-
axialschalter direkt nach dem Speisehorn der Empfangsantenne, aber vor dem folgenden
rauscharmen Verstérker, eingespeist (@). Der weitere Empfangspfad ist weitestgehend sym-
metrisch zum Sendepfad realisiert, d.h. mit der optischen Ubertragung des Empfangssignals
vom Antennensystem zur Radarelektronik, einem Filternetzwerk und diversen
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

Zwischenverstarkern zur Signalkonditionierung (®), sowie der Umsetzung des Empfangs-
signals ins Basisband (©) und der anschlieRenden digitalen Datenerfassung (®). Der so re-
alisierte Signalweg lasst das zur Kalibrierung verwendete Vermessen der wesentlichen
Komponenten des Radarsystems zu. Um temperaturbedingte Schwankungen der System-
ubertragungsfunktion wahrend einer Messung zu kompensieren, wird jeweils vor sowie nach
jeder Messung eine Systemkalibration iber diesen Signalweg durchgefuhrt. Die Empfangs-
antenne mit ihren zugehérigen Komponenten (®) wird wie die Sendeantenne bei der Kalib-
ration des Antennensystems berucksichtigt.

Durch die Vielzahl an Komponenten im Sende- wie auch im Empfangspfad weist der ge-
samte Signalweg des Radarsystems einen nichtlinearen Phasenverlauf bzw. eine variierende
Gruppenlaufzeit in Abhéngigkeit der Frequenz auf. Hinzu kommt ein frequenzabhangiger
Amplitudenverlauf, der zumindest im Sendepfad gréfitenteils von dem bereits beschriebenen
Amplitudenausgleichsfilter kompensiert wird. In Summe fiihrt die nichtideale Ubertra-
gungsfunktion dazu, dass bei der groRen relativen Bandbreite eine deutliche Verzerrung des
Signals auftritt, was Abbildung 6.7 verdeutlicht. Diese zeigt die Punktzielantwort sgg (t) des
Sende- und Empfangspfades vor und nach der Kalibration und repréasentiert somit die Uber-
tragungsfunktion der Komponenten der Radarelektronik. Hierbei wurde die mittlere Signal-
laufzeit (mittlere Gruppenlaufzeit) in Form einer zeitlichen bzw. 6rtlichen Verschiebung be-
reits kompensiert, um den Signalverlauf mit der idealen Punktzielantwort vergleichen zu
kdnnen. Die gezeigte Punktzielantwort wird hierbei dadurch erzeugt, indem zunéchst ein
Referenzsignal Sger mit einer Bandbreite von B= 2,85 GHz im unteren Seitenband (USB)
Uber den Sendepfad, den Kalibrationspfad und den Empfangspfad Gbertragen wird. Mit
Hs(f) als Ubertragungsfunktion des Sendepfades, Hg(f) des Empfangspfades sowie
Hy.1(f) des Kalibrationspfades ergibt sich das empfangene Signal zu

SKRa(f) = Sref " Hs " Hg * Hka - (6.1)

Durch die anschlieende Kreuzkorrelation (Pulskompression) mit dem Referenzsignal Sges
wird die Punktzielantwort sgg(t) wie folgt gebildet:

[0e]

sz (to) = j Sk, () Ster ()™t df 62)

— 00

Nach der Kalibration erh&lt man eine Punktzielantwort in Form einer si2-Funktion, die eben-
falls als ideale Referenz dargestellt ist (blau). Fur die nicht kalibrierte Punktzielantwort zeigt
sich eine deutliche Defokussierung aufgrund der nichtidealen Ubertragungsfunktion, die zur
Erreichung der nominellen Entfernungsauflésung des Radarsystems mittels der Kalibrati-
onsfunktion Kg,(f) ausgeglichen werden muss. Diese Kalibrationsfunktion wird vor und
nach jeder Messung durch die Ubertragung eines Referenzsignal Sg.¢ Uber die Kalibrations-
schleife bestimmt. Um stochastische Einfliisse wie thermisches Rauschen zu minimieren,
wird dabei Uber jeweils 1000 Pulse gemittelt. Mit den bekannten GroRRen Sger(f) und
Hyga1(f) ergibt sich die Kalibrationsfunktion damit zu

Sref " Hgal

Kra(f) = (Hs *Hp)™' = (6.3)

S KRra

Durch Filterung der eigentlichen Messdaten mit diesem durch die Kalibrationsfunktion
Kra(f) definierten Kalibrationsfilter lasst sich dann die nichtideale Ubertragungsfunktion
des Radarsystems kompensieren.
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6.2 Charakterisierung der Gesamtkonfiguration 10SiS-0

Punktzielantwort des Sende- und Empfangspfa-
des vor und nach der Kalibration
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Abbildung 6.7:  Punktzielantwort des Sende- und Empfangspfades, die iber den Kalibrationspfad verbunden
sind, fur eine Bandbreite von B= 2,85 GHz (8-10,85 GHz). Durch den nichtlinearen Phasen-
verlauf und die damit verursachte frequenzabhangige Gruppenlaufzeit entstehen starke Ver-
zerrungen (rot) im Vergleich zur korrigierten Punktzielantwort nach der Kalibration (blau).

Da das 10SiS-Radarsystem nach dem Verfahren der synthetischen Apertur arbeiten soll, ist
die Kohérenz zwischen Sender und Empfanger unabdingbar. Eine Voraussetzung fir die
auch uber langere Zeiten kohérente Signalkonditionierung zwischen Sender und Empfénger
ist der zentrale Lokaloszillator, von dem alle Frequenzumsetzer gespeist werden. Hinzu
kommt, dass die digitale Signalerzeugung und digitale Signalerfassung ebenfalls kohé&rent
zueinander arbeiten missen. Dies lasst sich dadurch erreichen, indem die jeweilig bendétigten
digitalen Takte von Signalerzeugung und Signalerfassung koharent aus einer Referenzquelle
abgeleitet werden.

Die erreichte Kohdrenz zeigt der in Abbildung 6.8 dargestellte gemessene Phasenverlauf in
Abhangigkeit der Zeit. Dargestellt ist der Phasenwert im Maximum der si2-Funktion nach
der Pulskompression, wobei die Radarpulse uber den Kalibrationspfad tibertragen wurden.
Die Dauer von 120 s entspricht in etwa der spateren Abbildungsdauer eines Weltraumob-
jekts tiber die synthetische Apertur, wozu eine kohéarente Signalaufzeichnung notwendig ist.
Was fir eine Abweichung der Phasenwerte Uber der Zeit toleriert werden kann, ergibt sich
hauptsachlich aus dem verfligbaren SNR, da beriicksichtigt werden muss, dass eine Varia-
tion der Phase Uber der synthetischen Apertur zu einer inkohdrenten Integration der einzel-
nen Pulse flhrt, was wiederum ein Verlust in der Amplitude zur Folge hat. Die Standardab-
weichung des dargestellten Phasenverlaufs betragt o,= 0,23° was einen duferst geringen

Wert darstellt und die Kohérenz des Radarsystems eindrucksvoll belegt. Ein Amplituden-
verlust bzw. eine Defokussierung des ISAR-Bildprodukts ist bei diesem extrem geringen
Phasenrauschen experimentell kaum nachweisbar.
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

Gemessener Phasenverlauf der Radarelektronik
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Abbildung 6.8: Phasenverlauf der Radarelektronik tiber eine Messezeit von 120 s gemessen iber den Sende-
und Empfangspfad. Ausgewertet wurde die Phase im Maximum der si2-Funktion nach der
Pulskompression. Basierend auf einer PRF von 200 Hz entspricht dies einer Pulsanzahl von

24000 Pulsen. Die Standardabweichung der Phase betragt o,=0,23° Uber die gesamte

Messdauer und zeigt damit die erreichte Kohérenz des Radarsystems, die so flr den ge-
winschten ISAR-Betrieb ausreichend ist.

6.2.1.2 Kalibration des Antennensystems

Die Schnittstelle zwischen Radarelektronik und Antennensystem in Bezug auf die Kalibra-
tion stellt der in Abbildung 6.6 aufgezeigte Kalibrationspfad dar. Sendeseitig gehéren dem-
nach das Hohlleiterbandpassfilter, die Hohlleiterzufiihrung zum Speisehorn der Sendean-
tenne, das Speisehorn sowie die beiden Reflektoren zum Antennensystem. Empfangsseitig
gehoren lediglich der Reflektor mit seinem Speisehorn und die koaxiale Zuleitung bis zu
dem direkt am Speisehorn positionierten Koaxialschalter zum Antennensystem. Die Uber-
tragungsfunktion all dieser Komponenten des Antennensystems wird durch die im vorheri-
gen Abschnitt beschriebene Kalibration nicht abgedeckt und muss daher in einem zweiten
Schritt bestimmt werden. Besonders die im Sendepfad vorhandenen Komponenten weisen
einen deutlich nichtlinearen Phasenverlauf bzw. eine frequenzabhéngige Gruppenlaufzeit
auf. Das Bandpassfilter z.B. weist einen typischen Verlauf der Gruppenlaufzeit auf, bei dem
diese im Bereich der unteren und oberen Grenzfrequenz deutlich ansteigt. Ebenso stellt die
Hohlleiterzufuhrung des Sendesignals zum Speisehorn bei entsprechender Lange ein disper-
sives Medium dar. Die Hohlleiterzufiihrung hat hier eine nicht zu vernachlassigende L&nge
von etwa 6 m und verlauft vom Hochleistungsverstarker bis zum Speisehorn (vgl. Abbildung
6.1).

Zur Erzeugung der Kalibrationsfunktion K,,+(f) wird ein Referenzziel in Form eines Win-
kelreflektors mit einer Kantenlange von 40 cm genutzt, dessen Ubertragungsfunktion durch
Hz;e1(f) beschrieben wird. Das Ubertragungsverhalten der sendeseitigen Komponenten des
Antennensystems wird durch Hg, (f) beschrieben, das der empfangsseitigen Komponen-

ten durch Hg,  (f). Fur die Ubertragung eines Referenzsignals Sg.¢(f) erhalt man mit den

im vorherigen Abschnitt beschriebenen Ubertragungsfunktionen Hg und Hg des Radars da-
mit

SKAnt(f) = Sger " Hs - HSAnt * Hzje1 * Hereiraum HEAnt " Hg . (6.4)

Hg ist hierbei noch die Ubertragungsfunktion der Freiraummessstrecke. Mit der Kalibrati-
onsfunktion Kg,(f) des Radarsystems (Gl. (6.3)) erhalt man
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6.2 Charakterisierung der Gesamtkonfiguration 10SiS-0

SKAnt(f) = SRef ’ KR_al * Hxa1 * Hereiraum HSant ’ HEAn»E (65)
und damit die zur Kalibration des Antennensystems notwendige Kalibrationsfunktion

Sref " Hereiraum * Hzjel

Kant(f) = (Hs,,, " Hg,, )" = (6.6)

Skant * Kra

Hz;e; Und Hppeiraum 1assen sich dabei hinreichend genau modellieren, Sgo¢ SOwie Kg, sind
bekannt und Sk, . wird aus der Kalibrationsmessung bestimmt. Abbildung 6.9 zeigt die Ka-

librationsszene zur messtechnischen Bestimmung der Kalibrationsfunktion K,,.(f) sowie
das dazugehorige Entfernungsprofil des in R= 100 m Entfernung positionierten Winkelre-
flektors als Kalibrierziel bei einer Bandbreite von B= 2,85 GHz. Der Winkelreflektor wurde
in einer Hohe Uber Grund von 20 m positioniert um Einflisse des Bodens zu minimieren.
Um Einflusse des Aufbaus zur Positionierung des Winkelreflektors zu vermeiden, wurde
dieser an einem 2 m langen Ausleger in Richtung zum Radarsystem hin montiert. Somit wird
sichergestellt, dass vom Aufbau verursachte Reflexionen im Entfernungsprofil vom Winkel-
reflektor klar getrennt werden kénnen und somit das Messergebnis nicht verfalschen.

~20 m
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Abbildung 6.9:  Zeichnung des zur Kalibration des Antennensystems verwendeten Szenarios. Das zugehdrige
Entfernungsprofil der Kalibrationsmessung mit einem in etwa 100 m Entfernung positionier-
ten Winkelreflektor der Kantenléange 40 cm als Kalibrierziel fir eine Messbandbreite von
B= 2,85 GHz ist darunter gezeigt.

Beim dargestellten Entfernungsprofil wurde die Kalibration der Radarelektronik bereits
durchgefihrt, so dass nur noch der Einfluss des Antennensystems vorhanden ist. Deutlich
zu erkennen ist der Winkelreflektor im Bereich von R = 100 m mit der groten im Entfer-
nungsprofil auftretenden Amplitude. AuBerdem ist das direkte Ubersprechen zwischen
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

Sende- und Empfangsantenne sowie direkte Bodenreflexionen auszumachen. In groRerer
Entfernung hinter dem Reflektor treten durch den im Hintergrund liegenden Wald weitere
Reflexionen auf. All diese zusétzlichen Reflexionen kdnnen aber durch die digitale Signal-
verarbeitung entfernt werden, um die Ubertragungsfunktion des Kalibrationsziels alleine
auswerten zu konnen. Daher wird zunéchst eine Pulskompression an den bereits radarelekt-
ronik-korrigierten Daten durchgefiihrt, dann der entsprechende Entfernungsbereich des Ka-
librierziels ausgewahlt und abschliel’end die Pulskompression wieder riickgangig gemacht.
Da die Kalibration des Radarsystems bereits basierend auf der Kalibrationsfunktion Kz,
durchgefuhrt wurde, erh&lt man somit unter Beriicksichtigung der Freiraumibertragungs-
funktion sowie der Kalibrierzieliibertragungsfunktion die gewiinschte Ubertragungsfunktion
des Antennensystems. Diese wiederum bestimmt die Kalibrationsfunktion Ku,.(f) fir das
Antennensystem nach GlI. (6.6).

Den relevanten Ausschnitt des Entfernungsprofils fur den Winkelreflektor zeigt Abbildung
6.10 ohne und mit Korrektur der Ubertragungsfunktion des Antennensystems. Zu beachten
ist wiederum, dass in beiden Fallen die im vorherigen Abschnitt beschriebene Kalibration
des Radarsystems bereits durchgefihrt wurde, weshalb hier somit nur der Einfluss des An-
tennensystems zu erkennen ist. Der Verlauf des Entfernungsprofils ohne Korrektur zeigt eine
deutliche Verzerrung Uber einen Bereich von etwa 1,5 m. Diese wird hauptséchlich durch
die relativ lange und damit stark dispersive Hohlleitertibertragungsstrecke verursacht. Ohne
Korrektur ist die nominelle Auflésung in Entfernungsrichtung nicht zu erreichen und das
Punktziel weist keine klar begrenzte Ausdehnung auf. AuRerdem muss durch die deutliche
Defokussierung mit einem massiven Verlust der maximalen Amplitude gerechnet werden,
was das SNR deutlich reduzieren kann. Das Entfernungsprofil mit Korrektur zeigt eine deut-
lich verbesserte Punktzielantwort, die der Form einer si2-Funktion und mit einer deutlich
ausgepragten Hauptkeule mit Halbwertsbreite Aryn=5,2 cm der nominellen Auflésung
sehr nahe kommt. Restliche Abweichungen zum Ideal sind der Montagestruktur zuzuweisen,
deren Wechselwirkung mit dem Winkelreflektor nicht géanzlich vermieden werden kann.

Entfernungsprofil Winkelreflektor Entfernungsprofil Winkelreflektor
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Abbildung 6.10: Entfernungsprofil des Winkelreflektors (Ausschnitt aus Abbildung 6.9) mit (links) und ohne
(rechts) Kalibration des Antennensystems. In beiden Diagrammen wurde die Kalbration der
Radarelektronik bereits angewandt.
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Allgemein lasst sich nun durch die Kalibrationsfunktionen K, (f) und Kg,(f) das Uber-
tragungsverhalten Hg,.(f) eines Zielobjekts aus den gemessenen Radarrohdaten Sq,.(f) be-
stimmen. Mit dem Sendesignal sg(t)o-eSs(f) lassen sich diese folgendermalien beschreiben:

Sdat(f) =Ss Hs - HSAH'c " Hsat * Hereiraum * Hatm - HEAnt " Hg (6-7)
Damit ergibt sich final fir die korrigierten Daten

KRra * Kant

HSat(f) = Sdat " Ss (6.8)

* Hereiraum * Hatm

Hierbei wurde noch das Ubertragungsverhalten der Atmosphéare gesondert mit Hy,, beriick-
sichtigt. Diese Funktion kann bei Bedarf einem Atmospharenmodell entnommen werden.

6.2.2 Bestimmung der Systemrauschtemperatur

Ein wichtiger Systemparameter eines abbildenden Radarsystems ist die erreichbare radio-
metrische Empfindlichkeit, die sich final im Radarbild im erreichbaren SNR bzw. NESZ-
Wert als Qualitatsparameter ausdriickt. Die radiometrische Empfindlichkeit wird hierbei we-
sentlich durch den verfiigbaren Sende- und Empfangsantennengewinn, die mittlere Sende-
leistung sowie die Systemrauschtemperatur T, bestimmt. Letztere setzt sich aus der Emp-

fangerrauschtemperatur T sowie der Antennentemperatur T, zusammen:
Tsys = TE + TA (69)

Die Antennentemperatur hangt im vorliegenden Fall ausschlieflich von der Strahlungstem-
peratur des Himmels ab und muss als gegeben hingenommen werden. Ohne starke Wet-
tereinflusse nimmt sie dabei elevationswinkelabhéngig einen Wertebereich von etwa
10 K - 100 K [Ula81] an. Ebenfalls ist die Sendeleistung sowie der verfiigbare Sende- und
Empfangsantennengewinn durch den Systemaufbau definiert. Somit verbleibt die Bestim-
mung der Empfangerrauschtemperatur zur endgultigen Verifikation der radiometrischen
Empfindlichkeit des 10SiS-0-Systems.

Die Empfangerrauschtemperatur wird hier mit der sogenannten Hot-Cold-Methode (auch als
Y-Methode bekannt) bestimmt [Vow88]. Bei dieser Methode wird die Ausgangsspannung
des Radarempféangers bei zwei Referenzrauschquellen gemessen, deren Strahlungstempera-
tur bekannt ist. Es ist zu beachten, dass es sich hier um eine rein passive Messung der emp-
fangenen Rauschleistung handelt, d.h. der Radarsender ist nicht in Betrieb. Um Messfehler
zu minimieren, ist es sinnvoll, Referenzquellen zu nutzen, deren Strahlungstemperaturwerte
mdoglichst weit auseinander liegen. Aufgrund des grof3en Systemaufbaus wird im vorliegen-
den Fall als kalte Quelle die kosmische Hintergrundstrahlung Ty und als warme Quelle ein
nahe gelegener Wald T,, genutzt. Die jeweilige Messgeometrie zeigt Abbildung 6.11.

Bei Messung der kalten Quelle wird die Antenne in Zenitposition (E= 90°) gestellt und bei
der Messung der warmen Quelle auf den Wald (ca. E= 0°) ausgerichtet. Eine Grundvoraus-
setzung der Bestimmung der Empféangerrauschtemperatur mit dieser Methode ist die Kennt-
nis Uber die exakten Strahlungstemperaturen der beiden Referenzquellen. Die Himmels-
strahlung l&sst sich im verwendeten Frequenzband bei klarer Atmosphére gut abschatzen.
Die Strahlungstemperatur des Waldes T, als warme Referenzquelle kann hingegen nur grob
abgeschatzt werden, da dessen Emissions- und Reflexionsverhalten nicht genau bekannt
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

sind. Dennoch lasst sich aber damit unkompliziert und ohne grofRen Aufwand jederzeit die
Sensitivitat des Empféngersystems tberprifen.

Himmel

,Cold“-Messung

Tk:1 0K

,Hot“-Messung

Onwa< 2°

Abbildung 6.11: Antennenausrichtung zur Bestimmung der Empfangerrauschtemperatur mittels der Hot-
Cold-Methode. Als ,,kalte* Referenztemperatur wurde die Strahlungstemperatur des Him-
mels genutzt (oben). Als ,,warme* Referenztemperatur wurde die Antenne auf einen Wald
ausgerichtet (unten).

Abbildung 6.12 zeigt die somit messtechnisch bestimmte Rauschzahl bzw. Empféanger-
rauschtemperatur des 10SiS-Empfangers in Abhéngigkeit der Frequenz flir das untere Sei-
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Abbildung 6.12:

Frequenz in GHz

Empfangerrauschtemperatur in Kelvin

Messtechnisch abgeschétzte Empfangerrauschzahl bzw. Empfangerrauschtemperatur des I-
0SiS-Empfangers fur das untere Seitenband. Berechnet fiir eine Temperatur der warmen Re-
ferenzquelle von T,,, =285 K sowie zur Fehlerabschétzung bei T, =290 K und T,, =280 K.

