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Die Startzahlen von Nano- oder Pikosatelliten in den letzten Jahren spiegeln die stark
ansteigende Nachfrage nach Kleinstsatelliten wieder. Diese kleinen und kostengunstigeren
Satelliten - insbesondere sog. CubeSats - haben die Raumfahrtindustrie revolutioniert, indem
sie den Zugang zum Weltraum kommerzialisiert und fur eine Vielzahl von Akteuren zugénglich
gemacht haben. VVor allem die zunehmende Bedeutung von Daten fur globale Kommunikation,
Erdbeobachtung und Klimaforschung sind fiir diese Entwicklung verantwortlich.
Kleinstsatelliten kdnnen in Konstellationen zusammenarbeiten, um umfangreiche und
kontinuierliche Datensdtze zu liefern, die zum Beispiel fir Wettervorhersagen,
Katastrophenmanagement und die Uberwachung von Umweltschaden unerlasslich sind.
Hierfur sind jedoch eine moglichst prézise Lageregelung und Positionierung der einzelnen
Satelliten notwendig, damit eine bestmdgliche Kommunikation untereinander oder zur
Bodenstation gewabhrleistet ist. Aus diesem Grund und aufgrund der starken Nachfrage nach
CubeSats sind Antriebssysteme gefragt, die einerseits die Rahmenbedingungen hinsichtlich
Grolke und Gewicht erfiillen und anderseits eine exakte Steuerung dieser Satelliten
sicherstellen. Das forcierte die Entwicklung des VVakuumlichtbogentriebwerkes (VAT), das sich
flr diese Anwendung eignet, jedoch bis auf einzelne Ausnahmen bis zum heutigen Zeitpunkt

seine Funktionsweise nur unter Laborbedingungen demonstrieren konnte.

In dieser Arbeit wird die Entwicklung und Funktionsweise eines VAT vorgestellt, das als
eines von vielen Experimenten Teil einer fur 2025 geplanten Kleinsatellitenmission ist. Dabei
wurde entsprechend den betriebskonzeptionellen, mechanischen, thermischen und elektrischen
Anforderungen der Satellitenplattform ein Antrieb entwickelt, der alle VVorgaben erfullte und
erfolgreich qualifiziert wurde. Die Konzeptionierung und Umsetzung erfolgte im steten
Austausch mit dem Projektmanagementteam und dem Satellitenbauer. Dariiber hinaus wurden
charakteristische Kennwerte des VAT diagnostiziert. Das Resultat zeigt ein einsatzfahiges
Experiment, dass aus einer (bergeordneten Steuereinheit und vier angeschlossenen
Triebwerken besteht und in den Gberbetrieblichen Ablauf des Satelliten integriert wurde. Die
VATs werden mittels einer autark arbeitenden Versorgungseinheit betrieben, die
Sicherheitsvorgaben erflllt und Statusmeldungen zuriicksendet. Die ermittelten Kennzahlen

liegen im Bereich friiherer entwickelter VATS.

Diese Satellitenmission mit dem entwickelten VAT Experiment an Bord ermdglicht, das

Triebwerk unter realen Bedingungen zu testen und Informationen ({ber dessen
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Betriebsverhalten zu generieren. Da es aufgrund der geringen Anzahl an durchgefiihrten
Satellitenmissionen mit einem VAT kaum Information dieser Art gibt, kann die SeRANIS
Mission einen wichtigen Teil dazu beitragen, weitere Erkenntnisse tiber dieses Antriebssystem
zu erlangen, mit deren Hilfe die weitere Entwicklung des Vakuumlichtbogentriebwerkes

voranschreiten kann.

Teile dieser Arbeit wurden im Vorfeld vertffentlicht in:

» Roman Forster, Michal Szulc and Jochen Schein. Design of a power processing unit
with integrated telemetry for a vacuum arc thruster as part of the SeRANIS mission,

Journal of Electric Propulsion, Vol 3, article 13, 2024.

URL: https://link.springer.com/article/10.1007/s44205-024-00074-1URL

» Roman Forster, Michal Szulc and Jochen Schein. Development of a space-approved
vacuum arc thruster. 38" IEPC, 2024.

URL: https://www.iepc2024.com/en/home.html  (Proceedings noch nicht zum

Download verfugbar)

» Roman Forster, Michal Szulc and Jochen Schein. High-speed tomography for plasma

bulk velocity measurement, Journal of Applied Sciences, accepted and to be published.


https://link.springer.com/article/10.1007/s44205-024-00074-1URL
https://www.iepc2024.com/en/home.html

Abstract

Abstract

The launches of nano- or picosatellites reflect the fast growing demand for small satellites
in recent years. These small and cheaper satellites—especially the so-called CubeSats—have
revolutionized the space sector by democratizing access to space and making it accessible to a
wide range of actors. The increasing importance of data for global communication, Earth
observation, and climate research is particularly responsible for this development. Small
satellites can operate in constellations to deliver extensive and continuous datasets that are
essential for weather forecasting, disaster management, and monitoring environmental damage.
However, this requires precise attitude control and positioning of the individual satellites in
order to ensure optimal communication with each satellite or with the ground station. In view
of the high demand for CubeSats, the demand for propulsion systems that ensure accurate
control of such satellites while meeting the strict size and weight requirements has increased.
These two main constraints pushed the development of the vacuum arc thruster (VAT), which
is a suitable propulsion system for this application. So far, however, there have only been a few
missions with a VAT on board, so the functionality has mostly been demonstrated under

laboratory conditions.

This work presents the development and operation of a VAT, which is one of several
experiments as part of a small satellite mission in 2025Thus, in order to meet the operational,
mechanical, thermal, and electrical requirements of the satellite platform, was developed that
fulfilled all specifications and was successfully qualified. This was done in cooperation with
the project management and the satellite provider. Furthermore, specific parameters of the VAT
were measured and calculated to characterize the system. The resulting experiment consists of
a central control unit, that is connected to four thrusters and is integrated into the satellite's
overall operation sequence. The VATSs are supplied by a self-controlled power supply unit,
which meets given safety requirements and provides information about the state of each

thruster. The evaluated parameters are in line with previously developed VATS.

This mission, which will take the developed VAT experiment into space, offers the
opportunity to test the thruster under real conditions and gather information about its
operational behavior in orbit. Since there is little information on the operational performance in
space due to the small number of satellite missions with a VAT on board, the SeRANIS mission
can contribute significantly to gaining further insights into this propulsion system, which might

improve the further development of the vacuum arc thruster.
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Parts of this work were published in:
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“Eigentlich weil} man nur, wenn man wenig weif3. Mit dem Wissen wéchst der Zweifel.*

Johann Wolfgang von Goethe, 1826
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1. Einleitung

In den letzten beiden Jahrzehnten hat sich die Anzahl an Kleinsatellitenmissionen
signifikant erhoht. Bei genauerer Unterteilung der bis zu 500 kg schweren Kleinsatelliten ist
zu erkennen, dass insbesondere bei Nanosatelliten, die durch ein Gewicht von < 10 kg definiert
sind, eine deutliche Steigerung an durchgefiihrten Missionen stattfand. In diese
Satellitenkategorie fallen auch sog. CubeSats, die hinsichtlich GroRe und Dimension festgelegt
sind. Eine Standard-CubeSat-Einheit (1U) weist dabei eine Grofle von 10 cm x 10 cm x 10 cm
bei einer Masse von 1 — 1,33 kg auf. Durch Kombinationen dieser Basiseinheit kdnnen

grolRere Nanosatelliten (z.B. 1,5 U, 3U oder 6U) entstehen [1,2].

Anzahl der Starts von Nanosatelliten zwischen 1998 - 2023
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Abbildung 1: Die Anzahl der Nanosatellitenstarts in den letzten 25 Jahren nach [3].

In Abbildung 1 ist der rasante Anstieg der gestarteten Nanosatellitenmissionen der letzten
Jahre grafisch dargestellt [3]. Die Abbildung verdeutlicht, dass CubeSats den Hauptanteil dieser
Satellitenmissionen ausmachen. Nanosatelliten und insbesondere ihre Standardisierung
revolutionieren die Raumfahrtbranche durch ihre Kosteneffizienz, Flexibilitdt und schnelle
Einsatzbereitschaft. Die Entwicklung und der Einsatz dieser Satelliten werden durch
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technologische  Fortschritte in  Bereichen wie Miniaturisierung, Elektronik und
Materialwissenschaften ermdglicht, was zu einer signifikanten Reduktion der Produktions- und
Startkosten gefiihrt hat [4]. Wéhrend die Entwicklung grof3er Satelliten oft viele Millionen
kostet und Jahre zur Fertigstellung bendtigt, kénnen CubeSats kosteneffizienter gebaut und
innerhalb von Monaten einsatzbereit sein, weshalb diese flr stetig mehr Missionen eingesetzt
werden. Aufgrund der Kostenersparnis ist es auch fur Universitaten und Forschungsinstitute
maoglich, CubeSats fiir Bildungs- und Forschungszwecke zu verwenden. Das umfasst diverse
Forschungsgebiete wie Erdbeobachtung, Kommunikation, Technologie-Demonstrationen und
sogar interplanetare Missionen. Neben staatlichen Raumfahrtagenturen wie NASA und ESA
spielen private Unternehmen eine zunehmend wichtige Rolle im CubeSat- und Kleinsatelliten-
Sektor, da viele Start-ups und etablierte Firmen in diese Technologie investieren, um neue
Geschaftsmoglichkeiten zu erschlieBen [5]. Der Wettbewerb und die Kooperation zwischen
offentlichen und privaten Akteuren fordern die Innovationskraft und beschleunigen die
Entwicklung neuer Anwendungen. Trotz ihrer Vorteile stehen CubeSats und Kleinsatelliten vor
Herausforderungen. Dazu gehoren eine limitierte on-board Leistung von - < 1,9 W bzw.
< 10 W fur einen 1U bzw. 3U CubeSat [6,7] und eine begrenzte Lebensdauer aufgrund der
Verwendung von Standardkomponenten und fehlender Redundanzen vor allem im Bereich des
Leistungsversorgungssystems [8,9]. Wahrend traditionelle Satellitenmissionen ein intensives
Fehlervermeidungsmanagement betreiben, indem die verwendeten Bauteile strengen
Regularien unterliegen und ausgiebigen Tests ausgesetzt sind, wird aufgrund des preislichen
Rahmens bei Nanosatellitenmissionen auf Fehlertoleranz gesetzt [10]. AufRerdem sind aufgrund
der ohnehin hohen vorhandenen Menge an umherschwirrenden Weltraummdll und der stark
ansteigenden Anzahl an Missionsstarts Konzepte zur Vermeidung von weiterem Weltraummuill
gefordert, damit gemédll dem ,Zero Debris* Anforderungen ein kompletter Zerfall der
Missionsbestandteile innerhalb von 25 jahren gewdhrleistet ist [11]. Um diesen
Herausforderungen zu begegnen, wird intensiv an verbesserten Technologien und neuen
Regularien gearbeitet. Mit der kontinuierlichen Weiterentwicklung der Technologie und der
zunehmenden Beteiligung von Akteuren weltweit werden CubeSats und Kleinsatelliten eine
immer wichtigere Rolle in der Raumfahrt und in der globalen Kommunikation, Uberwachung
und Wissenschaft spielen. Die steigende Anzahl von CubeSats und Kleinsatelliten markiert
einen Paradigmenwechsel in der Raumfahrt. Ihre Kosteneffizienz, Vielseitigkeit und schnelle

Einsatzfahigkeit eroffnen neue Maglichkeiten fur wissenschaftliche Forschung, kommerzielle
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Anwendungen und internationale Kooperationen, wodurch die Raumfahrt fur viele neue
Akteure zugénglicher wird [12]. Der zunehmende Einsatz von Klein- und Nanosatelliten
verstarkt den Bedarf von geeigneten Antriebssystemen, was auch die Entwicklung und
Integration von elektrischen Satellitenantrieben forderte [13]. Diese Art von Antrieb nutzt
elektrische Energie, um erhitztes oder ionisiertes Gas zu beschleunigen, woraus ein Schub
erzeugt wird. Ein Vorteil elektrischer Antriebe im Vergleich zu chemischen Antrieben ist eine
hohere Treibstoffeffizienz und langere Betriebsdauer [14]. Die steigende Anzahl an Missionen
mit CubeSats und Kleinsatelliten, gepaart mit den Fortschritten in der elektrischen
Antriebstechnologie, fordert eine kostenginstige, flexible und effiziente Ldsung fur eine
Vielzahl von Anwendungen wie beispielsweise Feinpositionierung oder Lageregelung [15].

Auswahl elektrischer Mikroantriebssysteme
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Abbildung 2: Ausgewahlte elektrische Satellitenantriebe eingeteilt gemal Schub und
spezifischem Impuls nach [16].

