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Zusammenfassung

In Kooperation des Instituts flir Raumfahrtsysteme (IRS) und des Instituts fir Flugzeugbau (IFB) wurde das
Strukturkonzept fir den Primarspiegel der Universitatssatelliten Flying Laptop (FLP) und Lunar Mission BW-
1 untersucht. Fir den FLP wird der Primarspiegel zur Kommunikation im Ka-Band (20 GHz) genutzt. Fiir den
Satelliten Lunar Mission BW-1 soll das Einsatzspektrum auf thermische Infrarotaufnahmen erweitert werden.
Ziel dieser Arbeit war es einen reinen CFK Spiegel von der Auslegung der Faserarchitektur tiber die Wahl
der Beschichtungsverfahren bis hin zur Validierung der mechanischen und thermischen Eigenschaften zu
entwerfen. Im Gegensatz zu gangigen Ansédtzen sollte durch eine funktionelle Oberflache das Gewicht
weiter reduziert werden. Ultra-Hochmodul-Fasern (UHM) wurden genutzt um die thermische Ausdehnung
durch eine homogene Temperaturverteilung zu begrenzen. Spezielles Augenmerk wurde auf die
Fertigungstechnologien gelegt. Hier wurden vor allem die ,Tailored Fiber Placement” (TFP) Technologie und
ihre  Oberflachenqualitdt untersucht. Zur Oberflachenbeschichtung wurde ein physikalisches
Gasphasenabscheidungsverfahren gewahlt. Die Eigenschaften des Spiegels wurden mit Hilfe der Finiten
Elemente Methode und anhand von experimentellen Versuchen validiert. Mit dem entwickelten Konzept
konnte ein mdoglicher Ansatz zur Fertigung von hochwertigen, leichten Antennenstrukturen aufgezeigt
werden. Dieser Ansatz wird an der Universitat Stuttgart fir die Universitatssatelliten weiterverfolgt werden,
bietet aber auch die Mdéglichkeit fiir andere Institute diese Art von Strukturen in Eigenverantwortung zu
fertigen.

- Spiegel zusétzlich fir Beobachtungen mit einem
1. EINFUHRUNG Infrarotkamerasystem nutzen. Dies fiihrt dazu, dass
Universitatssatelliten bieten auf der einen Seite die Anforderungen an die thermische Stabilitdt und
hervorragende Moglichkeit zur studentischen Aus- die Oberflachenqualitdt des Spiegels wéahrend der
und Weiterbildung, wegen ihrem sehr Missionszeit des Satelliten, sehr hoch sind. Ein
interdisziplindren Ansatz. Auf der anderen Seite Standardspiegel (Glas) wére eine mdgliche Lésung
bieten sie eine einzigartige Plattform fir die in einem mittleren Preisniveau und einem méaRigen
Erforschung, Untersuchung und Validierung neuer Gewicht. Um dies zu optimieren, entschied sich das
Technologien und Verfahren. Aufgrund der Institut fir Raumfahrtsysteme zu einer Kooperation
Risikodefinierung durch die Universitdt kann auf mit dem Institut fir Flugzeugbau um gemeinsam
Universitatssatelliten viel mehr geforscht und eigenverantwortlich einen CFK Spiegel mit Hilfe der
untersucht werden, trotz eines erhohten Risikos. Sticktechnik zu fertigen. Neben der Fertigung sollte
Nichtdestotrotz spielt Geld fur die Universitdts- auch ein Grofteil der Lasten bereits mit der Finiten
satelliten stets eine groRe Rolle. Speziell die Elemente Methode (FEM) vorhergesagt werden.
Startkosten sind ein groRer Kostenfaktor im Hauptaugenmerk waren hier vor allem der
Gesamtbudget. Dieser Faktor wird vor allem durch  Ablagepfad, die thermische Ausdehnung und das
das Gewicht und die gewahlten Startbedingungen mechanische Verhalten in Reaktion auf die
bestimmt. Im Falle der beiden Stuttgarter Satelliten verschiedenen Lastbedingungen.

soll jeweils ein Huckepack-Start mit einer indischen Die Sticktechnologie sollte auch zu einer weiteren
Tragerrakete gefunden werden. Um also die Gewichtseinsparung gegenlber bestehenden
Gesamtkosten der Satelliten gering zu halten, muss  Satellitenspiegelkonzepten ermdglichen. In BILD 1.
stets eine gewichtskritische Konstruktion verfolgt ist eine standardméafig verwendete Isogrid
werden. Versteifungsstruktur ~ zu  sehen.  Durch die
Fur das Ka-Band System des FLP wird deswegen Verwendung einer gestickten steifen Fléche sollte
ein neues Antennendesign und die Nutzung einer die Versteifungsstruktur vereinfacht und
innovativen  Fertigungstechnik angestrebt. Der gewichtsreduziert werden.

nachfolgende Satellit Lunar Mission BW-1 wird den
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Isogrid Versteifungskonzept

BILD 1.