Hierbei wurde fur jeden Messpunkt jeweils eine Bandbreite von 500 MHz ausgewertet und
damit tber diese Bandbreit gemittelt. Da die warme Referenztemperatur T,, des Waldes nur
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grob bestimmt werden konnte, sind zur Fehlerabschéatzung die Rauschzahlen flr zwei wei-
tere, leicht abweichende Strahlungstemperaturen aufgezeigt. Bei einer Variation von 10 K
ergibt sich so eine Anderung der Empfangerrauschzahl von lediglich 0,1 dB. Es lasst sich
damit im Mittel eine Rauschzahl von etwa 3,6 dB abschétzen bzw. eine Rauschtemperatur
von ca. 375 K. Das mit der messtechnisch abgeschatzten Rauschtemperatur erreichbare
NESZ wird im folgenden Abschnitt beschrieben.

6.2.3 Rauschaquivalenter Streuquerschnitt des experimentellen
l0SiS-Systems

Mit der im vorherigen Abschnitt messtechnisch bestimmten Empfangerrauschtemperatur
lasst sich nun final die radiometrische Empfindlichkeit des abbildenden Radarsystems in
Form des NESZ berechnen (Gl. (2.39) und (2.40)). Zur Berechnung des NESZ wurden die
in Tabelle 6.1 aufgelisteten Parameterwerte zugrunde gelegt. Fir die Entfernung wurden
Werte zwischen der geringsten zu erwartenden Entfernung von R=400 km und der vom lo-
SiS-0-System aktuell maximal méglichen Entfernung von R= 1000 km gewahlt. Die ange-
gebene Frequenz entspricht der Mittenfrequenz des Radarsystems GigaRad. Da die Puls-
lange im experimentellen Aufbau in einem gewissen Rahmen variiert werden kann, wurde
das NESZ in Abhangigkeit des angegebenen Pulslangenbereichs berechnet. Die Pulsfre-
quenz ergibt sich wiederum durch den notwendigen Eindeutigkeitsbereich in Azimutrich-
tung. Hierbei héngt die Wahl der Pulsfrequenz auch von der Pulsldnge und der Lange des
Empfangsfensters ab, da alle drei Parameter zusammen die Datenrate der digitalen Signaler-
fassung bestimmen und diese limitiert ist.

Daher ist bei gegebener Empfangsfensterlange ein Kompromiss zwischen Pulslange und
Pulsfrequenz zu finden, um die maximal mogliche Datenrate einzuhalten. Dieser liegt bei-
spielsweise bei einer Pulsfrequenz von 200 Hz und einer Pulsléange von 32 us. Zur Gewinn-
abschétzung der Sendeantenne wurden die im vorherigen Abschnitt messtechnisch ermittel-
ten Halbwertsbreiten ©ywp /elev UNd Oywe/azim herangezogen. Zur Berechnung der Halb-
wertsbreite und Gewinnabschatzung der Empfangsantenne wurde ein Durchmesser von
Dk = 1.8 m angenommen. sowie als KenngroRe der Belegungsfunktion ein Vorfaktor von
62° gewahlt [Wie07]. Zur Abschéatzung des Antennengewinns wird als Produkt aus Richt-
faktor und Halbwertsbreite der fur reale Antennen geltende Wert 26000 verwendet [Wie07].
Die Antennentemperatur von T,=10 K entspricht der im X-Band beobachtbaren Himmels-
temperatur bei einem Elevationswinkel von E= 30° [Ula81]. Die allgemeinen Verluste im
Radarsystem wurden mit L, = 10 dB angesetzt sowie weitere 2 dB fur Verluste bei der Bild-
prozessierung. Da die Anzahl der Pulse, Gber die bei der Azimutfokussierung integriert wer-
den kann, maRgeblich den Fokussierungsgewinn bestimmt, spielt die Winkelgeschwindig-
keit des abzubildenden Zielobjekts im Zusammenspiel mit der Pulsfrequenz eine wichtige
Rolle. Der fur diese Winkelgeschwindigkeit in Azimutrichtung angenommene Wert von
wa,=1°/s, liegt im Bereich der hochsten vorkommenden Werte (vgl.: Abbildung 4.3). Der
letzte Parameter ,,Winkel konstanter Streuung® gibt an iiber welchen Winkel mit einer na-
hezu konstanten Riickstreuung gerechnet wird. Dieser Parameter berticksichtigt die realen
Eigenschaften von Streuzentren, die meist einen begrenzten Winkelbereich aufweisen, in-
nerhalb diesem eine einfallende Welle in Richtung des Radarsystems zurtick reflektiert wird.
Somit bestimmen die letzten beiden Parameter zusammen mit der Pulsfrequenz die maximal
mogliche Anzahl an Pulsen die kohéarent integriert werden kdnnen und damit wiederum den
durch die Azimutfokussierung erreichbaren Integrationsgewinn.
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Tabelle 6.1: Systemparameter fiir die Bestimmung des NESZ des 10SiS Systems.

Parameter Wert Einheit
Entfernung R 400...1000 km
Frequenz fm 11 GHz
Pulsleistung P 5 kw
Pulslange Tp 1 bis 100 us
Pulsfrequenz PRF 200 Hz
Antennendurchmesser Ds/Dg 9 (Sender) / 1.8 (Empféanger) | m
Antenneneffizienz Nant 70 %
Halbwertsbreite (Sendeantenne) | Ogwg Jelev 0,25 °
Halbwertsbreite (Sendeantenne) | Ogwg /azim 0,6 °
Kenngrol3e Belegungsfunktion 62 °
Faktor aus Naherungsformel 26000 Grad?
Antennentemperatur Ta 10 K
Empfangerrauschtemperatur Tsys 375 K
Verluste (Radar/ Prozessierung) Ly 10/2 dB
Azimut Winkelgeschwindigkeit WAz 1 °ls
Winkel konstanter Streuung Pconst 3 °

Abbildung 6.13 zeigt den berechneten NESZ-Wert basierend auf den in Tabelle 6.1 geliste-
ten Parametern fir einen einzelnen Puls (NESZpyis) sowie fur das prozessierte ISAR-Bild-
produkt (NESZgiig). Durch den Fokussierungsgewinn in Azimutrichtung verbessert sich das
NESZ entsprechend der Anzahl der Pulse, Gber die kohdrent integriert werden kann. Bei den
zugrunde gelegten Radarparametern betragt die Anzahl der Pulse 600 (= @ onst/Waz *
PRF), was einem Prozessierungsgewinn von etwa G'p=27 dB entspricht. Berlicksichtigt
man weiter die angenommenen Verluste von Ly = 2 dB erhélt man die im Diagramm erkenn-
bare Differenz von Gp = 25 dB zwischen NESZpuis und NESZsiq flir identische Entfernung.

Als Referenzobjekt ist zur Bewertung des erreichbaren NESZ der Radarrickstreuquerschnitt
(RCS) einer Kugel mit einem Durchmesser von 30 cm eingezeichnet. Nimmt man eine Puls-
lange von 100 ps sowie einen Abstand von 400 km so ergibt sich im Bild ein SNR von etwa
10 dB. Da die maximale Pulslange des 10SiS-0 Systems auf maximal 50 ps begrenzt ist,
stellt die Kugel somit mit ihrem geringen RCS ein schwierig zu detektierendes Ziel da. Be-
trachtet man Satellitensystem so sind jedoch deutlich groRere RCS-Werte zu erwarten. So
lasst sich ein Ziel mit einem RCS von 0 dBsm (Winkelreflektor mit Kantenlange 10 cm), bei
einer Pulslange von 50 us bis zu einer Entfernung von 600 km mit einem SNR > 10 dB
abbilden. Das erreichbare NESZ des experimentellen 10SiS-0 Systems l&sst somit vielver-
sprechende erste Abbildungsuntersuchungen zu. Wobei jedoch auch beachtet werden muss,
dass die im vorherigen Abschnitt erwéhnten Verluste beim Gewinn der Sendeantenne von
etwa 5 dB die Sensitivitat des Systems reduzieren. Ohne diese Verluste waren die in Abbil-
dung 6.13 gezeigten NESZ-Werte um diese 5 dB niedriger und damit die Sensitivitat des
Systems noch grof3er.
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Noise equivalent sigma zero (NESZ)
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Abbildung 6.13: Noise equivalent sigma zero (NESZ) der 10SiS-0 Basiskonfiguration in Abhéangigkeit der
Pulslange fur verschiedene Entfernungen basierend auf der in Tabelle 6.1 gelisteten Para-
meterwerte. Das Diagramm zeigt das NESZ fiir einen einzelnen Puls sowie fiir das prozes-
sierte ISAR Bildprodukt. Man beachte, dass das NESZ mdglichst kleine Werte fuir eine hohe
Bildqualitat annehmen sollte.

6.3 Abbildungsmessungen mit dem l0SiS-0-System

Zur ersten Verifikation des Sensorsystems 10SiS-0 wurde als Zielobjekt die Internationale
Raumstation (ISS) ausgewahlt. Mit einer Grundflache von etwa 110x80 m stellt sie mit Ab-
stand den groften kinstlichen Erdsatelliten dar und weist damit einen sehr grofien Radar-
rickstreuquerschnitt auf. Dieser grol’e RCS kann bewirken, dass bereits in einzelnen Entfer-
nungsprofilen ein positives SNR erzielt wird und somit das Objekt bereits nach der Puls-
kompression detektiert werden kann. Hinzu kommt, dass die mittlere Bahnhohe der ISS nur
etwa hjss= 400 km betragt, was zu einer geringeren Freiraumdampfung gegeniiber den ho-
her fliegenden, deutlich kleineren Satelliten fuhrt. Der Vorteil, wenn ein Messobjekt bereits
in einzelnen Entfernungsprofilen tber einen gewissen Zeitraum detektiert werden kann, liegt
darin, dass ein durch eine ungenau bestimmte Umlaufbahn entstehender Entfernungsfehler
leichter korrigiert werden kann. Da zur Vorhersage der Umlaufbahn hauptsachlich TLE Da-
ten zur Verfuigung stehen, muss mit einem solchen Fehler des Entfernungsverlaufs gerechnet
werden. Ldsst sich ein Zielobjekt nicht nach der Pulskompression detektieren, kann der Feh-
ler des Entfernungsverlaufs nur durch Bewegungskompensationsalgorithmen bei der spate-
ren Azimutfokussierung bestimmt und kompensiert werden, was zeit- und rechenaufwendig
ist und bei den ersten durchgefiihrten Experimenten vermieden werden sollte. Ein Nachteil
der ISS als Zielobjekt sind die allgemein grél3eren Bahnstérungen, die aufgrund der Objekt-
grolRe in Verbindung mit der niedrigen Umlaufbahn auftreten. Diese machen eine Bahnvor-
hersage, und damit auch die Nachfiihrung des Antennensystems, noch schwieriger als bei
kleineren Objekten wie spater ersichtlich wird.
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6.3.1 Messablauf und Empfangsfensterkonfiguration

Bei der erdgebundenen Abbildung von Weltraumobjekten handelt es sich um eine ,,zeitkri-
tische* Messprozedur. Dies bedeutet, dass der Messablauf zusammen mit der Antennen-
nachfuhrung auf die absolute Zeit (hier UTC) synchronisiert werden muss. Aus diesem
Grund beinhaltet das Radarsystem eine digitale Steuereinheit, die synchronisiert auf die
GPS-Zeit eine vorab einprogrammierte Messprozedur vollautomatisch ausfiihrt. Zu dieser
Messprozedur gehort auch die Kalibration, die vor und nach der Radarmessung des Welt-
raumobjekts durchzufuhren ist. Der erste Teil dieser Messprozedur stellt somit die Auf-
nahme des Kalibrationssignals fur das Radarsystem dar, die vor der Radarmessung des Welt-
raumobjekts ausgefuhrt und daher Vorkalibration (engl.: Pre-Calibration) genannt wird. Da
der Zeitpunkt des Erstkontakts zu einem Weltraumobjekt durch die Bahnparameter fest vor-
gegeben ist, muss der Zeitpunkt der Vorkalibration zeitlich entsprechend vorverlegt werden.
Im zweiten Teil der Messprozedur findet dann die Radarmessung des Weltraumobjekts statt.
Die Messdauer wird dabei durch den vorgegeben Azimut- und Elevationswinkelbereich des
Antennensystems bestimmt. Der vom 10SiS-0-System minimal genutzte Elevationswinkel
betragt E = 30°. Der Startzeitpunkt der Messung beim Erstkontakt zum Weltraumobjekt
wird somit festgelegt, wann dieses ausgehend von der geozentrischen Position des 10SiS-0-
Systems einen Elevationswinkel von E= 30° liberschreitet. Das Ende der Messung wird ent-
sprechend dadurch bestimmt, wann das Weltraumobjekt den minimalen Elevationswinkel
wieder unterschreitet. Als dritter und letzter Teil der Messprozedur findet direkt im An-
schluss der Radarmessung eine zur Vorkalibration identische Nachkalibration (engl.: Post-
Calibration) statt. Auf diese Weise l&sst sich durch den Vergleich der VVor- und Nachkalib-
ration bei der spateren Datenauswertung eine wahrend der Messung auftretende Verande-
rung der Ubertragungsfunktion des Radarsystems naherungsweise bestimmen und kompen-
sieren. Alle drei Messabschnitte missen von der digitalen Steuerung zeitgesteuert ausgefiihrt
werden.

Alle Startzeitpunkte der drei Teile der Messprozedur sowie die Anzahl der im jeweiligen
Teil aufzunehmenden Pulse werden basierend auf den aktuellen Bahnelementen des Welt-
raumobjekts und der sich daraus ergebenden Uberfluggeometrie sowie der PRF bestimmt
und vorab in die Steuereinheit Gbertragen. Zusatzlich wird die Empfangsfensterkonfigura-
tion fur die Radarmessung vorab berechnet und ebenfalls in der Steuereinheit hinterlegt. Die
Empfangsfensterkonfiguration ist notwendig, da die Entfernungsdnderung wéhrend eines
Uberflugs typischerweise mehrere hundert Kilometer betragen kann. Die simultane Erfas-
sung eines so groRen Entfernungsbereiches ist mit 10SiS-0 nicht moglich, da das Datenauf-
kommen und damit die sich ergebende Datenrate der digitalen Datenerfassung zu gro3 wé-
ren, um diese abspeichern zu kénnen. Aus diesem Grund wird die Empfangsfensterlange
deutlich kirzer gewahlt, was allerdings dazu flhrt, dass die zeitliche bzw. 6rtliche Emp-
fangsfensterposition wahrend der Radarmessung standig der aktuellen Weltraumobjektent-
fernung angepasst werden muss. Diesen Sachverhalt zeigt Abbildung 6.14 oben flr einen
typischen Uberflug eines Weltraumobjekts in einer erdnahen Umlaufbahn, hier z.B. der ISS.

Die Entfernung der ISS liegt bei diesem Uberflug zwischen etwa R,,.,= 760 km und
R,in= 540 km was durch 127 Empfangsfenster abgedeckt wird, die in unterschiedlichen
Entfernungen liegen. Die fur die Messungen inklusive Reserve hinreichend grol? gewahlte
Empfangsfensterlange betragt dempe= 5 km + (7p * ¢5). Mit einer typischen Pulslange von
Tp = 30 us ergibt dies eine Dauer der Datenerfassung je Empfangsfenster von t = 63,36 LS,
was basierend auf einer PRF von 200 Hz und einer Abtastrate von 8 GS/s einer Datenrate
von 96,68 MBY/s entspricht. Im Hinblick auf die von den digitalen Systemkomponenten er-
reichbaren Speicherrate muss somit die Empfangsfensterlange immer unter Bericksichti-
gung der Pulsldnge gewahlt werden bzw. umgekehrt.
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Uberflug ISS / 1. Dezember 2016
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Abbildung 6.14: Oben: Anordnung der 127 einzelnen 5 km langen Empfangsfenster zur Abdeckung des ge-
samten Entfernungsbereichs wahrend eines Uberfluges der 1SS am 1. Dezember 2016. Mitte:
Theoretische Position der ISS innerhalb der einzelnen Empfangsfenster. Unten: Messdauer
mit dem jeweiligen Empfangsfenster wéhrend des Uberfluges.

Der Wechselzeitpunkt zwischen zwei aufeinanderfolgenden Empfangsfenstern wird so ge-
wahlt, dass benachbarte Empfangsfenster eine Uberlappung von 1,5 km aufweisen. Somit
wird sichergestellt, dass ein Objekt auch bei ungenauer absoluter VVorhersage der Entfernung
sicher innerhalb des Empfangsfensters liegt. Im Idealfall hat das Objekt somit die in Abbil-
dung 6.14 Mitte dargestellte Position in einem 2 km weiten Bereich innerhalb der einzelnen
Empfangsfenster. Basierend auf diesem Verlauf kann dann bei der spéteren Datenverarbei-
tung der Entfernungsverlauf genau rekonstruiert und kompensiert werden.

Die Anordnung zweier aufeinanderfolgender Empfangsfenster zeigt Abbildung 6.15 exemp-
larisch. Die Empfangsfenster werden hierbei so berechnet, dass der nominelle Entfernungs-
verlauf innerhalb eines 2 km langen Entfernungsbereiches zum Liegen kommt, was damit
den beschriebenen Uberlappungsbereich ergibt. Anders als die streckenmaRige Lange der
Empfangsfenster dndert sich die jeweils zeitliche Lange, wie lange mit einem Empfangs-
fenster gemessen wird. Wiahrend eines Uberfluges dndert sich die Entfernungsrate deutlich
in Abh&ngigkeit des Elevationswinkels. So ist die Entfernungsédnderungsrate im Zenit Null
und bei niedrigen Elevationswinkeln kann sie sich der Bahngeschwindigkeit annéhern, die
bekanntlich mehrere km/s betrégt. Die zeitliche Dauer wie lange mit einem Empfangsfenster
gemessen wird, zeigt Abbildung 6.14 (unten). Ungefahr nach der halben Messdauer befindet
sich die ISS am Punkt der héchsten Elevation und weist damit eine geringe Entfernungsén-
derungsrate auf, was zu einer langen Messdauer innerhalb eines Empfangsfensters fihrt. Im
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gezeigten Beispiel liegt die Entfernung der ISS etwa 11 s innerhalb eines 2 km groRen Ent-
fernungsbereichs. Zu Beginn und Ende des Uberfluges steigt die Entfernungsanderungsrate
deutlich an, was zu der kirzeren Dauer der einzelnen Empfangsfenster fuhrt, die deutlich
unter 1 s liegen kann.
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Abbildung 6.15: Prinzipdarstellung zur Dimensionierung zweier aufeinanderfolgender Empfangsfenster zur
Abdeckung eines groien Entfernungsbereichs. Die jeweils d,,, = 5 km langen Empfangs-
fenster werden sukzessive entlang dem nominellen Entfernungsverlauf tberlappend verscho-
ben.

6.3.2 Entfernungsprofil und Entfernungsverlauf

Abbildung 6.16 zeigt ein einzelnes gemessenes Entfernungsprofil mit einer aquivalenten
Bandbreite von B= 2,85 GHz der ISS, bei dem ein deutliches Radarecho innerhalb des
dempr = 20 km langen Empfangsfensters erkennbar ist (links). Die Kalibration des Radar-
sowie des Antennensystems wurden bereits durchgefihrt. Wie fir die ISS als sehr groRRes
Objekt erwartet, so lasst sich das Objekt bereits nach der Pulskompression und somit durch
die Wirkung des Kompressionsgewinns detektieren. Die L&nge des Empfangsfensters
weicht hierbei von der beschriebenen Standardlange von etwa dep,pr = 5 km ab, da bei dieser
Testmessung die gesamte Messdauer nur t,.ss= 10 s betrug und damit keine kritische Da-
tenmenge anféllt, die ein kiirzeres Empfangsfenster nétig machen wirde.