In Abbildung 2 ist eine Auswahl der géngigsten elektrischen Satellitenantriebe gemal ihrem
Schub und spezifischem Impuls abgebildet [16]. Eine erwdhnte Anwendung - insbesondere bei
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CubeSat Schwarmmissionen - ist die Notwendigkeit einer prazisen Lageregelung, damit eine
bestmdgliche Kommunikation der Satelliten untereinander maoglich ist. Um eine moglichst
feine Regelung zu gewadbhrleisten, ist ein Antriebssystem mit geringen Schubwerten gefordert,
woflr sich der VAT mit Schiben im unteren uN Bereich anbietet [17,18]. Dieses auf einem
Feststoff als Treibstoff basierende Triebwerk weist aufgrund eines hohen spezifischen Impulses
eine effiziente Treibstoffnutzung auf und kann unabh&ngig von einem Treibstofftank samt
benotigter Peripherie betrieben werden. Da die an das Triebwerk angeschlossene ,,Power
processing unit” (PPU), welche fur die Bereitstellung eines Zundungspulses verantwortlich ist,
leicht und kompakt gestaltet werden kann, ergibt sich ein Antrieb, der ideal fur den Einsatz in
kleinen Satelliten wie CubeSats geeignet ist [18]. Durch den zuséatzlich geringen
Leistungsbedarf des Antriebssystems sind die hohen Anforderungen hinsichtlich GroRe,
Gewicht und Leistung, die in einer CubeSat-Mission gefordert sind, kein Hindernis fur den
VAT [19,20]. Aufgrund dieser Vorteile stellt der VAT ein vielversprechendes Antriebssystem

fur Nanosatelliten dar, welches es im Zuge zukunftiger Missionen zu bestétigen gilt.
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2. Missionsbeschreibung SeRANIS

Bei der SeRANIS Mission handelt es sich um eine Kleinsatellitenmission der Universitat
der Bundeswehr Minchen, deren Ziel die Bereitstellung eines ,,multifunktionellen
Experimentallabor(s) im Orbit* ist. Dazu ist der Satellit Athene 1 mit einer Vielzahl an
»innovative(n) und komplexe(n) Experimente(n) von Schliissel- und Zukunftstechnologien*
ausgestattet, wie beispielsweise: 6G Mobilfunksysteme, Laserkommunikation, Internet of
Things, elektrische Satellitenantriebe, u.v.m. [21]. An der Universitat der Bundeswehr werden
verschiedene Forschungs- und Entwicklungsarbeiten auf dem Sektor Space durchgefihrt. Da
der Grof3teil dieser Untersuchungen bisher zumeist unter Laborbedingungen stattgefunden hat,
bietet diese Kleinsatellitenmission die Moglichkeit, die Experimente unter realen Umgebungen
zu testen [22]. Der etwa 200 kg schwere Athene 1 Satellit wird im Low Earth Orbit, ca.
500 — 600 km uUber der Erdoberflache agieren, weshalb durch die Mission der technische
Reifegrad der teilnehmenden Experimente demonstriert werden kann. Zu Beginn des Projektes
befand sich das in dieser Arbeit beschrieben VAT Experiment im ,,Technology Readiness

Level“ (TRL) 4 [23].

Abbildung 3: Vereinfachtes Modell des Athene 1 Satelliten der
SeRANIS Mission [24].
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In Abbildung 3 ist der Athene 1 Satellit als Modell dargestellt [24]. Nahezu 90 kg der

Plattformmasse des Satelliten sind fir die vorgesehenen Experimente eingeplant.

Fur eine erfolgreiche Mission erfolgte die zeitliche Planung als ein Hybrid aus dem
konventionellen ,,space* Ansatz und der ,,new space* Bewegungen. Dieser ermdéglicht die
Verwaltung und Koordination aller systembezogenen Aspekte in einem maoglichst flexiblen
zeitlichen Rahmen. Nichtsdestotrotz sind die Standards in der Missionsplanung eng an die
Normen der ,,European Cooperation for Space Standardization* (ECSS) angelehnt, welche
entsprechend auf den Umfang des Projektes zugeschnitten sind. Durch diesen hybriden Ansatz
ist eine Verkirzung des Missionsplanung angestrebt, welche einen Start der Satellitenmission

fur das Jahr 2025 vorsieht, wie Abbildung 4 entnommen werden kann [25].

P/F Study Phase P/F contract signed
| | Q32024
2021 1 2022 |
2025
A_A A ~O---O-9
O 1
| | | | | | | |
! MDR SRR PDR dPDR : QR :
SeRANIS P/L
Kick-off CDR AR
'P/F-Platform  PL-Payload )
| MDR - Mission Definition Review CDR - Critical Design Review !
I'SRR - System Requirements Review QR - Qualification Review :
PDR - Preliminary Design Review ___AR - Acceptance Review_ __

Abbildung 4: Zeitplan der SeRANIS Mission nach [25].

Im Marz 2024 wurde erfolgreich das ,,Critical Design Review* (CDR) durchlaufen, weshalb
sich das Projekt zum Zeitpunkt der Verfassung dieser Arbeit (September 2024) in der
Qualifikationsphase befand.
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3. Elektrische Satellitenantriebe

Elektrische Satellitenantriebe erzeugen im Vergleich zu chemischen Antrieben hohere
Austrittsgeschwindigkeiten  bei  gleicher  Treibstoffmenge, wodurch entweder die
Geschwindigkeitsanderung des Satelliten -genannt Av- oder die ausgestoRene

Treibstoffmenge fir ein gegebenes Av erhoht wird [26]. Chemische Antriebe erzeugen

Austrittsgeschwindigkeiten von 3 — 4 kTm wohingegen elektrische Antriebe abhangig von der

Masse der Molekiile des verwendeten Treibstoffes Werte von 100 — 1000 kTm erreichen

konnen [26,27], Die nachfolgenden Formeln zur Herleitung der Raketengleichung und des
spezifischen Impulses sind der géngigen Literatur enthommen [28,29]. Der Schub eines

Antriebes wird aufgrund des Kraftegleichgewichts folgendermafen berechnet:

Av
F=MXa=T = M— 1
¢ dt M)
Die Kraft F und somit der Schub T eines Antriebes berechnet sich aus seiner Masse M und
der Beschleunigung a bzw. der Anderung seiner Geschwindigkeit. Der Schub entspricht ebenso
der entgegengesetzten Kraft des ausgestoRenen Treibstoffes, welcher sich aus der
Austrittsgeschwindigkeit des Treibstoffes wv,, und der Anderung der Treibstoffmasse

berechnet.

d dm
T = _E(mpvex) = _Uexd—tp fur ve, = konst. (2)

Die Masse des Treibstoffes ist als m,, bezeichnet. Die Gesamtmasse des Satelliten M (t)

ergibt sich zeitabhéngig aus der Leermasse m, und der Masse des Treibstoffes.
M) = mg + m, (3)

Durch den stetigen Treibstoffverbrauch wéhrend einer Mission &ndert sich die

Gesamtmasse, wodurch sich folgendes ergibt:
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M dv _ dM
dr e gp

(4)

Bei Annahme einer geradlinigen Bewegung kann diese Gleichung durch Integration
beginnend mit der Startgeschwindigkeit v; bis zur Endgeschwindigkeit v, berechnet werden.
Wahrend dieser Zeitspanne reduziert sich die Masse vom initialen Wert my + m, zum

Endwert m,.

‘Uf mqy dM
f dv = —Vgy j- B3 )
v

i mg+my

Die Losung des obigen Integrals liefert die Raketengleichung benannt nach Ziolkowski:

(6)

mgy + mp
V;— Vp = AV = VUgyIn (m—d)

Diese Grundgleichung liefert die Endgeschwindigkeit Av des Satelliten abhéngig von der
Austrittsgeschwindigkeit und dem Massenverbrauch des Treibstoffes. Der spezifische Impuls
I, ist ein charakteristischer Wert flr einen Antrieb und beschreibt die Schubeffizienz, indem
er das Verhéltnis des Schubes zum verbrauchten Treibstoff darstellt. Bei konstantem Schub und
Treibstoffmassenfluss wird der spezifische Impuls folgendermafRen berechnet, wobei g fir die

Gravitationskonstante steht.
Isp = = — (7)

Formel (6) in Kombination mit Formel (7) beschreibt, dass fir ein missionsspezifisches Av
bei verbrauchter Leermasse m,die Treibstoffmasse m, reduziert werden kann, indem der I,
des Antriebes erhoht wird, was schlussendlich direkte Auswirkungen auf die Missionskosten
hat. Durch die effizientere Treibstoffausnutzung sind verldngerte Missionszeiten und vermehrte
Mandver moglich. AuBerdem wird fur Missionen mit einem hohen Av weniger Treibstoff

bendtigt, da elektrische  Antriebe im  Vergleich zu chemischen  hd&here




Elektrische Satellitenantriebe

Austrittsgeschwindigkeiten v,, und folglich hohere spezifische Impulse erzeugen. Die

benodtigte Menge Treibstoff fiir eine Mission kann wie folgt berechnet werden:

Av
m, = my (e’spg — 1> (8)

Wie Formel (8) entnommen werden kann, steigt der benétigte Treibstoffbedarf fur eine
festgelegte Mission mit vorgegebenen Iy, exponentiell mit Av an. Somit benétigen
Antriebssysteme mit einer hohen Austrittsgeschwindigkeit v,, verglichen mit Av eine geringe
Treibstoffmasse, die nur einen Bruchteil der Gesamtmasse des Satelliten ausmacht. Da
elektrische Satellitenantriebe jedoch im Vergleich zu den chemischen nur einen geringen Schub
erzeugen, eignen sie sich vor allem fur Orbitalmandver oder Langzeitbeschleunigungen. Fur
Missionsstarts, bei welchen hohe Schubkrafte zur Uberwindung der Erdschwerkraft ben6tigt
werden, kommen chemische Antriebe zum Einsatz. Elektrische Antriebe wirden dies lediglich
mit ausreichend grofRen Energiequellen erreichen, die jedoch das Massenbudget um ein
Vielfaches uberschreiten wirden [30].

3.1. Grundlagen des Vakuumlichtbogens

Die Funktionsweise des VAT als elektrischer Satellitenantrieb basiert entsprechend dem
Namen des Antriebsystems auf einer Vakuumlichtbogenentladung. Diese Art der
Bogenentladung wird vor allem in der Beschichtungstechnik angewendet, da es auf diese Weise
maoglich ist, sehr diinne Materialschichten auf Substrate aufzubringen [31,32]. Darlber hinaus
war und ist die Vakuumlichtbogenentladung auch Gegenstand der vergangenen und aktuellen
Forschung im Bereich der Leistungsschalter, wobei in diesem Zusammenhang die Vermeidung
dieser Entladung angestrebt ist [33,34].

Um einen Vakuumlichtbogen zu zlinden, wird ein ausreichend hohes elektrisches Feld an
zwei durch ein Vakuum voneinander getrennten Elektroden angelegt. Haufig wird der Abstand

zwischen Anode und Kathode auch durch das Einbringen eines Isolators gewéhrleistet. Mesyats
berichtet von elektrischen Feldstarken von ca. 10° % ab welchen eine Emission durch einen

Tunneleffekt auch bei Energien unterhalb der Austrittsarbeit des verwendeten

Kathodenmaterials stattfindet [35,36]. Dies nennt man Feldemission [37]. Das Erreichen dieser
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kritischen Feldstarke wird unter anderem durch die Oberflachenbeschaffenheit der Kathode
erreicht. Da diese stets minimalste Unebenheiten aufweist, haben diese mikroskopisch kleinen
Spitzen eine Felderh6éhung zur Folge. Elektronen werden an diesen Stellen von der negativ
geladenen Kathode emittiert und bewegen sich in Richtung der positiv geladenen Anode
[38,39]. Der emittierte Strom i wird durch die nachfolgend dargestellte ,,Fowler-Nordheim-
Gleichung™ beschrieben [40].

i(E) = Klge_f%f )

Wahrend mit K; und K, materialabh&ngige Parameter beschrieben werden, kennzeichnet g
den Feldverstarkungsfaktor des elektrischen Feldes E in Folge der Oberflachenunebenheiten.
Die Austrittsarbeit ist mit ¢ deklariert. Der Ansatzpunkt des Lichtbogens befindet sich in dem
Bereich, in welchem die Elektronenemission stattfindet. Durch den steigenden Stromfluss

findet dort eine stetige Erhitzung dieses Bereiches statt, was nach Coulombe et al. zu
Stromdichten von bis zu 101° % fuhrt [41,42]. Als Folge der raschen Erhitzung kommt es zu

einer explosiven Verdampfung dieser lokalen Materialspitzen. Der sich im Anschluss
ausbildende Lichtbogen zwischen beiden Elektroden dient als elektrisch leitfahiger Pfad. Diese
beschriebenen Emissionsbereiche werden als KathodenfuBpunkte bezeichnet [43]. Wé&hrend
vor allem Joulesche Erwarmung bei der Zundung des Lichtbogens fiir die Erhitzung der
Kathode sorgt, wird diese nach Ausbildung eines Lichtbogens und wéhrend der Lebensdauer
eines KathodenfuRpunktes durch lonenbombardement weiter aufgeheizt [44-46]. Die GroRe
und die Lebensdauer der FuBpunkte variiert abhdngig vom auftretenden Entladestrom. In
Forschungsarbeiten von Beilis und Juttner wurden die auftretenden KathodenfuRBpunkte
entsprechend ihres Zeitpunktes der Entstehung und ihrer Geschwindigkeit eingeteilt, mit der
sie wandern [47-49]. Die punktuelle Erwarmung der Kathode an den FulRpunkten fiihrt zu einer
Erhohung des Widerstandes an dieser Stelle, wodurch eine weitere FulRpunktausbildung in
unmittelbarer Nahe des vorangegangenen FulRpunktes begunstigt wird [38]. Die Erosion der
Kathode fuhrt zur Bildung von kleinen Kratern auf der Oberflache, welche mit zunehmender
Lebensdauer des FuBpunktes vergrolRert werden. Als Folge sinkt die Joulesche Erwarmung des
Fullpunktes, bis schlieBlich die Temperatur so weit absinkt, dass keine Elektronenemission und

Materialverdampfung mehr stattfinden, was zum Erléschen des KathodenfuRpunktes fuhrt.