Um die CFK Technologie nutzen zu kénnen, war
eine der entscheidenden Herausforderungen, die zu
I6sen waren, die elektrisch leitfahige Oberflache, die
fur die Reflektion elektromagnetischer Wellen
bendtigt wird. CFK besitzt von Natur aus kaum die
Eigenschaften eines Spiegels, weder im optischen,
noch im elektromagnetischen Spektrum, deshalb

wurde hier sehr eng mit dem Institut fir
Produktionstechnik  und  Automatisierung (IPA)
zusammengearbeitet, um eine geeignete

Beschichtung zu finden.

2. STUTTGARTER KLEINSATELLITEN-
PROGRAMM

Im Stuttgarter Kleinsatellitenprogramm des Institutes
fur ~ Raumfahrtsysteme  sollen  verschiedene
Raumfahrzeuge geplant, gebaut und betrieben
werden. Das Programm beginnt mit dem
Erdbeobachtungssatellit Flying Laptop, einer von
zwei Demonstrationsmissionen fir die Lunar
Mission BW-1 — einer Mondsonde.

2.1. Flying Laptop

Der Flying Laptop wurde als 600 x 700 x 800 mm?
Wirfel mit einer Masse von 120 kg entworfen. Der
Start ist als Piggy Back Last in einen 700 km,
sonnensynchronen erdnahen Orbit geplant. Es ist
geplant verschiedene wissenschaftliche
Experimente und technologische Demonstrationen
durchzufihren.

Primary Mirror,

Feed Horn
BILD 2. Konzept fir das duale Ka-/Ku-Band
System des Flying Laptops

Eine der wichtigsten Nutzlasten des Satelliten ist
das Ka-/ Ku-Band System. Dieses System soll
sowohl die Md&glichkeit der Highspeed
Kommunikation mit 500 Mbit/s demonstrieren, als
auch ein  satellitengestitztes  Niederschlag-
Messungssystem durchfihren. Um die hohe
Datenrate zu erreichen, wird ein Wanderfeld-
réhrenverstarker mit einer Leistung von 120 W
genutzt. Die Daten werden mit 20 GHz gesendet.
Als Antenne wird ein Offset Cassegrain System
(BILD 2.), mit einem Durchmesser des
Primérspiegels von 500 mm, verwendet. Durch die
Nutzung eines Offset Systems erreicht man eine
grofRe Verstarkung. Die Oberflachenanforderung an
den Spiegel betragt 0,1 mm fir die
Oberflachengenauigkeit und Formgenauigkeit der
elektrisch leitfahigen Schicht. Diese Genauigkeit
muss Uber den gesamten Temperaturbereich von
-80°C = 120°C garantiert werden.

2.2. Lunar Mission BW-1

Lunar Mission BW-1 ist die wohl anspruchsvollste
Mission des Satellitenprogramms. Der Satellit, der
ein Volumen von einem m? besitzt, wird mit Hilfe
elektrischer Antriebe, die ebenfalls vom IRS
entwickelt werden, zum Mond fliegen. Die Flugzeit
wird mit 1,5 bis 2 Jahren veranschlagt und der
Satellit wird anschlieRend in einem 100 km Orbit die

Art der Forderung Merkmal FLP Lunar Mission BW 1
Fertigung Durchmesser ca. 450 mm ca. 1000 mm .
Formgenauigkeit < 0,1mm Formgenauigkeit < 10~ mm
Allgemein Verformung in Z 0,5 mm 2x10° mm
Startlasten 70g in allen drei Achsen 4 %o Dehn-Grenze
Dynamische Schwingungen Eigenfrequenzen > 130 Hz
Thermische -40°C -> 100°C 4 %o Dehn-Grenze
Lasten CTE;a 1 Xx10° mm
Vakuum Geringe Ausgasrate
Weltraum- Atomarer Sauerstoff hohe Sicherheitsfaktoren
atmosphaére Strahlung geringe Absorption im opt. Bereich
hohe Reflektion im infraroten Bereich
Kommunikations- Elektromagn. Welle Elektr. Leitfahigkeit, Elektr. Leitféihigkeit,3
anforderung ) max. Rauhigkeit von 0,7imm | max. Rauhigkeit von 10™ mm
Schichtdicke von mind. 4 um
TAB 1. Ubersicht der Anforderungen an den Satellitenspiegel fiir FLP [1] und Lunar Mission BW-1 [2]
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Mondoberflache erkunden. Die Infrarotkamera
verarbeitet Wellenl&dngen im Spektrum von 8-14 um.
Da es sehr wichtig ist ein kompaktes Gesamtdesign
zu verwirklichen, wird die Ka-Band Antenne sowohl