Das im komprimierten Entfernungsprofil erreichte SNR liegt bei etwa 20 dB, was noch deut-
licher an der detaillierteren Darstellung des Entfernungsprofils erkennbar ist (Abbildung
6.16: rechts). Bei dieser Darstellung lassen sich die einzelnen Reflexionen von verschiede-
nen Strukturen in der Entfernung deutlich trennen. Im Mittelbereich sind mehr Reflexionen
vorhanden, weiter auRen rechts und links nur noch wenige, was der komplexeren und dich-
teren Struktur im Mittelbereich der Raumstation zuzuschreiben ist. Der Abstand zwischen
den ganz rechts und links erkennbaren Reflexionen betrégt etwa 50 m und ist somit kleiner
als die maximale Ausdehnung der ISS. Dies liegt daran, das der Einfallswinkel auf die
Ebene, in der die Hauptstruktur der ISS liegt, bei dieser Aufnahme relativ steil war. Mit dem
erzielten SNR von etwa 20 dB lasst sich mit dem verfugbaren NESZ des 10SiS-Systems eine
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6.3 Abbildungsmessungen mit dem 10SiS-0-System

Abschatzung des bei dieser Aufnahmegeometrie entstehenden RCS machen. Basierend auf
Abbildung 6.13 erhalt man bei einer Distanz von 425 km in Verbindung mit einer Pulsléange
von tp=30 us ein NESZ von 15 dBsm. Dies ergibt zusammen mit dem SNR von 20 dB
einen maximalen RCS von 35 dBsm im gezeigten Entfernungsprofil. Die atmosphérische
Dé&mpfung, die in diesem Frequenzbereich in Verbindung mit dem Elevationswinkel von
E=75° aber lediglich im Bereich von a,.,,=0,1 dB flr die Zweiwege-Ausbreitung liegt
(vgl. Abbildung 5.1), spielt keine Rolle. Der so ermittelte RCS der ISS ist durchaus sinnvoll,
wenn man ihn mit dem RCS groRer Schiffe im X-Band vergleicht (bis zu 50 dBsm bei gro-
Ren Militarschiffen [Sko01]).
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Abbildung 6.16: Einzelnes Entfernungsprofil der Internationalen Raumstation (ISS), aufgenommen mit dem
10SiS-0-System mit einer Bandbreite von B= 2,85 GHz (links). VergroRerte Darstellung des
Bereichs um das Maximum (rechts).

Einen Ausschnitt von 50 Entfernungsprofilen aus einem Entfernungsverlauf der ISS zeigt
Abbildung 6.17 fir einen Entfernungsbereich von AR= 14 m fiir zwei verschiedene Band-
breiten bzw. rdumliche Aufldsungen in Entfernungsrichtung. Es handelt sich hierbei bei bei-
den Darstellungen um den gleichen Ausschnitt aus dem Entfernungsverlauf. Der Entfer-
nungsbereich wurde absichtlich fir eine detailliertere Darstellung relativ klein gewé&hlt, um
einen besseren Vergleich zwischen den verschiedenen Bandbreiten und damit rdumlichen
Auflésungen machen zu kénnen.

Die Entfernungsachse ist hierbei bezogen auf die mittlere Entfernung der 1SS dargestellt und
daher um 0 herum aufgetragen. Die Verbesserung in der rdumlichen Auflésung ist deutlich
zu erkennen. Die theoretischen Werte liegen bei diesen Bandbreiten bei Arg,i¢ = 40 cm bzw.
Arqnir = 5 cm. Dieser deutliche Unterschied flhrt dazu, dass sich bei der groReren Band-
breite deutlich mehr einzelne Streuzentren ausmachen lassen als bei der geringeren Band-
breite, bei der lediglich die Uberlagerung der einzelne Streuzentren zu wenigen groRen Re-
flexionen zu erkennen ist. Dieses Messergebnis zeigt die prinzipielle Leistungsfahigkeit des
10SiS-0 Systems sowie die Funktion zur messtechnischen Bestimmung von hochaufgeldsten
Entfernungsprofilen die die Grundlage einer jeden raumlich hochaufgeldsten ISAR Bildpro-
duktgenerierung sind.
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Abbildung 6.17: Ausschnitt aus einem Entfernungsverlauf der ISS zum Vergleich der rdumlichen Auflésung
bei unterschiedlichen Bandbreiten. Dargestellt ist der identische Ausschnitt prozessiert mit
einer Bandbreite von 400 MHz (4Ar.n.s =~ 40 cm) (links) sowie einer Bandbreite von
2,85 GHz (47epnes = 5 cm) (rechts).

Wie bereits in den vorherigen Abschnitten beschrieben, setzt die Gewinnung hochaufgelds-
ter Entfernungsprofile eine Reihe von Kalibrationsschritten voraus, um Uberhaupt eine
raumliche Aufldsung von nur wenigen Zentimetern erreichen zu kénnen. Andernfalls domi-
nieren systembedingte Einfllisse den Signalverlauf so, dass keine auswertbaren Entfer-
nungsprofile gewonnen werden kdnnen. Dies zeigen Abbildung 6.18 sowie Abbildung 6.19
exemplarisch an einem Messergebnis der ISS. Dargestellt ist jeweils ein begrenzter Entfer-
nungsbereich nach vier unterschiedlichen Kalibrationsschritten. Der dargestellte Entfer-
nungsbereich enthalt hierbei ein robustes Streuzentrum, um die zunehmende Fokussierungs-
qualitat nach jedem Kalibrationsschritt zu verdeutlichen. Abbildung 6.19 zeigt die jeweilige
koharente Summation der in Abbildung 6.18 dargestellten Entfernungsprofile. Nach der in-
ternen Kalibration des Radarsystems ist noch keine ausgepréagte Fokussierung erkennbar (a).
Erst nach der Korrektur des Antennensystems, die auch die Korrektur der Dispersion der
langen Hohlleiterzufiihrung zum Speisehorn beinhaltet, ist eine erkennbare Fokussierung
des robusten Streuzentrums zu erkennen (b). Sichtbar ist noch die Entfernungsanderung des
Amplitudenmaximums, die durch die sich &ndernde Dopplerfrequenz wahrend der Messung
verursacht wird. Im Mittel betrdgt die Verschiebung etwa 36 cm, wie Abbildung 6.19 (b)
zeigt, was auf Grundlage der gegebenen Radarparameter einer Radialgeschwindigkeit von
v.= 2,9 km/s entspricht. Wird die mittlere Dopplerfrequenz, bezogen auf die Radarmitten-
frequenz korrigiert, so wird die Verschiebung in Entfernungsrichtung sowie auch die Ent-
fernungsénderung des Amplitudenmaximums eliminiert (c). Im letzten Schritt wird nun die
aufgrund der groBen Radarbandbreite variierende Dopplerfrequenz korrigiert, was zum End-
ergebnis und damit fokussierten robusten Streuzentrum fuhrt (d). Hier zeigt sich nun, dass
die erreicht Entfernungsauflésung im Bereich von Argns =5 cm liegt, was dem theoreti-
schen Wert folgend der Bandbreite von B= 2,85 GHz entspricht. Zu beachten ist aber, dass
es sich hier nur um eine N&herung einer idealen Punktzielantwort handelt, da sich umlie-
gende Streuzentren mit der des robusten Streuers tberlagern, was zu der sichtbaren Asym-
metrie der Nebenkeulen und den nicht ausgepragten Nullstellen fiihren kann.
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Abbildung 6.18: Zwischenergebnisse nach sukzessiver Kalibration eines robusten Streuzentrums der 1SS als

Beispiel zur Notwendigkeit der Kalibration. a) Nach der internen Kalibration des Radarsys-
tems. b) Nach der Kalibration des Antennensystems. ¢) Nach der Korrektur der mittleren
Dopplerfrequenz. d) Nach der Korrektur der bandbreitenabhéngigen Dopplerfrequenz.
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Abbildung 6.19: Ergebnisse nach der koharenten Summation der in Abbildung 6.18 jeweils dargestellten Ent-
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fernungsprofile (Summe Uber alle Pulsnummern). Es zeigt sich die die sukzessive Formung
der fokussierten quasi Punktzielantwort nach jedem Kalibrationsschritt anhand eines robus-
ten Streuzentrums der ISS.



6.3 Abbildungsmessungen mit dem 10SiS-0-System

Der in Abbildung 6.17 dargestellte Ausschnitt von 50 Pulsen aus einem Entfernungsverlauf
entspricht basierend auf der PRF von 190 Hz einer Dauer von t= 0,26 s. Den Entfernungs-
verlauf Gber einen Zeitraum von t= 52,63 Sekunden zeigt Abbildung 6.20. Dies entspricht
bei der PRF von 190 Hz genau 10000 Pulsen bzw. Entfernungsprofilen. Die mittlere Entfer-
nungsanderung, die bei der Messung des dargestellten Entfernungsverlaufs AR= 81,4 km
betrug (Ryin= 551,3 km, R,;,= 632,7 km) wurde bereits anhand einer TLE-basierten Bahn-
vorhersage korrigiert. Im Idealfall sollten die Entfernungsprofile nun im Bereich der Entfer-
nung um R=0 m liegen. Deutlich zu erkennen ist aber ein noch verbleibender Entfernungs-
fehler, der zum Zeitpunkt t= 0 s etwa 160 m betragt und sich auf einen Wert von etwa 40 m
am Ende des dargestellten Entfernungsverlaufs verringert. Fir die optimale Generierung von
ISAR-Bildprodukten ist diese noch bestehende Entfernungsédnderung nun ebenfalls zu kor-
rigieren, um eine Defokussierung zu vermeiden. Anhand dieses Messergebnisses zeigt sich
eindrucksvoll, dass die messtechnisch ermittelten Rohdaten nicht ohne weiteres zu einem
ISAR-Bildprodukt prozessiert werden konnen, sondern vielmehr eine aufwendige Korrektur
des Entfernungsverlaufs durchgefiihrt werden muss. Bei allen in dieser Arbeit diskutierten
Abbildungsergebnissen wurde diese Korrektur des Entfernungsverlaufs mit Hilfe der Ex-
traktion robuster Streuzentren und deren Entfernungsanderung durchgefihrt.

Ein groReres Problem aber stellt der Umstand dar, dass die Bahnvorhersage mittels 6ffent-
lich verfugbaren TLE-Daten teilweise einen so groRen Fehler zum tatsachlichen Flugverlauf
aufweist, dass durch die dadurch verursachte Fehlausrichtung des Antennensystems ein Ob-
jekt nicht innerhalb der Richtcharakteristik des Antennensystems liegen kann und damit gar
nicht erst beleuchtet wird (vgl. Abschnitt 5.3). Deshalb wird im n&chsten Abschnitt ein ei-
gens entwickeltes Verfahren beschrieben, wie eine Fehlausrichtung des Antennensystems
zumindest teilweise vermieden werden kann.

o Entfernungsverlauf ISS / 3.Dez. 2016 18:12:24 Uh (UTC)
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Abbildung 6.20: Entfernungsverlauf der Radarechos der ISS, gemessen mit einer Bandbreite von
B= 400 MHz sowie einer PRF von 190 Hz. Die mittlere Entfernungsdnderung wurde bereits
anhand einer TLE-basierten Bahnvorhersage korrigiert. Die verbleibende Anderung der Ent-
fernung ist maRgeblich auf eine ungenaue Umlaufbahnvorhersage zuriickzufiihren.

6.3.3 Messtechnische Bestimmung der exakten Uberflugzeit

Ausgehend von den in Abschnitt 5.3 beschriebenen Untersuchungen zur Genauigkeit der
Bahnvorhersage wird im Folgenden die Messprozedur beschrieben, um die wahre Anomalie
in Form der exakten Uberflugzeit der ISS zu bestimmen. Allgemein muss aufgrund der ent-
stehenden Positionsfehler in verschiedene Raumrichtungen anstatt eines linienférmigen
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

Verlaufs der Umlaufbahn ein rohrenformiger Verlauf angenommen werden, innerhalb dem
ein Objekt erwartet werden muss, wie in Abbildung 6.21 angedeutet. Der Querschnitt dieses
rohrenférmigen Verlaufs ist hier vergroRert dargestellt. Die in Abschnitt 5.3 vorgestellten
Untersuchungen haben gezeigt, dass der grofte Positionsfehler bei der Bahnvorhersage ba-
sierend auf TLE-Daten in Flugrichtung auftritt. Der in Querrichtung dg,e, Sowie in radialer
Richtung d,.q auftretende Positionsfehler, der die Geometrie des réhrenférmigen Verlaufs
bestimmt, ist dagegen deutlich geringer. Da ein grof3er Positionsfehler in Flugrichtung dazu
fiinren kann, dass der Satellit beim Uberflug auRerhalb der Antennenrichtcharakteristik liegt,
muss insbesondere dieser bestimmt werden. Aufgrund von Bahnstérungen und der unter-
schiedlichen Aktualitat der zur Verfligung stehenden TLE-Daten ist dieser nicht konstant
und muss fir jeden Uberflug neu bestimmt werden. Abbildung 5.18 zeigt die verwendete
Messgeometrie zur Bestimmung der exakten Uberflugzeit und damit der genauen Position
des Satelliten auf seiner aktuellen Umlaufbahn. Die Blickrichtung des Antennensystems ist
hierbei fest auf den Punkt pg auf der aktuellen Umlaufbahn ausgerichtet, der die geringste
radiale Entfernung zum 10SiS-0-System aufweist. Sei t,,,, die nominelle vorausberechnete
Zeit des Uberfluges, bei der der Satellit den Punkt pg passiert, so wird mit dieser Messgeo-
metrie eine Messung im Zeitraum t,,, * At durchgefuhrt, wobei At typischerweise
finf Sekunden betragt. Somit lasst sich innerhalb eines Zeitfensters von 2At die Zeitdiffe-
renz zur nominellen Uberflugzeit t,,,, bestimmen.

\\D\HWB

B Bahnpunkt geringster
o radialer Entfernung zu 10SiS

QHWB

drad \

dquer

® Flugrichtung

Abbildung 6.21: Prinzipielle Messgeometrie mit fest eingestelltem Elevations- und Azimutwinkel des Anten-
nensystems, wobei die Blickrichtung zum Bahnpunkt der geringsten radialen Entfernung
zum Sensorsystem ausgerichtet ist. Damit kann die exakte Uberflugzeit des Objekts durch
diesen Punkt bestimmt werden und damit ein eventuell vorhandener Zeitoffset zur vorausbe-
rechneten Uberflugzeit.

Den mit feststehendem Antennensystem gemessenen Entfernungsverlauf zeigt Abbildung
6.22 flr vier verschiedene Uberfliige der ISS. Dargestellt ist der Entfernungsverlauf in Ab-
hangigkeit der Zeit normiert auf die nominelle Uberflugzeit t,,,,, bei der die ISS den Punkt
pg basierend auf der Bahnvorhersage passieren sollte. Sichtbar ist dabei nur der Bereich
zwischen dem Eintritt der ISS in die Antennenrichtcharakteristik und dem Austritt. Der Azi-
mut- und Elevationswinkel fir die Ausrichtung des Antennensystems wurde dazu basierend
auf dem jeweils angegebenen TLE-Datensatz bestimmt.
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Bestimmung des Zeitversatzes beim Uberflug (ISS)
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Abbildung 6.22: Gemessener Entfernungsverlauf der ISS fiir vier verschiedene Uberfliige mit feststehender
Antenne zur Bestimmung der exakten Uberflugzeit. Der nominelle Zeitpunkt der geringsten
Distanz liegt bei t=0s (2 t,,.,). Bei allen vier Uberfliigen ist somit ein positiver Zeitoffset
zu beobachten, d.h. die ISS ist spater als erwartet am vorausberechneten Bahnpunkt.

Die gezeigten Entfernungsverlaufe sind hierbei bereits um die vorausberechnete minimale
Entfernung R,,;, am Punkt pg Korrigiert worden, die ebenfalls anhand der verfliigbaren TLE-
Daten berechnet wurde. Die Entfernungsanderung wahrend des Uberflugs wurde dagegen
nicht kompensiert, was an dem jeweils parabelformigen Entfernungsverlauf erkennbar ist.
An diesem l&sst sich nun anhand der minimalen Entfernung der Zeitversatz zur nominellen
Uberflugzeit bestimmen. Hierfiir ist bei allen vier Entfernungsverlaufen die Symmetrieachse
eingezeichnet, welche die minimale Entfernung reprasentiert. Die auf der Abszisse darge-
stellte Zeitachse ist normiert auf die nominelle Uberflugzeit, die somit direkt den Zeitversatz
ZU t, o, angibt. Bei allen vier Uberfliigen ist ein positiver Zeitversatz erkennbar, der in einem
Bereich zwischen At= 0,25 s und At= 1,01 s liegt. Basierend auf der Bahngeschwindigkeit
der ISS mit etwa vg= 7,6 km/s ergibt sich somit ein Positionsfehler in Flugrichtung im Be-
reich zwischen As=1,9 km und As= 7,68 km. Dieser liegt in der Grélienordnung des fir
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TerraSAR-X bestimmten Fehlers (vgl. Abbildung 5.17) und stellt somit einen realistischen
Wert dar. Betrachtet man weiter den Antennendffnungswinkel ©4ywg = 0,25° der Sendean-
tenne so beleuchtet dieser in einer Entfernung von R= 400 km einen Bereich mit dem Durch-
messer von Dywg=~ 1,8 km. Liegt ein entsprechendes Zielobjekt somit um Dywg/2 versetzt
zur Hauptstrahlrichtung der Sendeantenne befindet sich dieses nicht mehr innerhalb des 3
dB-Offnungswinkels der Sendeantenne. Bei dieser Betrachtung wurde nur die Einweg-Aus-
breitung zugrunde gelegt, da die Empfangsantenne einen deutlich gréReren Offnungswinkel
aufweist und damit unkritisch ist. Demnach ware also bei der Nachfiihrung des Antennen-
systems basierend auf diesen TLE-Daten eine deutliche Fehlausrichtung vorhanden, was
eine Abbildung unméglich macht.

Die im Entfernungsverlauf vereinzelt vorkommenden senkrechten schwarzen Bereiche kor-
respondieren zu solchen Entfernungsprofilen, die vom System nicht aufgezeichnet wurden
und daher mit dem Intensitatswert Null versehen sind, um fortwahrend &quidistante Zeit-
schritte zwischen den einzelnen Entfernungsprofilen zu gewahrleisten. Das Fehlen dieser
Entfernungsprofile ist darin begriindet, dass die praktizierte und auch notwendige digitale
Signalaufzeichnung eine Datenrate generiert, die im Bereich der maximal méglichen Daten-
rate der zur Verfligung stehenden Geratschaften liegt. Vereinzelt kommt es daher vor, dass
Entfernungsprofile aufgrund einer zu groRen Datenrate nicht abgespeichert werden kdnnen
und daher verloren gehen.

Aufgrund der Inklination der Umlaufbahn der ISS von i= 51,6° bietet sie die Eigenschaft,
dass sie von den geozentrischen Koordinaten des 10SiS-0-Systems bei mehreren aufeinander
folgenden Erdumrundungen beobachtet werden kann. Diese Eigenschaft erlaubt es, den mit
feststehendem Antennensystem messtechnisch bestimmten Positionsfehler in Flugrichtung
zu bestimmen und den Zeitversatz bei dem direkt nachfolgenden Uberflug (nach einer Erd-
umrundung) zu berlcksichtigen und damit zu korrigieren. Dies ist allerdings nur dann még-
lich, wenn sich der Positionsfehler in Flugrichtung wéhrend eines Umlaufs nicht dramatisch
andert. Abbildung 6.23 zeigt die Bestimmung des Positionsfehlers in Flugrichtung bzw. des
Zeitversatzes basierend auf der in Abbildung 6.21 dargestellten Messgeometrie fur zwei auf-
einanderfolgende Uberfliige der ISS. Der Zeitversatz zur nominellen Uberflugzeit betragt
bei beiden Uberfliigen etwa At= 0,22 s und verandert sich somit zwischen den beiden Uber-
fliigen nicht merklich. Somit ist prinzipiell méglich, bei zwei aufeinander folgenden Uber-
fltigen den Positionsfehler in Flugrichtung beim ersten Uberflug zu ermitteln und ihn beim
darauf folgenden Uberflug zu beriicksichtigen, um eine Fehlausrichtung des Antennensys-
tems wahrend der Nachfiihrung zu vermeiden.

Diese Mdglichkeit zur Bestimmung des Zeitoffsets des Uberflugs ist demnach nur sinnvoll,
wenn zwei unmittelbar aufeinanderfolgende Uberfliige ein und desselben Weltraumobjekts
beobachtet werden kénnen. Im Fall der ISS ist dies durch deren Inklination in Verbindung
mit der geografischen Lage des 10SiS-0-Systems gegeben. Anders sieht es dagegen bei den
meisten Satellitensystemen auf einer erdnahen Umlaufbahnen aus, die hauptsachlich eine
sehr groRe Inklination (i~ 90°) aufweisen und sich damit auf anndhernd polaren Umlaufbah-
nen befinden. In diesem Fall sind genauere Bahndaten notwendig, um die notwendige Be-
stimmung des Zeitoffsets zu umgehen und diese dennoch abbilden zu kénnen. Aus diesem
Grund werden im Folgenden das Abbildungsergebnis der ISS sowie von einer ausgedienten
Raketenstufe, die sich auf einer Umlaufbahn mit ahnlicher Inklination wie die ISS befindet,
diskutiert.
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Abbildung 6.23: Entfernungsverlauf der ISS fiir zwei aufeinander folgende Uberfliige mit feststehender An-
tenne. Bei beiden EJberfIUgen lasst sich ein Zeitoffset von etwa At= 0,5 s bestimmen und da-
mit ist kaum eine Anderung nach einer Erdumrundung festzustellen.