10
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Steht der Kathode noch ausreichend elektrische Energie zur Verfugung, kénnen sich neue
FuBpunkte ausbilden. Bei Vakuumlichtb6gen mit einem Entladestrom von bis zu 100 A liefert
die Kathode das Material fur die Ausbildung des Plasmas. Die Anode dient demnach lediglich
als Elektronenempfanger [50,51]. Bei Entladestrémen im Bereich von einigen kA &ndert sich
das Verhalten, da durch die dann auftretenden AnodenfulRpunkte, welche Miller ausfuhrlich
beschreibt, zusatzlich Anodenmaterial fir die Plasmabildung vorliegt [52-54]. Mehrere
verschiedene und (berlagerte Prozesse fuhren zu der erwéhnten Ausbildung und zu der
Aufrechterhaltung des Plasmas, welches sich gemall Abbildung 5 in unterschiedliche Zonen

einteilen lasst. Diese sind

die KathodenfuBpunkte, :

eine positive I Aeﬁm Plasmastrahl
|
|
I

Kathodenrandschicht, Elektronen (¢)

eine vorgelagerte

Randschicht oder auch

lonisationszone genannt

und die eigentliche
Lichtbogenplasmazone
[55-57]. Bei der
schlagartigen

Verdampfung von Kathode

Kathodenmaterial werden

neben den emittierten Abbildung 5: Plasmazonen des Vakuumlichtbogens nach [57].
Elektronen auch

Neutralteilchen und

Tropfen ausgeschleudert. Aufgrund der Elektronenemission wird die Region um die Kathode
positiv aufgeladen und es entsteht ein elektrisches Feld, welches von der Kathode bis zum
negativen Ende der Randschicht abféllt. Die emittierten Elektronen besitzen ausreichend
kinetische Energie fur die Durchquerung dieses elektrischen Feldes und fir die lonisation von
Neutralteilchen in der angrenzenden lonisationszone. Durch weitere Interaktion von Elektronen
und lonen in der vorgelagerten Randschicht kann es, abhé&ngig von Entladedauer und
Lichtbogenenergie, zu hoher angeregten lonenzustdnden kommen. Beschleunigt durch das

entstandene elektrische Feld kommt es zu einem Bombardement der Kathode durch

11
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einschlagende lonen. Boxman et al. und Anders berichten Uber Warmeeintrdge von

10° — 1013 % [38,46,58]. Diese thermische Belastung gilt es bei der Wahl des
Kathodenmaterials und der Geometrie des Triebwerkkopfes zu beriicksichtigen. Ein anderer
Teil der lonen, welche die lonisationszone Richtung Triebwerksausgang verlassen, bildet eine
sog. neutrales Plasma, in welchem die Anzahl an lonen und Elektronen gleich ist. Der
Geschwindigkeitsvektor des Plasmas zeigt somit weg von der Kathodenoberflache [59].
Kimblin und Kutzner et al. stellten fest, dass etwa 7 — 12 % des Entladestromes, welcher sich
aus dem Elektronenfluss zwischen den beiden Elektroden und dem lonenstrom Richtung
Kathode zusammensetzt, zum lonenstrom des expandierten Plasmas wird [60-62]. Die
Beschleunigung des Plasmastrahles wird verursacht durch die aus dem Entladestrom
resultierenden elektromagnetischen Krafte, der Jouleschen Erwdrmung und einem hohen
Druckgradient von bis zu 107 Pa infolge der beschriebenen schlagartigen
Materialverdampfung. AuBerdem kommt es durch StéRe zwischen den energiereichen
Elektronen und den langsameren lonen zu einem Impulsibertrag [61,63-68]. Folglich findet
eine Plasmaexpansion vom Kathodenrandbereich, in welchem Teilchendichten von ca.
102*m=3 vorliegen, zu einem ausgebildeten Plasmastranl mit — abhangig vom
Kathodenmaterial - geringeren Teilchendichten und Geschwindigkeiten in der Grof3enordnung

von 103 — 104? statt [64]. Der Plasmastrahl expandiert von der Kathode mit einer

strahlabwaérts abnehmenden lonenverteilung, die mit einer Kosinus- oder Exponentialfunktion
angenahert werden kann [62,69,70]. Parameter wie die lonendichte, die Geschwindigkeit der
lonen und die lonenstromfraktion sind abhangig von der Materialauswahl der Kathode und der
eingebrachten elektrischen Energie [38,46,60]. Durch Anlegen eines externen Magnetfeldes
konnen die Ladungstrager im Plasma auch gezielt beeinflusst und fokussiert werden [71].
Boxman et al. haben dazu einen ausfiihrlichen Uberblick verfasst [72]. Neben der Emission von
Elektronen und der Verdampfung von Kathodenmaterial kénnen auch sog. Makropartikeln
entstehen. Deren Bildung ist abhdngig vom Kathodenmaterial und der eingebrachten Energie.
Materialien mit vergleichsweise niedrigem Schmelzpunkt emittieren verstarkt Makropartikel,
da dieser durch die eingebrachte Energie bereits vor der Ausbildung der Kathodenful3punkte
erreicht ist. Sprode Materialien neigen bei starker thermischer Belastung ebenfalls zur Bildung
von nicht ionisierten Teilchen. Diese sog. Makropartikel sind mit einer Geschwindigkeit in der

12
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GroRenordnung von etwa 102 % deutlich langsamer als die expandierten lonen und weisen

einen hohen Austrittswinkel bzgl. der Flachennormalen der Kathodenoberfléche auf [73-76].

Grundsatzlich stellt eine zuverlassige Ziundung eine der bedeutenden Herausforderungen
des Vakuumlichtbogens dar. Wie eingangs erwahnt, sind hohe elektrische Felder notwendig,
um Elektronenemission in Gang zu setzen. Als Folge dessen wurden verschiedene
Ziundmechanismen entwickelt, die eine Zundung bei niedrigeren Feldstarken ermaglichen. Eine
Maoglichkeit ist die Kontaktzlindung, bei der die beiden Elektroden schrittweise voneinander
getrennt werden. Die an Materialunebenheiten auftretenden hohen Stromdichten fuhren zu

einem starken elektrischen Feld.

Ziundelektrode

™~

K Isolator [[]] Anode B Kathode Triggerelektrode

Abbildung 6: Schematische Darstellung von Ziindmechanismen fur einen Vakuumlichtbogen;
Links: Stationdre Triggerelektrode; Rechts: Mechanische Ziindelektrode.

Die Zindung mittels einer Hilfselektrode basiert auf dem identischen Prinzip, indem diese
in Kontakt mit der Kathode gebracht und anschlieBend entfernt wird. Schematisch ist dies in
Abbildung 6 rechts zu sehen. Der Nachteil dieser Methoden ist vor allem die Gefahr der
VerschweiBung der Elektroden die geringe Zundungsfrequenz und die zusatzlich bendtigte

Mechanik fir die Bewegung der Hilfselektrode, weshalb diese vorwiegend bei

13
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Dauerentladungen Anwendung finden. Ein Zindungsmechanismus fir hohere Frequenzen
stellt die Installation einer stationdren Hilfselektrode dar, der in Abbildung 6 links schematisch
dargestellt ist. Diese ist Giber einen diinnen Isolator von der Kathode getrennt. Bei Anlegen einer
Hochspannung zwischen beiden wird ein Uberschlag generiert, in Folge dessen sich ein
Lichtbogen zwischen Kathode und Hauptanode ausbildet, sobald die Hilfselektrode mittels
eines elektrischen Schalters getrennt wird [77]. Eine Vereinfachung dieser Methodik stellt die
sog. von Anders vorgestellte ,.triggerless® Ziindung dar, die grafisch in Abbildung 7 zu sehen
ist. Hierflr wird auf den zwischen Kathode und Anode befindlichen Isolator eine geringe
leitfahige Schicht aufgebracht, um den elektrischen Widerstand zwischen beiden Elektroden zu
reduzieren. Dadurch wird die bendtigte Spannung fir einen elektrischen Durchschlag verringert
und ein Kurzschluss zwischen Anode und Kathode entsteht. Der auftretende Kurzschlussstrom
erhitzt die dinne leitfahige Schicht, bis diese schlussendlich teilweise oder ganz verdampft ist.
Daraus bildet sich ein leitfahiger Metalldampf, der dann als stromleitender Pfad mit geringem
elektrischem Widerstand fur den Elektronenfluss zwischen Anode und Kathode dient. Infolge
dessen kann sich ein Vakuumlichtbogen ausbilden [78]. Diese Zindungsmethodik stellt die
Grundlage fir die Entwicklung des Vakuumlichtbogentriebwerkes dar, welches in

nachfolgendem Kapitel detaillierter beschrieben wird.

3.2. Funktionsweise des Vakuumlichtbogentriebwerkes

Da, wie in dem vorangegangenen Kapitel erwéhnt, nach Zindung eines Vakuumlichtbogens
ein Plasmastrahl mit Geschwindigkeiten im Bereich von 10* ? gebildet wird, wurde ein

Konzept entwickelt, diese Technik als Grundlage eines Antriebsystem zu verwenden [79]. Im
Vergleich zu anderen Antriebsystemen, wie beispielsweise lonentriebwerken, besitzt dieses
System den Vorteil, Feststoffe — in diesem Fall die Kathode - als Treibstoff zu nutzen. Somit
ist weder ein flissiger noch ein gasférmiger Treibstoff mit der dazu notwendigen Peripherie
notwendig, was wiederum zusétzliches Gewicht und Anforderungen hinsichtlich Regelung und
Dichtigkeit einspart. Insbesondere fir Lageregelung und Feinpositionierung von
Kleinstsatelliten stellt der VAT eine passende Option dar, da dieser in der Lage ist, sehr exakte
und Kleine Impulse zu erzeugen [17,80-82]. Die Realisierung des Vakuumlichtbogens in Form
eines Triebwerkes wird zum GroRteil Uber drei Geometrien realisiert. Dazu werden die beiden

Elektroden planar, ringférmig oder koaxial angeordnet [56,82-84]. Die koaxiale Anordnung
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besitzt unter anderem die Vorteile einer genauen festgelegten Flache zur Zindung des

Lichtbogens und einer zielgerichteteren Expansion des Plasmastrahles [85].

Schnittansicht Draufsicht

N

L[

Plasma

ML |
NN

Leitfahige Schicht

Isolator
- Kathode
“// Anode

m Halterung

Abbildung 7: Grafische Darstellung der ,, triggerless * Ziindung nach [129].

In Abbildung 7 ist der verwendete koaxiale VAT skizziert und das Prinzip der ,,triggerless*
Zundung grafisch veranschaulicht. Alle Geometrien verwenden einen Isolator zur Trennung
der beiden Elektroden. Aufgrund der teilweise anliegenden Hochspannung zur Ziindung des
Triebwerkes hat sich Aluminiumoxid aufgrund seiner Spannungsfestigkeit als Isolator etabliert
[81,84]. Da geringere Ziindspannungen und somit folglich ein geringerer Abstand zwischen
den Elektroden angestrebt sind, muss bei der Verwendung von Keramiken die mechanische

