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Zusammenfassung

Aktuelle internationale Forschungs- und Entwicklungsarbeiten mit Bezug zum On-Orbit-Servicing, wie etwa
die DEOS-Mission, konzentrieren sich in erster Linie auf das Servicer-System. Leitgedanke des hier
vorgestellten Konzepts ist hingegen das wartungsfreundliche Design des Client-Satelliten als notwendige
Grundlage fir die Umsetzung von technologisch wie wirtschaftlich sinnvollen OOS-Missionen. Im Rahmen
einer Studie wird ein Konzept fir einen modularen und rekonfigurierbaren Client-Satelliten erarbeitet. Der
verfolgte Ansatz basiert auf der Zerlegung der Struktur und der Systeme eines konventionellen
Satellitenbusses in standardisierte, intelligente Bausteine.

1. EINLEITUNG

Das Ende der Funktionsfahigkeit eines Satelliten, sei es
durch das reguldre Ende der Missionslebensdauer oder
aufgrund unvorhergesehener Fehlfunktionen, geht einher
mit der Frage nach der weiteren Verfahrensweise. Hier
gewinnt das On-Orbit-Servicing (OOS) von Raumfahrt-
systemen zunehmend an Relevanz. Die Kkontrollierte
Ruckfuhrung und Entsorgung funktionsunfahiger Systeme
zur Vermeidung von Weltraummdiill gemaR des Code of
Conduct kann dabei als eine wichtige Aufgabe angesehen
werden. Aber auch die wirtschaftlichen Aspekte der
unbemannten, robotergestitzten Inspektion und Wartung
von Satelliten ricken mit OOS verstérkt in den Fokus. So
bietet sich sowohl eine greifbare Moglichkeit zur
Verlangerung der Lebensdauer der Raumfahrtsysteme,
als auch eine frihzeitige Erweiterung und Aufrustung der
Satelliten im Orbit mit neuesten Technologien und
Nutzlasten.

2. ON-ORBIT-SERVICING

Einen wichtigen Impuls fir das On-Orbit-Servicing von
Raumfahrtsystemen stellen die AuBeneinsdtze der
Menschen dar, im Zuge derer u.a. die Wartung der 1SS
sowie des Hubble Space Telescopes (HST) durchgefihrt
wurden. In den 1970er Jahren entwickelt, verfigte das
HST bereits Uber ein wartbares, modulares Design,
welches den Austausch von Komponenten und
Instrumenten durch Astronauten explizit unterstitzte.
Obgleich eine vollstdndige Umsetzung von autonomen
OOS im Bereich der Satellitensysteme bisher noch nicht
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erreicht wurde, kénnen bereits verschiedene Technologie-
demonstrationen, Teilverifikationen und OOS-Konzepte
aufgelistet werden.

Der erste Schritt in Richtung des automatisierten OOS von
Satelliten erfolgte mit der japanischen ETS-VII-Mission im
Jahr 1997, die u.a. die Demonstration von R&D-Mand&vern
und eines robotischen Manipulators zum Ziel hatte.
Weitere internationale Folgemissionen waren der
Nanosatellit SNAP-1 (SSTL) aus dem Jahr 2000 und das
NASA-Projekt DART (2005). Der weitaus gréfite Erfolg
konnte mit der im Jahr 2007 gestarteten Orbital Express-
Mission (DARPA) verzeichnet werden: Mithilfe zweier
Satelliten (Servicer und Client) wurden neben R&D-
Manévern vollstdndige  Wartungs- und  Servicing-
Aktivitdten wie beispielsweise dem Treibstofftransfer und
Austausch von Satellitenkomponenten erprobt [1].

Zu den sich aktuell in der Entwicklung befindlichen
Raumfahrtsystemen gehért die DEOS-Mission (Deutsche
Orbitale Servicing). Der Fokus der Forschungs- und
Entwicklungsarbeiten liegt hierbei auf der Demonstration
von Technologien zum Einfangen von kooperativen und
nicht-kooperativen Client-Satelliten, der Ausfihrung von
Orbitmanévern als Client-Servicer-System sowie des
gezielten De-Orbitings [2]. Robotik, Satellitenbau,
innovative Technologien und Strukturkonzepte werden
hierfir systematisch miteinander verknupft. Ein weiteres
aktuelles Forschungsprojekt der DARPA, FREND, zielt auf
die Lebensdauerverldangerung geostationdrer (GEO-)
Satelliten durch Re-Boost ab [3]. Selbiges Ziel verfolgt
auch das System SMART-OLEV (Orbital Life Extension
Vehicle). In seiner Funktion als Schlepper soll das System
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die Navigation und Regelung fir Kommunikationssatelliten
Ubernehmen und diesen zusétzlich mit Treibstoff
versorgen [4]. SMART-OLEV soll als erster, rein
kommerzieller Service von der Firma Orbital Satellite
Services Limited voraussichtlich ab 2012 angeboten
werden [5]. In der Konzeptphase befindet sich derzeit
Hermes, ein ebenfalls kommerziell ausgerichtetes System
der deutschen Firma KOSMAS GEOring Services. Diese
identifizierte die Entleerung und Wiederbefiillung von
GEO-Satelliten als zukunftstrachtigste Anwendung im
Bereich des OOS und plant hierfir die Entwicklung von
funf unterschiedlichen Raumfahrtsystemen [6].

3. MODULARE RAUMFAHRTSYSTEME

Neben hoch entwickelten robotischen Servicesystemen
bedarf es zudem entsprechend angepasster Client-
(Satelliten-)Systeme, die das sogenannte Orbital
Replacement  Unit- bzw. Building Blocks-Konzept
bedienen. Dieses beschreibt die Aufteilung der Satelliten
in ein modulares Baukastensystem, wodurch der
Austausch von Bausteinen/Modulen, Wartung und
Erweiterung ermdglicht wird. Wichtige, zur Umsetzung der
Designphilosophie notwendige Entwicklungen liegen in der
Auslegung und Neukonfiguration von Komponenten und
Subsystemen fir das zu wartende Satellitensystem sowie
in der Einfihrung von Standardisierungen in der Raum-
fahrttechnik.