6.3.4 ISAR-Abbildung der Internationalen Raumstation (ISS)

Im Folgenden werden Messergebnisse zur ISS gezeigt, die mit dem experimentellen 10SiS-
0-System aufgenommen wurden. Hierbei wird zunéchst ein Abbildungsergebnis mit redu-
zierter raumlicher Auflésung diskutiert, und dann im Anschluss im Vergleich zwei Abbil-
dungen mit sehr hoher rdumlicher Aufldsung analysiert.

6.3.4.1 Abbildung mit reduzierter raumlicher Auflésung

Die zur ISAR-Bildproduktgenerierung herangezogenen und bei einer Bandbreite von
B= 400 MHz messtechnisch ermittelten Entfernungsprofile zeigt Abbildung 6.24. Die Ent-
fernungsprofile wurden hierbei durch eine Pulskompression in Entfernungsrichtung bereits
fokussiert. Ferner wurde die Korrektur der Ubertragungsfunktion des Radars sowie des An-
tennensystems durch die Anwendung der in vorigen Abschnitten beschriebenen Kalibration
bereits durchgefiihrt. AuBerdem wurde die Entfernungsanderung basierend auf den Bahnda-
ten sowie der Laufzeitverzogerung durch Troposphére und lonosphére zunéchst grob kom-
pensiert und anschlieBend empirisch soweit ausgeglichen, dass alle dargestellten Entfer-
nungsprofile im gleichen Entfernungsbereich liegen.

Hierfiir wurde der Entfernungsverlauf einzelner robuster Streuzentren isoliert betrachtet, die
uber den gesamten Winkelbereich einen merklichen und nahezu konstanten Rickstreuquer-
schnitt aufweisen. Anhand des Entfernungsverlaufes solcher Streuzentren lasst sich ein Rest-
fehler in der Entfernungsvariation ermitteln und damit empirisch kompensieren.

Der dargestellte Entfernungsverlauf zeigt Gber einen Bereich von etwa AR=80 m in den
dominanten Streuzentren einen ziemlich gleichmé&figen Verlauf in Azimutrichtung. Die mit
einer PRF von 190 Hz aufgenommenen 500 Entfernungsprofile entsprechen einem Azimut-
winkelbereich von etwa @,,= 2° und ergeben ein Winkelinkrement in Azimutrichtung von
etwa A@,,= 0,004°.
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

Zur Azimutfokussierung der Entfernungsprofile und der damit einhergehenden Bildprodukt-
generierung wird eine Dopplerauswertung in Azimutrichtung durchgefihrt. Dies wird durch
eine schnelle Fourier-Transformation (FFT) Uber die dargestellten Entfernungsprofile er-
reicht. Das sich ergebende ISAR-Bildprodukt zeigt Abbildung 6.25.

Entfernungsverlauf ISS / 1.Dez. 2016 21:32:33 Uhr (UTC)
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Abbildung 6.24: Entfernungsverlauf der ISS nach der Kalibration, Pulskompression und Korrektur der mitt-
leren Entfernungsénderung in Abh&ngigkeit der Zeit. Zuséatzlich angegeben sind die Num-
mern der Entfernungsprofile bei einer PRF= 190 Hz sowie der verfiighare, die Azimutauflo-
sung bestimmende, Integrationswinkel in Azimutrichtung.

Hierbei wurden keinerlei weitere Filterungen oder Bildbearbeitungsschritte vorgenommen.
Das ISAR-Bildprodukt zeigt deutlich die gesamte Struktur der Raumstation mit einer der
Bandbreite bzw. dem Integrationswinkel in Azimutrichtung entsprechenden rdumlichen
Auflosung von Ar = 40 cm in beide Raumrichtungen. Deutlich erkennbar ist auch der durch
die Azimutfokussierung entstehende Integrationsgewinn. Dieser verringert den Hintergrund-
rauschpegel deutlich im Vergleich zu dem Rauschpegel im reinen Entfernungsverlauf bei
dem nur der Pulskompressionsgewinn zum Tragen kommt. Insbesondere ist hierbei der dar-
gestellte Dynamikbereich beim Vergleich der beiden Abbildungen zu beachten. Ausgehend
von einem Rickstreuverhalten der einzelne Streuzentren tiber den gesamten Winkelbereich
von @,,= 2° und unter Vernachlassigung der Verluste des Fokussierungsalgorithmus ergibt
sich ein Integrationsgewinn durch die Fokussierung in Azimutrichtung von Gp = 26,99 dB.

Zur ldentifikation einzelner Subsysteme im Radarbild sind zum Vergleich die dazu passen-
den optischen Detailbilder dargestellt, sowie ein optisches Foto der gesamten Raumstation.
Hierbei ist beim Vergleich des Radarbildes und des optischen Bildes aber zu beachten, dass
der Blickwinkel aus der die Raumstation vom Radarsystem abgebildet wurde und der Blick-
winkel aus dem das optische Foto aufgenommen wurde nicht exakt identisch sind. Im Ra-
darbild deutlich zu erkennen sind die runden Strukturen die am Ende der acht Solarzellen
angebracht sind (®©). Diese zylinderformigen Strukturen weisen auf beiden Seiten eine Ver-
tiefung auf, was zusammen mit der rotationsymmetrischen Struktur einen guten Radarrick-
streuquerschnitt in alle Raumrichtungen ergibt und somit an allen acht Positionen deutlich
zu erkennen ist. Die Flache der Solarzellen ist dagegen nicht zu sehen, da diese wahrend der
Aufnahme der ausgewerteten Entfernungsprofile so ausgerichtet waren, dass sie keine bzw.
zu wenig Strahlungsleistung in Richtung des Radarsystems zurtick reflektiert haben. Allge-
mein weisen flachige Strukturen nur einen groRen Radarriickstreuquerschnitt auf, wenn die
Flachennormale in Richtung des Mikrowellensensorsystems zeigt. Auch etwaige
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6.3 Abbildungsmessungen mit dem 10SiS-0-System

Kanteneffekte sind nicht zu erkennen, da fiir die Detektion dieser vermutlich das SNR nicht
ausreichend ist. Was wiederum im Radarbild in Erscheinung tritt, sind die Gitterférmigen
Strukturen zwischen den jeweils rechts und links angebrachten Solarzellen (®). Ein weiteres
Modul, welches deutlich sichtbar ist, stellt die am japanischen KIBO Modul angebrachte
AuRenplattform fur Experimente (engl.: Exposed Facility) dar, an der mehrere kleinere Ex-
perimentiercontainer befestigt sind, von denen einzelne teilweise im Radarbild erkennbar
sind (®).

ISAR-Abbildung der Internationalen Raumstation (ISS)
1.Dez. 2016 21:32:33 Uhr (UTC)
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Abbildung 6.25: ISAR-Bild der Internationalen Raumstation (ISS), aufgenommen mit dem 10SiS-0-System bei
einer raumlichen Auflésung von Ar= 40 cm in Entfernungs- und Azimutrichtung. Das Bild
wurde basierend auf dem in Abbildung 6.24 dargestellten Entfernungsverlauf durch eine
Dopplerauswertung (Range-Doppler-Algorithmus) erstellt.

Trotz der geringen raumlichen Auflésung im Vergleich mit der vom 10SiS-0-System maxi-
mal erreichbaren rdumlichen Auflésung, lassen sich einige Details im ISAR-Bildprodukt
detektieren und identifizieren. Es muss allerdings beachtet werden, dass in dem hier vorlie-
genden Fall das Objekt mit etwa 110x80 m sehr groR ist. Erst die im Folgenden vorgestellten
ISAR Messergebnisse mit hochster Auflosung zeigen, dass erst bei raumlichen Aufldsungen
im Zentimeterbereich feinste Details des Weltraumobjekts sichtbar werden.
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

6.3.4.2 Abbildungen mit sehr hoher raumlicher Auflésung

Abbildung 6.27 zeigt nun eine Abbildung der ISS mit der derzeit umgebungsbedingt hdchst-
moglichen Bandbreite von B= 2,85 GHz, die in dieser Arbeit fir experimentelle Zwecke
nutzbar war und einer theoretischen Entfernungsauflésung von Arg, = 5,2 cm entspricht.
Wie bereits im vorherigen Kapitel beschrieben, konnte die theoretisch maximale Bandbreite
von B= 4,4 GHz aufgrund von mdglichen Stérungen benachbarter Kommunikationssysteme
nicht vollstandig ausgeschopft werden. Als Prozessierungsmethode wurde eine klassische
Rickprojektion der einzelnen Entfernungsprofile auf ein kartesisches Raster angewendet.
Die Fokussierungsebene wurde dabei in die Hauptebene der ISS gelegt, um ein moglichst
verzerrungsfreies Radarbild zu bekommen. Die Lage der gewahlten Fokussierungsebene ist
in Abbildung 6.26 anhand eines 3D-Modells der ISS dargestellt. Hierbei muss aber beachtet
werden, dass die Solarpaneele in der Realitat nicht zwingend in der Fokussierungsebene lie-
gen, wie hier dargestellt. Vielmehr werden diese stets dem einfallenden Sonnenlicht nach-
gefiihrt und weisen somit je nach relativer Lage der Sonne eine andere Position auf.

’ Wrichtung

Frontansicht

Fokussierungs-
ebene

Abbildung 6.26: Detailliertes 3D-Modell der Internationalen Raumstation 1SS als optisches Vergleichsmuster
zu den in Abbildung 6.27 bis Abbildung 6.30 illustrierten hochaufgelésten ISAR-Bildproduk-
ten. Die Lage der Fokussierungsebene, wie sie zur Bildgenerierung der gezeigten hochauf-
geldsten Abbildungen gelegt wurde, ist ebenfalls angedeutet.

Der Integrationswinkel in Azimutrichtung betragt in diesem Fall ¢ ,= 23° und umfasst die
Winkelbreite, die fir eine quadratische Auflosungszelle bendtigt wird. Der groRRe Integrati-
onswinkel hat den positiven Effekt, dass fur eine Bildaufnahme mehr Streuzentren sichtbar
werden als bei kleineren Integrationswinkeln. Dies zeigt auch die spéter noch erlauterte Pro-
zessierung von Subaperturen in Azimutrichtung. Im Hinblick auf die erzielbare raumliche
Auflésung in Azimutrichtung kann bei diesen grof3en Integrationswinkeln allerdings nicht
mehr direkt von der Winkelbreite auf die GroRe der Auflésungszelle geschlossen werden.
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6.3 Abbildungsmessungen mit dem 10SiS-0-System

Denn dies wirde voraussetzen, dass jedes Streuzentrum einen signifikanten Beitrag in
Amplitude und Phase Uber diesen gesamten Winkelbereich liefert, was in der realen Welt
allerdings nicht immer gewahrleistet ist. Deshalb lasst sich uber die erzielte raumliche Auf-
I6sung in Azimutrichtung keine pauschale Aussage treffen. Die homogene Bildstruktur in
beiden Raumrichtungen zeigt allerdings, dass keine der beiden rdumlichen Aufldsungen do-
miniert, was eine subjektiv wahrnehmbare Verzerrung im Bild verursachen wirde. Der ma-
ximale Amplitudenwert der Darstellung wurde hierbei absichtlich auf den Wert -25 dB nor-
miert, da einige wenige robuste Streuzentren eine deutlich groRere Amplitude aufweisen als
der Rest der Struktur und damit die Sichtbarkeit von Streuzentren kleiner Intensitat stark
einschranken wirde.

Im Vergleich zu Abb. 6.29 erkennt man, dass die gesamte Struktur der Raumstation im Ra-
darbild erkennbar ist. Wie auch schon bei der Abbildung mit reduzierter Aufldsung sind die
Flachen der Solarpaneele aufgrund der Ausrichtung wéhrend des Uberflugs nicht wahr-
nehmbar.

Betrachtet man die Abmessungen der Raumstation und legt eine Entfernungsauflésung von
5 cm zugrunde, so erhalt man bei vierfacher Uberabtastung 8600 Bildpixel in Entfernungs-
richtung. Hieraus wird ersichtlich, dass die extrem hohe rdumliche Aufldsung bei der Dar-
stellung von Objekten dieser Ausmalie extrem schwierig kommunizierbar ist. Daher ist es
sinnvoll, einzelne Bereiche vergroert darzustellen. Abbildung 6.28 zeigt deshalb einen ver-
grolRerten Ausschnitt des in Abbildung 6.27 gelb umrandeten Bereichs. Dieser Ausschnitt
beinhaltet das japanische KIBO-Modul mit angebrachter AuRRenplattform. Im Radarbild
deutlich zu erkennen ist das zylinderférmige Modul, das einen Durchmesser von 4,4 m auf-
weist. Reflexionen an der Zylinderoberflache entlang der Symmetrieachse des Zylinders las-
sen visuell einen 3D-Eindruck des Moduls entstehen. Ein deutlich komplexeres Ruckstreu-
verhalten weist die am KIBO-Modul befestigte Auf3enplattform mit ihren diversen Experi-
mentiercontainern auf. Insgesamt lassen sich 10 Experimentiercontainer an der AuRenplatt-
form befestigen, wobei jeder in etwa eine GréRe von 0,8 m x 1,0 m x 1,8 m hat. Vergleicht
man die Strukturen des optisch dargestellten Referenzmodells mit dem Radarbild, so lasst
sich erkennen, dass zur Zeit der Radarmessung ein weiterer Experimentiercontainer stirnsei-
tig an der AulRenplattform montiert war (Pfeil und Rechteck). Anhand dieser nur beispiel-
haften Diskussion zeigt sich bereits sehr deutlich der immense Informationsgehalt hochauf-
geldster Radarbilder von Objekten im Weltraum.

Ein weiteres Ergebnis mit sehr hoher Auflésung zeigt Abbildung 6.29. Auch hier betragt die
genutzte Bandbreite B=2,85 GHz mit der zugehorigen Entfernungsauflésung von
Argnie = 5,2 cm. In Azimutrichtung wurden 9000 verfiigbare Entfernungsprofile zur Fokus-
sierung verrechnet, was in diesem Fall einem Integrationswinkel von ¢,,=28° entspricht.
Dies fuhrt zu einer theoretischen rdumlichen Azimutauflésung von Arg, ~ 2,8 cm. Aber
auch hier gilt wie bereits beschrieben, diese Auflésung kann nur erzielt werden, wenn ein
Streuzentrum einen signifikanten Beitrag in Amplitude und Phase tiber diesen grofien Win-
kelbereich liefert. Auch hier ist der maligebliche Vorteil des groRen Integrationswinkels we-
niger die erzielte rdumliche Auflésung, sondern vielmehr das in Erscheinung treten mog-
lichst vieler Streuzentren. Im Vergleich zur vorigen Abbildung der ISS sind nun alle acht
Solarpaneele deutlich erkennbar. Da diese zumindest in Azimutrichtung eine kaum erkenn-
bare Stauchung aufweisen, kann darauf geschlossen werden, dass diese im Bereich der Fo-
kussierungsebene positioniert waren. In Entfernungsrichtung hingegen ist teilweise eine
deutliche Stauchung zu erkennen (am deutlichsten am Solarpaneel ganz oben rechts). Dies
zeigt, dass die Flachennormalen der Fokussierungsebene und der Paneele wahrend der Auf-
nahme nicht parallel waren.
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Hochaufgeloste ISAR-Abbildung der ISS
24. August 2018 09:12:03 Uhr (UTC)

10

20

30

40

Entfernungsrichtung in m

50

60

70

80

90

100

110
-50 -40 -30 -20 -10 0 10 20 30 40

Azimutrichtung in m
Abbildung 6.27: Raumlich hochaufgeldstes ISAR-Bild der ISS, abgebildet mit dem 10SiS-0-System bei einer

Bandbreite von 2,85 GHz und einer entsprechenden rdumlichen Auflésung in Entfernungs-
richtung von theoretisch 5,2 cm. Der Integrationswinkel in Azimutrichtung betrug hierbei

¢ ,,= 23°. Der gelb umrandete Bereich ist in Abbildung 6.28 vergréRert dargestellt.
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Japanisches KIBO-Modul mit Auf3enplattform
24. August 2018 09 12 03 Uhr (UTC)
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Abbildung 6.28: Aus Abbildung 6.27 vergrdRerte Darstellung des KIBO-Moduls und der daran befestigten
Aufenplattform mit diversen Containern flr wissenschaftliche Experimente. Im Vergleich
mit dem optischen Bild ist zu erkennen, dass zur Zeit der Radarabbildung ein weiterer Con-
tainern an der AuRenplattform montiert war (Pfeil).

Im zentralen Bereich der Raumstation sind eine Vielzahl an Details aufgrund der hohen
raumlichen Auflésung und des grolRen Integrationswinkels erkennbar. Eine vergroRerte Dar-
stellung dieses Bereichs zeigt Abbildung 6.30. Ein auffélliges Rickstreuverhalten zeigt der
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17 m lange mobile Roboterarm (®), der zum Transport von Nutzlasten eingesetzt wird und
einen Durchmesser von 38 cm aufweist. Obwohl der Roboterarm nicht metallisch ist, son-
dern aus mit Kohlefasern verstarktem Epoxidharz hergestellt und zum Schutz mit einer Lage
Aramidfasern Gberzogen ist, weist er eine signifikante Riickstreuamplitude auf. Des Weite-
ren lassen sich die Hitzeradiatoren (@) im Radarbild identifizieren, die aus mehreren ausge-
falteten Flachen bestehen. Im Radarbild sind dazu jeweils die Kanten der einzelnen Flachen-
elemente gut zu erkennen. Auch der Bereich des KIBO-Moduls (®) zeigt wiederum eine
hohe Detaildichte. Neben dem zylindrischen Modul ist hier auch die Aulenplattform er-
kennbar und sehr deutlich die daran montierten einzelnen Experimentierkanister.

Abbildung 6.31 zeigt eine VergroRerung des ganz hinteren Bereichs der Raumstation an dem
sich das Swesda-Modul befindet. Als optischer Vergleich ist zusétzlich ein 3D-Modell des
Swesda-Moduls mit zugehdrigen Solarpaneelen dargestellt. Letztere sind im Radarbild deut-
lich zu erkennen sowie, dass die Solarpaneele aus mehreren einzelnen kleineren Paneelen
bestehen. Die im Bild oben liegende Seite des Swesda-Moduls ist klar erkennbar, wobei die
unten liegende Seite teilweise im Radarschatten liegt.

Eine weitere Methode der Bildanalyse fiir grof3e Integrationswinkel ist die Prozessierung
von sogenannten Subaperturen. Dabei wird nicht der gesamte zur Verfiigung stehende In-
tegrationswinkelbereich zu einem einzigen ISAR-Bildprodukt hdchster raumlicher Auflo-
sung verarbeitet, sondern in mehrere kleinere Teilwinkelbereiche aufgeteilt. Somit erh&lt
man dann nicht nur eine einzelne ISAR-Abbildung des Objekts, sondern mehrere Bilder aus
verschiedenen Blickrichtungen auf das Objekt. Dadurch wird aber die rdumliche Auflésung
in Azimutrichtung verschlechtert. So erhalt man zwar mehrere ISAR-Bildprodukte aus einer
Messung, jedes aber mit einer reduzierten raumlichen Auflésung in Azimutrichtung. Ein
Ergebnis zu dieser Verarbeitungstechnik zeigt Abbildung 6.32. Die Abbildung zeigt die Er-
gebnisse einer Subaperturprozessierung des in Abbildung 6.29 dargestellten Radarbildes.
Hierbei wurden fiir jede Subapertur 2000 Entfernungsprofile verwendet, die jeweils einem
Integrationswinkel von etwa ¢@4,= 5° entsprechen. Somit wurde das hochaufgeltste Aus-
gangsbild in sechs Einzelbilder zerlegt, wobei sich der Integrationswinkel der einzelnen
ISAR-Bilder jeweils um etwa 1° tGberlappen. Die Azimutaufldsung ist demnach auf einen
Wert von etwa Arp, = 16 cm reduziert, was auf den ersten Blick aufgrund der begrenzt dar-
stellbaren BildgroRe nicht ersichtlich wird. Es zeigt sich, wie je nach Blickwinkel in den
einzelnen Subaperturen verschiedene Bereiche der Raumstation in Erscheinung treten. Sehr
auffallig zeigt sich dies an den Hitzeradiatoren, die nur im letzten Bild sehr deutlich zu er-
kennen sind, was wiederum auf deren Ausrichtung wahrend des Uberflugs schlieRen Iasst.
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Hochaufgeloste ISAR-Abbildung der ISS
24. August 2018 12:24:59 Uhr (UTC)

Entfernung

Abbildung 6.29: Hochaufgeldstes ISAR-Bild der 1SS, abgebildet mit dem 10SiS-0-System bei einer Bandbreite
von 2,85 GHz und einer entsprechenden raumlichen Auflésung in Entfernungsrichtung von

5,2 cm. Der Integrationswinkel in Azimutrichtung betrug hierbei ¢,,=28°.