Belastung aufgrund der geringen Bruchfestigkeit des Materials beachtet werden. Bei der
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Materialauswahl der Anode sind aufgrund des Wéarmeieintrages Metalle mit einer niedrigen
Waérmeleitfahigkeit zu favorisieren. Die Umformung von Kathodenmaterial in einen
Plasmastrahl sorgt gemal Newtons erstem Axiom nicht nur zur Erzeugung eines Impulses in
die entgegengesetzte Richtung des expandierten Plasmastrahles, sondern auch zu einem
Verbrauch der Kathode. Die Erosionsrate ist materialabhdangig und wird durch die Energie der
Entladung beeinflusst [60]. Somit kann durch eine gezielte Materialauswahl in einem gewissen
Rahmen die erzeugte Schubkraft kontrolliert werden. Der Schub eines VAT bewegt sich
gemeinhin in einem Bereich von wenigen nN bis hin zu gréReren uN Werten [82]. Polk et. al
haben dazu ausfihrliche Untersuchungen durchgefuihrt [86]. Der kontinuierliche Verbrauch des
Kathodenmaterials fuhrt mit zunehmender Betriebsdauer zu einer erschwerten Ziindung des
Triebwerkes, da durch die Erosion die Distanz der beiden Elektroden anwéchst und sich die
Oberflache der Kathode standig verandert. Ein moglicher Losungsansatz fur dieses Problem ist
die Integration eines Nachfilhrmechanismus beispielsweise in Form einer mechanischen Feder.
Jedoch ist dafiir eine gleichmaRig radiale Erosion der Kathode notwendig und die Komplexitat
und Gesamtmasse des Systems steigt durch die dafiir zusétzlich benétigte Peripherie an [87,88].
Eine weitere Herausforderung fir die Anwendung des VAT als elektrischer Satellitenantrieb
ist die Bereitstellung einer ausreichend hohen elektrischen Spannung zur Zindung und
Aufrechterhaltung des Lichtbogens. Dies wird durch eine verbundene PPU (,,power processing
unit®) gewahrleistet, die den notwendigen Zundungspuls generiert. Wéhrend fir das
Uberschreiten der Durchbruchspannung mitunter Hochspannung erforderlich ist, kann nach der
Ausbildung eines Lichtbogens das Plasma bei einer materialabhangigen Spannung von ca.
15 — 32V aufrechterhalten werden. Als eine einfache, leichte und effiziente PPU haben
Schein et al. eine sog. IES (,,inductive energy storage*) vorgestellt, die in der Lage ist, einen
kurzen Zundspannungspuls im kV Bereich zu erzeugen und ausreichend Strom fir eine
Entladedauer von > 100 us bereitzustellen [89]. Fiur diese Art von PPU geniigen
Versorgungsspannungen von < 24 V. Grundsatzlich besteht der IES Schaltkreis aus einer
Induktivitdt und einem schaltbaren Leistungshalbleiter wie beispielsweise einem IGBT.
Solange der IGBT geschlossen ist, wird die Induktivitat von Strom durchflossen und die
Energie in Form eines magnetischen Feldes gespeichert. Durch schnelles Offnen des

Halbleiters induziert die Induktivitat eine Spannung, welche proportional zur Induktivitat L und

der Anderung des Stromes % ist. Wenn die induzierte Spannung die Durchbruchspannung
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ubersteigt, zlindet ein Lichtbogen zwischen beiden Elektroden [90]. Da in der vorliegenden
Arbeit ein IES als PPU verwendet wird, erfolgt eine detaillierte Erklarung in Kapitel 5.2.2. In
Kombination mit der erwdhnten triggerless” Ziindmethode sind die generierten
Spannungspulse des IES ausreichend, um einen Lichtbogen zwischen Anode und Kathode zu
erzeugen. Dafur ist jedoch eine verlassliche elektrisch leitfahige Schicht wéhrend des gesamten
Betriebes notwendig. Dies stellt eines der Hauptprobleme des Antriebsystems dar, da mit
zunehmender Betriebsdauer diese Schicht entweder erodiert wird oder stetig anwéchst, was im
Folgenden thematisiert wird. Im Falle einer weit fortgeschrittenen Erosion der Kathode genlgt
der induzierte Spannungswert nicht mehr aus, um zwischen Anode und Kathode einen
Lichtbogen zu zinden. Das Anwachsen der leitfahigen Schicht wiederum fihrt zum
KurzschlieBen der beiden Elektroden. In diesem Fall reicht die Erwdrmung infolge des
Stromflusses nicht aus, um diese Schicht zu verdampfen, weshalb eine Zindung ebenfalls
ausbleibt [91]. Forschungsarbeiten haben gezeigt, dass es zur einer Selbstheilung dieser
leitfahigen Schicht kommen kann, indem sich erodiertes Kathodenmaterial auf den Isolator
ablagert [92,93]. Wahrend diese Art der Redeposition erwinscht ist, muss jedoch beachtet

werden, dass es nebenbei zu keiner Beschichtung von sensiblen Teilen des Satelliten kommt.

Das in den KathodenfuRpunkten produzierte Plasma breitet sich Richtung Anode aus und
sorgt somit fur den Schub T des Triebwerkes. Dies kann gemal Polk et al. mit den
Formeln (10) - (16) berechnet werden [86].

T (27 (L, 7) (10)

_ MifiJawi
e

Dieser Schub wird erzeugt, wenn alle erzeugten Metallionen das Triebwerk mit der
Geschwindigkeit u; verlassen. Die GréRen M;, f;, Z~* und e stehen fiir die lonenmasse, dem
Verhaltnis von Strom zu einem einzelnen Ladungszustand des lonenstromes, dem
durchschnittlichen Kehrwert der Ladungszustdande und der Elementarladung. Der
Schubkorrekturfaktor C, beachtet die Divergenz des Plasmas und Ablagerungen von erodiertem
Kathodenmaterial an den Innenwénden der Anode. Eine Grundannahme ist, dass der
Entladestrom J,; gleichmaRig verteilt Uber die Kathodenflache flieit. Da dies aufgrund der
Ausbildung von KathodenfulRpunkten, in denen die Stromdichte konzentriert ist, nicht

eingehalten werden kann, liefert dieser Ansatz einen Durchschnittsschubwert Uber viele
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Entladungen. Der Schubkorrekturfaktor wird fur eine Cosinus Verteilung anhand der
Geometrie in Abbildung 8 folgendermalien berechnet [86].

j‘ j‘ f frlrzdrldrzdaldaz (11)

/Mhe Anode

Y L
/ N
Oberfliche '
Kathode a;
dA,

Abbildung 8: Geometrie zur Berechnung des theoretischen Schubes nach [86].

Fur den Fall einer Exponentialverteilung errechnet sich der Korrekturfaktor entsprechend:

t n%kerf (ZT”) ' (12)
Mit:
nrdrdr,da,da, (13)

2w 2T TA 1e
NN g
0 0 0 0
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Fur beide Formeln zur Berechnung des Korrekturfaktors gilt:

[ = \/[EZ + 7 + 7 — 277 cos(a — ay)] (14)

Die MaRe des Triebwerkes sind normiert durch den Radius der Kathode 7y, mit L = ri
K

= :—1 und 7, = :—2 wobei L die Anodenlédnge und r; bzw. r, die Radien in der Kathoden-
K K

bzw. Anodenebene sind. r, bezeichnet den Radius der Anode, welcher ebenfalls normiert ist.
a; und a, sind die Winkel in der Kathoden- bzw. Anodenebene. Der Faktor, der die Streuung
der Verteilung beschreibt, wurde mit k = 4,5 angenommen. Der spezifische Impuls ist definiert
als Schub pro Gewichtseinheit des Treibstoffdurchsatzes und kann mit Formel (7) berechnet
werden. Der Wirkungsgrad n eines Triebwerkes errechnet sich aus dem Verhaltnis der

kinetischen Austrittsenergie zu der Eingangsleistung P = J;V,.wie folgt:

TZ
N 2m,P

n (15)

Und das ,,Thrust-To-Power (TTP) Verhéltnis kann mit der Zindspannung V; gemal
folgender Formel berechnet werden:

_ MifiwCp
TTP = =z (16)

Mit Hilfe des semi-empirischen Modells, das auf die vorangegangenen Formeln aufbaut,

kdonnen der Schub und weitere charakteristische Kennwerte eines VAT berechnet werden.

3.3. Satellitenmissionen mit einem Vakuumlichtbogentriebwerk

Mit dem Start des BRICSAT - P CubeSats im Jahr 2015 erfolgte eine erste dokumentierte
Satellitenmission mit einem Vakuumlichtbogentriebwerk. Der vom ,,Micropropulsion and
Nanotechnology Laboratory* der George-Washington-Universitéat entwickelte uCAT konnte in

diesem Zuge im Orbit getestet und somit dessen Funktionsweise verifiziert werden.
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Eines der Ziele des in Abbildung 9 dargestellten
Antriebsystems war es, das unkontrollierte Taumeln
des Satelliten in Folge des Auswurfes aus der
Tréagerrakete zeitnah zu reduzieren [94]. Die

Ergebnisse zeigen, dass eine Taumelreduzierung von

30 ; auf 1,5 ; innerhalb von 48 Stunden durch die

Triebwerke erreicht werden konnte. Da keine

Abbildung 9: Foto des eingesetzten
MCAT Antriebsystems [94].

zusétzlichen Lagekontrollsysteme eingesetzt wurden
und die erfolgte Reduzierung ohne uCAT in diesem
Zeitrahmen nicht gegeben wére, schlie3t dies auf einen erfolgreichen Einsatz zuriick [94,95].
2016 wurde der HORYU - 4 Nanosatellit des ,,Kyushu Institute of Technology* mit einem
VAT als eines von vielen Experimenten gestartet. In der Literatur wird zwar von einem
erfolgreichen Start mit anschlie3ender Inbetriebnahme des Satelliten berichtet, jedoch konnten
keine Informationen tber die Funktionalitat des VAT Experimentes gefunden werden [96]. Bei
der CANYVAL - X Mission, welche 2018 startete, wurde erneut der oben erwéhnte uCAT
verwendet. Der VAT war fiir die Orbit Kontrolle eines der beiden CubeSats vorgesehen. Da es
jedoch aufgrund technischer Probleme bei der Kommunikation zu keiner Datentibermittlung
kam, gibt es keine Informationen Uber die Funktionalitat des VATs wahrend dieser Mission
[97-99]. Anhand der aufgezadhlten Beispiele zeigt sich, dass es neben der Vielzahl an
entwickelten VAT Laborprototypen nur wenige erprobte ,space” Modelle gibt. Die
BRICSAT - P Mission hat die grundlegende Funktionalitdt und Anwendbarkeit eines VATS flr
Kleinstsatelliten demonstriert. Aufbauend auf dieser Erkenntnis gilt es, weitere Erfahrung und
Wissen Uber dieses Antriebssystem im realen Einsatz zu gewinnen. Dazu zahlt mitunter Daten
uber die Funktionsweise und Performance des VATs wéhrend einer Satellitenmission zu

erheben, um einen Vergleich zu den vorab erzielten Laborresultaten zu ermdglichen.
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4.  Missionsspezifikationen

Die Entwicklung des Vakuumlichtbogentriebwerkes innerhalb der SeRANIS
Kleinsatellitenmission ermdglicht die Erweiterung und Vertiefung der Kenntnisse des
vorliegenden Triebwerkes [100], indem es die Mdglichkeit bietet, das Experiment im ,,reellen*
Einsatz zu testen. Somit konnen die unter Laborbedingungen ermittelten Daten verifiziert
werden. Die erhaltenen Daten der Kleinsatellitenmission werden behilflich sein, die
Lebensdauer und Leistungsféhigkeit zukinftig entwickelter Antriebe besser vorauszusagen.
Beziiglich der Leistungsfahigkeit konnte zum Beispiel fiir das Ionentriebwerk der ,,Deep Space
1 Mission oder fliissig betriebenen Raketenantrieben geringe Abweichungen zwischen
Labormessungen und Messungen wahrend der Missionsdauer festgestellt werden [101-103].
Vergleichsdaten fir erfolgte Missionen mit einem VAT liegen in der Literatur nicht vor. Des
Weiteren gilt es adaquate Vergleichsmessungen hinsichtlich der Lebensdauer von
Satellitenantrieben durchzufiihren. Die fir diese Mission ermittelten Experimentdaten kénnen
als Grundlage fiur einen empirischen Korrekturfaktor dienen, der fir eine verbesserte
Abschdtzung fur zukilnftige Satellitenmissionen herangezogen werden kann. Als
Missionsdaten werden Leistungsverhalten und Lebensdauer des Triebwerkes im Laufe
mehrerer definierter Zeitzyklen wahren der Missionsdauer ermittelt. Dazu wurden vorab die

wissenschaftlichen Ziele des vorliegenden Experimentes festgelegt.

O ©.

Entwicklung und Qualifizierung 3 Demonstration der Funktionsweise
der VATs fiir die Satellitenintegration im Weltraum

@ ©.

nterstiitzung der Satellitenplattform <« Datenaufnahme wéhrend durchge- <«
bei verlidngerter Funktionsweise fiihrter Experimentzyklen

Abbildung 10: Missionsziele des Experimentes innerhalb der SeRANIS Mission.

In Abbildung 10 sind die einzelnen Teilziele dargestellt, welche aufeinander aufbauen und

sequentiell angeordnet sind. Im ersten Schritt ist die Entwicklung und Qualifizierung eines
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Vakuumlichtbogentriebwerkes vorgesehen, sodass der VAT als Teil der Satellitenmission
gestartet werden kann. Im Anschluss ist die Demonstration des Experimentes im Weltraum
geplant. Nach erfolgreicher Inbetriebnahme ist die Aufnahme von Messdaten innerhalb der
definierten Experimentzyklen vorgesehen. Als optionales Teilziel im Falle einer verlangerten
Funktionsweise des Experimentes kann dieses den Satelliten in Form von Lageregelung
unterstitzen und somit eine Anwendbarkeit in Folge des direkten Austausches mit der
Satellitenplattform demonstrieren. Damit diese wissenschaftlichen Ziele erreicht werden
konnen, gilt es, ein Vakuumlichtbogentriebwerk bereitzustellen, welches Uber einen eigenen
Kontrollmechanismus verfligt, um selbststandig und sicher zu funktionieren. Dies muss
besonders im Falle eines Fehlverhaltens berlicksichtigt werden, damit der Satellit vor
maoglichen Beschadigungen und Beeintrachtigungen geschitzt ist. Um den Erfolgsgrad des
Experiments beurteilen zu koénnen, werden definierte Kriterien festgelegt, welche mit
Beschreibung und der stattfindenden Missionsphase in Tabelle 1 gelistet sind. Der Term PSCU
(,,Power Supply Control Unit*) bezeichnet die Ubergeordnete Leistungsversorgungs- und
Kontrolleinheit des Experimentes und wird in Kapitel 5.1 eingehender thematisiert. Der
Datenaustausch mit dem Satelliten erfolgt iiber ,,Telecommand* (TC) und ,,Telemetry” (TM)
Daten. Der TM-Downlink und der TC-Uplink stellen somit den Kommunikationskanal
zwischen Satelliten und Bodenstation dar.
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Tabelle 1: Definierte Erfolgsgrade des Experimentes fr die SeRANIS Mission.