zur Kommunikation als auch fur die Optik
verwendet.
Feed hom
Secondary Mirror | § | ‘ y
[ |  f Baffle
| ! 1l ;
Primary Mirror [Pt .'___\"-I 'l:_ - .
Relay Optics X
Microbolometer — E Beamsplitter
Electronics — /
| | Ka-band
Absorber
BILD 3. Konzept fir das duale Ka-Band IR
System der Lunar Mission BW-1
3. SPIEGELSYSTEME

Die Nutzung des Systems fiir beide Anwendungen
fihrt zu sehr hohen Anforderungen (TAB 1.). Um die
Anforderungen fir ein optisches System im
infraroten  Bereich zu erflillen muss eine
Oberflachengenauigkeit von einem nm gewahrleistet
werden.
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BILD 4. Verhaltnis Faservolumengehalt zu

Ausdehnungskoeffizient

Fur die beiden Missionen werden zwei verschiedene
Lésungen  verfolgt  (,Klassisches  Cassegrain
Konzept* & ,Offset Konzept®) (siehe BILD 2. & BILD
3.). Wegen des kleinen Durchmessers des Spiegels
der FLP Mission wurde der ,Offset“-Ansatz gewahlt.
Da es in diesem Ansatz keine Verschattung gibt, ist
die Gesamteffizienz hdéher. Dafur muss in Kauf
genommen werden, dass die Abbildungsfehler
(Lunar Mission BW-1), die nachtraglich korrigiert
werden mussen, groBer sind. Fur groRere Spiegel
spielt die Verschattung eine kleinere Rolle.

4. KONZEPTENTWICKLUNG

In der Konzeptentwicklungsphase wurden drei
verschiedene Konzepte verfolgt und untersucht.
Eine CFK Version kombiniert mit einem sehr feinen
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GFK Gewebe und einem PVD Verfahren zur
Beschichtung der Oberflache konnte sich fur das
FLP System durchsetzen. Es wurden noch eine
Kombination mit Metallgeweben und ein reiner CFK
Spiegel untersucht. Die thermische Verschiebung,
Ausdehnung und Spannung aller Konzepte wurde
mit dem Finiten Elemente Programm Ideas NX
untersucht.

4.1. Analytische Untersuchungen

Der optimale Faservolumengehalt und der Stickpfad
wurden anhand von analytischen Berechnungen
optimiert. Der Stickpfad ist eine sogenannte log-
arithmetische Spirale. Die logarithmische Spirale
berechnet sich durch:

(1)
()

Gleichung zur Berechnung des Stickpfades

Dabei steht R, flir den Radius, ap ist der
Schnittwinkel und @, ist die Laufvariable von — 11 bis
m. Wegen der Forderung nach hdchster
Oberflachenqualitdt wurde auf den optimalen
quasiisotropen Aufbau von [0°/60°/-60°]sym Verzichtet
und der folgender Aufbau wurde gewahlt
[GF/0°/60°/-60°]sym. Die analytische Berechnung fir
diesen Aufbau, unter Nutzung der klassischen
Laminattheorie [3], ergab einen minimalen,
fertigungstechnisch mdglichen
Ausdehnungskoeffizienten (CTE) von 1 x 10° 1/K.
Dies ist bei einem Faservolumengehalt von ca. 46%
der Fall, wie man in BILD 4. erkennt. Ein geringer
Ausdehnungskoeffizient fihrt dazu, dass die
maximale Kraft die durch die thermische
Ausdehnung entsteht kleiner ist, dadurch kénnen die
Versteifungselemente reduziert werden. Dies fiihrt
direkt zu einer Reduzierung des Gesamtgewichtes
und somit zu einer grélReren verfliigbaren Masse flr
den restlichen Teil des Satelliten [4].
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4.2. Tailored Fiber Placement
Verstarkungsfasern besitzen die grof3tmoégliche
Leistung und damit auch das bestmogliche
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Wie in Bild 5. deutlich wird, fihrt bereits eine kleine
Abweichung von 5° der Lastrichtung zu einem
Einbruch von etwa 50% in der maximalen Zugkraft.
Die TFP Technologie nutzt einen industriellen
Stickprozess um den Roving auf einem textilen
Grundmaterial zu fixieren. Dabei k&nnen sehr
komplexe zweidimensionale Geometrien gestickt
werden [6,7]. Die Verstarkungsfasern werden auf
dem Grundmaterial mit Hilfe eines Stickfadens
durch einen Zick-Zack-Stich fixiert, siehe BILD 6.