6 Abbildung realer Weltraumobjekte

Hochaufgeloste ISAR-Abbildung der ISS (Ausschnitt)
24. August 2018 12:24:59 Uhr (UTC)

Abbildung 6.30: VergroRRerte Darstellung des mittleren Bereichs der ISS aus Abbildung 6.29. Deutlich zu er-
kennen ist der mobile Roboterarm @, die Paneele der Hitzeradiatoren @ sowie der Bereich
des KIBO-Moduls ®. Nr. @ zeigt die Position des in Abbildung 6.31 vergrolRert dargestellten
Moduls.
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Hochaufgeloste ISAR-Abbildung des Swesda-Moduls der ISS
24. August 2018 12:24:59 Uhr (UTC)

Abbildung 6.31: VergroRerte Darstellung des Swesda-Moduls der 1SS aus Abbildung 6.29 im Vergleich mit
einem 3D-Modell.
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Abbildung 6.32: Ergebnisse der Prozessierung von Subaperturen in Azimutrichtung des in Abbildung 6.29
dargestellten ISAR-Bildes. Jedes Bild entspricht einem Integrationswinkel von etwa ¢, = 5°.

Es zeigt sich, dass je nach Betrachtungswinkel andere Streuzentren in dominantere Erschei-
nung treten. So lasst sich beispielsweise die Ausrichtung von planaren Fléchen, wie z. B. der
Hitzeradiatoren, bestimmen (Pfeil).
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6.3.5 ISAR-Abbildung einer ausgedienten Raketenoberstufe

Ein weiteres Weltraumobjekt, das aufgrund seiner Umlaufbahn fir eine Abbildung mit dem
10SiS-0-System geeignet ist, stellt die ausgediente Raketenstufe SL-8 RB 25723 dar. Mit
einer Bahnneigung von i= 48,4° (Inklination) gegeniiber der Aquatorebene hat sie wie auch
die ISS (i= 51,6°) die Eigenschaft, dass sie mehrmals direkt hintereinander das 10SiS-0-Sys-
tem uberfliegt. Somit l4sst sich bei einem ersten Uberflug wiederum die genaue Uberflugzeit
mit feststehender Antenne bestimmen und im darauffolgenden Uberflug nach einer Erdum-
rundung eine Abbildung des Objekts mit nachgefiihnrtem Antennensystem durchfuhren. Mit
einem Apogaum von 387,4 km und einem Perigdum von 377,3 km ist die Umlaufbahn na-
hezu zirkular und weist eine Umlaufzeit von etwa 92 Minuten auf.

Abbildung 6.33 (oben) zeigt die Umlaufbahn und die zugehérige Bodenspur der Raketen-
oberstufe beim ersten Uberflug am 26. Juli 2018 um 18:39 Uhr (UTC) zur Bestimmung der
exakten Uberflugzeit mit feststehender Antenne. An der Bodenspur ist zu erkennen, dass die
Raketenstufe den 10SiS-Standort nahezu im Zenit passiert. Die hochste Elevation, bei der
auch der Punkt der geringsten Bahndistanz erreicht wird, betrug in diesem Fall E= 86,1°. An
diesem Bahnpunkt wurde mit R= 394,330 km die minimale Distanz zur Raketenoberstufe
erreicht.

Abbildung 6.33: Oben: Umlaufbahn (links) und Bodenspur (rechts) der Raketenoberstufe SL-8 RB 25723 bei
der Bestimmung der exakten Uberflugzeit mit feststehender Antenne.
Unten: Umlaufbahn und Bodenspur nach einer Erdumrundung. Der hervorgehobene Bereich
der Bodenspur zeigt den Erfassungsbereich (Antennenelevationswinkel > 30°) des 10SiS-0-
Systems, innerhalb dessen hochaufgeldste Entfernungsprofile aufgenommen werden kénnen.

Abbildung 6.33 (unten) zeigt die Umlaufbahn sowie die zugehdrige Bodenspur beim nachs-
ten Uberflug am 26. Juli 2018 um 20:14 Uhr (UTC), der fiir den Abbildungsprozess genutzt
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wurde. Die Bodenspur zeigt, dass auch wie zuvor die Raketenoberstufe den 10SiS-Standort
mit einem hohen maximalen Elevationswinkel von E= 85,5° liberfliegt. Da nun zur Abbil-
dung eine Nachfiihrung des Antennensystems notwendig ist, und hohe Elevationswinkel
sich nur durch sehr hohe Drehraten des Antennenazimutwinkels erreichen lassen, konnte in
diesem Fall durch die begrenzte Azimutwinkelgeschwindigkeit des Antennenpositionierers
nur der aufsteigende Ast zur Datenerfassung genutzt werden.

Den gemessenen Entfernungsverlauf mit feststehender Antenne zeigt Abbildung 6.34, wobei
die Entfernung bereits um den aus der Bahnbestimmung vorausberechneten minimalen Ab-
stand von R= 394,330 km korrigiert wurde. Somit zeigt die Entfernungsachse direkt den zur
vorausberechneten Umlaufbahn bestehenden Entfernungsfehler, der in diesem Fall im Be-
reich von 144 Metern liegt. Die mittlere Entfernungsanderung wurde hierbei nicht korrigiert,
was durch den parabelférmigen Entfernungsverlauf erkennbar ist.

Entfernungsverlauf Raketenoberstufe SL-8 RB 25723
26.Juli 2018 18:39:31 Uhr (UTC)
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Abbildung 6.34: Entfernungsverlauf der Raketenoberstufe SL-8 RB 25723 mit feststehender Antenne zur Be-
stimmung der exakten Uberflugzeit. Der nominelle Zeitpunkt der geringsten Distanz liegt bei
t=0 s. Somit erreichte die Raketenoberstufe 0,1 s zu frih den Punkt der Umlaufbahn mit der
geringsten Distanz.

Auf der Abszissenachse von Abbildung 6.34 ist der zeitliche Fehler zur nominellen Uber-
flugzeit aufgetragen. Der nominelle Zeitpunkt der geringsten Distanz liegt bei t= 0 s. Somit
erreichte die Raketenoberstufe etwa 0,1 s zu frih den Punkt der Umlaufbahn mit der ge-
ringsten Distanz, was unter Berlicksichtigung der Bahngeschwindigkeit einer Strecke von
760 Metern entspricht. Um beim darauf folgenden Uberflug eine Fehlausrichtung zu ver-
meiden, musste also die tatsdchliche Startzeit der Messung im Vergleich zur vorausberech-
neten Zeit um 0,1 s vorverlegt werden.

Den im zweiten Uberflug gemessenen, kalibrierten und um die Entfernungsanderung korri-
gierten Entfernungsprofilverlauf zeigt Abbildung 6.35. Die 6500 dargestellten Entfernungs-
profile entsprechen einer Messzeit von 32,5 s und tberdecken einen Integrationswinkelbe-
reich in Azimutrichtung von etwa ¢,,= 30°. Es ist zu erkennen, dass die Raketenoberstufe
Uber den ganzen dargestellten Winkelbereich erfasst werden konnte. Im ndchsten Schritt
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6.3 Abbildungsmessungen mit dem 10SiS-0-System

wird nun basierend auf den 6500 vorhandenen Entfernungsprofilen wiederum mittels Riick-
projektion die ISAR-Bildproduktgenerierung durchgefiihrt.

Entfernungsverlauf Raketenoberstufe SL-8 RB 25723
26. Juli 2018 20:14:49 Uhr (UTC)
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Abbildung 6.35: Entfernungsprofile der Raketenoberstufe SL-8 RB 25723 nach allen Systemkalibrations-
schritten und der Korrektur der Entfernungsénderung. Die 6500 dargestellten Entfernungs-
profile entsprechen einer Messzeit von 32,5 Sekunden und (berdecken einen Integrations-
winkelbereich in Azimutrichtung von etwa ¢4,=30°.

Abbildung 6.36 zeigt das zugehorige zweidimensionale ISAR-Bild der Raketenoberstufe.
Anhand des ISAR-Bildes l&sst sich die GroRe und Form der Raketenoberstufe erkennen, was
durch die Uberlagerung eines entsprechenden Umrisses noch deutlicher wird. Als optischer
Vergleich ist ferner ein baugleiches Modell dargestellt. Ebenso ist eine Originalaufnahme
der gesamten russischen Kosmos-3M-Rakete gezeigt, die am 28. April 1999 den Satelliten
ABRIXASS in eine erdnahe Umlaufbahn brachte. Einziges Uberbleibsel der Mission ist die
Raketenoberstufe, deren weitere Existenz durch die 10SiS-Abbildung verifiziert werden
konnte.

¢ Der Rontgensatellit ABRIXAS (A BRoad-band Imaging X-ray All-sky Survey) wurde am 28. April 1999
erfolgreich mit einer russischen COSMOS-Rakete von Kaspustin Yar aus gestartet. ABRIXAS konnte auf-
grund von Problemen mit seinem Energieversorgungsystem seit dem 1. Mai 1999 keine Daten mehr senden,
so dass die wissenschaftliche Zielsetzung nicht erreicht werden konnte. Er verglihte am 31. Oktober 2017.
Quelle: DLR
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6 Abbildung realer Weltraumobjekte

ISAR-Abbildung der Raketenoberstufe SL-8 RB 25723

26. Juli 2018 20:14:49 Uhr (UTC)
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Abbildung 6.36: ISAR-Abbildung der Raketenoberstufe SL-8 RB 25723, aufgenommen mit dem 10SiS-0-Sys-
tem bei einer Bandbreite von 2,85 GHz. Hierbei wurde das ISAR-Bild basierend auf den 6500
Entfernungsprofilen aus Abbildung 6.35 wiederum durch einen Rickprojektionsalgorithmus
gewonnen.
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7 Steigerung der Systemfahigkeit durch weiter-
fUhrende Systemansatze

Die in den vorherigen Kapiteln beschriebenen theoretischen und praktischen Untersuchun-
gen stltzen sich hauptsachlich auf die Systemparameter der zur Verfugung stehenden Sys-
temkomponenten, mit denen ein experimenteller Abbildungsbetrieb durchgefiihrt werden
kann. Durch diese Untersuchungen wurde eruiert, welche grundsétzliche Leistungsfahigkeit
das Abbildungssystems im Rahmen dieser Systemkomponenten erreicht. Nachfolgend wer-
den weitere Untersuchungsergebnisse vorgestellt, die losgeldst von den bisherigen gegebe-
nen Systemparametern eine mégliche Leistungssteigerung des Abbildungssystems zeigen.
Danach wird beschrieben, wie durch den Einsatz des zweiten vorhandenen Empfangskanals
des 10SiS-0-Systems sowie durch die allgemeine Erweiterung der Anzahl an Emp-
fangsaperturen (10SiS-1, 10SiS-2, ...), die rdumlich voneinander getrennt sind, interferomet-
rische Bildprodukte gewonnen werden koénnen, die so auch eine Auflésung in die dritte
Raumdimension erlauben.

7.1 Analyse grundlegender Abbildungsparameter

Ein grundlegender Systemparameter eines abbildenden Radarsystems ist der genutzte Fre-
quenzbereich. Grundsétzlich lasst sich daflir ein beliebig innerhalb des Mikrowellenfre-
quenzbereiches liegendes Frequenzband auswéhlen. Je nach Anwendungsgebiet des abbil-
denden Radarsystems gibt es jedoch Kriterien, welche die Auswahl eines geeigneten Fre-
quenzbereiches auf wenige Bereiche des Mikrowellenfrequenzbereiches begrenzen. Fir die
Radarfernerkundung kommen hauptséchlich die Bereiche der Transmissionsfenster entspre-
chend Abbildung 5.2 sowie Abbildung 5.3 in Frage, bei denen der Dampfungsverlauf der
Atmosphére lokale Minima aufweist. Basierend auf vier Radarmittenfrequenzen, die im Be-
reich eines solchen Transmissionsfensters liegen (11 GHz/X-Band, 35 GHz/Ka-Band,
80 GHz/W-Band, 120 GHz/D-Band), wurden die grundlegenden Parameter eines Systems
zur Abbildung von Weltraumobjekten auf einer erdnahen Umlaufbahn untersucht. Wichtig
dabei ist auch, dass im Hinblick auf die Realisierung eines operationellen abbildenden Ra-
darsystems auch die Frequenzzulassung ein wichtiges Kriterium zur Wahl des Frequenzbe-
reiches darstellt. Dieser Umstand wird im Folgenden aber nicht weiter betrachtet, da die
Untersuchungen nur die rein physikalische Machbarkeit und Erreichbarkeit der Systemper-
formanz zeigen sollen. Dennoch ist das Kriterium der Frequenzzulassung auch ein treibender
Faktor bei der Suche nach weiteren Frequenzbereichen, die sich fiir die Abbildung von Welt-
raumobjekten eignen. Beispielsweise ist das X-Band, bei dem die in dieser Arbeit beschrie-
benen experimentellen Messungen durchgefiihrt wurden, fir einen langerfristigen operatio-
nellen Betrieb aufgrund der Doppelbelegung des Frequenzbandes nicht geeignet.

7.1.1 Azimutauflésung und Systembandbreite

Die in Abhangigkeit des Integrationswinkels ¢,, flr verschiedene Radarmittenfrequenzen
fm theoretisch erreichbare radumliche Auflésung in Azimutrichtung zeigt Abbildung 7.1. Zu-
sétzlich aufgetragen ist die dquivalente Systembandbreite, die notwendig ist, um in Entfer-
nungsrichtung die entsprechend gleiche rdumliche Auflésung zu erhalten. Die beiden Bild-
qualitatsparameter Entfernungs- und Azimutauflosung werden hierbei gemeinsam
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7 Steigerung der Systemfahigkeit durch weiterfiilhrende Systemansatze

betrachtet, da es flr eine bessere Bildinterpretation sinnvoll ist, wenn diese beiden System-
parameter im etwa gleichen GroRenbereich liegen. Entsprechend Gl. (2.60) verbessert sich
die Azimutauflosung linear bei VergrolRerung der Radarmittenfrequenz. Betrachtet man ein
Streuzentrum dessen winkelmaRig begrenztes Rickstreuverhalten beispielsweise einen In-
tegrationswinkel von ¢,,= 4° erlaubt, so l&sst sich mit einer Radarmittenfrequenz von
fm= 11 GHz eine maximale Auflésung in Azimutrichtung von Ar,,= 20 cm erreichen. Bei
fm=80 GHz liegt diese maximal erzielbare Auflésung beispielsweise bei bereits etwa
Ary,= 2,7 Cm.

Azimutauflosung
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Abbildung 7.1:  Theoretisch erreichbare raumliche Auflésung in Azimutrichtung in Abhangigkeit des Integ-
rationswinkels fiir verschiedene Radarmittenfrequenzen. Die zuséatzlich angegebene aquiva-
lente Bandbreite entspricht der Bandbreite des Radarsystems die notwendig ist, um eine
quadratische Auflésungszelle zu erreichen.

In Bezug auf die Azimutaufldsung stellt dies einen eklatanten Vorteil hoher Radarmittenfre-
quenzen gegenuber niedrigeren Frequenzen in mehrerlei Hinsicht dar. Zum einen lassen sich
auch Streuzentren, deren Ruckstreuverhalten winkelméafRig begrenzt ist, mit hochster Auflo-
sung abbilden. Zum anderen lasst sich bei der Aufnahme eines groRen Azimutwinkelbe-
reichs nicht nur ein ISAR-Bildprodukt mit hoher raumlicher Auflésung generieren, sondern
mehrere. Diese mogliche Zeitreihenaufnahme erlaubt wiederum die Extraktion von mehr
Information Uber ein unbekanntes Objekt, wie beispielsweise eine unnatirliche Bewegung
(in Form eines Taumelns) des gesamten Objekts oder eines Teilbereichs dessen. Die &qui-
valente Bandbreite betragt bei der Betrachtung dieser beiden Radarmittenfrequenzen
B=500 MHz (fir f,,= 11 GHz) bzw. B=5,5 GHz (fur f,,= 80 GHz) bei dem zugrunde ge-
legten Integrationswinkel von ¢,,= 4°. Die relative Bandbreite hingegen bleibt in beiden
Fallen die gleiche und betragt etwa 7 %, was wiederum fur die Wahl einer hohen Radarmit-
tenfrequenz spricht, da bei gleicher relativer Bandbreite gréfiere raumliche Auflésungen er-
zielt werden konnen.

Den direkten Vergleich einer Radarabbildung eines realen Weltraumobjekts bei zwei unter-
schiedlichen Radarmittenfrequenzen zeigt Abbildung 7.2 anhand zweier Simulationsergeb-
nisse fir den IRIDUM® Satelliten. Hierbei wurde in beiden Féllen die prinzipiell identische
Aufnahmegeometrie (vgl.: Tabelle 4.1) gewéhlt, die sich lediglich im Integrationswinkel in
Azimutrichtung unterscheidet. Der Integrationswinkel ¢,,=3° bei einer Radarmittenfre-
quenz von f,,= 80,2 GHz liegt dabei mittig symmetrisch im Winkelbereich des Integrations-
winkels von @ 4,= 23° fur f,,= 10,2 GHz. Der Integrationswinkel wurde jeweils so gewahlt,
dass quadratische Aufldsungszellen entstehen. Auch die zu Grunde gelegte Reflektivitats-
verteilung ist in beiden Simulationsergebnissen aus Griinden der Vergleichbarkeit identisch,
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7.1 Analyse grundlegender Abbildungsparameter

wobei bei dem Integrationswinkel von ¢4,= 3° entsprechend nur die Streuzentren berlck-
sichtig werden, die in diesem begrenzten Winkelbereich in Erscheinung treten.

IRIDIUM® Kommunikationssatellit (f,,= 10,2 GHz)
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Abbildung 7.2:  Vergleich zweier Simulationsergebnisse zur Radarabbildung des IRIDIUM® Kommunikati-
onssatelliten bei zwei verschiedenen Radarmittenfrequenzen und jeweils gleicher Band-
breite. Um eine &hnliche Azimutaufldsung zu erzielen, ist bei einer Radarmittenfrequenz von
fm= 80,2 GHz lediglich ein Integrationswinkel von etwa ¢,,= 3° notwendig (unten), woge-
gen bei f,,,= 10,2 GHz ein Integrationswinkel von ¢,,= 23° notwendig ist.

Wie zu erwarten zeigt sich, dass in beiden Fallen aufgrund der unterschiedlichen Mittenfre-
quenz trotz des unterschiedlichen Integrationswinkels die identische Azimutauflésung er-
reicht wird. Dazu kommt, dass bei der Abbildung mit der htheren Frequenz speziell der ganz
untere Bereich des Satelliten deutlich Kklarer dargestellt wird als bei der niedrigeren Fre-
quenz, bei der dieser Bereich in Azimutrichtung eher verschmiert erscheint. Grund hierfur
ist die ausgedehntere Wanderung des Glanzpunktes aufgrund des groRen abgetasteten Win-
kelbereichs bei der niedrigeren Frequenz. Dieser wandert bei der Bildung der synthetischen
Apertur durch mehrere Auflésungszellen und verursacht damit eine Defokussierung in
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7 Steigerung der Systemfahigkeit durch weiterfiihrende Systemansatze

Azimutrichtung. Auch dieser Effekt spricht fir eine hohere Radarmittefrequenz fur ein zu-
klnftiges Abbildungssystems.