Level Beschreibung Phase

Zustandsprifung, ob Kommunikation zwischen PSCU und VAT )
0 _ Inbetriebnahme
stattfindet

TC Ausfiihrung und TM Generierung von PSCU oder VAT )
1 ] ] Inbetriebnahme
erfolgreich und Testladevorgang des Triebwerkes

TC Ausfihrung und TM Generierung von PSCU und VAT
2 wahrend Zindung des Triebwerkes erfolgreich. TM Daten Inbetriebnahme

erfolgreich von Bodenstation empfangen.

Triebwerke ziinden erfolgreich und TM/TC Daten werden ]
3 _ Nennbetrieb
Uberwacht und von Bodenstation empfangen.

Langere Betriebszeit der Triebwerke erfolgreich bestanden und
4 TM/TC Daten werden Uberwacht und von Bodenstation Nennbetrieb
empfangen.

Geplante Gesamtzeit des Experimentes erfolgreich durchgefihrt )
5 ) ] Nennbetrieb
und alle Daten an Bodenstation Gbermittelt.

Zusatzliche Experimentzyklen erfolgreich durchgefihrt und alle )
6 _ Nennbetrieb
Daten an Bodenstation Ubertragen.

Durchfiihren des Experimentes bis zum Ende der Funktionalitat )
7 . _ _ Nennbetrieb
und Ubertragung der Daten an die Bodenstation.

Damit das Experiment auf den Athene 1 Satelliten montiert werden kann, bedarf es
konzeptioneller und technischer Anpassungen des Vakuumlichtbogentriebwerkes, welche sich

aus den missionsspezifischen Anforderungen ergeben. Die Anforderungen werden im
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Folgenden hinsichtlich der mechanischen, thermischen und elektrischen Schnittstelle zwischen
Experiment und Satellit aufgeteilt und beschrieben.

4.1. Mechanische Schnittstelle

Die mechanische Anforderung des Satellitenbauers an jede Experimentkomponente
hinsichtlich der Eigenstabilitat beinhaltet, dass die erste Eigenfrequenz jeder Funktionseinheit
einen Wert > 500 Hz aufweist. Voraussetzung bei der Ermittlung der Eigenfrequenz ist, dass
das Experiment fest an seinen definierten Verbindungspunkten mit einer starren Oberflache
verbunden ist. Bei der Entwicklung des mechanischen Aufbaus sind statische g-Kréfte von bis
zu 20 g bezuglich jeder Achse zu berilicksichtigen. Dariiber hinaus muss das Experiment
vielfachen g-Kréften bei unterschiedlichen Frequenzen, abgefahren als Sinusverlauf oder in
einem zufélligen Modus, fir eine definierte Zeit widerstehen. Die exakten Messparameter und
der Verlauf der Testprozeduren sind detailliert in Kapitel 4.4.1 beschrieben. Die Gesamtmasse

des Experimentes ist begrenzt auf 2,45 kg.

4.2. Thermische Schnittstelle

Damit im Zuge der Entwicklung der Satellitenplattform thermische Simulationen vom
Satellitenbauer durchgefiihrt werden konnen, war es erforderlich, die notwendigen
Informationen bereitzustellen. Auf Basis dieser kann schliellich ein gezieltes thermisches
Management fir jedes der Experimente ausgelegt werden. Dafiir war die Dimension des
Experimentes, die Materialeigenschaften — Dichte o, spezifische Wéarmekapazitét cysrme»
Warmeleitfahigkeit A -, optische Parameter (Absorptions (a)- und Emissionsgrad ¢),
Temperaturbereich innerhalb und auBerhalb des Betriebsmodus, Strahlungsleistung Ps;yqniung
und die Rauheit der Kontaktflache anzugeben. Des Weiteren muss sich das Experiment einem

thermischen Vakuumtest unterziehen, worauf in Kapitel 4.4.2 naher eingegangen wird. Darlber
hinaus ist gefordert, dass das Experiment fur mindestens 9;& Stunden in einer Vakuumkammer
ausgast. T steht in diesem Zusammenhang fir die Temperatur, womit bei beispielsweise 60°C
eine Mindestzeit von 16 Stunden zu erflllen ist. Entsprechend den ECSS-Q-ST-70-02C

Richtlinien gilt es hinsichtlich der Ausgaskriterien Folgendes bei der Materialauswahl zu
beriicksichtigen [104].
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Tabelle 2: Ausgaskriterien flr Materialien in unmittelbarer Umgebung von sensitiven
Geraten bei und unterhalb der Raumtemperatur.

Bauteilmasse [g] CVCM [%] RML [%] CVCM [%] RML [%]

Raumtemperatur < Raumtemperatur

>100 <0,01 <1 <0,01 <0,1
10-100 <0,05 <1 <0,05 <1
<10 <0,1 <1 <0,1 <1

In Tabelle 2 sind die Grenzwerte hinsichtlich der Ausgasrate fur Materialien abhangig von
der Temperatur angeben, welche sich in der N&he von sensitiven Gerétschaften befinden.
CVCM (,,collected volatile condensable material®) bezeichnet das gesammelte fllichtige
kondensierbare Material bezogen auf die initiale Masse und RML (,,recovered mass loss®) steht

flr die wiedergewonnene Masse bezogen auf das Bauteil.

4.3. Elektrische Schnittstelle

Die Leistung der Solarpanelle des Athene 1 Satelliten liefern in erdnaher Umlaufbahn zu
Beginn der finfjahrigen Mission etwa 919 W und zum Ende ca. 888 W Spitzenleistung.
Gespeichert wird die Leistung in zwei Batterien, welche insgesamt eine Kapazitat von
1036 Wh zu Beginn bzw. 787 Wh zum Ende der Mission aufweisen. Dies entspricht einer
Ladungsmenge von 18 Ah bei einer Spannung von 28,8 V. Der Leistungsbus des Satelliten
stellt eine ungeregelte Spannung zwischen 26V — 32,8V zur Verfligung. Bei einer
durchschnittlichen bereitgestellten Bahnenergie von 160 Wh pro 95 mindtiger Umlaufdauer
ist jedes Experiments auf 101 W beschrénkt. Durch Einkalkulieren eines Sicherheitsfaktors

ergibt sich ein Spitzenwert von 84 /.
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4.4. Qualifikationstests

Angelehnt an die ECSS-E-ST-10-03C Norm wurden fir die Qualifizierung des
Experimentes folgende Tests entsprechend der Reihe in Abbildung 11 durchgefuhrt [105]. Die
Funktions- und Leistungstests erfolgten in den laboreigenen Vakuumkammern des Institutes,
welche jeweils ein Drucklevel von bis zu 107¢ mbar erreichen und in friiheren Arbeiten
beschrieben sind [71,106]. Die mechanischen und thermischen Tests wurden mit den
Geréatschaften des Institutes LRT 9.1 durchgefiihrt. Der EMV Test, der zum Zeitpunkt der
Verfassung der vorliegenden Arbeit noch ausstand, wird aufgrund fehlender eigener

Apparaturen an einem externen Institut stattfinden.

Vollstéindige Sinus Zufalliger

Funktions- und |3 . . —>> c -

Lei Vibrationstest Vibrationstest
eistungstests

v

Thermischer Vollstindige
Test > EMYV Test P Funktions- und
Leistungstests

Abbildung 11: Ablauf der Qualifikationstests.

4.4.1.Vibrationstests

Um die mechanische Stabilitat des Experimentes zu untersuchen, wurden Vibrationstests
mit einem elektrodynamischen Schwingungsprifsystem ,,SD-5280-13“ der Firma Spectral
Dynamics Inc., CA, USA durchgefiihrt [107]. Zu Beginn wurde die Eigenfrequenz des

mechanischen Aufbaus ermittelt. AnschlieRend erfolgte der Sinus Vibrationstest, fir welchen

Oktaven

fiir die Qualifikationstests und 4 24"

eine Modulationsgeschwindigkeit von 2 — ,
Minute Minute

die Akzeptanztests festgelegt ist. Bei dem darauffolgenden zufélligen Vibrationstest hat das
Experiment den in Tabelle 3 spezifizierten Parametern fir eine Zeitdauer von 3 Minuten fur

die Qualifizierung und 1 Minute flr die Akzeptanztests standzuhalten.
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Tabelle 3: Qualifikationsparameter fur die Vibrationstests; Links: Sinus Vibrationstest;
Rechts: Zufalliger Vibrationstest.

Frequenz [Hz] Beschleunigung [g] Frequenz [Hz] PSD [g¥HZz]]

5 2 20 0,1
15 20 50 0,8
40 20 250 0,8

50 15 400 0,24

150 15 1000 0,24

2000 0,125

GRMS 23,5

Das quadratische Mittel GRMS beschreibt den Gesamteffektivwert der Beschleunigung und
dient zur  Beschreibung der  Gesamtenergie  eines  bestimmten  zufalligen
Schwingungsereignisses. Der Parameter PSD (,,Power Spectral Density) beschreibt die
Leistung eines Signals als Funktion einer Frequenz und liefert somit eine Information bzgl. der
Energieverteilung des Signals Uber den Frequenzbereich [108]. Zuletzt wurde erneut die

Eigenfrequenz bestimmt. Alle Tests erfolgten zweimal fur jede Koordinatenrichtung.

4.4.2. Thermische Vakuumtests

Die an die ECSS-E-10-03A Norm angelehnten thermischen Qualifikationstests wurden in
einer Vakuumkammer durchgefiihrt, in welcher Temperaturen von —40°C bis 90 °C
angesteuert werden kdnnen. Ein exemplarischer Verlauf eines thermischen Tests ist in
Abbildung 12 zu sehen. Zu Beginn des Tests wird sowohl der maximal als auch der minimal
angegebene Temperaturwert auf’erhalb der Betriebstemperatur angefahren (HSS bzw. CSS).
Daraufhin wird die maximale bzw. minimale Betriebstemperatur angesteuert, bei welchen

Funktionstests durchgefiihrt werden (FF). Die in Folge abgefahrenen Temperaturzyklen
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représentieren die maximale und minimale Betriebstemperatur (HT bzw. CT). Wahrend jeder
Temperaturrast erfolgen Funktionstests (LF), ehe nach Absolvieren aller Zyklen ein

abschlieender Funktionstest durchzufuhren ist. Es ist eine Mindestanzahl von vier Zyklen

gefordert.
Exemplarischer Verlauf eines thermischen Tests
HSS
FF HTLF HTLF HT FF
E FF
fav]
2 :
5
=
CT
FF CTLF CT FF
CSS
Zeit
HSS - Hot survival HT - Hot start FF - Full functional test
CSS - Cold survival CT - Cold start LF - Limited function test

Abbildung 12: Temperaturprofil eines thermischen Tests.

4.4.3.EMV Tests

Im Zuge der EMV Tests gilt es mehrere verschiedene Testprozeduren gemafR den
Anforderungen des Satellitenbauers zu absolvieren. Das beinhaltet zum einen die Messung des
Einschaltstromes des Experimentes. Dartiber hinaus gilt es, die leitungsgebundene Emission

von Leistungs- und Signalkabeln zu untersuchen und die Strahlungsemission des Experimentes
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zu messen. Diese muss sich innerhalb eines Meters Abstand zwischen 30 MHz und 18 Ghz
bewegen. AuBerdem sind die leitungsgebundene  Storanfalligkeit und die
Strahlungsempfindlichkeit zu untersuchen. Dabei wird einerseits ein gefiihrtes Testsignal und
anderseits ein Testsignal Uber eine Testantenne mit einer Frequenz von wiederum 30 MHz —

18 GHz ausgestrahlt.
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5. Adaption des Vakuumlichtbogentriebwerkes

Gemal der in Kapitel 4 aufgezahlten Anforderungen wurde das Experiment hinsichtlich der
mechanischen, thermischen und elektrischen Eigenschaften entsprechend entworfen und
gefertigt, sodass schlussendlich die Missionsanforderungen erfillt sind und das Experiment
erfolgreich die geforderten Qualifikationstests besteht. In den nachfolgenden Unterkapiteln
wird detailliert auf den Aufbau mitsamt seinen Funktionen und der erfolgten Anpassungen
eingegangen, welche auf Basis der Spezifikationen erfolgten.