Bedingung fir die Umsetzung von OOS ist die Erfillung
einiger grundlegender Anforderungen an den Satelliten
bzw. die Systemarchitektur. Das System soll modular
aufgebaut und rekonfigurierbar sein, wobei zu beachten
ist, dass Modularitdt nicht zwangsldufig Rekonfigurier-
barkeit impliziert. Die Begrifflichkeit der Modularisierung
beschreibt die Unterteilung eines komplexen Gesamt-
systems (hier: Satellit) in mehrere funktional und
physikalisch zusammengefasste Einzelkomponenten und
Baugruppen. Der Grad der Modularitét kann unterschied-
liche Ausprdgungsgrade aufweisen, aber verfolgt stets
dasselbe Ziel: die Aufweichung des monolithischen
Charakters des Gesamtsystems sowie die Erhéhung der
Flexibilitdt bei dessen Zusammenstellung. Mit der
Einfihrung und Nutzung von Standardisierungen kann die
gewulnschte Flexibilitdt durch Modularisierung noch weiter
gesteigert werden. Ein aktuelles Beispiel fur die
Umsetzung von Modularisierung in der Satellitentechnik
stellt der Technologieerprobungstréager des DLR dar. Der
Aufbau des Satelliten verfugt Uber eine funktionale
Unterteilung in drei Segmente: das Dienstsegment mit
Baugruppen wie Batterien und Reaktionsrader sowie ein je
ein Segment fir Elektronik und Nutzlast. Weitere Systeme,
die diesen Modularitatsansatz umsetzen, sind die GMP
(Geostationary Minisatellite Platform)-Systeme von SSTL
oder auch die modulare Satellitenarchitektur
SMARTBus™ von AeroAstro. Diese Unterteilung des
Satelliten in zusammengefasste Untersysteme wurde
bereits 1980 mit dem von der NASA entwickelten
Multimission-Modular Spacecraft (MMS) verfolgt [7]. Mit
dem Ziel der Kostenreduktion wurde ein modularisiertes
und standardisiertes Kernsatellitensystem entwickelt,
welches bei der Integration an verschiedene Missions-
anforderungen angepasst werden konnte, ohne die
Notwendigkeit einer zusétzlichen und aufwendigen
Modifikation von Komponenten oder Baugruppen. Das
MMS bestand aus vier Primér- und zwei Sekundar-
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modulen, letzteres fur Erdsensor-
arbeitungseinheit [8] beinhaltete.
versorgung, Lageregelung sowie Datenverarbeitung
wurden im  Primarmodul integriert [9]. Zu den
bekanntesten Satelliten, die sich der MMS-Architektur
bedienten, zahlen u.a. die Erdbeobachtungssysteme
Landsat 4 und TOPEX-Poseidon. Mit Solar Max, dem
ersten MMS-System, lieRen sich bereits erfolgreich
Wartungsaufgaben demonstrieren [10]. Neben den bereits
umgesetzten Konzepten von (Teil-)Modularitat existieren
des Weiteren diverse patentierte Anséatze zur Realisierung
neuer, modularer und flexibler Multi-Missionssatelliten
[111,[12],[13].

und Signalver-
Antrieb, Energie-

4. REKONFIGURIERBARE SYSTEM-
ARCHITEKTUR

Rekonfiguration, als Anwendungsfall des OOS, beschreibt
die physikalische und/oder funktionale Ver&nderung der
Satellitensystems im Orbit. Bisher waren Satelliten haufig
zu 100% Unikate, angepasst an die spezifische Missions-
zielstellung. Durch die Verknipfung von Modularitdt mit
wiederlésbaren Bausteinschnittstellen ist hingegen eine
schnelle Anpassung des Satelliten an neue Ziele und
Missionsanforderungen mdglich. Die zusatzliche
Einfihrung von Standards erméglicht letztlich die Rekonfi-
guration des Client-Satelliten im Orbit; d.h. Reparatur-
arbeiten, den Austausch von Nutzlasten oder eine
Erweiterbarkeit. ~ Fortschritte  in  diesem  Bereich
beschranken sich derzeit noch auf erste Konzepte und
Labormodelle, die im GroRen und Ganzen eine modulare
Bauweise durch die Segmentierung des Satelliten in
Bausteine mit standardisierten Interfaces verfolgen
[14],[15],[16].

Die Systemarchitektur eines modularen, rekonfigurier-
baren Satelliten kann in zwei Ebenen unterteil werden: die
Architektur eines Raumfahrtsystems bestehend aus
Bausteinen sowie die Architektur der Bausteine selbst. Die
Gesamtheit aller Bausteine, die die Funktionen aller
Subsysteme bzw. derer Komponenten Ubernehmen, wird
in der Folge als Baukastensystem bezeichnet. D.h. ein
Satellit besteht damit aus mindestens einem Baustein.
Auch aus Softwaresicht ist die Architektur modular
ausgelegt: Software-Module beinhalten die im Baustein
vorhandene Software, etwa zur Identifikation des
Bausteins oder zur Planung der Konfiguration des
Baukastens bei Rekonfiguration von Bausteinen, um nur
einige Beispiele aufzufiihren.

Die folgenden Abschnitte geben einen Uberblick tiber die
grundlegenden  Entwurfsaspekte eines Bauskasten-
systems flr rekonfigurierbare Satelliten, die Gestaltung
eines einzelnen Bausteins, sowohl konzeptionell als auch
konstruktiv, sowie die implementierte Software-Architektur.

4.1. Definition und Modellierung eines Bau-
kastensystems

Die Konzeption eines rekonfigurierbaren Satellitensystems
erfordert zunachst die Festlegung einer Modularisierungs-
ebene zur Definition der Bausteine. Eine sinnvolle
Zerlegung des Satellitenbusses, mit Blick auf die zu
erwartende Komplexitat, aber auch der Standardisier-
barkeit der Bausteine und Schnittstellen, geschieht auf
Komponentenebene. BILD 1 zeigt die Zuordnung der
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damit entstandenen Bausteine zu ihren entsprechenden
Subsystemen, wobei eine Erweiterung der aufgelisteten
Systeme im Rahmen alternativer Missionen denkbar ist.
Als Bestandteil eines modularisierten Baukastensystems
verfigt somit jeder Baustein, ausgerlistet mit
entsprechenden Komponenten fir AOCS, Kommunikation
etc. Uber eine dedizierte Funktion.

BILD 1. Bausteine eines modularen Satellitensystems

Bei Betrachtung der GroRen und Massen einzelner Bau-
steininhalte wird die ZweckmaRigkeit deutlich, mehrere
Komponenten in einem Baustein zu vereinen bzw.
miteinander zu verknipfen. Dies trifft insbesondere auf die
Sonnensensoren zu, die praktisch an jedem Baustein
implementiert sein kénnen, sowie die Power Control and
Distribution Unit (PCDU) und den On-Board-Computer
(OBC). Um ein méglichst groles Mall an Flexibilitédt bei
der Rekonfiguration zu erhalten und gleichzeitig einen
gewissen Grad an Ausfallsicherheit zu gewahrleisten, ist
es angestrebt, mehrere ausgewdhlte Bausteine mit der
Funktionalitdt eines OBCs in Form von Softwaremodulen
zu versehen.

Versehen mit standardisierten mechanischen, elektrischen
sowie Datenschnittstellen ist eine flexible Zusammen-
stellung der Bausteine gemall der Missionszielstellung
maoglich. Die notwendigen Kriterien fur die Anordnung des
einzelnen Bausteins im Gesamtsystem, die sich aus den
Missionszielen und funktionalen Anforderungen der
Subsystemkomponenten ergeben, werden in einer
Ontologie modelliert. Neben der GroRe der Bausteine, den
vorhandenen Schnittstellen sowie den bendtigten
Ressourcen und enthaltenen F&higkeiten werden
insbesondere auch globale, bausteinrelative und baustein-
spezifische Regeln modelliert, welche die Verortung der
Bausteine beeinflussen. Mithilfe eines eigens entwickelten
Planungstools werden aus dieser Ontologie halb- oder
vollautomatisch geeignete Optionen far den
Zusammenbau des  modularen  Bausteinsatelliten
berechnet [17].

4.2. Strukturkonzept eines Baukastens

Eine Herausforderung bei der Konstruktion modularer
Raumfahrtstrukturen besteht darin, die gewinschte
Modularitdt im Orbit mit den auftretenden strukturellen
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Belastungen wahrend der Startphase in Einklang zu
bringen. Hier sind neben Stabilitdtsproblemen besonders
Eigenfrequenzanforderungen ein  dimensionierender
Faktor. Die Struktur soll auf der einen Seite aus einzelnen
rekonfigurierbaren und I6sbaren Elementen aufgebaut
sein, gleichzeitig aber die bendtigte Steifigkeit, Festigkeit
und Stabilitét bereitstellen.