7.1.2 Eindeutigkeitsbereich und Pulswiederholfrequenz

Bei der Variation der Radarmittenfrequenz in Verbindung mit der Anwendung des Radars
mit inverser synthetischer Apertur ist zu beachten, dass das Abtastkriterium in Azimutrich-
tung in Form des Winkelschrittes Ag,, eingehalten wird, um Aliasingeffekte zu vermeiden.
Entsprechend GlI. (2.62) bestimmt dieser zusammen mit der Radarmittenfrequenz den er-
reichbaren Eindeutigkeitsbereich A4, in Azimutrichtung. Der Winkelschritt Ap 5, ergibt sich
wiederum durch die Azimutwinkelgeschwindigkeit des Weltraumobjekts in Verbindung mit
der Pulswiederholfrequenz des Radarsystems. Abbildung 7.3 zeigt fur eine Winkelge-
schwindigkeit w4,= 1°/s, wie sie maximal bei niedrig fliegenden Weltraumobjekten im Ze-
nit auftritt (vgl. Abbildung 4.3), den Eindeutigkeitsbereich in Abhangigkeit der Pulswieder-
holfrequenz fur die vier angenommenen Radarmittenfrequenzen. Entsprechend der kleine-
ren Wellenléange bei groReren Frequenzen und der damit einhergehenden Notwendigkeit der
feineren Abtastung ergibt sich bei gleichbleibender Pulsfrequenz ein abnehmender Eindeu-
tigkeitsbereich bei gleichzeitiger Zunahme der Radarmittenfrequenz. Es lasst sich allerding
festhalten, dass bei allen angenommen Radarmittenfrequenzen ab einer Pulsfrequenz von
200 Hz ein Eindeutigkeitsbereich von tber A,,= 10 m erreicht wird, der mit Ausnahme der
ISS ausreichend fiir die Abbildung der aktuell in einer erdnahen Umlaufbahn fliegenden
Satelliten ist. Dennoch sei an dieser Stelle erwahnt, dass die Pulswiederholfrequenz im Hin-
blick auf den Integrationsgewinn maoglichst grol? gewahlt werden sollte.

Eindeutigkeitsbereich in Azimutrichtung
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Abbildung 7.3:  Eindeutigkeitsbereich A,, in Azimutrichtung in Abh&ngigkeit der Pulswiederholfrequenz flr
verschiedene Radarmittenfrequenzen. Angenommen wurde eine Winkelgeschwindigkeit des
Zielobjekts von 1 °/s, wie sie maximal bei niedrig fliegenden Weltraumobjekten im Zenit auf-
tritt (vgl. Abbildung 4.3).

Bei dieser Betrachtung wurde angenommen, dass der abzubildende Satellit durch eine La-
geregelung stets mit der gleichen Seite zum Massezentrum der Erde ausgerichtet ist und
somit die wiederum angenommene Winkelgeschwindigkeit in Azimutrichtung aufweist.
Speziell bei Satellitensystemen, deren Betriebszeit abgelaufen ist bzw. welche einen
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7.1 Analyse grundlegender Abbildungsparameter

Systemausfall erlitten haben, kann es vorkommen, dass der gesamte Satellitenbus aufgrund
der nicht mehr aktiven Lageregelung und der zusatzlichen Einwirkung duBerer Krafte zu
taumeln beginnt. In diesem Fall kdnnen hohere Winkelgeschwindigkeiten in Bezug auf die
Bildung der synthetischen Apertur auftreten, die eine gesonderte Betrachtung des sich erge-
benden Eindeutigkeitsbereichs in Abhangigkeit der Pulswiederholfrequenz erfordern.

7.1.3 Signaldampfung aufgrund atmospharischer Effekte

Die Wahl einer htheren Radarmittenfrequenz bei zukinftigen Abbildungssystemen hat in
vielerlei Hinsicht Vorteile. Zu den groRten Nachteilen aber z&hlt sicherlich der Einfluss at-
mospharischer Hindernisse in Form von Wolken, Nebel, Schnee und Regen. Im Vergleich
zur Radarmittenfrequenz des 10SiS-0-Systems im X-Band, bei der eine Abbildung nahezu
unabhéngig von Wolkenbildung und Regenrate erstellt werden kann, kommt es bei den hier
betrachteten hoheren Frequenzbereichen teilweise zu deutlich htherer Dampfung. Diese Ab-
hangigkeit zeigt Abbildung 7.4 getrennt fir Wolken in Abhéngigkeit des kondensierten
Wassergehalts [ITU13], sowie fir Regen in Abh&ngigkeit von der Regenrate [ITUO5]. Die
spezifische Dampfung aufgrund von Regen ist hierbei flr eine horizontal polarisierte Welle
und einen Elevationswinkel von E=90° (Zenit) dargestellt. Fir eine vertikal polarisierte
Welle ergeben sich fur den dargestellten Bereich geringfugig geringere spezifische Damp-
fungswerte mit einer maximalen Differenz zur horizontal polarisierten Welle von ca. 1 dB
bei einer Regenrate von 100 mm/h (Sturzregen) und einer Frequenz von 11 GHz.

Wolken und Nebel werden hierbei gemeinsam betrachtet, da es sich physikalisch um die
identische Erscheinung handelt, nur einmal am Erdboden (Nebel) und das andere Mal in
einer gewissen Hohe (Wolken). Der dargestellte Wassergehalt deckt den typischen Wertebe-
reich von im Nebel und Wolken vorhandenem Wasser ab. So stellt ein Wassergehalt von
0,05 g/m3 einem leichten Nebel, mit einer maximalen Sichtweite von etwa 300 m dar. Der
Wassergehalt eines starken Nebels, mit einer maximalen Sichtweite von etwa 50 m betrégt
0,5 g/m3. Der Wassergehalt dichter Regenwolken kann dagegen bis zu 4,8 g/m?3 betragen
[Dorl7]. Die spezifische Dampfung liegt hier bei 80 GHz und 120 GHz bereits Uber
10 dB/km. Wie erwahnt spielt der Einfluss der von Wolken verursachten Dampfung im lo-
SiS-Frequenzbereich eine weitaus geringere Rolle. Diese betragt im Falle dichter Regenwol-
ken 0,5 dB/km. Da es sich hier um die spezifische Dampfung je km handelt, muss noch
entsprechend die Wegstrecke innerhalb der Wolke oder des Nebels berticksichtigt werden.
Diese variiert stark in Abhangigkeit der Wolkenart und Ausdehnung. In Mitteleuropa findet
die Wolkenbildung bis zu einer Hohe von etwa 13 km statt [Deu90]. Aber nur wenige Wol-
kenarten breiten sich tber diese gesamte Hohe aus. Deshalb wird wie bei der Definition des
TEC-Wertes der lonosphére auch hier der Bezug auf eine Sdule mit einer Grundflache von
1 m? angewendet, die sich tber den gesamten H6henbereich, in der die Wolkenbildung statt-
findet, erstreckt. Statistisch gesehen tberschreitet der Wassergehalt in der gedachten S&ule
in Mitteleuropa 0,1 % der Zeit eines Jahres einen Wert von 1 kg/mz2 [ITU13]. Willkirlich
ausgehend von einer Wolkenhohe (sprich Wegstrecke innerhalb der Wolke bei Blick Rich-
tung Zenit) von 1 km, erhalt man damit einen Wassergehalt von 1 g/m3. Dies bedeutet wie-
derum, dass die Dampfung (im Zenit) bei den betrachteten Frequenzen zu 99,9 % der Zeit
in Mitteleuropa unterhalb einem Wert (Ein-Weg) von 6 dB (bei 120 GHz), 3,5 dB (80 GHz),
0,9 dB (35 GHz) sowie 0,09 dB (11 GHz) liegt.
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Dampfung aufgrund Wolken Dampfung aufgrund Regen
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Abbildung 7.4: Spezifische Dampfung von Wolken und Nebel sowie aufgrund von Regen fiir verschiedene
Radarmittenfrequenzen fur einen typischen Wassergehalt und typische Regenraten. Die her-
vorgehobene Regenrate von Ry, =40 mm/h. entspricht der Regenrate, die in Mitteleuropa
zu 0,01 % im Jahr Gberschritten wird [ITUQ7].
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Etwas hohere spezifische Dampfungen erzeugt Regen in Abhangigkeit der Niederschlagsin-
tensitat. Der Bereich der dargestellten Niederschlagsintensitat’ in Form der Regenrate er-
streckt sich hierbei von 0,1 mm/h (leichter Sprihregen), 2,5 mm/h (leichter Regen),
10 mm/h (starker Regen) bis zu Werten tiber 50 mm/h (sehr starker Regen). Mit einer mitt-
leren Regenhdhe von 3 km in Mitteleuropa [ITUO1] erhdlt man bei einem leichten Regen
somit eine Dampfung (Ein-Weg) im Zenit von 8,2 dB (bei 120 GHz), 6,8 dB (80 GHz),
2,3 dB (35 GHz) sowie 0,15 dB (11 GHz). So ergibt sich beispielsweise fiir eine Frequenz
von 80 GHz eine Gesamtddmpfung (Zwei-Wege) aufgrund eines leichten Regens von
aregen= 13,6 dB im Zenit. Bei einem starken Regen ergeben sich die Dampfungswerte (Ein-
Weg) entsprechend zu 20,6 dB (bei 120 GHz), 18,1 dB (80 GHz), 8,2 dB (35 GHz) sowie
0,9 dB (11 GHz). Diese Werte zeigen, dass ein Radarbetrieb bei starkem Regen in Verbin-
dung mit hohen Frequenzen kaum maoglich ist. Auch ein leichter Regen hat bereits deutliche
Auswirkungen auf die Sensitivitit des Radarsystems bei Betrachtung einer Radarmittenfre-
quenz von 80 GHz. Mit einer Gesamtdampfung (Zwei-Wege) von ca. agegen= 13,6 dB stellt
diese aber einen Wert dar, der durchaus Uber andere Radarparameter kompensiert werden
kann. Es muss auch beachtet werden, dass es sich bei den hier durchgefiihrten Betrachtungen
um Modellrechnungen handelt, die einer gewissen Unscharfe unterliegen, die aber ohne im-
mens groRen Aufwand kaum quantifiziert werden kann.

7.1.4 Bestimmung des erreichbaren NESZ

Analog zu der Bestimmung des NESZ auf Grundlage der Systemparameter des experimen-
tellen Abbildungssystems 10SiS-0 in Abschnitt 6.2 wird nun das NESZ bestimmt, welches
durch die Veranderung der Systemparameter theoretisch erreicht werden kann. Hierbei

’ Die der Regenstarke zugewiesenen Niederschlagsintensitaten wurden entsprechend der Definition des Deut-
schen Wetterdienstes (DWD) gewahlt.
https://www.dwd.de/DE/service/lexikon/Functions/glossar.html?lv2=101812&Iv3=101906
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7.1 Analyse grundlegender Abbildungsparameter

wurden die in Tabelle 7.1 gelisteten Systemparameter zugrunde gelegt. Das NESZ wurde
zum einen bei einer festen Pulsspitzenleistung von Ps = 50 kW in Abhangigkeit der Anten-
nengroRe (Durchmesser der angenommenen Parabolantenne) bestimmt (Abbildung 7.5),
zum anderen, bei einer festen AntennengrélRe von D=5 m, in Abhangigkeit der Pulsspitzen-
leistung (Abbildung 7.6). Die Erzeugung der angenommenen Pulsleistung von Ps = 50 kW
stellt insbesondere bei den hohen betrachteten Frequenzen (80 GHz und 120 GHz) eine
grolRe Herausforderung dar und ist derzeit am Markt nicht verfiigbar. Diskussionen mit Ex-
perten folgend erscheint es aber prinzipiell zukunftig realisierbar [Bar06] [Yan14]. Eine sehr
detaillierte Ubersicht tber die aktuell im Experimentierstatus realisierbaren Hochleistungs-
Gyrotron-Roéhren, wie sie fiir die hier betrachtete Anwendung in Betracht kdmen, ist flr
verschiedene Frequenzbereiche in [Thul6] zu finden.

In allen hier betrachteten Fallen wird von einer identischen Antennengrofe fir den Sendefall
und den Empfangsfall ausgegangen. Neben der Sendeleistung und der AntennengrofRe wur-
den des Weiteren die Pulslange sowie die Pulswiederholfrequenz (PRF) in einem realisti-
schen Rahmen im Vergleich zum 10SiS-0-System vergrofert, was zu einem Tastverhaltnis
von 6 % fuhrt. Die relativ hoch angenommene PRF flihrt zu einem hohen Integrationsge-
winn. Der Wert von 1,2 kHz ist aber aus folgendem Grund berechtigt: die Problematik der
wenigen existierenden monostatischen Radarsysteme zur Abbildung von Weltraumobjekten
liegt darin, dass wegen der geringen Isolation zwischen Sende- und Empfangspfad wéhrend
des Aussendens eines Pulses keine Signale empfangen werden konnen, bzw. umgekehrt,
dass wahrend des Empfangs eines Radarechos der Sender nicht im Sendebetrieb sein darf.
Gerade dies ist aber notwendig, um hohe Pulswiederholraten in Verbindung mit groRen Puls-
langen erreichen zu kdnnen. Dies erlaubt aber das in dieser Arbeit grundlegend vorgeschla-
gene Systemkonzept, bei dem Sender und (mehrere) Empfanger raumlich voneinander ge-
trennt sind.

Die Radarmittenfrequenzen wurden, wie in den vorherigen Abschnitten beschrieben, wieder
entsprechend den Transmissionsfenstern gewéhlt. Ausgehend von einem minimalen Eleva-
tionswinkel von E= 30° ergibt sich in etwa die angenommene Entfernung von R= 2000 km
flr ein Objekt mit einer Bahnhohe von hg;, = 1000 km. Dieser minimal angenommene Ele-
vationswinkel ist in mehrerlei Hinsicht sinnvoll. Zum einen steigt die spezifische atmospha-
rische Dampfung speziell bei hohen Frequenzen in Verbindung mit niedrigeren Elevations-
winkeln deutlich an (vgl.: Abbildung 5.1) sowie auch die spezifische Dampfung durch Wet-
terphanomene wie Wolkenbildung und Regen. Zum anderen ist die Abstrahlung solch hoher
Sendeleistungen in Bezug auf Genehmigungsverfahren bei kleinen Elevationswinkeln als
kritisch hinsichtlich einer Zulassung anzusehen.

Da die Antennentemperatur (also der Antennenrauschbeitrag durch die Atmosphére und den
Weltraum) aufgrund der frequenzabhéngigen atmosphérischen Dampfung ebenfalls in Ab-
hangigkeit der Frequenz variiert, wurde diese entsprechend der jeweiligen Radarmittenfre-
quenz jeweils fur einen Elevationswinkel von E= 30° gewéhlt. Die Temperaturwerte fir T4
wurden hierbei aus [Ula81] entnommen. Ebenso muss die Empfangerrauschtemperatur Tg
entsprechend der Radarmittenfrequenz angepasst werden, da diese Uiblicherweise zu héheren
Frequenzen hin zunimmt. Hierbei wurden fir alle vier Frequenzen typische Empféanger-
rauschtemperaturen gewahlt, wie sie bei nicht gekihlten Empféangern im entsprechenden
Frequenzbereich auftreten. Die angenommenen allgemeinen Verluste Ly, wurden mit 10 dB
bzw. 5 dB berlcksichtigt. Die Verluste bei der Prozessierung wurden mit 5 dB relativ hoch
abgeschatzt. Grund hierfir ist, dass mit steigender Radarmittenfrequenz und damit kleiner
werdender Wellenldnge eine kohdrente Prozessierung aufgrund von Phasenfehlern er-
schwert wird. Die maximal auftretende Winkelgeschwindigkeit in Azimutrichtung betragt
weiterhin wx,= 1°/s, da diese nicht von den Systemparametern, sondern von der Umlauf-
bahn eines Weltraumobjekts abhéngig ist. Ebenfalls betrdgt der angenommene Winkel, bei
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7 Steigerung der Systemfahigkeit durch weiterfiilhrende Systemansatze

dem ein konstanter Radarriickstreuquerschnitt eines Streuzentrums erwartet werden kann,
weiterhin ¢ o= 3°.

Tabelle 7.1: Systemparameter flr die Bestimmung des NESZ fiir ein fiktives Abbildungssystem.

Parameter Wert Einheit
Entfernung R 2000 km
Frequenz fm 11/35/80/120 GHz
Pulsleistung Ps 50 (bzw. 1-10%) kw
Pulslange Tp 50 us
Pulswiederholfrequenz PRF 1200 Hz
Antennendurchmesser D 5 (bzw. 1-10) m
Antenneneffizienz Nant 70 %
KenngroR3e aus Belegungsfunktion 62 °
Faktor aus Naherungsformel 26000 Grad?
Antennengewinn Gs, Gg 52/62/69/73 dBi
Antennentemperatur Ta 20/40/150/280 K
Empfangerrauschtemperatur T 200/300/400/800 K
Verluste (Radar/ Prozessierung) Ly 10/5 dB
Azimut Winkelgeschwindigkeit Wa, 1 °ls
Winkel konstanter Streuung Pconst 3 °

Ausgehend von einer Kugel (@ 30 cm £ -11 dBsm) ist fur ein SNR von +10 dB bei einer
Frequenz von f,,=11 GHz und ohne Beriicksichtigung weiterer Verluste eine Antennen-
grolRe von D=6 m gemdal Abbildung 7.5 notwendig. Aufgrund des héheren Antennenge-
winns sinkt bei hoheren Frequenzen der notwendige Durchmesser. So liegt dieser bei einer
Frequenz von f,= 35 GHz bei etwa 4 m bzw. bei etwa 3 m bei 80 GHz und 120 GHz. Be-
achtet man hierbei jedoch die im vorherigen Abschnitt beschriebene Dampfung die bei den
héheren Frequenzen und entsprechendem Wetter kompensiert werden muss, lasst sich dies
uber die Antennengrof3e realisieren. Ausgehend von einer wetterbedingten Dampfung von
beispielsweise aregen=13,6 dB lasst sich festhalten, dass auch bei den hoheren Frequenzen

Antennendurchmesser im Bereich D= 6...7 m sinnvoll sind.

Ausgehend von einer AntennengroRe von D=5 m zeigt Abbildung 7.6 das NESZ in Abhan-
gigkeit der Pulsleistung. Auch hier ergibt sich durch den Integrationsgewinn ein fir das Bild-
produkt besseres NESZ von 30 dB im Vergleich zu einem einzelnen Puls. Soll eine Kugel
(@ 30 cm 2 -11 dBsm) mit einem SNR von +10 dB bei einer Frequenz von f,,= 80 GHz
detektiert werden, so betréagt die notwendige Pulsleistung unter Berticksichtigung einer wet-
terbedingten Dampfung von agegen=13,6 dB in etwa 100 kW, was derzeit eine beachtliche

Leistung fur diesen Frequenzbereich darstellt.
Um die Sensitivitat des Sensorsystems bei geringeren Sendeleistungen zu erhéhen, lassen
sich zum einen die Radarparameter PRF, Pulsldnge, usw. vergréRern oder aber die Anten-

nenflache bzw. deren Gesamtgewinn. Ersteres ist durch Systemkomponenten oder prinzipi-
ell durch physikalische GesetzmaéRigkeiten begrenzt. Nicht so aber die Antennenflache bzw.
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7.1 Analyse grundlegender Abbildungsparameter

Apertur, wenn man auf einzelne GrolRantennenanlagen verzichtet, die u.a. mechanisch sehr
aufwendig und unflexibel sind (bei denen z.B. prinzipiell nur monostatische Aufnahmen
moglich sind).

NESZ in Abhangigkeit der Antennengrof3e
(Pulsleistung Ps= 50 kW)

Wmf=11GHz ®™f,=35GHz Mf,=80GHz ™ f,=120GHz
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Abbildung 7.5:  Rauschaquivalenter Streuquerschnitt (NESZ) eines fiktiven Abbildungssystems in Abhangig-
keit der AntennengrolRe fiir verschiedene Radarmittenfrequenzen basierend auf der in Tabelle
7.1 gelisteten Parameterwerte fiir eine Pulsleistung von P;=50 kW. Das Diagramm zeigt das
NESZ fiir einen einzelnen Puls sowie flir das prozessierte ISAR-Bildprodukt.