5.1. Architektur des Experiments

Das gesamte Experiment ist modular aufgebaut und besteht aus einer Ubergeordneten
Leistungsversorgungs- (PS) und Steuereinheit (CU), genannt PSCU, und vier
Vakuumlichtbogentriebwerken, wobei jedes der Triebwerke eine eigene PPU besitzt. Die
PSCU fungiert als zentrale Steuereinheit des Experimentes und dient als Schnittstelle zwischen
den Triebwerken und dem Satelliten. Die Aufgaben der PSCU sind der ordnungsgeméle
Kommunikations- und Datenaustausch des Experimentes mit dem on-board Computer des
Satelliten, die Bereitstellung der benétigten Versorgungsspannungen fiir die PPUs und die
Uberwachung der vier VATSs. Die vier Triebwerke sind somit nicht direkt mit dem Satelliten,
sondern mit der PSCU verbunden, welche die Steuerung und den Datenaustausch mit jedem

einzelnen Triebwerk gewahrleistet.
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Architektur des Experimentes

Satellit

Abbildung 13: Schematische Anordnung und interne Verbindung der
Experimentkomponenten.

In Abbildung 13 ist die schematische Anordnung der PSCU und der vier Triebwerke zu
sehen. Jedes Triebwerk ist tiber ein neunadriges Kabel mittels D-Sub 9 Steckern mit der PSCU

verbunden. Somit kann jeder VAT einzeln angesteuert und geziindet werden.

5.2. Betriebskonzept

Fr den operativen Betrieb wahrend der Missionszeit ist ein definiertes Ablaufkonzept des
Experimentes notwendig. Dazu wurden zu Beginn verschiedene Zustdande des Experimentes
definiert, welche bestimmte Konfigurationen beschreiben. Es wurden die Betriebsmodi
»HInitialisierung, Vorbereitung, Ausfiihrung, Bereinigung und Abschaltung® festgelegt. Der
grundsétzliche zeitliche Ablauf der Betriebsmodi mit Definition ist in Abbildung 14 skizziert.
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Betriebsablauf des Experimentes

Abschaltung — — — — — — — — — — Abschaltung Experiment I

Bereinigung — — — — — — — — — — . — Wartezeit nach Experimentausfiihrung I

——

. —IErteilung von Ausfiihrungsbefehlen
I

Vorbereitung i—-—IWarten auf Bestétigung
!—IErteilung Vorberetiungsbefehl

Initialisierung IInitialisierung Experiment
0 5 10 15 20 25 30 35

Laufzeit [Minuten]

Abbildung 14: Zeitlicher Ablauf des Experimentes abhéngig vom Modus.

Fur die VATs wurden vier untergeordnete Modi definiert, welche in Tabelle 4 aufgelistet

sind und mit Hilfe derer Daten- und Leistungsbudgets berechnet werden.

Tabelle 4: Modi des VAT mit Beschreibung.

Modus VAT Beschreibung

Zindung Alle Komponenten aktiv und Schuberzeugung der VATSs

Standby PS bereit fur Aktion und CU aktiv
Initialisierung PS aus und CU aktiv
Aus PS aus und CU inaktiv

Da die Kontrolle des Experimentes jedoch durch Befehle von der PSCU erfolgt, sind der

PSCU eigene Modi zuzuordnen, welche nachfolgend in Tabelle 5 angegeben sind.
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Tabelle 5: Modi der PSCU mit Beschreibung.

Modus PSCU Beschreibung
Laden Einschaltvorgang
Idle PSCU bereit und Komponenten einsatzbereit flir Befehle

PSCU ohne Sicherheitsvorkehrungen oder Beschrankungen.
Manueller Befehl
Fur Tests, Fehlerbestimmung und Notbefehle

Triebwerk an Zundung VAT
Eoh Zustand, in den bei Fehlerfall geschaltet wird. Alle Komponenten
ehler
werden abgeschaltet und Fehlerbereinigung durch Bediener
Entladen Abschaltvorgang

Daruber hinaus gilt es den Modus der PSCU abhéngig von den Modi der VATS festzulegen,
da abhangig vom Modus der Triebwerke ein unterschiedlicher Leistungsverbrauch durch die
PSCU erfolgt. Die Zustande entsprechend dem VAT Modus sind in Tabelle 6 zu sehen.

Tabelle 6: Status der PSCU abhangig vom Modus des VAT.

Modus VAT PSCU Modus PSCU

Zindung An Triebwerk an
Standby An Idle
Initialisierung || An Laden
Aus Aus Entladen
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Des Weiteren wurde der Status der PSCU Komponenten abh&ngig vom eigenen Modus
definiert, da die PS je nach Modus eine unterschiedliche Menge an Leistung verbraucht. Zu

sehen ist dies in Tabelle 7.

Tabelle 7: Status der PSCU Komponenten abhangig vom Modus der PSCU.

Modus PSCU Cu PS
Laden An Aus
Idle An | An (Standby)
Manueller Befehl || An An/Aus
Triebwerk an An An
Fehler An Aus
Entladen An Aus

Im Modus ,,Manueller Befehl* erfolgt die Kontrolle der PSCU durch den Bediener, in
welcher nur die CU der PSCU eingeschaltet bleiben muss. Alle weiteren Komponenten kdnnen
manuell vom Bediener ein- bzw. ausgeschalten werden. Beim Aktivieren des Modus
»2Manueller Befehl“ werden standardméBig alle Komponenten mit Ausnahme der CU

ausgeschalten.
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Initalisierung Ausgabe und
Experiment Vorbereitung Befehle
Initia- Vor- Aus-
lisierung Idle bereitung Idle fiihrung
Bestétigung Bestétigung Zustand
Zustand und Ausfithrungsbefehle
erteilen
Abwarten aller Bestiti
Bestitigung Ausflihrungen und 7 ﬁsstzri%ung
Zustand Datensicherung
Ab- Abschaltung Idle Bereinigung Ziindung
schaltun
Bestdtigung Zeitlimit
Zustand erreicht

Abbildung 15: Sequentieller Betriebsablauf entsprechend der festgelegten Betriebsmodi

(blau) mit Modi der Komponenten (rot).

In Abbildung 15 ist der Experimentablauf wahrend des Betriebes mit den eingangs

festgelegten Betriebsmodi (blaue Rechtecke) und Modi (rote Kreise) graphisch dargestellt. Die

Modi (rote Kreise) sind den Komponenten (PSCU bzw. VAT) zuzuordnen. Die griinen Pfeile

beschreiben die Aktivitit wahrend den Ubergangen. Zu Beginn einer geplanten Sequenz wird

das Experiment initialisiert. Dies findet in einem Zeitrahmen von einer Minute statt. Zu diesem

Zeitpunkt ist die PSCU eingeschalten und die PPU des Triebkopfes ausgeschalten.

AnschlieBend geht das Experiment innerhalb von drei Minuten in den Standby-Modus tber.

Hierbei schaltet die PPU in Standby. Im Anschluss daran erfolgt fiir eine halbe Stunde der

Zundungszeitraum des Triebwerkes. Alle Komponenten befinden sich dafiir im eingeschalteten

Zustand. Der Zeitzyklus eines geplanten Standardablaufes des Experimentes umfasst

34 Minuten. In Abbildung 16 ist die geplante Ablaufsequenz visualisiert.
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Betriebsablauf des VATSs

Abscha]tung SOV, ESSVOSS VS —————— T———S— VAT Standby |

Aqu'lihrung I _
Vorbereitung —. VAT standby

Initialisierung IVAT initialisiert
0 5 10 15 20 25 30 35
Laufzeit [Minuten]

Abbildung 16: Standardablaufsequenz des VATSs.

Am Ende des Ablaufes werden alle Komponenten ausgeschalten. Die entsprechend

umgesetzten Leistungs- und Datenmengen kénnen der Tabelle 8 entnommen werden.

Tabelle 8: Leistungs- und Datenverbrauch wahrend Standardablaufsequenz.

L aufzeit Leistung Datenrate
Modus VAT ) Komponentenstatus
[Minuten] [W] [Bit/s]
Initialisierung 1 PS an, CU an, PPU aus 3,75 64
Standby 3 PS an, CU an, PPU Standby 4,375 64
Ziindung 30 PS an, CU an, PPU an 4,375 64
Aus 0 PS aus, CU aus, PPU aus 0 0
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Neben der Festlegung der Standardablaufsequenz ist auch der Ablauf der Inbetriebnahme

des Experimentes nach erfolgreichem Missionsstart zu definieren.

Inbetriebnahme des VATs

Abscha]tung _______________________________________ VAT S‘[andby

Aqu.uhrung ] _
Initialisierung . VAT initialisiert

0 10 20 30 40 50

Laufzeit [Minuten]

Abbildung 17: Ablaufsequenz des VATs wéahrend der Inbetriebnahme.

In Abbildung 17 ist die Ablaufsequenz des Experimentes wahrend der Inbetriebnahme
graphisch dargestellt. Im Vergleich zur Standardablaufsequenz variiert die Dauer der
Betriebsphasen, wahrend der Status der jeweiligen Komponenten und deren Daten- bzw.
Leistungsverbrauch identisch sind. Die Initialisierungs- und Standby-Phase des Experimentes
ist bei der Inbetriebnahme auf 5 bzw. 17 Minuten festgelegt. Diese Verlangerung dient der
Uberpriifung des Experimentes nach den mechanischen Beanspruchungen in Folge des Starts
der Mission. Die Taktung des Betriebszyklus‘ wird von der Stromerzeugung und -speicherung
der Satellitenplattform vorgegeben und ist daher durch deren Status beschrénkt. Das Triebwerk
ist ausgelegt auf einen dauerhaften Pulsbetrieb mit einer Betriebsfrequenz von 1 Hz, was einem
stetigen Zundungszyklus entspricht. Um die wissenschaftlichen Ziele zu erreichen, sind
mindestens 60 Betriebszyklen mit einer Mindestdauer von 10 Minuten notwendig. Bei
langerer Laufzeit pro Zyklus kann die Anzahl der Zyklen entsprechend reduziert werden. In

Summe ist eine Laufzeit von 10 Stunden im Modus ,, Triebwerk an‘ als Ziel definiert. Die
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Triebwerke kdnnen ohne externe Abhéngigkeiten vom Satelliten oder anderen Experimenten
betrieben werden. Wahrend der Mission erfolgt keine Kalibrierung oder Wartung des
Experimentes. Im Falle einer Fehlfunktion oder Beschadigung des Satelliten erfolgt die
Durchfiihrung eines Selbsttests, eine Zustandsbewertung des Experimentes und die
Durchfuhrung von Triebwerksziindungstests. Im Zuge der Inbetriebnahme des Experimentes
nach Start der Mission sind folgende in Tabelle 9 gelisteten Manahmen geplant:

Tabelle 9: MaRnahmen zur Inbetriebnahme des Experimentes mit Zeitdauer.

Malnahme Zeitdauer [Min]
Leistungsversorgung Triebwerk <5
Kommunikationstest Plattform mit PSCU <1
Eigentestprogramm PSCU <10
PDU Strom-/Spannungsbeurteilung aller Leistungseingange <5
PSCU Experimentzustandsiberpriifung <30
PSCU Triebwerksziindungstests <30

Die PDU (,,Power Distribution Unit*) der Plattform stellt die elektrische Leistung fiir die
Experimente bereit und verhindert eine Uberlastung des Leistungsbusses des Satelliten. Die
ersten finf MalRnahmen sind so zeitnah wie mdglich, sequenziell und unmittelbar nacheinander
durchzufiihren, wahrend die ,,PSCU Triebwerksziindungstests* als erweiterte Uberpriifung
angesehen werden konnen, um eine umfassendere Bewertung des Experimentes zu erhalten.
Optional konnen diese auch zu einem spéteren Zeitpunkt erfolgen. Wéahrend der geplanten
Laufzeit von 10 Stunden des Experimentes werden Gber 1 GB Daten produziert. Im geplanten

Betriebsablauf wird eine durchschnittliche Datenrate von 9,6 @ angenommen. Abgesehen

von der Inbetriebnahme, bei welcher aus Sicherheitsgriinden eine sofortige Kommunikation mit

der Bodenstation erforderlich ist, ist die Ubermittelung von Versuchsdaten nicht zeitkritisch.
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Somit kann dies in freien und nicht ausgelasteten Zeitfenstern des Missionsplanes erfolgen.
Eine Datenverschliisselung beim Hoch- und Herunterladen ist nicht bendtigt. Das Telemetrie,
Verfolgungs- und Steuerungssubsystem (TT&C) ist erforderlich, wenn der Bediener einen
Befehl anfordert, der an das Experiment (bertragen werden soll oder wenn Versuchsdaten an
die Bodenstation tbermittelt werden sollen. Fur den Betrieb des Experimentes ist keine
spezielle Hardware am Raumfahrtkontrollzentrum (GSOC) oder ein Bodenreferenzmodell

notwendig.

5.3. Mechanischer Aufbau des Experiments

Das Experiment wird zur Montage auf die Satellitenplattform in Form von fiinf
Einzelkomponenten - bestehend aus einer PSCU und vier Triebwerkskdpfen - geliefert. Jede
Komponente wird separat montiert und anschlielend werden alle Triebkdpfe per Kabel mit der
PSCU und die PSCU mit dem Satelliten verbunden.