Besonders die an die Struktur gestellten Eigenfrequenz-
anforderungen sind auch bei klassischen Raumfahrtsys-
temen eine dimensionierende GroRe bei der Auslegung.
Die Analyse bereits vorhandener Systeme zeigt, dass die
bendtigte Steifigkeit vor allem bei gréferen Strukturen
(z. B. MetOp-A) durch zylindrische Zentralstrukturen
bereitgestellt wird. Bendtigte Systeme werden auf
sekundaren Strukturelementen wie z.B. Sandwichplatten
montiert, die um die zentrale Struktur herum angeordnet
und befestigt sind. Die zylindrische Form der Priméar-
struktur dient weiterhin zur Anbindung an die kreisrunde
Struktur des Launchadapters. Kleinere Systeme, wie das
in dieser Studie als Referenzmission verwendete System
EnMap, besitzen zentrale Strukturelemente, wie z.B.
gekreuzt angeordnete Plattenelemente, die ein aus-
reichendes Tragheitsmoment liefern. Auch der Blick auf
die bereits vorgestellten modularen Systeme Landsat 4
oder der Modular Spacecraft Bus (MSB) zeigt dieses
Konstruktionsprinzip.

Der Aufbau des gesamten Systems muss daher die
aufgezeigten Konstruktionsmerkmale klassischer Systeme
berlicksichtigen, gleichzeitig aber die Md&glichkeit zur
direkten Rekonfiguration bereitstellen. Diese Anforder-
ungen legen eine Aufteilung des Systems in lasttragende,
festverbundene Strukturkomponenten und flexibel rekonfi-
gurierbare  Systemkomponenten nahe. Von einem
selbsttragenden Konzept, in dem jeder Baustein eine
tragende Funktion Gbernimmt, wird im Hinblick auf
dynamische Probleme Abstand genommen.

BILD 2 zeigt eine mdgliche Systemkonfiguration, die die
Aufteilung in System- und Strukturbausteine verdeutlicht.
Die grun dargestellten Bausteine fungieren als Struktur-
bausteine, die Ubrigen, in rot dargestellten, Bausteine als
Systembausteine. Die Systembausteine werden zumeist
von aulen an den Strukturbausteinen befestigt. Fir die
Startkonfiguration ist vorgesehen, dass nur einzelne
Systembausteine und keine Bausteinketten an der
Struktur  befestigt werden. Diese Anordnung der
Systembausteine ermdglicht die Entkopplung z.B. der
Schwingungsformen zwischen den einzelnen
Systembausteinen. Des Weiteren kénnen die Bausteine
nach dem erfolgten Start unabhangig voneinander
rekonfiguriert werden, da keine feste mechanische
Verbindung zwischen ihnen besteht. Systembausteine mit
unterschiedlichen Massen und dynamischem Verhalten
kénnen bereits wahrend des Starts beliebig Uber- und
nebeneinander angeordnet werden. Die zentralen
Elemente aus Strukturbausteinen sind von ihrer
Funktionsweise vergleichbar mit existierenden Launch-
adaptern fur kleine Satellitensysteme. Der Abbildung ist zu
entnehmen, dass einzelne Komponenten auch innerhalb
der Struktur angeordnet sind. Es ist wird untersucht, ob
besonders schwere Komponenten, wie z.B. Antriebs-
bausteine, auf diese Weise angeordnet werden kdnnen,
um einen moglichst geringen Abstand von der
Gesamtschwerpunktslage zu erzielen. Es werden hierzu
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Konzepte untersucht, wie diese Komponenten nach dem
Start ebenfalls modular weiter verwendet werden kénnen.

zentfrale
Dockingschnittstelle

innenliegender
Systembaustein

Strukturbaustein

BILD 2.

Systembaustein

Anordnung von System- und Struktur-
bausteinen

Fir die Konstruktion des MSB-Systems wurden
verschiedene geometrische Formen einzelner Bausteine
angedacht. Verschiedene Formen von Vielecken und
Kreisausschnitten wurden hierzu um die zentrale Struktur
angeordnet. Im Hinblick auf die mdglichst flexible
Rekonfigurierbarkeit im Orbit bietet jedoch die zu allen
Ebenen hin vorhandene Symmetrie des Wiurfels
entscheidende Vorteile und wird daher innerhalb dieser
Studie verfolgt. Es ist dennoch prinzipiell denkbar, fir
einzelne Bausteine Sonderformen zu verwenden.
Beispielsweise konnten Systeme, die ein gréReres
Nutzvolumen benétigen, in Mehrfachbausteinen ange-
ordnet werden.

Ein wesentliches Ziel der Auslegung muss die Minimierung
des Strukturgewichts sein. Die Analyse der in BILD 2
gezeigten Konfiguration bezlglich Steifigkeit, Festigkeit
und Stabilitdt zeigt, dass die Anforderungen unter-
schiedlicher Launchsysteme bei variierenden System-
bausteinmassen mit vertretbarem Materialaufwand erfullt
werden konnen. Die Analyse weiterer Konfigurationen
zeigt jedoch auch, dass eine Minimierung der Masse nur
dann eingehalten werden kann, wenn bei der Anordnung
der Strukturbausteine leichtbauspezifische Auslegungs-
aspekte wie die Maximierung des Tragheitsmoments
Beriicksichtigung finden. Die lasttragenden Elemente der
Strukturbausteine missen hierzu maéglichst weit von der
vertikalen Schwereachse entfernt angeordnet werden.

4.3. Konstruktion der Bausteine

Fur den Aufbau der Bausteinstruktur ist eine hybride

Bauweise geplant. Hierbei sollen sowohl metallische
Werkstoffe wie z.B. Invar oder Titan als auch
Faserverbundwerkstoffe verwendet werden. Die

Verwendung von Faserverbundbauteilen beinhaltet den
Vorteil, dass u.a. Eigenschaften wie die thermale
Ausdehnung durch gezielte Anordnung der Fasern
eingestellt werden koénnen. Kohlenstofffaserverstarkte
Verbundwerkstoffe besitzen zudem die Eigenschaft, dass
sie parallel zur Faserorientierung fast keinen bzw. einen
leicht negativen Warmeausdehnungskoeffizienten besit-
zen. Diese Eigenschaft ist mit Blick auf die gewiinschte
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Modularitdt von Bedeutung, da im Orbit erhebliche
Temperaturgradienten innerhalb der Struktur auftreten
kénnen. Fur eine Rekonfiguration ist es daher wichtig,
dass es nicht zu signifikanten thermalen Spannungen
zwischen einzelnen Bausteinen kommt, so dass ein Losen
der Schnittstellen verhindert wird. Die Kombination von
Verbundwerkstoffen mit metallischen Komponenten soll
eine thermische Formstabilitdt gewahrleisten. BILD 3 zeigt
den grundlegenden Aufbau eines Strukturbausteins
bestehend aus Plattenelementen und metallischen
Komponenten in den Eckpunkten.