Da in der Radargleichung der Gewinn der Sendeantenne sowie der Gewinn der Empfangs-
antenne gleichermalien eingeht, ist es sinnvoll empfangsseitig die Apertur durch einzelne
Empfangsaperturen zu vergrolRern. Zu jeder Empfangsapertur wird ein daran anschlieRender
Radarempfanger bendtigt, der kohdrent zum Sender und den anderen Empféangern arbeiten
muss, damit die Zusatzapertur sich gewinnbringend im NESZ niederschldgt. Je nach gewahl-
tem Frequenzbereich des Gesamtsystems kdnnen diese Empfangersysteme zum Beispiel
kostenguinstig durch am Markt verfligbare Massenprodukte aufgebaut werden (z.B. Aufbau-
end auf Automobilradarempfénger). Durch diese modulare Erweiterungsmoglichkeit des
Sensorsystems sind der erzielbaren Leistungsfahigkeit in einem gewissen Rahmen keine
Grenzen gesetzt. Sukzessive kdnnen je nach Bedarf und Verflgbarkeit von finanziellen Mit-
teln weitere Aperturen dem Gesamtsystem hinzugefuigt und so eine Leistungssteigerung vor-
genommen werden. Hinzu kommt, dass die radumlich verteilten Aperturen eine hohe Isola-
tion zwischen Sender und Empfanger ermdglichen und so einen gleichzeitigen Sende- und
Empfangsbetrieb erlauben, was durch die dadurch héhere mogliche PRF die Sensitivitét des
Systems weiter steigert. Sind die Empfangsaperturen rdumlich sehr weit voneinander ge-
trennt, so lassen sich auch wetterbedingte Einfllisse minimieren, da Wetterph&nomene wie
starke Gewitter meist nur lokal auftreten, und somit immer Empfangsaperturen bereit stehen,
die nicht von dem aktuellen Schlechtwetterereignis betroffen sind. Des Weiteren sind mit
raumlich getrennten Aperturen neben monostatischen Abbildungen auch bistatische Abbil-
dungskonstellationen moglich, die eine Erzeugung interferometrischer Bildprodukte erlau-
ben, was im n&chsten Abschnitt beschrieben wird.
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NESZ in Abhangigkeit der Sendeleistung
(Antennendurchmesser D=5 m)
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Abbildung 7.6:  Rauschaquivalenter Streuquerschnitt (NESZ) eines fiktiven Abbildungssystems in Abhangig-
keit der Pulsleistung fur verschiedene Radarmittenfrequenzen basierend auf der in Tabelle
7.1 gelisteten Parameterwerte fiir einen Antennendurchmesser von D=5 m. Das Diagramm
zeigt das NESZ fiir einen einzelnen Puls sowie fiir das prozessierte ISAR-Bildprodukt.

7.2 Gewinnung dreidimensionaler Objektstrukturen mit-
tels ISAR-Interferometrie

In der bisherigen Arbeit wurden Bildgenerierungsverfahren anhand der Erstellung eines
zweidimensionalen Radarbildes einer dreidimensionalen Szenerie basierend auf einer mo-
nostatischen Abbildungsgeometrie beschrieben. Dabei wurde die dreidimensionale Szenerie
auf eine zweidimensionale Fokussierungsebene projiziert. Um nun auch die Struktur eines
Zielobjekts in der dritten Raumrichtung zu extrahieren, wird im Folgenden das Verfahren
der ISAR-Interferometrie anhand der Abbildung von Objekten im Weltraum vorgestellt, um
die bodengebundene Erstellung dreidimensionaler Strukturen von Objekten im Weltraum zu
ermdglichen.

7.2.1 Grundlagen der ISAR-Interferometrie

Bei der SAR- bzw. ISAR-Interferometrie wird durch die Analyse der interferometrischen
Phasendifferenz zweier komplexer Radarbilder weitere Information tber die raumliche Lage
eines Streuzentrums gewonnen. Die zwei komplexen Radarbilder gehen dabei aus zwei Mes-
sungen mit leicht unterschiedlichem Einfallswinkel auf die Szenerie hervor [KamO0G6]
[Rei08]. Eines der bekanntesten Beispiele fiir die Anwendung von SAR-Interferometrie sind
die in enger Formation fliegenden Radarsatelliten TerraSAR-X und TanDEM-X, die ein glo-
bales 3D-H6henmodell der Erde basierend auf der interferometrischen Auswertung zweier
Radarbilder erstellen [Ger07] [Mar13]. Abbildung 7.7 zeigt die prinzipielle Messgeometrie
der Aufnahme zweier Radarbilder die durch Kombination zur interferometrischen Auswer-
tung herangezogen werden kdnnen. Hierbei unterscheiden sich die beiden Positionen, von
denen die Radarbilder aufgenommen wurden, durch die sogenannte Basislange By, bzw. die
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7.2 Gewinnung dreidimensionaler Objektstrukturen mittels ISAR-Interferometrie

effektive Basislange B, . Der Einfallswinkel von den beiden Aufnahmepositionen auf die
Szenerie unterscheidet sich damit um den Winkel A6.

y
Fokussierungs-
ebene

Abbildung 7.7:  Aufnahmegeometrie eines Interferometers zur Bestimmung der dritten Bilddimension (z-Ko-
ordinate eines Streuzentrums) anhand des Interferogramms zweier komplexer Radarbilder,
die aus zwei geringfligig variierenden Aufnahmepositionen L, und L, mit unterschiedlichen
Einfallswinkeln 6; und 68, auf die Fokussierungsebene erzeugt werden.

Fir die beiden Radarbilder S, (r,x) und S, (7', x) die entsprechend Abbildung 7.7 an den
Positionen L, und L, aufgenommen wurden erhalt man [Bam98]:

$.(r,x) = |8,(r,x)| - e}?2(rx) (7.1)

S,(r',x) = |S,(r", x)| - e1#2(7'%) (7.2)

Durch " soll hierbei ausgedriickt werden, dass der Radius zur Bildebene sich zwischen den
beiden Aufnahmen unterscheidet. Jedes Radarbild ist in zwei Raumrichtungen aufgeldst.
Der Abstand r ist hierbei der Radius ausgehend von der Sensorposition, von der das Bild
aufgenommen wurde und entspricht der Entfernungsrichtung, die Position x stellt die Azi-
mutrichtung dar. Somit kann das Radarbild im Abstand  um die Sensorposition liegen, was
bedeutet, dass die Winkelablage 6, bzw. die Ablage in z-Richtung anhand eines einzigen
Bildes nicht bestimmt werden kann.

Betrachten man nur das in Abbildung 7.7 dargestellte Punktziel mit einer Ablage von Az
uber der Fokussierungsebene, so erhdlt man fir den Bildbereich, in dem dieses Punktziel in
beiden Bildern liegt:

s1(ry) = |s1(1y)] - 19200 (7.3)
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7 Steigerung der Systemfahigkeit durch weiterfiilhrende Systemansatze

S2(12) = Is2(r2) - el#2(r2) (7.4)

Die Phase jedes Bildbereichs wird dabei durch die Distanz zum Streuzentrum und durch die
Frequenz, hier ausgedriickt durch die Wellenzahl k,, bei der Radarmitenfrequenz, bestimmt.
Sie ergeben sich zu

01(r1) = —2kn1y, (7.5)

@2(12) = —2ky1y . (7.6)

Durch Kombination der beiden Radarbildprodukte Iasst sich unter geeigneten Umstanden
(Eindeutigkeitsbereich) nun durch die Analyse der interferometrischen Phasendifferenz je-
des Bildbereichs auf die Parallaxe Ar schliefen und somit Gber Triangulation die raumliche
Lage eines Streuzentrums in z-Richtung bestimmen. Durch die elementweise Multiplikation
(o) des ersten Radarbildes mit dem komplexkonjugierten zweiten Radarbild erhadlt man das
Interferogramm zu

V(r,x) = $1(r,x) o S3(r,x) = |S1(r,x)| © |S;(r, x)| 0 91" (7.7)

Wobei ¢;(r, x) die interferometrische Phasendifferenz zwischen den beiden komplexen Ra-
darbildern ist. Flr das einzelne Punkitziel ergibt sich damit

v =51(11)  53(r2) = Is1(ry)|Is3(rp) €47 (7.8)

Mit GI.(7.5) und (7.6) l&sst sich die Phasendifferenz des Punktziels zwischen den beiden
Bildern ausdriicken durch

4
BiO7) = 91() = 92(72) = 2kl = A7 (7.9)

Damit lasst sich mit den folgenden Beziehungen nun der Zusammenhang zwischen der in-
terferometrischen Phasendifferenz und der Ablage eines Streuzentrums in z-Richtung dar-
stellen [Bam98]:

d¢; 4m B
¢ _im_ B, (7.10)
dz Ay TySiné
rm .
Az = —Arsin@ (7.11)

B,

Da die Differenzphase mit ¢; = ¢p; + (n- 2m) Vn € {N} mehrdeutig ist, ist es sinnvoll den
Eindeutigkeitsbereich A in z-Richtung anzugeben, der einer Phasenénderung von 2m ent-
spricht. Dieser ergibt sich zu

_ AmTmsSiné

A, =
272 B,

(7.12)
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Der Eindeutigkeitsbereich ist demnach direkt proportional zur Wellenlange sowie zum Ziel-
abstand. Bei gegebener Radarmittenfrequenz sowie Abstand zum Ziel lasst sich durch Ver-
kleinerung der Basislange der Eindeutigkeitsbereich vergroRern. Die GroRe des Eindeutig-
keitsbereichs spielt bei der Erstellung des Interferogramms eines Weltraumobjekts eine ent-
scheidende Rolle. So darf der Eindeutigkeitsbereich nur so grof3 sein, dass die interferomet-
rische Phase eines Weltraumobjektes innerhalb einer Anderung von +m bleibt. Betragt der
Eindeutigkeitsbereich beispielsweise mehrere hundert Meter, so erzeugt auch nur ein ebenso
grolRes Objekt einen interferometrischen Phasenwert im Bereich +m. Weltraumobjekte im
GroRenbereich von wenigen Metern produzieren bei gleichen Verhaltnissen dagegen nur
eine interferometrische Phase « m, die vom Radarsystem noch sauber detektiert werden
muss. Da die Sensitivitét realer Radarsysteme durch Rauschen begrenzt ist, sollte deshalb
die GroRe des Eindeutigkeitsbereichs in der GroRenordnung des abzubildenden Objekts lie-
gen. Des Weiteren sollte der Eindeutigkeitsbereich auch nicht kleiner als die maximale
GroRe des betrachteten Weltraumobjekts sein, da ein interferometrischer Phasenwert von >
21 nur schwer oder gar nicht durch ein monotones Abwickeln (engl.: unwrapping) der peri-
odischen Phase ausgewertet werden kann. Die Ursache liegt darin, dass anders als bei einem
Interferogramm der Erdoberflache, erstellt durch ein raumgestitztes oder flugzeuggetrage-
nes Sensorsystem, hier der Phasenverlauf durch die komplexe Struktur eines Weltraumob-
jekts nicht monoton verlauft.

Damit lasst sich festhalten, dass die Genauigkeit der Bestimmung der dritten Dimension im
Radarbild durch eine interferometrische Auswertung bei gegebener Phasengenauigkeit des
Radarsystems davon abhangt, wie grof3 der Eindeutigkeitsbereich gewéahlt werden kann.

7.2.2 Interferometrische Abbildungssimulation eines Weltraum-
objekts

Abbildung 7.8 zeigt den Eindeutigkeitsbereich in Abhangigkeit der Basislange fur eine Ra-
darmittenfrequenz von f,,= 11 GHz und gilt somit fur das zuvor beschriebene Experimen-
talsystem 10SiS-0. Angegeben ist der Eindeutigkeitsbereich flr verschiedene Héhen der
Umlaufbahn und damit fiir verschiedene mittlere Entfernungen. Je héher die Umlaufbahn
bzw. je kleiner die Basislange desto groRer wird der Eindeutigkeitsbereich. Hervorgehoben
istim Diagramm der Bereich A,= 1 m bis A,= 10 m welcher dem GroRenbereich der meisten
Satellitensysteme im erdnahen Weltraum entspricht. Um einen Eindeutigkeitsbereich in die-
ser Grollenordnung zu bekommen, sind basierend auf der Radarmittenfrequenz von
fm= 11 GHz und unter Beriicksichtigung der verschiedenen Umlaufbahnhéhen maximale
Basisldngen im Bereich B, = 103 m bis B, = 6:10* m zuléssig. Hier zeigt sich, dass in diesem
Frequenzbereich relativ groRRe Basislangen realisiert werden mussen, um eine signifikante
Phasenéanderung zwischen den beiden Radarbildern zu erzielen. Eine grol3e Herausforderung
bei der praktischen Realisierung solch grol3er Basisléangen ist die Synchronisierung der ein-
zelnen rdumlich getrennten Sensorsysteme. Denn nur wenn diese kohéarent arbeiten sind eine
interferometrische Auswertung und ferner die Bildung einer synthetischen Apertur méglich.

Auch im Hinblick auf ein Interferometersystem ist deshalb die Wahl einer héheren Radar-
mittenfrequenz durchaus in Betracht zu ziehen, um bei Kkleineren Basisldngen die gleiche
Grole des Eindeutigkeitsbereichs zu erhalten (vgl. Abschnitt 7.2.3). Auf den Zusammen-
hang zwischen verschiedenen Radarmittenfrequenzen und der sich daraus ergebenden GroRe
des Eindeutigkeitsbereichs wird im folgenden Abschnitt genauer eingegangen.

Basierend auf den Systemparametern des 10SiS-0-Systems zeigt Abbildung 7.10 das Simu-
lationsergebnis des Interferogramms sowie das direkt aus dem Interferogramm bestimmte
Hoéhenprofil eines IRIDIUM®-Kommunikationssatelliten. Die der Simulation zugrunde
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liegende Abbildungsgeometrie ist in Abbildung 7.9 gezeigt. Hierbei ist einmal die Geomet-
rie der inversen synthetischen Apertur (links) hervorgehoben sowie auch die Geometrie zur
Bildung des Interferogramms (rechts). Bereits im Hinblick auf experimentelle Messungen
besteht das Sensorsystem aus nur einem Sender und zwei rdumlich getrennten Empfanger-
systemen die einen Abstand von B;.= 2000 m aufweisen. Auch diese bistatische Aufnahme-
geometrie erlaubt die Erstellung eines Interferogramms aus den beiden, durch die zwei Emp-
fangersysteme, gewonnenen ISAR-Bildprodukten. Wie hier angenommen ist es sinnvoll, nur
wenige Sender zu nutzen, da diese technisch sehr aufwendig zu realisieren sind. Empfénger
dagegen sind weniger komplex und kostengunstiger aufzubauen und erlauben durch die
raumlich getrennte Positionierung eine einem Interferometer entsprechende Aufnahmegeo-
metrie.

Eindeutigkeitsbereich fur f,= 11 GHz
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Abbildung 7.8:  Eindeutigkeitsbereich fiir ISAR-Interferometrie entsprechend Gl. (7.12) in Abhangigkeit der
Basislange B, fiir verschiedene Bahnhthen und eine Radarmittenfrequenz von 11 GHz.

Die Bahnhthe wurde mit hg =780 km angenommen, was bei einer Basisldnge von
B;,=2000 m und ausgehend von den Positionen L, und L, der beiden Empfangersysteme,
einer Anderung des Einfallswinkels von A8 = 0.15° entspricht. Entsprechend Abbildung 7.8
ergibt diese Basislange in Verbindung mit der Bahnhohe einen Eindeutigkeitsbereich von
etwa 10 m.

Die weiteren Systemparameter sind eine Bandbreite von B= 4,4 GHz bei einer Mittenfre-
quenz von f,= 10,2 GHz sowie ein Integrationswinkel in Azimutrichtung von @, ,,=19°.
Des Weiteren wurde ein gaulverteiltes Phasenrauschen des Radarsystems mit einer Stan-
dardabweichung von opp.se= 0,5° beriicksichtigt.

Im Hohenprofil, welches man durch die Auswertung des interferometrischen Phasenprofils
erhalt, Iasst sich nun auf die dreidimensionale Struktur des Satellitensystems schlieRen (Ab-
bildung 7.10). Da bei der Abbildung eines Weltraumobjekts kein Hintergrund (im Allgemei-
nen interstellarer Raum als Hintergrund) existiert, kann die Phase des Hintergrundes nicht
ausgewertet werden, da diese nur von Rauscheffekten bestimmt wird. Aus diesem Grund
wurde die Auswertung der interferometrischen Phase auf die Bildpixel beschrénkt, die im
normierten Amplitudenbild eine Amplitude zwischen -30 dB und 0 dB aufweisen.
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7.2 Gewinnung dreidimensionaler Objektstrukturen mittels ISAR-Interferometrie
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Abbildung 7.9: Die zur Simulation herangezogene Abbildungsgeometrie mit einem Sender (Tx) und zwei
raumlich getrennten Empfangssystemen zur Erstellung des in Abbildung 7.10 dargestellten
Interferogramms des IRIDIUM® Kommunikationssatelliten. Hervorgehoben ist einmal die
Geometrie der inversen synthetischen Apertur (links), sowie die Geometrie zur Bildung des
Interferometers (rechts).
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Abbildung 7.10: Interferometrische Phase und das daraus berechnete Hohenprofil eines IRIDIUM® Kommu-
nikationssatelliten fir eine Basislange von B;=2000m und eine Bahnhthe von
hg =780 km.

Ist die interferometrische Phase ,,Null®, so bedeutet dies, dass das entsprechende Streuzent-
rum innerhalb der Fokussierungsebene liegt. Weicht der Phasenwert von ,,Null* ab, so liegt
das Streuzentrum oberhalb (+) bzw. unterhalb (-) der Fokussierungsebene. Abbildung 7.10
zeigt das Phasen- und Hohenprofil mit Blick senkrecht auf die Fokussierungsebene von
oben. Gut zu erkennen sind die parallel zur Fokussierungsebene verlaufenden Kanten der
Solarzellen. Da diese durch die gewahlte Abbildungsgeometrie und Wahl der Fokussie-
rungsebene stets den gleichen Abstand zur Fokussierungsebene haben, weiRen diese tber
die gesamte Lange die gleiche interferometrische Phase auf. Die obere Kante (gelb) liegt
dabei 25 cm oberhalb, die untere Kante (tlirkis) 67 cm unterhalb der Fokussierungsebene.
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7 Steigerung der Systemfahigkeit durch weiterfiihrende Systemansatze

Auch die rdumliche Lage der drei Antennen l&sst sich anhand des Hohenprofils genauer
bestimmen. Die in der Bildmitte gelegene Antenne liegt GroRteils tber der Fokussierungs-
ebene mit einer maximalen Erhebung der oberen Kanten von 1,20 m. Der Phasenverlauf der
Antenne zeigt auch, dass diese schrég gegenuber der Fokussierungsebene liegt und in einem
Winkel von etwa 50° nach vorne gekippt ist. Die beiden weiteren Antennen liegen beide
unterhalb der Fokussierungsebenen.

Betrachtet man die Verteilung der Phasenwerte im interferometrischen Radarbild so zeigt
sich, dass der Eindeutigkeitsbereich mit 10 m relativ zum Objekt ausreichend groR bzw.
klein gewahlt wurde. Abbildung 7.11 zeigt das Histogramm der interferometrischen Phase
des in Abbildung 7.10 dargestellten Interferogramms. Alle Phasenwerte liegen in einem Be-
reich zwischen +50°. Bei dieser rdumlichen Lage des Satelliten ware es demnach auch még-
lich gewesen die Basislange grofier und demnach den Eindeutigkeitsbereich kleiner zu wah-
len um den Bereich von +180° auszunutzen und damit die Sensitivitat des Sensorsystems in
Bezug auf die interferometrische Phase zu vergrolRern. Es zeigt sich daher, dass in diesem
Frequenzbereich relativ groRe Basislangen notwendig sind um eine ausreichende Sensitivitat
zur erreichen. Bei gegebener Abbildungsgeometrie, die durch die Hohe der Umlaufbahnen
der Weltraumobjekte bestimmt wird sowie bei gegebener ObjektgroRe, l&sst sich dieser Um-
stand nur durch die Anderung der Radarmittenfrequenz verbessern, was im nachsten Ab-
schnitt gezeigt wird.

Histogramm der interferometrischen Phase fir B;,= 2 km
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Abbildung 7.11: Verteilung der Phasenwerte des in Abbildung 7.10 dargestellten Interferogramms.
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7.2.3 Eindeutigkeitsbereich fir zuktnftige Abbildungssysteme
mit hoherer Radarmittenfrequenz

Die vorherigen Betrachtungen zur interferometrischen Abbildung eines Weltraumobjekts
und dem sich ergebenden Eindeutigkeitsbereich A, basieren auf der Radarmittenfrequenz
des 10SiS-0-Systems. Da der Eindeutigkeitsbereich fur eine maximale Sensitivitat in z-Rich-
tung moglichst im GroRenbereich der Ausdehnung des abzubildenden Objekts liegen sollte,
wird im Folgenden der Eindeutigkeitsbereich fur diejenigen Radarmittenfrequenzen betrach-
tet, die auch schon im ersten Abschnitt des vorliegenden Kapitels gewéhlt wurden. Abbil-
dung 7.12 zeigt den Eindeutigkeitsbereich Az in Abhangigkeit der Basislange B, fiir eine
Umlaufbahnhéhe von hg;, = 400 km und fur die vier angenommenen Radarmittenfrequenzen.
Wird ein Eindeutigkeitsbereich von Az= 10 m angestrebt, so geniigt bei f,,= 120 GHz eine
Basislange von 100 m, bzw. 150 m bei f,=80 GHz im Gegensatz zu 1100 m bei
fm=11 GHz.
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7.2 Gewinnung dreidimensionaler Objektstrukturen mittels ISAR-Interferometrie
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Abbildung 7.12: Eindeutigkeitsbereich fiir ISAR-Interferometrie entsprechend Gl. (7.12) in Abhangigkeit der
Basislange B, fur verschiedene Radarmittenfrequenzen und einer Bahnhdhe von
hg,= 400 km.