5.3.1.PSCU

Die Leistungsversorgungs- und Kontrolleinheit ist in einem aus 4 mm dicken
Aluminiumplatten bestehenden Quader montiert, um die innenliegenden Elektronikplatinen vor
auBeren Einflussen wie energiereicher Strahlung zu schiutzen. Die in Abbildung 18 dargestellte
Aluminiumbox besitzt die Abmessungen 200 mm x 100 mm x 63 mm und wird durch M2.5
Senkschrauben zusammengehalten. Mittels vier M4x10 Zylinderkopfschrauben erfolgt die
Anbringung des Quaders an die Satellitenplattform. Funf integrierte D-Sub 9 Stecker sorgen
flr die elektrische Verbindung zwischen dem Satelliten und der PSCU bzw. zwischen der
PSCU und den vier Triebwerken. Zur Definition der geometrischen Lage wird ein orthogonales
und rechtshéndiges Koordinatensystem festgelegt, in welchem die Achsen deckungsgleich mit

den Kanten der Box liegen. Der Ursprung des Koordinatensystems ist eine markierte Ecke der
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Montageplatte des PSCU mit Gehiiuse
Aluminimumquaders. Diese Ecke wird

auch als ,,Instrument-Referenzpunkt*
(IRP) bezeichnet. Die z-Achse zeigt in
Richtung der Frontplatte, die y-Achse
entlang der kurzen Seitenplatte und die
x-Achse  entlang der langen
Seitenplatte. Die Anbringung der
PSCU an den Satelliten ist im Inneren
der Plattform zu gewdhrleisten, um
diese  bestmoglich  vor  &uferen
Einfllissen zu schitzen. Mit einer
Gesamtmasse von 1,12 kg weist die
PSCU knapp die Halfte des
Gesamtgewichtes des Experimentes

auf. Abbildung 18: PSCU Box; Oben: Teilschnittansicht
der PSCU; Unten: Seitliche Ansicht auf die
5.3.2.VAT elektrischen Schnittstellen.

Der grundlegende Aufbau des verwendeten Triebwerkkopfes besteht aus zwei zueinander
konzentrischen Elektroden, die mittels eines Al.O3 Rohrchens elektrisch isoliert sind. Die innen
liegende Titankathode besitzt einen Innendurchmesser von 8mm und einen
AuRendurchmesser von 10 mm. Die aul3en positionierte Anode wurde aus Edelstahl gefertigt
und weist einen Innendurchmesser von 15 mm auf, damit der Isolator passgenau in dieser sitzt.
In dem 10 mm Innendurchmesser des Isolators wiederum ist die Kathode mittels einer
Presspassung gefiihrt. Die Anode ist ausgangsseitig mit einer 45° Phase versehen und eine
eingelassene Stufe in der Anode dient als Anschlag fir den Isolator in Richtung
Triebwerksausgang. Eine Halterung aus PEEK dient auf der anderen Seite als Begrenzung fir
den Isolator. Diese Halterung ist mit einer Innenbohrung von 10 mm passgenau zum
AuBendurchmesser der Kathode gefertigt. Die Kontaktierung der Kathode wird tber einen
Aluminiumring gewéhrleistet, welcher mit Hilfe von drei M2 Madenschrauben an der Kathode
befestigt ist und sich in einer passenden Aussparung auf der Rickseite der PEEK-Halterung
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befindet, sodass eine elektrische Isolierung zwischen beiden Elektroden gewahrleistet ist. Eine
weitere kleinere PEEK-Halterung mit einem linear ausgetragenen Zylinder, welcher einen
passgenauen Durchmesser von 8mm zur Aufnahme der Kathode besitzt, ist von der Riickseite
durch drei M2 Senkschrauben mit der Anode tber die groRere PEEK-Halterung verbunden und
halt alle Teile des Triebwerkkopfes in Position. Die Kontaktierung der Elektroden erfolgt durch
zwei M2 Kabelschuhe. In Abbildung 19 ist ein CAD Modell des verwendeten Triebkopfes zu

sehen.

VAT Triebkopf in zwei Ansichten

Isolator

A
Kathoden- e
\

kontaktierung

—
N/ © PEEK Halterungen

Abbildung 19: CAD Modell des Triebwerkkopfes; Links: Gesamtansicht; Rechts:
Explosionsansicht.

Links in Abbildung 19 ist eine Gesamtansicht des zusammengebauten Triebkopfes von
vorne zu sehen, wahrend rechts eine explodierte Ansicht dargestellt ist, um alle Einzelteile
sichtbar zu machen. Ein Triebwerkskopf ist knapp 25,5 g schwer und hat eine Gesamthdhe von
19 mm bei einer Maximalbreite von 35 mm. Zum Schutz vor duRReren Einflissen wurde die
angeschlossene PPU analog zur PSCU in einen Quader aus vier Millimeter dicken
Aluminiumplatten integriert. Die Grundmale des Quaders, auf welchem der Triebwerkskopf
montiert ist, betragen 98 mm x 58 mm x 39 mm. Die exakten Male des gesamten Aufbaus
und der einzelnen Komponenten konnen den Konstruktionszeichnungen im Anhang
entnommen werden.
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VAT Komponente y

Abbildung 20: CAD Modell der VAT Komponente des Experimentes; Links: Schnittansicht;
Rechts: Riickansicht.

Wie in Abbildung 20 zu erkennen ist, wurde der Triebkopf Gber die groRere der beiden
PEEK-Halterungen auf den Aluminiumguader montiert. Eine zentrale runde Durchbohrung in
der Frontplatte des Quaders, in welcher die kleinere PEEK-Halterung des Triebwerkkopfes
passgenau eingesetzt werden kann, diente als Positionierung des Triebwerkkopfes. Durch die
PEEK-Halterungen ist eine elektrische Isolierung zwischen dem Aluminiumquader und dem
Triebwerk gewadhrleistet. Der Triebkopf ist zentral in der Platte montiert, d.h. die
Rotationsachse Richtung Dusenaustritt ist deckungsgleich mit dem Mittelpunkt der Fronplatte.
Die Montage an den Satelliten erfolgt mittels vier M4x10 Zylinderschrauben aus Edelstahl.
Innerhalb des Quaders ist die aus zwei Platinen bestehende PPU montiert, welche fur die
elektrische Versorgung und Uberwachung des Triebwerkkopfes verantwortlich ist. Vier M2
Gewindestangen sind in der Bodenplatte eingeschraubt, auf welchen die PEEK-Abstandshalter
und die Platinen angebracht sind. Ein passendes Mu-Metallgehduse um die beiden Platinen,
welches an den vier oberen Abstandshaltern anschlagt, sorgt fur eine magnetische Schirmung
der Elektronik. Durch die Frontplatte werden die Gewindestangen mittels
Innengewindeschrauben fest in Position gehalten. Uber Bohrungen in der oberen Seite des Mu-
Metallgehduses erfolgt die Verkabelung der Elektronik mit dem Triebwerkskopf. Die
elektronische Versorgung der PPU hingegen erfolgt von der Bodenseite, indem zentral in die
Bodenplatte eine passende Ausfrésung flr einen D-Sub 9 Stecker angebracht wurde, wie rechts
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in Abbildung 20 zu erkennen ist. Die Kontaktstifte des Steckers sind mit der unteren Platine
verlotet, womit die Leistungsversorgung und der Datenaustausch realisiert werden, was in
nachfolgendem Kapitel detaillierter beschrieben wird. Eine Triebwerkseinheit (Triebwerkskopf
inklusive Geh&use) besitzt eine Masse von 312 g. Analog zur PSCU wird auch hier ein
Referenzkoordinatensystem festgelegt, welches orthogonal und rechtshandig ist. Die z-Achse
verlauft parallel Richtung Triebwerksausgang, die y-Achse entlang der kurzen Seitenplatte der
Box und die x-Achse entlang der langen Seite. Aufgrund ihrer Funktionsweise sind die vier
Triebwerkkdpfe an eine der AuBenseiten der Satellitenplattform und mit jeweils identischem
Abstand zum Masseschwerpunkt zu montieren, sodass gegebenenfalls eine Rotation um jede
Achse maoglich ist. Es gilt zu beachten, dass die Triebwerkkopfe aufgrund von emittiertem
Elektrodenmaterial und elektromagnetischer Strahlung einen ausreichenden Abstand zu
sensitiven Geréatschaften aufzuweisen haben, um deren Funktion nicht zu beeinflussen.
Messeinrichtungen, welche empfindlich gegenuiber Beschichtung sind, mussen sich auRerhalb

von 180° des Blickwinkels eines Triebwerkes befinden (siehe Kapitel 6.2 und 6.3).

5.1. Thermisches Design

Wie in Kapitel 5.3.1 und 5.3.2 beschrieben, sind sowohl die Leiterplatten der PSCU als auch
der PPU in einem Aluminiumgehduse mit 4 mm Wandstérke platziert, welches jeweils mit vier
M4x10  Edelstahlschrauben an die  Satellitenplattform  befestigt  wird.  Der
Temperaturreferenzpunkt (TRP) der Bauteile kann den Zeichnungen im Anhang entnommen

werden.

Tabelle 10:  Ruhezustands- und Betriebstemperaturen der

Experimentkomponenten in [°C].

. Tmax Tmin Tmax Tmin
Bauteil
Ruhezustand Ruhezustand Betrieb Betrieb
PSCU 70 -40 60 -30
VAT 60 -40 50 -30
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In  Tabelle 10 sind die Temperaturwerte fur den Ruhezustand und den Betrieb der
Experimentkomponenten angegeben. Fir den VAT wurde aufgrund einer zusétzlichen
Warmeentwicklung durch die Zindung jeweils eine niedrigere maximale Temperatur
festgelegt. Die Gehduse aller Komponenten werden eloxiert und mit AlOs weil? eingeférbt. For
die thermischen Simulationen des Satellitenbauers werden fur die eloxierten Bauteile ein

Emissionsgrad € = 0,92 und ein Absorptionsgrad a = 0,1 angenommen [109].

Tabelle 11:  Thermische Kennwerte der Experimentkomponenten.

Agontakt AStrahlung lache drme

Bauteil w

]

2 2 il
(m”] Lo [mZK] [K]
pscu || 0,02 0,08 300 | 9494
vaT || 0,004 002 | 1560 | 927.73

In Tabelle 11 sind die geforderten thermischen Kennwerte der Experimentkomponenten
angegeben. Die Kontaktflache ist durch die Bodenplatte der Bauteile festgelegt und mit

Schrauben an den Satelliten angebracht. Die Kontaktleitfahigkeit errechnet sich tber die Art
und Anzahl der Schrauben, deren Leitfahigkeit (0,69 %) und einen Sicherheitsfaktor [110].

Zusatzlich zur Leitfahigkeit wird ein Teil der Wé&rme abgestrahlt, was mit Formel (17)

berechnet werden kann.
PStrahlung = gAT* (17)

Mit Hilfe des Stefan-Boltzmann-Gesetzes kann die thermisch abgestrahlte Leistung P
berechnet werden. Bei Annahme der maximalen Betriebstemperatur ergibt sich mit der
Abstrahlflache A und der Boltzmann-Konstante o eine abgestrahlte Leistung Ppgcy = 49,6 W

bzw. Py, = 12,87 W fur die eloxierten Bauteile.
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5.2. Elektrische Versorgung und Uberwachung

Wie in Kapitel 5.1 erlautert, wird die PPU der Triebkdpfe von der zentral Ubergeordneten
PSCU versorgt und kontrolliert. Diese Steuereinheit stellt somit das Bindeglied zur
Satellitenplattform dar. In den folgenden Unterkapiteln wird detaillierter auf die elektronischen

Funktionsweisen der Komponenten eingegangen.

5.2.1.PSCU

Die PSCU erflllt mehrere grundlegende Funktionen. Zum einen dient sie als
Leistungsversorgung fur die angeschlossenen Triebwerke, indem die ungeregelte
Satellitenspannung in eine konstante Versorgungsspannung von 24 V bei 3 A gewandelt wird.
Des Weiteren stellt die PSCU den Triebwerken ein weiteres bendtigtes Spannungslevel von 5 V
zur Verfiigung. Die PSCU ist jeweils tber ein Kabel mit D-Sub 9 Stecker mit einer VAT Box
verbunden. Die Spannungstransformation wird mittels DC-DC-Wandler realisiert und mit Hilfe
von Multiplexer wird der gewiinschte VAT mit Leistung versorgt. Dartiber hinaus ist die PSCU
gegeniiber Kurzschlussstromen und Uberspannungen abgesichert (vgl. Kapitel 5.4). Ein
Mikrokontroller dient zur Steuerung und Uberwachung des gesamten Experimentes (vgl.
Kapitel 5.3). Da sich die vorliegende Arbeit mit der Entwicklung der VAT Komponenten des
Experimentes befasst und die Entwicklung der PSCU extern beauftragt wurde, wird hier nicht

detaillierter auf die elektronische Architektur der PSCU eingegangen.