BILD 6. ZFP Stick Kopf

In Kapitel 4.1 wurde beschrieben, dass der optimale
Aufbau eines Satellitenspiegels im Bezug auf die
thermische Ausdehnung auf + 60° und 0° basiert.
Um einen solch funktionalen Aufbau zu
bewerkstelligen, bietet sich die Sticktechnik im
Besonderen an. So wurde die Preform mit einer
Maschine der Firma Tajima aufgebaut, wie man in
BILD 7. & BILD 8. sehen kann.

Inh&renter Nachteil der verwendeten
Sticktechnologie ist der benétigte Stickgrund und
der Stickfaden, der zur Fixierung eingebracht wird.
Beide beeinflussen  die  thermischen  und

BILD 7.

CFK Preform auf Glasgrund [7]
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BILD 8.

Stickmaschine der Firm Tajima

4.3.

Die Beschichtung ist fur ein CFK-Spiegel ein
entscheidendes Thema. Wie zuvor bereits in TAB 1.
aufgezeigt gibt es viele unterschiedliche
Forderungen durch die Optik oder die
Kommunikationsaufgabe. Nichtdestotrotz kommt bei
einem Universitatssatellit allerdings zusétzlich ein
relativ hoher Kostendruck zum Tragen. Dies fihrt
dazu, dass kostenaufwendige Nachbearbeitungs-
prozesse soweit wie mdoglich vermieden werden
sollten, da die mechanische Nachbearbeitung, wie
zum Beispiel das Polieren einer zweifach
gekrimmten Flache, in der nétigen Qualitédt sehr
kostenaufwendig ist. Wenn man diese
Randbedingung in Betracht zieht, kommt man zu
der Forderung einer hohen Oberflachengilite nach
der Infiltration und einem Beschichtungsverfahren,
dass diese Oberflachengiite gewahrleistet. Nach
ausfuhrlichen Tests stellte sich das ARC-Verfahren,
ein Verfahren, dass auf einer physikalischen
Gasphasenabscheidung beruht, als das Verfahren
mit dem héchstenm Potential heraus.

In einem physikalischen Gasphasen-
abscheidungsprozess wird das Beschichtungs-
material verdampft und Uber eine angelegte
Spannung am Bauteil abgeschieden. Bei diesem
speziellen Verfahren beruht die Verdampfung auf
einem Lichtbogen, der auf die Kathode gerichtet
wird und zu einer Verdampfung der Metallionen
fuhrt. In diesem Fall wurde zur Beschichtung Chrom
gewabhlt, da es sich hervorragend als Mittlerschicht
eignet. Auf die im ARC-Verfahren ausgebildete

Beschichtung

Metallschicht ~ wird  anschlieBen in  einem
standardmaRigen  Glavanisierungsprozess eine
zweite finale Metallschicht aufgebracht. Daraus

ergibt sich fur die Mittlerschicht die Forderung nach
guten Bindungseigenschaften zum Grundmaterial
(hier : CFK) und zu der finalen Oberflachenschicht.
In unserem Fall wurde fir den FLP eine
Kupferschicht gewéahlt, da der Spiegel fir die
Kommunikationsaufgabe vor allem eine elektrisch

leitfahige Oberflache bendbtigt um die
elektromagnetischen ~ Wellen  stérungsfrei  zu
reflektieren.
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5. VERSUCHE

Um sowohl die Simulationen, als auch die
analytischen Berechnungen zu verifizieren und um
das globale Verstdndnis des Zusammenspiels von
Oberflachenqualitdt und  Spiegeleigenschaften
herauszuarbeiten, wurden verschiedene experi-
mentelle Versuche durchgefihrt.

5.1.

Die dynamischen Eigenschaften des Spiegels
wurden durch eine Uberlagerung von 25 Messungen
gemessen. Dabei wurde an jedem Punkt die
dynamische Antwort auf eine Anregung per
Laservibrometrie festgehalten. Die Messungen
ergaben, dass die tatsachlichen Messwerte um 9%
geringer als die berechneten waren. Allerdings war
die dynamische Gesamtantwort des Systems immer
noch mit ausreichender Sicherheit Uber der
geforderten minimalen Eigenfrequenz von 130 Hz.
Der Unterschied entsteht durch Vereinfachungen die
im FE Modell getroffen wurden oder nicht anders
darzustellen sind.