BILD 3. Strukturbaustein

Die metallischen Elemente oder Knoten in den
Eckpunkten dienen der geeigneten Lasteinleitung, da eine
Einleitung von punktférmigen Lasten in Faserverbund-
werkstoffe kritisch zu bewerten ist. So werden an den
Knoten zum einen die Strukturbausteine untereinander
Uber Schraubenverbindungen fest miteinander verbunden,
zum anderen werden hier die Systembausteine wahrend
des Starts mit den Strukturbausteinen z.B. Uber
Frangibolts (BILD 4) verbunden. Dies ermdglicht eine
leichtbaugerechte Einleitung der Krafte in die Stutzstruktur
und stellt sicher, dass die ebenfalls angedeutete zentrale
Schnittstelle nicht die dimensionierenden Startlasten
tragen muss. Frangibolts sind nicht explosive Aktuatoren,
die das einmalige Lésen von zwei zuvor fest Uber eine
Bolzenverbindung verbundenen Bauteilen ermdglichen.

Rev. 502 Dimensions shown in inches

BILD 4. Frangibolts [18]

Die Mechanismen werden heutzutage bereits fur die
Befestigung von ausfaltbaren Strukturen wie Solarpanelen
verwendet. lhr  Funktionsprinzip basiert auf der
Verwendung von Formgedachtnislegierungen. Hierbei wird
ein zylindrischer Hohlkérper aus Nitinol um den zu
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I6senden Bolzen gebracht. Durch das Erwarmen des
Zylinders wird in diesem eine Formanderung (Langung)
hervorgerufen, die wiederum den gezielten Bruch des
Bolzens  bewirkt. Im  Vergleich mit explosiven
Trennmechanismen sind die hierbei hervorgerufenen
dynamischen Lasten deutlich geringer.

Die eigentliche Stabilitdt und Steifigkeit des Strukturbau-
steins wird Uber die dargestellten Plattenelemente erzielt.
Diese Plattenelemente kénnen entweder in Sandwich-
oder Isogridbauweise ausgelegt werden.

Analysen hinsichtlich Eigenfrequenz und Stabilitdt haben
gezeigt, dass abhdngig von der gewahlten Konfiguration,
vor allem die wahrend der Startphase vertikal in
Flugrichtung angeordneten Strukturkomponenten entlang
der duReren Kanten einen dimensionierenden Einfluss auf
das Verhalten der Gesamtstruktur haben. In den vertikalen
Eckbereichen der Strukturbausteine sind die Platten-
elemente daher aufgedickt und werden durch zusatzliche
Kantenprofile verstarkt. Die einzelnen Komponenten des
Bausteins (Platten, Eckprofile und metallische Kompo-
nenten) sollen mittels Klebeverbindungen miteinander
verbunden werden. Analysen der Klebeverbindungen fur
die gegebenen Belastungen haben gezeigt, dass bei
geeigneter Gestaltung der Klebeflache z.B. durch Stufen
oder Schéften, eine Ubertragung der Kréfte méglich ist.

Im Sinne der Standardisierung ist ein Ziel der Konstruktion
und Strukturauslegung, die Bausteine aus einer moglichst
kleinen Anzahl Einzelteilen aufzubauen, die jeweils
Standardelementen entsprechen. Es soll ein Katalog
aufgestellt werden, der eine begrenzte Anzahl an
Bauteilkomponenten bereitstellt, aus dem die einzelnen
Bausteine aufgebaut werden kénnen. Grundlegende
Konstruktionsprinzipien wie Flgetechniken und &aufere
Abmessungen werden nicht verandert. Auf geadnderte
Anforderungen hinsichtlich der Steifigkeit oder Festigkeit
kann durch die Variation der Bauteildicke in Form
zuséatzlicher Lagen der Faserverbundbauteile reagiert
werden.

Zur Steigerung der Modularitdt der Strukturbausteine
werden zwei Konzepte fiir eine erweiterte Nutzung
verfolgt. Wie bereits oben angesprochen, sollen schwere
Komponenten wahrend des Starts innerhalb der Struktur
untergebracht werden. Damit im Orbit eine Anordnung
dieser Komponenten aullerhalb der Zentralstruktur
maoglich ist, werden Mdoglichkeiten sowohl fir die
Befestigung als auch die Fihrung der Systeme im Inneren
der Strukturbausteine untersucht. Diese sollen eine
Entnahme der Bausteine ermdéglichen. Besonders im
Hinblick auf mdgliche Sonderbausteine bzw. groRere
Mehrfachbausteine wird hierin eine Mdéglichkeit gesehen,
diese effizient in den Orbit zu transportieren. Weiterhin
wird untersucht, ob auch ein Konzept mit I&sbaren
Strukturbausteinen aus  strukturmechanischer  Sicht
maoglich ist. Zwar werden die Strukturbausteine nicht den
gleichen Grad an Modularitat besitzen kénnen wie die
Systembausteine, dennoch ermdglicht der Ansatz den
orbitalen Aufbau von grolReren zusammenhdngenden
Strukturen, die aus mehreren urspringlich einzelnen
Systemen bestehen.

Die Systembausteine werden ebenfalls in einer hybriden
Bauweise ausgelegt. Metallische Komponenten werden
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auch hier im Bereich der Lasteinleitung verwendet, um die
Anbindung der Systembausteine an die Strukturbausteine
mit Hilfe der Uber Frangibolt-Aktuatoren I6sbaren Bolzen-
verbindung herzustellen. Die Ubrigen Komponenten
werden aus Faserverbundmaterialien gefertigt. Fir die
Auslegung der Systembausteine sind im Vergleich zu den
Strukturbausteinen weniger die mechanischen Lasten
dimensionierend. Die Auslegung der Strukturkomponenten
wird mafigeblich durch die Anforderung hinsichtlich der
Funktionalitat bestimmt:

*  Anbindung von Systembaustein am Strukturbaustein

»  Einbindung der zentralen Schnittstelle

*  Anbindungsmdglichkeiten fiur beliebige Systeme im
Inneren des Bausteins

«  Strahlungsabschirmung

* Regelung des Thermalhaushalts

Diese Anforderungen bestimmen im Wesentlichen den
Aufbau der Bausteine und die Wahl der Komponenten.
Auch hierbei wird das Ziel verfolgt, mdglichst
standardisierte Elemente fur den Aufbau der Bausteine
bereitzustellen.

4.4. Software-Architektur

Die modulare Bausteinarchitektur wird durch ein
modulares, verteiltes Software-Framework ergénzt. Dieses
ist in der Lage, die in einem Satelliten vorhandenen
Bausteine und deren Kopplungen zu anderen Bausteinen
im laufenden Betrieb zu erkennen und daraus den Aufbau
des Satelliten in die darin enthaltenen Komponenten zu
ermitteln. Das Software-Framework stellt auflerdem
Mechanismen zur Verfugung, um effizient und transparent
auf die Komponenten des Satelliten zugreifen zu kénnen,
ohne sich um deren exakte Position oder um
Netzwerkkommunikation kimmern zu missen [19].

5. SCHNITTSTELLENBETRACHTUNG

Jeder Baustein verfigt zur Realisierung eines
Gesamtsystems Uber verschiedene Schnittstellen. Hierzu
zahlen die mechanische Verbindung zur Kopplung der
Bausteine aneinander, elektrische Schnittstellen zur
Energielibertragung,  thermische  Schnittstellen  zur
Regulierung des Warmehaushalts sowie Daten-
schnittstellen.