Bei einer VergroRerung der Bahnhthe und der damit groReren Entfernung zum abzubilden-
den Objekt vergrofert sich der Eindeutigkeitsbereich. Dies zeigt Abbildung 7.13, die den
Eindeutigkeitsbereich A; in Abhéngigkeit der Basislange B, fur eine Umlaufbahnhdhe von
hg;,= 2000 km darstellt. Ist wiederum beispielhaft ein Eindeutigkeitsbereich von Az=10m
zu erzielen, so sind nun Basislangen im Bereich 490 m (f,=120 GHz) bis 5,4 km
(fm= 11 GHz) notwendig. Bei einer Radarmittenfrequenz von 80 GHz betragt die notwen-
dige Basislange lediglich 730 m und liegt damit noch unter einem Kilometer, was aus prag-
matischen Griinden glnstig ist und z.B. auch im Campus-Gelande des DLR-Standort Weil-
heim noch realisiert werden konnte.
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Abbildung 7.13: Eindeutigkeitsbereich fiir ISAR-Interferometrie entsprechend Gl. (7.12) in Abhangigkeit der
Basislange B, fur verschiedene Radarmittenfrequenzen und einer Bahnhhen von
hg;= 2000 km.
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8  Zusammenfassung

Durch die stark zunehmende Anzahl an Satelliten im Weltraum auf insbesondere erdnahen
Bahnen sowie auch der Dichte an Weltraumschrottteilen in diesem Bahnhdhenbereich steigt
die Gefahr fur die Vielzahl an operationellen Satelliten, zerstort oder beschadigt zu werden.
Aus diesem Grund sind hoheitliche Fahigkeiten notwendig, mit deren Hilfe eine globalisierte
Nation ihre existenzsichernden Ressourcen im Weltraum schiitzen und uberwachen kann.
Ferner steigen die Systemkosten bzw. Werte dieser Objekte durch immer komplexere und
damit auch empfindlichere Hochtechnologien kontinuierlich an. Gesamtkosten von z.B.
mehreren hundert Millionen Euro pro Satellit bzw. auch Milliarden Euro pro Satellitensys-
tem erzwingen die Notwendigkeit performanter und regelmaRiger Uberwachungsfahigkeit,
die durch eine standige, erdgebundene, hochgenaue, radarbasierte Beobachtung gewéhrleis-
tet und befriedigt werden kann und somit zum Erhalt und Zugang der Ressourcen im Welt-
raum beitragt.

Die vorliegende Arbeit bildet daher in Form von theoretischen und insbesondere auch expe-
rimentellen Untersuchungen die Grundlage fir ein zukinftiges multifunktionales radarba-
siertes Abbildungssystem, welches visionar einen neuartigen Systemansatz auf dem Gebiet
der radarbasierten Satellitenabbildung verfolgt. Im Gegensatz zu bestehenden Radarsyste-
men zur Weltraumbeobachtung soll sich das zukunftige Abbildungssystem 10SiS (Imaging
of Satellites in Space) nicht einer einzigen Grof3antenne bedienen, sondern vielmehr eine
groRere Anzahl an kleineren rdumlich getrennten Aperturen (Subsysteme) nutzen. Hierfur
galt es zunéchst, eine hochperformante Basiskonfiguration 10SiS-0 zu realisieren, die als
Grundlage fiir das visiondre Konzept mit verteilten Aperturen dienen kann, aber bereits auch
alleinstehend Radarbilder von einzigartiger Qualitat bezlglich der raumlichen Auflésung
liefern soll.

Basierend auf dem breitbandigen X-Band-Pulsradarsystem GigaRad, welches zum Grofteil
als Multifunktionsradar bereits in friiheren Jahren im DLR entstand, wurde in dieser Arbeit
die gesamte Systemkette einer solchen Basiskonfiguration, d.h. eines voll funktionsfahigen
Radarsystems zur hochgenauen Abbildung von Objekten im erdnahen Weltraum, zunéchst
theoretisch untersucht. Dazu wurden spezielle umfangreiche Simulationswerkzeuge entwi-
ckelt und implementiert. Dartiber hinaus konnten mit einem eigens entwickelten experimen-
tellen Systemaufbau zur Basiskonfiguration 10SiS-0 erfolgreich rdumlich zweidimensional
hochaufgeldste Radarbildprodukte von realen Weltraumobjekten in einer erdnahen Umlauf-
bahn mit dem Verfahren des Radars mit inverser synthetischer Apertur (ISAR) erstellt und
zur erkenntnisreichen Validierung der theoretischen Arbeiten herangezogen werden. Hierfr
wurde ein ursprunglich zur Satellitenkommunikation verwendetes positionierbares Anten-
nensystem mit einem Reflektordurchmesser von 9 m durch eine Neuentwicklung des Spei-
senetzwerkes zu einer breitbandigen Radarsendeantenne in Cassegrain-Konfiguration umge-
baut. Als Empfangsantenne wurde eine auf dem gleichen Positioniersystem angebrachte aber
raumlich separierte Offset-Parabolantenne mit nur 1,8 m Durchmesser verwendet (Abbil-
dung 8.1). Neben der detaillierten Analyse der herausfordernden Spezifika des Basissystems
10SiS-0 wurde anhand von Simulationsergebnissen erstmalig gezeigt, wie durch eine Erwei-
terung des Basissystems durch weitere Subsysteme in Form von zusatzlichen rdumlich ge-
trennten Empféngern eine weitere Leistungssteigerung in Form der Gewinnung interfero-
metrischer Bildprodukte von Satelliten erzielt werden kann.

Um sehr hohe rdumliche Auflésungen im Bereich weniger Zentimeter zu erreichen, sind
hohe Systembandbreiten sowie durch das Verfahren der synthetischen Apertur bedingte
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8 Zusammenfassung

groRRe Integrationswinkel in Azimutrichtung notwendig. Allgemein gilt bei abbildenden Ra-
darsystemen, je hoher die zu erzielende raumliche Auflésung, desto mehr wirken sich auch
zundchst als unwichtig betrachtete Fehlereinflisse degradierend auf die Radarbildprodukt-
qualitat aus. Deshalb lag eine Kernaufgabe der Arbeit darin, die wichtigsten Fehlereinflisse
bei dem Abbildungsprozess von Weltraumobjekten zu ermitteln und deren Auswirkung auf
die Radarbildproduktqualitdt zu untersuchen, sowie Lésungswege zur Kompensation oder
hinreichenden Reduzierung dieser Einfllsse zu erarbeiten. Diese Sachverhalte wurden ba-
sierend auf Simulationsergebnissen des Abbildungsprozesses von Weltraumobjekten unter
Zuhilfenahme von Reflektivitatsverteilungen realer Weltraumobjekte in dieser Breite erst-
malig eindrucksvoll gezeigt, in dem alle relevanten Komponenten der gesamten Systemkette
berticksichtigt wurden.

Im ersten Teil der Arbeit wurde einfiihrend auf die allgemeinen Grundlagen abbildender
Radarsysteme eingegangen und auch die Theorie zur Bildung eines Radars mit inverser syn-
thetischer Apertur (ISAR) beschrieben. Darlber hinaus wurden zwei in dieser Arbeit zur
Bildproduktgenerierung erfolgreich verwendete Prozessierungsalgorithmen erlautert. Des
Weiteren wurde auf die Grundlagen der naturrlichen Bewegung kiinstlicher Erdsatelliten und
der Berechnung deren Raumflugbahnen eingegangen. Es folgt die Erlauterung der in der
Raumfahrt definierten Bahnelemente, die zur Ortsbestimmung und zur VVorhersage von Um-
laufbahnen von Objekten im Weltraum dienen. Dabei war es unabdingbar, auch eine Strate-
gie zur Korrektur von Fehlern und Unzulanglichkeiten bei der Vorhersage der Objektbahnen
zu entwickeln und die daraus abgeleiteten Handlungsweisen zu implementieren, ohne die
keine hochaufgeldsten fokussierten Radarbilder maglich waren.

Abbildung 8.1:  Links: Experimentell realisierte Basiskonfiguration 10SiS-0 zur Abbildung von Objekten auf
erdnahen Umlaufbahnen mit einer 9 m Cassegrain-Sendeantenne und zwei Empfangsanten-
nen sowie dem Messcontainer fir die wesentlichen Radarkomponenten. Rechts: Hochaufge-
I6ste ISAR Abbildung der Internationalen Raumstation 1SS messtechnisch aufgenommen mit
der Basiskonfiguration 10SiS-0. Die rdumliche Aufldsung betragt ca. 6 cm. Die dargestellte
vertikale Dimension der ISS betrégt ca. 110 m.
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Die simulierten Ergebnisse des entwickelten und implementierten Systemsimulators zeigen
basierend auf der Reflektivitatsverteilung der Internationalen Raumstation (ISS) sowie eines
Kommunikationssatelliten eindrucksvoll das Potenzial eines solchen Radarsystems, was
durch die mit dem experimentellen Abbildungssystem 10SiS-0 erreichbare raumliche Auf-
I6sung bei der verfugbaren Systembandbreite von 4,4 GHz (rechnerisch) und 2,8 GHz (prak-
tisch wegen betrieblicher Randbedingungen) untermauert wird. Werden hierbei z.B. die Feh-
lereinfliisse durch die Laufzeitverzégerung der Troposphére nicht korrigiert, so kommt es
zu einer deutlichen Defokussierung im Radarbildprodukt. Weitere behandelte Fehlerein-
fliisse waren die frequenzabhéngige Laufzeitverzogerung der lonosphare, die zwar im Ver-
gleich zur Troposphare eine deutlich geringere Defokussierung im Radarbildprodukt verur-
sacht, aber bei hochauflésenden Bildprodukten eben nicht vernachléssigt werden darf. Eben-
falls qualitatsrelevant sind die Einflisse der teilweise hohen radialen Geschwindigkeiten
zwischen Sensor und Weltraumobjekt, die u.a. zu entsprechend hohen Dopplerfrequenzver-
schiebungen flhren und nicht kompensiert ebenfalls eine deutliche Defokussierung bei
hochaufgeldsten Bildprodukten zur Folge haben. Dartiber hinaus wurde gezeigt, dass die
beim Radar mit inverser synthetischer Apertur durch die gekriimmte Bahn des Zielobjekts
verursachte begrenzte Fokussierungstiefe eine wesentliche Rolle spielt, weshalb das Aus-
mal der dadurch verursachten Defokussierung bei der Abbildung von Weltraumobjekten
ebenfalls ndher untersucht wurde.

Im experimentellen Teil der Arbeit wurde nachgewiesen, dass die realisierte Basiskonfigu-
ration 10SiS-0 zur hochgenauen Abbildung von Satelliten durch eine Systemkalibration, die
Bestimmung der Systemrauschtemperatur und die messtechnische Bestimmung der Anten-
nenrichtcharakteristik die erklarten Ziele erreichen kann. Dies wird eindrucksvoll durch die
gezeigten Abbildungsergebnisse realer Weltraumobjekte demonstriert, anhand derer durch
den Vergleich mit theoretischen Erwartungen der gewahlte und eingeschlagene Weg erfolg-
reich validiert werden konnte. Insbesondere wurden in dieser Arbeit mehrere einzigartige
Abbildungen der ISS mit bisher unerreichter raumlicher Auflésung erstellt (Referenz ist die
offentlich zugangliche Literatur).

Im finalen Teil der Arbeit wurden in einer detaillierten Analyse Mdglichkeiten aufgezeigt,
wie z.B. durch eine deutliche Erhéhung der Radarmittenfrequenz in den Millimeterwellen-
bereich bei zukiinftigen Radarsystemen weitere leistungssteigernde Vorteile erreicht werden
kénnen. Des Weiteren wurde in einem Simulationsergebnis der gewinnbringende Umstand
von verteilten Aperturen untersucht und demonstriert, womit z.B. auch interferometrische
Bildprodukte von Satelliten erstellt werden kénnen, um somit eine quasi-dreidimensionale
Charakterisierung derer zu generieren. Dartber hinaus skizzieren und er6ffnen allgemein die
Untersuchungen der vorliegenden Arbeit eine Methodik und VVorgehensweise, mit denen die
heutigen und insbesondere auch die weit in der Zukunft liegenden Herausforderungen einer
umfassenden und verlasslichen Weltraumlagebeobachtung maRgeblich unterstiitzt werden
kdnnen.
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A  Anhang

A.1 Bahnelemente und Bahndaten realer Weltraum-sys-
teme

Die Bahnelemente und weitere objektspezifische Daten einer Grof3zahl realer Weltraumob-
jekte sind im sogenannten TLE-Format (Two-Line-Element) 6ffentlich zuganglich und kon-
nen (iber entsprechende Internetseiten bezogen werden®. Das zweizeilig aufgebaute Daten-
format beinhaltet neben den Bahnelementen die sogenannte ,,Satellite Catalog Number*
(SCN®) zur eindeutigen Identifizierung des Objekts sowie eine Zeitangabe (Epoche) bei der
die angegeben Bahnelemente giiltig sind. Dabei stellt die Epoche nur einen ,,einzigen* Zeit-
punkt dar, weshalb man eine Bahnvorhersage ausgehend von dieser Epoche nur durch ein
entsprechendes Propagations-Modell basierend auf den angegebenen Bahnelementen durch-
fuhren kann. Fir Objekte in einer erdnahen Umlaufbahn wird eine Bahnvorhersage basie-
rend auf TLE Daten mit dem sogenannten SGP4 Propagator durchgefiihrt’® [Hoo10]. Diese
Bahnvorhersage ist wichtig, um das Antennensystem zur Bildung der inversen synthetischen
Apertur dem Satelliten auf seiner Umlaufbahn nachzufiihren. Fiir diese VVorausberechnung
der Umlaufbahn sind des Weiteren Widerstandskoeffizienten in der TLE Datei hinterlegt,
die basierend auf der Dichte der Atmosphére und der Querschnittsflache des Objekts berech-
net wurden und eine Bahnvorhersage in einer gewissen Genauigkeit innerhalb eines be-
stimmten zeitlichen Rahmen zulassen. Tabelle 8.1 zeigt eine TLE Datei der Internationalen
Raumstation sowie die Erklarung der darin enthaltenen Parameter und Bahnelemente.

Die Epoche wird hierbei bezogen auf die koordinierte Weltzeit (UTC) im Format einer De-
zimalzahl angegeben. Die ersten zwei Ziffern stehen fiir das Jahr der Epoche (17 2 2017)).
Die weiteren drei Ziffern fir die Tagesnummer im Jahr (1. Januar & Tag 1). Die 8-stellige
Zifferngruppe nach dem Dezimalpunkt steht fiir den Bruchteil eines Tages und lasst sich in
eine Zeit umrechnen. Im Beispiel erhélt man

0,58856481 Tage - 86400 Sek/Tag = 50852 Sek = 14 Std. 7 Min. 32 Sek

Speziell bei der Bahnvorhersage von Objekten in einer niedrigen Umlaufbahn, ist es wichtig,
dass die Epoche der zugrunde liegenden TLE Daten mdoglichst aktuell ist. Je nach Objekt
werden die zur Verfugung stehenden TLE Daten mehr oder weniger regelméalig aktualisiert.
Bei vielen Objekten stehen taglich neue Bahnparameter zur Verfugung.

Bis auf die mittlere anomalistische Bewegung n sowie die sakulare!! Variation der mittleren
Bewegung n/2 wurden alle aufgelisteten Parameter im vorherigen Abschnitt erldutert. Die
mittlere anomalistische Bewegung stellt die Bewegung in Bezug auf das Perigdum dar in
Form der Umldufe pro Tag. Durch Iteration kann aus dieser Grél3e die mittlere grofl3e Bahn-
halbachse a zur Epoche berechnet werden. Aus 1n/2 kann (ber eine Ableitung des dritten
Keplerschen Gesetzes die Abnahme a der grofen Bahnhalbachse berechnet werden.

8 https://www.space-track.org

® Neben der ,,Satellite Catalog Number* (SCN) die frither als NORAD-Nummer bezeichnet wurde, kdnnen
Weltraumobjekte auch durch die sogenannte COSPAR-Bezeichnung identifiziert werden.

10 In der vorliegenden Arbeit wird fir die Propagation der Umlaufbahn eines abzubildenden Satelliten basie-
rend auf TLE-Daten auf das Programm STK (System Tool Kit) der Firma AGI zuriickgegriffen, dass den SGP4
Propagator implementiert hat.

11 Als sékular werden in der Astronomie sehr kleine, aber langfristige Anderungen der Bewegung (Bahnele-
mente, Rotation) von Himmelskdrpern bezeichnet.
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Tabelle 8.1: Beispiel eines Two-Line-Elements (TLE) der Internationalen Raumstation (I1SS) und der darin
enthaltenen Bahnelemente und weiteren Informationen zur Vorhersage (Propagation) der Um-
laufbahn.

1 255440

+.00002780 +00000-0 + 0 9994

2 25544 051.6401 245.6477 0005666 129.9909 047.4633 15.53976999055286

255440

051.6401

245.6477

0005666

129.9909

047.4633

15.53976999055286

+.00002780

186

Satellite Catalog Number
(SCN)

Internationale Bezeichnung
(COSPAR)

Epoche (UTC)

Widerstandskoeffizient (SGP4
Modell)

Inklination

Rektaszension des aufsteigen-
den Knotens

Exzentrizitat

Argument des Perigdums

Mittlere Anomalie
Mittlere anomalistische
Bewegung

Sékulare Variation der
mittleren Bewegung

98: Startjahr 1998
067: Starthummer 67 (im Jahr)

6.Mai 2017
14 Std. 7 Min. 32 Sek.

4,9495- 1075 gzt
51,6401°
245,6477°
0,0005666
129,9909°
47,4633°

15.53976 ... Umlaufe/Tag™?*

0.00002780 Umlaufe/Tag™?

B*

N3




A.2 Meteorologische Parameter zur Berechnung der tropospharischen Laufzeitverzégerung

A.2 Meteorologische Parameter zur Berechnung der tro-
pospharischen Laufzeitverzogerung

Fur die Berechnung der durch die Troposphare hervorgerufenen Laufzeitverzégerung wur-
den die in Tabelle 8.2 dargestellten meteorologischen Parameter zugrunde gelegt.

Breitengrad | P, [mbar] T, [K] eo[mbar] | PBro[K/m] Aro
<15° 1013,25 299,95 26,31 6,30-10°3 2,77
30° 1017,25 294,15 21,79 6,05-10°3 3,15
45° 1015,75 283,15 11,66 5,58-10°3 2,57
60° 1011,75 272,15 6,78 5,39-10°3 1,81
>75° 1013,00 263,65 4,11 4,53-10° 1,55

Tabelle 8.2: Mittelwerte der meteorologischen Parameter in Abhéngigkeit des Breitengrades fiir die Berech-

nung der durch die Troposphére verursachten Laufzeitverzdgerung.

Breitengrad | AP [mbar] AT [K] Ae [mbar] | AB7 [K/m] Adr
<15° 0,00 0,00 0,00 0,00-10° 0,00
30° -3,75 7,00 7,00 0,25-10° 0,33

45° -2,25 11,00 11,00 0,32-10° 0,46

60° -1,75 15,00 15,00 0,81-:10° 0,74
>75° -0,50 14,50 14,50 0,62-:107 0,30

Tabelle 8.3: Abweichungen der meteorologischen Parameter vom Mittelwert Uber das Jahr gesehen in
Abhangigkeit des Breitengrades

Fur die Berechnung der aufgrund der Jahreszeit sich &ndernden und vom Breitengrad abhén-
genden atmospharischen Eigenschaften wurde ausgehend von den in Tabelle 8.2 und Tabelle
8.3 dargestellten meteorologischen Parametern folgende Rechenvorschrift verwendet
[Col99]

21(D — 28)) 1)

Y Wit D) = Yo Ghiar) — Mp(biar) - cos (T

Mit Y, als Breitengrad und D als Tag im Jahr (1. Januar 2 D = 1).
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