5.2,

Das thermale Verhalten wurde mit dem optischen
ARAMIS System aufgenommen. Aufgrund von
Beschrédnkungen im Messvolumen, wurde nur die
kritische Stelle, die von allen Versteifungen am
weitesten entfernt, ist untersucht. An dieser Stelle ist
die Steifigkeit minimal und somit sind hier die
grélRten Verformungen zu erwarten. Das thermale
Verhalten wurde an Hand eines Abkihlzyklus von
ca. 70°C auf Umgebungstemperatur aufgenommen.
Dabei wurde der Spiegel durch Heizfolien von der
Unterseite auf Temperatur gebracht. Der Spiegel
wurde Dreipunkt gelagert und anschliefend seine
thermische Verformung nach Abschaltung der
Heizfolien gemessen. Dabei wurde eine maximale
Verformung aus der Ebene von etwas unter 0,5 mm
und Dehnungen von bis zu 0,3 % gemessen. Damit
werden die Forderungen fiur den FLP erflllt.
Allerdings mussen fur die Erfillung der Forderungen

Dynamische Eigenschaften

Thermische Ausdehnung

der Lunar Mission BW-1 noch  weitere
Anstrengungen unternommen werden.
5.3. Oberflachenqualitat

Anschliefiend an die experimentelle Verifikation des
mechanischen und thermischen Verhaltens war die
Oberflachenqualitat die wichtigste Herausforderung.
Die Frage, ob die Oberflachenqualitat ausreichend
fur die Lunar Mission BW 1 ist, lie3 sich nur durch
optische Versuche und Messungen des a- und -
Wertes beantworten. Eine Ulbricht Kugel (sichtbares
Spektrum) wurde zum Test genutzt. Die ersten
Proben, die mit einer 4 ym dicken Aluminium-
schichten versehen wurden, hatten ein € -Wert von
0,65. In optischen Reflektionstests wurde der
Einfluss der Oberflachenstruktur eines Gestickes
aufgezeigt. Vor allem die Stickstruktur der
Oberflache fihrte zu einer Absenkung des e-Wertes.

Die Ergebnisse lagen unter den Erwartungen und
zeigten die noch bestehenden Herausforderungen
an den Prozess. E. Reinhold et al. wiesen in ihrer
Arbeit [5] mogliche € —Werte fir PVD Prozesse bis
zu 0,96 nach. Um solche hohe Werte zu erreichen,
muissen weitere Versuche und Weiterentwicklungen
durchgefihrt werden.

Als ersten Schritt in diese Richtung wurde in einem
zweiten lterationsschritt ein sehr feines Glasgewebe
(100 g/m?) in den Aufbau als Deckschicht integriert.
Der Effekt der Stickstruktur konnte damit bereits
deutlich gesenkt werden, wie man in BILD 8: Mitte
erkennen kann. Ein € von uber 0,7 war damit
mdglich.
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BILD 9. Erste Version (links), Zweite
Iteration (Mitte) & Referenzspiegel
(rechts)
6. AUSBLICK

Im Rahmen der Diplomarbeit wurde das Potenzial
aufgezeigt. Es wurde jedoch auch festgestellt, dass
der Stickprozess einige Probleme im Bezug auf die
Oberflachenqualitdt mit sich bringt. Es scheint
deswegen fraglich, ob mit der Sticktechnologie die
geforderten Oberflachenqualitdten maoglich sind.
Deswegen wird die Entwicklung eines Tapelegers
im Rahmen der Kooperation vorangetrieben. Der
grofRe Vorteil liegt in der geschlossenen Oberflache
und der dadurch zu erwartenden héheren Gite der
Oberflache.

7. ZUSAMMENFASSUNG

Wahrend der hier durchgefiihrten Arbeit konnte ein
sinnvolles Konzept fir die Produktion von
kostenglnstigen Hochleistungsantennenspiegeln fur
die Raumfahrt nachgewiesen werden. Durch die
Nutzung von textilen Prozessen kombiniert mit
analytischen Berechnungsmethoden konnte ein
Ausdehnungskoeffizient nahe an Null realisiert
werden. Mit einem sehr feinen Glasgewebe konnte
die Oberflachenqualitat weiter verbessert werden,
sodass eine ausreichende Qualitéat fir die Nutzung
in der Flying Laptop Mission erreicht werden konnte.
Fir die Nutzung auf der Mondmission muss die
Arbeit fortgefihrt werden, um noch bessere
Oberflachenqualitdten zu erreichen. Abgesehen
davon konnte die mechanische und thermische
Eignung nachgewiesen werden.
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