Es ist gefordert, dass jeder Systembaustein mit einer
Schnittstellenanzahl von n = 3 ausgestattet ist. Hierbei ist
jedoch die Art und Anordnung der im Baustein
vorhandenen Komponenten zu beachten. Bausteinseiten,
die fiur Kameradffnungen vorgesehen oder durch
Triebwerke besetzt sind, kdnnen zwangslaufig nicht Uber
eine der oben genannten Schnittstellen verfiigen.

5.1. Anforderungen an Bausteinschnittstellen

Die zentralen Eigenschaften fur eine Standardschnittstelle
leiten sich aus der Forderung ab, dass die einzelnen
Bausteine frei verknipfbar sein sollen. Das bedeutet zum
einen, dass jede Bausteinseite (soweit mit einer
Schnittstelle ausgestattet) mit jeder Fldche anderer
Bausteine Verbindungen eingehen kdénnen soll und zum
anderen, dass die Bausteine gegeneinander verdreht sein
dirfen —in dem betrachteten wirfelbasiertem Konzept in
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90°-Schritten. Hieraus ergibt sich die Anforderung, dass
die Schnittstelle sowohl rotations- als auch spiegel-
symmetrisch sein soll.

Aus den Aufgaben der Schnittstelle resultieren weitere
Anforderungen: sie soll in der Lage sein, zwei Bausteine
mechanisch fest zu verbinden sowie Ressourcen (Daten,
Energie und Wéarme) zu Ulbertragen. Des Weiteren muss
die Schnittstelle eine Detektion ermdglichen, inwieweit sie
gegen die mit ihr verbundenen Schnittstelle verdreht ist
und ob eine Kopplung letztlich stattfand. Die letzten
Anforderungen resultieren aus dem Einsatzumfeld im
Orbit: die Schnittstelle soll den Umweltbedingungen
gegenuber resistent sein. Gefordert werden zudem flr
jede der Schnittstellen eine geringe Masse und GroRe,
wenige bewegliche Teile und eine geringe mechanische
Komplexitat. AuBerdem soll sie im passiven Zustand keine
elektrische Leistung verbrauchen.

Zusammenfassend lassen sich die Anforderungen wie
folgt auflisten:

*  Rotationssymmetrie

*  Spiegelsymmetrie

*  Detektierbarkeit der Kopplung

»  Detektierbarkeit der Verdrehung

*  Mechanische Schnittstelle: keine Energie zum Halten
nétig — nur zum Lésen

*  Wenig bewegliche Teile

*  Geringe Komplexitat

* Leicht

*  Platzsparend

* Resistent gegen Umweltbedingungen

5.2. Mechanische Schnittstelle

Der grundlegende Aufbau der mechanischen Schnittstelle
wird durch die bereits beschriebenen Randbedingungen
und Anforderungen bestimmt. Eine weitere, fur die
Bewegungsaktuatorik wichtige Anforderung ist zudem die
Versenkbarkeit bzw. Einfahrbarkeit der Schnittstelle. Dies
soll ermdglichen, dass auch Bausteine entnommen
werden kénnen, die zentral in einer Matrix von miteinander
verbundenen Bausteinen angeordnet sind. Nach dem
Einfahren der Schnittstelle kbnnen benachbarte Bausteine
aneinander vorbei gleiten.

BILD 5 =zeigt einen Schnitt entlang der zentralen
Verbindungsachse durch die zentrale Schnittstelle, wobei
der spiegelsymmetrische Aufbau erkennbar ist. Das
Docking der beiden Schnittstellen erfolgt Gber ein
verfahrbares  zylindrisches  Dockingelement. Dieses
Dockingelement ist auf beiden Seiten der Schnittstelle
vorhanden und wird Uber ein innenliegendes Gewinde
gefuhrt. Durch eine von einem Motor hervorgerufene
Drehbewegung wird das Element aus- bzw. eingefahren.
Der Verschluss des Mechanismus, nach erfolgreichem
Verfahren des Dockingelementes, erfolgt Uber einen
separat angetriebenen Bajonettverschluss. Hierbei werden
hakendhnliche Elemente in eine Nut auf dem
Dockingelement gebracht und eine Fixierung der
Schnittstellen gewahrleistet, die ein Auseinandergleiten im
gedockten Zustand verhindert.
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Bajonett-
verschluss

Dockingelemente

BILD 5. Zentraler Dockingmechanismus

Der Mechanismus soll das zuverlassige Docking im Orbit
wahrend des Betriebs und die im Orbit wirkenden
mechanischen Lasten Ubertragen. Im Orbit treten Kréfte
und Momente entsprechend der Weltraumumgebung auf.
So wirken auf einen Satelliten verschiedene Krafte bzw.
Stormomente. In niedrigen Orbits (LEO) sind hierflr
Wechselwirkungen mit der  solaren  Strahlung,
Gravitationsgradienten, der Restatmosphare und dem
Erdmagnetfeld maRgeblich. Bei konventionellen Satelliten-
missionen sind die Stérmomente im LEO in der
Grofenordnung von 107-6 bis 10*-4 Nm. Im GEO sind die
Stérmomente weitaus geringer, allerdings muissen
Driftbewegungen ausgeglichen werden. Grundsétzlich
hédngt die GroRenordnung der Iokal auftretenden
Belastungen stark von der Konfiguration und GroRe des
Gesamtsystems ab. Es ist jedoch leicht einzusehen, dass
erst bei sehr groBen Systemen diese Krafte zu einer
dimensionierenden Grée werden.

Die Krafte aufgrund von Lagemandvern sind ebenfalls
stark missionsabhangig. Neben dem Einfluss der
Systemgréfe und Konfiguration spielen hier natirlich auch
die Anforderungen an die Geschwindigkeit, in der eine
bestimmte Lage eingenommen werden soll, eine Rolle. An
dieser Stelle kann jedoch ggf. auch die Lagerregelung fur
das System angepasst werden.

Aus den oben beschriebenen Uberlegungen wurde die
Schlussfolgerung gezogen, dass zunachst der eigentliche
Kopplungsvorgang gleichzeitig auch die fir die
Dimensionierung der Schnittstelle relevanten Lasten
verursacht. Zu einem spéateren Zeitpunkt sollen weitere
Untersuchungen zeigen, wo die Grenzen der konstruierten
Schnittstelle  beziiglich  anderer  missions-  bzw.
systemspezifischer Aspekte liegen. Krafte wahrend der
Startphase mussen nicht durch die zentrale Schnittstelle
getragen werden. Hierdurch ergeben sich Massen-
einsparpotentiale bei der Auslegung der Schnittstelle.

Die  mechanische  Verbindung zwischen beiden
Schnittstellen erfolgt wahrend des Dockingprozesses Uber
das Ausfahren eines zylindrischen Korpers. Der
zylindrische Koérper wird auf einem Gewinde gefuhrt und
mit Hilfe einer Drehbewegung aus- bzw. eingefahren. Der
Verschluss beider Seiten erfolgt Uber einen Bajonett-
verschluss, der ein Auseinandergleiten im gedockten
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Zustand verhindert. Ein wesentlicher Auslegungsaspekt ist
die Reduktion des Komplexitatsgrades der gesamten
Schnittstelle und ihrer Aktuatorik. Hierdurch sollen
potentielle Fehlerstellen verringert und die Zuverlassigkeit
gesteigert werden. Ein verfolgtes und erfolgreich
umgesetztes Ziel ist daher die Reduktion auf einen
bendtigten elektrischen Antrieb pro Schnittstelle. Dies ist
besonders im Hinblick auf die zwei bendétigten
Aktuatoriken fur die Bewegung des Kopplungszylinders
sowie des Verschlussmechanismus zu sehen. Wie bereits
in BILD 3 gezeigt wurde, wird die Schnittstelle zentral in
die Plattenelemente sowohl der Strukturbausteine als auch
der Systembausteine eingebaut und befestigt. Die
Schnittstelle wird aus metallischem Werkstoff gefertigt.

5.3. Elektrische Schnittstelle und Buskonzept

Ausgangslage fir die Untersuchungen zur elektrischen
Schnittstelle sind Betrachtungen der Form der Strom-
Ubertragung sowie der Geometrie und Positionierung der
Verbindungsstellen. Fir letztere stehen derzeit drei
Méglichkeiten fur weiterfihrende Betrachtungen im Fokus:

1) Positionierung der Schnittstellen in den Baustein-
ecken

2) Positionierung der Schnittstellen auf der Symmetrie-
achse

3) Positionierung als zentrale Ringschnittstelle auf einer
Bausteinseite

Eine Einschrénkung beziiglich des radialen Abstands zur
Mitte einer Bausteinseite ist nicht notwendig und erhéht
somit die Freiheitsgrade. Die einzigen zu betrachtenden
Randbedingungen fur die Wahl der Anordnung sind die
Positionierungsanforderungen der mechanischen und
Datenschnittstelle, die als Ubergeordnet angesehen
werden.

Hinsichtlich der geometrischen Auslegung ergeben sich
hingegen Herausforderungen durch die aufgestellten
Standardanforderungen, wie etwa der Symmetrie und der
90°-Rotationsfahigkeit der Bausteine sowie der beliebigen
Kopplung aller Bausteine. BILD 6 skizziert anhand einiger
Beispiele die Verkniipfung von Position und Geometrie bei
gleichzeitiger ~ Erfillung der Forderungen. Dabei
représentieren die hellen Flachen nach auRen stehende,
(mannliche) Stecker, die dunklen nach innen stehende
(weibliche) Kontaktbuchsen. Eine Integration der
elektrischen in die mechanische Schnittstelle kann unter
Umsténden sinnvoll sein, ist jedoch primar von der
Komplexitat und Ausfuihrung dieser abhéngig.
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BILD 6. Beispielgeometrien elektrischer Schnittstellen

Fur eine weitere Detaillierung der geometrischen
Auslegung wird es notwendig, die Art der mdglichen
Ubertragungsformen  elektrischen  Stroms in  die
Betrachtungen mit einzubeziehen. Als vielversprechendste
Ubertragungsarten konnten die Kontaktiibertragung mittels
Stromleitung sowie die induktive kontaktlose
Stromlbertragung mittels Magnetfeldern identifiziert
werden.
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Bei einer Ubertragung mittels elektrischer Leitung
kristallisieren sich finf aussichtsreiche Ausfiihrungen der
Verbindungsart heraus, die im folgenden Verlauf der
Studie weiter untersucht werden. Diese umfassen eine
Federkontaktschnittstelle, bei der Feder und Kontakt eine
Einheit bilden, sowie eine weitere Version, bei der Feder
und Kontakt getrennt vorliegen.

BILD 7. Federkontakte mittels Blattfedern
Als  dritte  Schnittstelle  wird eine  androgyne
Steckerschnittstelle  untersucht. Die Eignung einer

Ringschnittstelle basierend auf Kontakten sowie eine
kontaktlose Schnittstelle mittels Induktion, ausgefihrt als
Transformator mit Spalt, bilden den Abschluss der
Analyse. Problematiken, die bei weiterfihrenden
Untersuchungen Betrachtung finden, betreffen neben der
konstruktiven Umsetzung vor allem die auftretenden
Wirkungsgradverluste und die Eignung der Schnittstellen-
ausfuhrung fir eine Implementierung in ein orbitales
Baukastensystem.

Die Gestaltung des elektrischen Buskonzeptes sieht die
Verwendung zweier Netze vor: ein globales, welches alle
Bausteine Uber die Schnittstellen verbindet und
Busspannungen von 100 VDC bei 30-50 A Ubertragen
kann. Des Weiteren existiert in jedem Baustein ein
internes Netz zur Versorgung der Standardsubsysteme,
fur welches die eingehende Spannung sodann auf einen
Wert von 28 VDC herunter geregelt wird bei einem
Leistungsbedarf von bis zu 1kW pro Baustein.
Sonderbausteine wie Antriebe oder groRe Nutzlasten
kénnen auch vom globalen Netz direkt versorgt werden.
Zum letztlichen Betrieb der mitgefihrten Komponenten
eines Bausteins besteht die Mdglichkeit, die Spannung
weiter auf die bendtigten Voltbereiche herunterzuregeln.

Eine besondere Rolle im weiteren Verlauf der Studie wird
die Untersuchung des Zusammenspiels mehrerer
Energieerzeugerbausteine (Solargeneratoren), Speicher-
bausteine (Batterien) und Verbraucher haben. Im
Mittelpunkt stehen die Entwicklungen der Spannungs-
regelung, Stromkontrolle, Lade- und Entladeregelung.
Neben dem Konzept eines uUbergeordneten zentralen
Stromkontrolimoduls, welches entscheidet, welche Lasten
(Stromverteilung, Batterie laden) oder Erzeuger (Shunt-
Regulierung der Solargeneratoren, Batterieeinspeisung)
im Betrieb sein kénnen, wird vor allem das Konzept
dezentraler autonomer Regelung durch jeden einzelnen
Baustein untersucht.

5.4. Thermische Schnittstelle

Die Modellierung der thermalen Schnittstelle eines
Bausteinsystems  fordert neben der Umsetzung
subsystemspezifischer Bedingungen, wie die Einhaltung
der Temperaturgrenzen bzw. Minimierung thermaler
Schwankungen im Bausteininnern, auch die Betrachtung
der zuvor aufgefihrten allgemeinen Schnittstellen-



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2011

anforderungen. Dies schlielt u.a. die Forderung nach
einer mehrfachen und wiederholbaren L&ésung der
Verbindung durch einen robotischen Manipulator ein,
woraus besondere Herausforderungen bei der Wahl von
Warmeleit- und Koppelelementen resultieren. Mechanis-
men dieser Art finden derzeit in konventionellen
Raumfahrtsystemen keine nennenswerte Anwendung.
Eine Ausnahme bilden die auf der ISS genutzten ,Thermal
Brush Fins" der Orbital Replacement Units. Diese auf
Aluminiumplatten aufgebrachten Birsten aus Karbon-
fasern ermdglichen eine thermische Kopplung mit dem
thermalen Bussystem der ISS. Derartige Systeme
bendtigen jedoch bei einem Warmedurchgangskoeffizient
von 660 W/m2K einen relativ grolen Bauraum fir einen
ausreichenden Warmetransfer [20].

Anhand der aufgefiihrten Forderungen und der derzeit
verfigbarer TCS-Technologien wurden vier Thermal-
kontroll-Architekturen ausgearbeitet (BILD 8). Bei drei der
betrachteten Architekturen wird ein thermales Bussystem
verwendet, welches sich durch die Strukturbausteine des
gesamten Raumfahrzeugs zieht. Dieser nahezu isotherme
Bus soll Systembausteinen die Mdéglichkeit geben, durch
Kopplung Wé&rmeenergie aufzunehmen und abzugeben.
Variationen in den Architekturen erlauben z.B. die
Regelung des isothermen Busses durch Radiator- und
Heizerbausteine auf eine feste Temperatur oder die
interne  Regelung der Bausteintemperatur  durch
zusatzliche Radiator- und Heizelemente. Die Vvierte
Architektur sieht die thermische Isolierung aller Bausteine
und eine autonome Regelung ihres Warmehaushalts vor.
Alle Architekturen unterscheiden sich in ihrer Komplexitat.

Therm. isolierte Architektur || Modularisierter thermaler Bus

-~ Komponente chne Heizer
Thermale Kopplung
Isotherme Struktur BS

Baustein
| AW | mit Heizer

variabler Radiator @&

. Komponente mit Heizer

(

-
@ =

L]
~—._ variabler Radiator

Thermaler Bus Diskreter thermaler Bus
— variabler Radiator J}} _— variabler Radiator

| Komponente mit Heizer T Komponente mit Heizer
"
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1

Thermischer Schalter
BILD 8.

Thermale Kopplung Thermale Kopplung
Isotherme Struktur BS Isath Struktur BS

Et.,

Konzepte fir die thermale Schnittstelle

Die untersuchten Konzeptvariationen basieren auf der
Einbindung aktueller sowie sich derzeit noch in der
Entwicklung befindlicher Thermalkontrollelemente, wie
Heizer oder thermische Schalter zur Verédnderung der
Warmeleitfahigkeit eines Pfades. Eine besondere
Erwdhnung gilt den Radiatoren mit variabler Emissivitat.
Bisher hergestellt als mechanische Jalousien, sind sie
aufgrund beweglicher Teile fehleranfallig, bendtigen
elektrische Energie und einen gewissen Bauraum. Aktuelle
Prototypen auf Basis von MEMS oder mit
elektrochromatischen und elektrostatischen Beschich-
tungsfilmen versprechen langfristig durch einen geringen
mechanischen Aufwand und Leistungsbedarf neue
Maoglichkeiten. Der Auslegungsprozess der thermalen

1430

Schnittstelle des Bausteins entsteht daher in enger
Verzahnung mit dem strukturellen Bausteindesign. Hierbei
wird u.a. untersucht, inwieweit Aulenseiten mit
thermischer Isolierung beschichtet und zur Integration der
thermischen  Schnittstellenelemente  genutzt werden
kénnen. Denkbar ist ein Anbringen von Aufenplatten im
Baukasten, auf welchen standardisierte Radiatoren mit
variabler Emissivitdt aufgebracht sind. Des Weiteren
besteht ein enger Zusammenhang zwischen der
Materialwahl der Bausteinwande, wie im Abschnitt zuvor
bereits Erwahnung fand.

Um eine Bewertung fur die ausgearbeiteten
Thermalkontroll-Architekturen durchfiihren zu kénnen,
wurden diese zunéchst in einem thermal-mathematischen
Knotenmodell modelliert und jeweils diverse Falle
simuliert, welche u.a. einen kalten und heillen Orbit
umfassen, sowie unterschiedliche Warmeleitparameter in
Struktur und Schnittstelle einbeziehen. Die anschlieRende
Integration des Knotenmodells in die eigens entwickelte
Software ModuSat  ermdglicht  eine  grafische,
dreidimensionale Beobachtung der thermischen Verlaufe.
ModuSat erlaubt die flexible Zusammensetzung von
Bausteinen aus dem Katalog und generiert automatisch
die Knotenzusammenhdnge. Die Algorithmen fiir die
thermalen Berechnungen beriicksichtigen Bahndaten,
Sonneneinstrahlung, Erdinfrarot, Erdalbedo, sowie
Abschattung durch Anordnung der Bausteine. Die noch
ausstehende abschlielende Bewertung wird zum einen
Aussagen zur Leistung des TCS, z.B. der Temperatur-
stabilitdt und der Schwankung im Temperaturbereich
beinhalten. Zum anderen werden Aspekte im Design
bewertet, wie z.B. die Komplexitdt und die Modularisier-
barkeit der Schnittstelle.

5.5. Datenschnittstelle

Um einen modularen Aufbau des Satellitensystems auch
softwareseitig moglichst gut unterstiitzen zu kénnen, ist
eine Datenschnittstelle mit einer mdglichst hohen
Datenrate wiinschenswert. So kdnnen beispielsweise die
Aufnahme und Verarbeitung gréRerer Datenmengen, etwa
von datenintensiven Sensoren, raumlich getrennt in
unterschiedlichen Bausteinen durchgefuhrt werden. Die
Mindestanforderung liegt bei 100 Mbit/s. Aufgrund des
rotations- und spiegelsymmetrischen Aufbaus der
mechanischen Schnittstelle ist weiterhin eine einadrige
Verbindung wunschenswert. Eine mehradrige und
rotationssymmetrische Verbindung stellt gerade bei der
Hochfrequenzdateniibertragung eine grole Heraus-
forderung dar, da redundante Datenpfade entweder exakt
gleich lang sein oder jeweils intelligente Elektronik die
Mehrwegausbreitung herausfiltern muisste. AuRerdem
ergeben sich an den Medienlbergdngen der Kontakt-
flachen zwischen den Bausteinen Teilreflexionen und
damit eine weitere Beeintrachtigung der Signalqualitat, die
es zu vermeiden gilt. Natzlich, aber nicht erforderlich, wére
es zudem, Uber das verlegte Netz, und somit Uber die
Schnittstelle, mehrere logische Netze parallel Ubertragen
zu koénnen (siehe auch Anforderungen an das
Datenbuskonzept, Abschnitt 5.5.1). AuRerdem ware eine
galvanische Trennung der Datenverbindung
wiinschenswert. Als Anforderungen an die Datenschnitt-
stelle ergeben sich somit:

. Hohe Datenrate
»  Einadriges Konzept
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*  Mdglichkeit Netze auf einer
(optional)

»  Galvanische Trennung (optional)

paralleler Leitung

5.5.1. Datenbuskonzept

Aus den Anforderungen zur Datenschnittstelle geht hervor,
dass eine einadrige Lésung zu bevorzugen ist, wenn es
um die Realisierung einer rotationssymmetrischen
Schnittstelle geht. Unter Berucksichtigung der generellen
Schnittstellenanforderungen und des Entwurfs der
mechanischen Schnittstelle wurden mdogliche Datenbus-
systeme getestet und evaluiert. Hierbei ergaben sich bei
der Lichtwellenleitertechnik (LWL) bisher die besten
Ergebnisse, besonders da der Aufbau einer
rotationssymmetrischen Datenschnittstelle mit hoher
Bandbreite und niedriger Komplexitdt mdglich ist. LWL
sind leicht, robust gegenliber elektromagnetischer
Strahlung und liefern zudem die gewilinschte galvanische
Trennung. Fir das Gesamtkonzept bietet sich daher eine
Lésung auf Glasfaserbasis an. Mit Hinblick auf den
schnellen Aufbau von Prototypen wurden hierzu
insbesondere Untersuchungen mit einer polymeroptischen
Variante durchgefiihrt, da diese wesentlich einfacher
handhabbar ist.

Einadrige LWL aus Glas erreichen heute schon
Datenraten im Bereich von 10 GBit/'s im kommerziellen
Einsatz, Uber 100 GBit/s sind in Versuchen auf einer Faser
erreicht worden. Die maximale Datenrate hangt hierbei im
Wesentlichen von der mit zunehmender Entfernung
steigenden Dampfung des Ubertragungsmediums ab. Da
diese jedoch erst bei Distanzen im Kilometerbereich eine
Rolle spielt, ist sie bei Einsatzen in einem Satelliten nicht
von Relevanz.

Multimode-Fasern sind einzelne Fasern, auf denen
unterschiedliche Signale mittels mehrerer Wellenlangen
gleichzeitig Ubertragen werden konnen. Sie haben
Ublicherweise eine Datenrate im Bereich von 10 Gbit/s,
wenn Wellenldngenmultiplexing eingesetzt wird. Mit
speziellen Multiplex-Verfahren kénnen erheblich héhere
Raten erzielt werden: mittels DWDM (dense wavelength
division multiplexing) kénnen z.B. 40 Signale parallel mit je
2,5 Gbit/sm, also insgesamt 100 Gbit/s, Ubertragen
werden. Die Fasern haben einen Durchmesser im Bereich
von 125 Mikrometern (0,1 mm) inkl. Kern und Mantel.
Hinzu kommt bei handelsublichen Kabeln noch eine dicke
PVC-Schutzschicht, um die Biegeeigenschaften und
mechanische Belastbarkeit sicherzustellen. Bei fester
Montage kann diese aber eingespart werden. Da sich bei
diesen Fasern mehrere Wellenldngen unabhangig
voneinander Ubertragen lassen, konnen somit auch
mehrere Netze parallel betrieben werden.

Singlemode-Fasern sind auf die Ubertragung einer
einzelnen Wellenldnge ausgelegt. Sie haben ebenfalls
einen Durchmesser im Bereich von 125 Mikrometern
(0,1 mm) inkl. Kern- und Mantelglas. Auch hier kommt fir
gewohnlich eine Schutzschicht aus PVC zum Einsatz.
Aufgrund ihrer geringen Dampfung im Vergleich zu
Multimode-Fasern werden sie hauptsachlich fir die
Datenlbertragung tber groRe Distanzen eingesetzt. Hier
sind Abstande von bis zu 100 km ohne Repeater méglich.
Der Gewichtsvorteil von LWL gegeniliber Kupferkabeln ist
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offensichtlich: 1 km LWL ohne Kunststoffmantel hat ein
Gewicht in der GroRenordnung von etwa 25g. Der mit
Abstand groRte Anteil am Gewicht kommerzieller LWL
entsteht durch die Stecker sowie den Mantel, der die
Faser vor mechanischer Beschadigung schitzen soll.
Beides lasst sich im Falle des Satelliten einsparen. Auch
die Robustheit gegeniber den Einsatzbedingungen ist
sehr gut: So wurden Fasern mit einem Temperaturbereich
von -55°C bis +125°C bereits fiir Raumfahrt-
anwendungen getestet [21], und es gibt kommerzielle
Fasern mit einem Einsatz-Temperaturbereich von -60 °C
bis +350°C, die auch im Vakuum einsetzbar sind. Da die
Ubertragungstechnik auf Lichtwellen basiert, ist sie nicht
anfallig gegen elektromagnetische Stdreinflissen und stort
selbst auch keine empfindliche Sensorik. An den
Endgeraten im Baustein selbst muss nach heutigem Stand
der Technik entweder direkt ein Transceiver eingebaut
sein oder es muss ein Wandler von LWL auf
herkémmliches Ethernet (oder andere Netzwerktypen)
verwendet werden.

5.5.2. Konzept der Datenschnittstelle

Das Konzept fur die Datenschnittstelle baut auf dem
Konzept des Datenbusses sowie den analysierten
Anforderungen fir die Datenschnittstelle auf. Ent-
sprechend soll hier eine Datenverbindung zwischen zwei
Bausteinen geschaffen werden, die rotations- und
spiegelsymmetrisch ist und Daten eines einadrigen
glasfaserbasierten Lichtwellenleiters bidirektional
Ubertrégt. Das Konzept sieht vor, das Lichtbindel der
Glasfaser mittels Linsen aufzufiachern, als Lichtstrahl mit
(verhaltnismaRig groflem) Durchmesser (mehrere mm bis
cm) zu Ubertragen und auf der jeweils anderen Seite durch
die gleiche Linse wieder zu biindeln. Der Vorteil dieses
Konzeptes liegt zum einen darin, dass relativ grofie
Strecken Uberbrickt werden kénnen und zum anderen
darin, dass durch die Dicke des Strahls die nétige
Montage- und Kopplungsprazision gesenkt wird. Zwei
0,05 mm dicke Glasfaserkerne 90% deckungsgleich zu
koppeln, wirde eine immense Prédzision der Schnittstelle

erfordern.
| |
| [
/ \
BILD 9. Schematische Darstellung der optischen

Datenschnittstelle. Durch die Auffacherung des
Strahls wird die Positionierungstoleranz
signifikant erhéht.

Blendschutz

Der Einsatz von Linsen zur Freiraumibertragung zwischen
Bausteinen — wenn auch nur uber sehr kurze Distanzen —
stellt eine Neuerung im Unterschied zu bereits
weltraumerprobten Glasfasertechnologien dar, und ist
daher hinsichtlich der Raumfahrttauglichkeit noch zu
bewerten. Moglicherweise bendétigen die Linsenkdpfe der
Datenschnittstelle  einen  Blendschutz, damit die
Empfangerdioden bzw. die Linsenkdpfe an den Schnitt-
stellen, an denen keine Bausteine angekoppelt sind,
keinen Schaden nehmen, wenn sie z.B. direkt in die
Sonne gerichtet sind (Brennglaseffekt). Denkbar ware hier
eine Iris-Blende zur Verdeckung der Linse.
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5.5.3. Orientierungsdetektion

Zur Detektion der Verdrehung zwischen zwei Baustein-
Schnittstellen wird ein Lichtschrankenprinzip benétigt: 4
Phototransistoren sind auf einem Kreisumfang in 90°
Schritten montiert und detektieren eine LED mit
passendem Emitterspektrum auf der Gegenseite. Durch
das Wissen, welcher Transistor das Licht der LED
empféngt, lasst sich die Verdrehung bestimmen.

6. ZUSAMMENFASSUNG & AUSBLICK

Die Modularisierung eines konventionellen Satelliten-
busses in ein System bestehend aus Bausteinen ist die
grundlegende Voraussetzung fir die Realisierung
erweiterter On-Orbit-Servicing-Aufgaben. Dies beinhaltet
nicht nur die Wartung des Baukastensatelliten, sondern
schliet viel mehr auch die Erweiterung und
Rekonfiguration des  Satellitensystems im  Orbit
entsprechend der Anforderungen durch neue Aufgaben
und Missionszielstellungen mit ein. Mit dieser Arbeit wurde
eine Architektur fir einen rekonfigurierbaren Bau-
steinsatelliten présentiert. Ansdtze zur Umsetzung der
mechanischen, elektrischen, thermischen sowie
Datenschnittstelle zwischen den Bausteinen wurden
vorgestellt und  Mdglichkeiten  zur  konstruktiven
Umsetzung der Satellitenbausteine erlautert. Die
erarbeiteten Ergebnisse liefern damit den Nachweis der
technologischen Machbarkeit und stellen einen ersten
Schritt zur Realisierung dar.
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