5.2.2.VAT

Die PPU dient im Allgemeinen zur Bereitstellung einer ausreichend hohen Ziindspannung,
sodass sich ein Lichtbogen zwischen der Kathode und der Anode des Triebkopfes ausbilden
und eine Entladung stattfinden kann. Die Erzeugung dieser bendtigten Ziindspannung erfolgt
mit Hilfe eines IES, welches im vorliegenden Fall um einige Zusétze erweitert wurde, sodass
es moglichst autonom, robust und diagnostizierbar arbeitet. Fiir den Betrieb der Elektronik
werden zwei unterschiedliche Versorgungsspannungen, 24 V genannt V_BUS und 5 V genannt
VCC, und ein Trigger Signal fur die Zindung des Triebwerkes bendtigt. Hinsichtlich des Starts
des Experimentes gilt es zu beachten, dass zundchst VCC und anschlielend V_BUS

zugeschaltet wird, ehe das Trigger Signal die nun scharf gestellte PPU auslost. Fir eine
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vereinfachte Ubersicht und zur besseren Verstandlichkeit wird die elektronische Schaltung in
funf Teile unterteilt, wobei jeder eine bestimmte Funktion der Schaltung ubernimmt. Die

STOP
CHARGE

IGBT
ON

Abbildung 21: Hauptkomponenten der PPU in entsprechender Farbe und mit Signalen
zwischen den Komponenten.

einzelnen Teile sind unterschiedlich farbig markiert, was in Abbildung 21 zu erkennen ist, und
im weiteren Verlauf des Dokumentes beibehalten wird. Der erste Teil mit Namen Watchdog ist
fir den kontrollierten Ablauf der Zindungssequenz zustandig. Dieser sorgt fur den gesamten
zeitlichen Ablauf, sodass es zu keinen unerwiinschten Zustanden kommen kann. Aullerdem
werden damit die Schaltzeiten der Halbleiter des IES Uberwacht und die PPU vor
unerwiinschten externen Signalen geschutzt, wie zum Beispiel zusatzliche Trigger Signale,
indem wéhrend einer laufenden Ziindungssequenz der Eingang der PPU blockiert ist. Der
zweite Teil der Schaltung beinhaltet die MOSFET Leistungshalbleiter mit dazugehdrigem Gate
Treiber, die die Versorgungsspannung V_BUS des Satelliten zu- bzw. abschalten. Nach
Zuschalten von V_BUS wird wiederum der dritte Teil geladen, welcher den Kondensator der
IES darstellt. Dieser Teil beinhaltet auch eine Uberwachung des Spannungslevels des
Kondensators. Als vierter Teil wird der IGBT Leistungshalbleiter mit entsprechendem Gate
Treiber bezeichnet, der als Schalter des IES fungiert. Der letzte und fuinfte Teil der Schaltung
beinhaltet die Diagnostik der PPU, mit welchem die Kondensatorspannung und der
Entladestrom des Triebwerkes gemessen werden. In Abbildung 21 sind ebenfalls zwischen den
Abschnitten die wichtigsten Signale mit Namen angegeben, auf welche im Laufe des Kapitels

néher eingegangen wird.
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In nachfolgender Abbildung 22 ist das Schema der verwendeten IES mit zusétzlichen
Komponenten dargestellt. Die Basis bildet ein IES, welches sich in der vorliegenden Arbeit aus
einem Kondensator mit einer Kapazitét von 220 uF, einer Induktivitat von 210 uH und einem
IGBT ,IXAY8N“ [111] zusammensetzt. Die drei MOSFETs (,,SQ4917CEYTI1“(Dual
P - Channel) [112] und ,,BUK9832 [113]) in der roten Box schalten den Leistungsbus des
Satelliten im Falle des Ladevorgangs des Kondensators zu und bevor das Triebwerk geziindet
wird, erfolgt die Trennung von V_BUS. Das MOSFET Paar ist bidirektional verbunden,
wodurch eine zusatzliche Sicherheit hinsichtlich mdglicher Stromrickflisse Richtung Satellit
gewahrleistet ist. Wie eingangs erwéhnt, wird der Ladezustand des Kondensators (griine Box)
uberwacht, indem das Spannungslevel gemessen wird, was im Folgenden néher beschrieben
wird. Der IGBT mit passendem Low-Side Treiber ,,1X4427° [114] ist in der violetten Box zu
sehen. Der Strom, welcher im Falle einer Entladung Uber das Triebwerk flieBt, wird mittels
eines ,,GO10 — SME* [115] Stromsensors (blaue Box) gemessen. Die Zundungssequenz folgt
einem exakten Ablaufplan, welcher aus dem Aufladen des IES und anschlieender Zindung
des VAT besteht. Somit wird ein sicherer und kontrollierter Ablauf des Experimentes
gewadhrleistet.
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Abbildung 22: Erweiterte IES mit entsprechend Abbildung 21 farblich gekennzeichneten
Teilbereichen.

Aufgrund der geringen Verlustleistung und hohen Energieeffizienz von MOSFETs wurde diese
Art Leistungshalbleiter zum Laden der PPU verwendet. Da am Eingang der Schaltung
Niederspannung anliegt, sind MOSFETSs fir diese Anwendung geeignet. Basierend auf der
hoheren Kurzschlussfestigkeit wurde ein IGBT Leistungshalbleiter zum Schalten des IES
eingesetzt. Somit kann eine maximale Spannung entsprechend der Durchbruchspannung des
IGBTs zum Zlnden des Triebwerkes angelegt werden, ohne dass der verwendete Halbleiter

Schaden nimmt.
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VAT
geziindet?

Abbildung 23: Ablauf der Zindungssequenz.
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In Abbildung 23 ist der Ablauf der Zindungssequenz grafisch dargestellt. Zum Start der
Zundung wird dem Experiment zuerst die Spannungsversorgung VCC zugeschalten, die als
Versorgungsspannung der Kontrolleinheit dient, welche den kontrollierten und zeitlich
abgestimmten Ablauf der Ziindung gewahrleistet. Im Anschluss schaltet die PSCU den 24 V
Leistungsbus V_BUS zu. Ab diesem Zeitpunkt ist der VAT ziindungsbereit, weshalb durch das
néchste eintreffende Trigger Signal die Zindungssequenz gestartet wird. Nach Eintreffen des
Trigger Signals wird von dem Watchdog Teil der Schaltung ein sog. MOS_ON Signal generiert.
Zeitgleich wird der Eingang der Schaltung fiir mogliche weitere Trigger Signale deaktiviert, so
dass die bereits in Gang gesetzte Ziindungssequenz ungestort ablauft. Der Trigger Eingang wird
erst nach Durchlaufen der Ziindungssequenz wieder entriegelt, womit die Schaltung wieder
scharf gestellt ist und ausgeldst werden kann. Das erwéhnte MOS_ON Signal, welches mittels
eines Low-Side Gate Treibers verstarkt wird, schaltet einen n-Kanal MOSFET, welcher
wiederum ein p-Kanal MOSFET Paar schaltet. Durch Schalten der MOSFETs wird der
Kondensator des IES mit V_BUS geladen, welcher als primare Energiequelle des IES dient.
Der Ladevorgang des Kondensators wird Gberwacht und sobald dieser vollstandig geladen ist,
wird ein STOP_CHARGE Signal erzeugt. Dieses Signal wird vom Watchdog empfangen,
welcher als Folge die MOSFETSs abschaltet und somit VV_BUS von der Schaltung trennt.
Gleichzeitig zur Abschaltung der MOSFETs wird ein IGBT_ON Signal generiert, das zum
Schalten des IGBTSs dient, infolge dessen die Induktivitat des IES geladen wird. Dieses Signal
wird analog zum MOS_ON Signal mittels desselben Low-Side Gate Treibers verstarkt. Nach
einer festgelegten Zeit 6ffnet der IGBT wieder, damit die notwendige Spannungsspitze von der
Spule induziert wird, um das Triebwerk zu zinden. Der Entladestrom wird, wie im weiteren
Verlauf noch beschrieben wird, mittels eines Stromsensors detektiert und gleichzeitig dient das
gemessene Stromsignal zur Erzeugung eines READY Signals, welches den Eingang der
Schaltung wieder aktiviert, die somit vom ndchsten empfangenen Trigger wieder gestartet
werden kann. Die gesamten Schaltzeiten sind so festgelegt, dass ein READY Signal erst nach
einer Entladung des VAT generiert werden kann. In der Schaltung ist eine Spannungs- und
Strommessung integriert, mittels denen das Spannungslevel des Kondensators, genannt
V_CAP, und der Entladestrom des Triebwerkes, V_CURR, gemessen werden kann. Nach
jedem Trigger werden die diagnostizierten Werte von der ibergeordneten PSCU ausgewertet,
wodurch Informationen tiber die jeweilige Entladung vorliegen. Im Falle einer Fehlfunktion der
Schaltung kann mdglicherweise kein STOP_CHARGE Signal generiert werden, was
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beispielsweise durch eine zu kurze Schaltzeit der MOSFETSs verursacht werden kann, da in
diesem Fall der Kondensator nicht ausreichend geladen ist. Damit die Schaltung in diesem Fall
nicht dauerhaft in der Blockadestellung verbleibt, sorgt ein zweiter Chip, der ab Trigger
Eingang parallel zu MOS_ON aktiviert wird, fir ein READY Signal nach einer fest definierten
Zeit, welche langer ist als die notwendige Dauer fur eine planméRige Ziindungssequenz. Somit
wird eine Mdoglichkeit der Entsperrung des Eingangs der Schaltung sichergestellt. Eine
zusatzliche optionale Mdglichkeit zum Entsperren der Schaltung ist ein Neustart der gesamten
PPU. Wenn dann in Folge des darauffolgenden Triggers weiterhin keine Zundung stattfindet,
muss anhand der aufgenommenen Messwerte analysiert werden, was der Grund fur das nicht
ausreichende Laden des Kondensators ist und die Schaltung neu gestartet werden, indem die
PSCU VCC und V_BUS abschaltet. Die diagnostizierten Parameter werden von der PSCU auch
herangezogen, um die Lebensdauer des Triebwerkes zu bestimmen. Wenn das Ende der
Lebensdauer des VAT noch nicht erreicht ist, kann ein neuer Trigger Puls die néchste

Ziindungssequenz starten.
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Abbildung 24: Watchdog der PPU.
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Der Watchdog Teil der Schaltung ist in Abbildung 24 zu sehen. Uber die erwéhnten
MOS_ON und IGBT_ON Signale ist er mit der erweiterten IES verbunden. Nachdem die
Versorgungsspannung VCC bereitgestellt ist, wird der Trigger Eingang der Schaltung durch
ein Darlington Transistorpaar initialisiert, das mit einem XOR-Gatter ,,CD4070* [116] ber das
RD3 Signal verbunden ist. Dieses XOR-Gatter liefert die initial benétigte fallende Flanke fir
den Trigger Eingang, womit die PPU ab diesem Zeitpunkt durch einen Trigger gestartet werden
kann. Dies geschieht durch den néchsten -eintreffenden Trigger, welcher von dem
Mikrocontroller der PSCU gesendet wird. Dieses Signal wird (ber einen Optokoppler
,HCPL — 181 [117] an einen JK —Flipflop ,,CD4027* [118] weitergeleitet, damit eine
galvanische Trennung gewahrleistet ist, was als Sicherheit fur den Mikrokontroller der PSCU
fungiert. Dieser Baustein arbeitet als RS - Flipflop, weshalb der SET Pin nach Trigger Eingang
gesetzt ist und erst nach einer empfangenen fallenden Flanke des READY Signals am RESET
Pin wieder zuriickgesetzt wird. Dies wird gewahrleistet, nachdem die Zindungssequenz
erfolgreich durchlaufen ist. Somit wird sichergestellt, dass eine laufende Ziindungssequenz
nicht durch mdgliche ungewollte Trigger Signale gestort oder beeintrachtigt werden kann,
solange das READY Signal den ,,CD4027¢ nicht zuriickgesetzt hat. Der Ausgang des
,CD4027¢ ist mit einer ersten astabilen Kippstufe ,,CD4538 [119] verbunden, wovon Teil A
das MOS_ON Signal generiert, das eine maximale Pulsl&énge von 10 ms besitzt, um die
MOSFETSs des IES zu schalten. Somit betragt die maximale Ladezeit des Kondensators 10 ms.
Die notwendige Verstarkung des Signals erfolgt durch einen ,,IXN4427¢ Low-Side Gate
Treiber, womit ein , BUK9832“ n-Kanal MOSFET geschalten wird, der wiederum das
»SQ4917CEYT1“ p-Kanal MOSFET Paar schaltet. Dadurch wird der Leistungsbus des
Satelliten, V_BUS, zugeschalten und letztendlich das Laden des 220 uF Kondensators
kontrolliert. Das MOSFET Paar ist bidirektional verbunden, wodurch sichergestellt wird, dass
der Leistungsbus vor unerwiinschten elektrischen Beeintrachtigungen der PPU geschtzt ist.
Der Ladevorgang des Kondensators wird mittels eines ,,MC33078* Operationsverstarkers
Uberwacht, indem er die Spannung V_CAP, die Uber dem Kondensator abféllt, mit einem
definierten Referenzwert vergleicht. Die gemessenen Parameter V_CAP und V_CURR des

Stromsensors werden an den Watchdog Teil der Schaltung weitergeleitet und verarbeitet.
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Abbildung 25: STOP_CHARGE und RESET Generierung der PPU.

In Abbildung 25 ist die verwendete Schaltung zur Verarbeitung von V_CAP und V_CURR
zur weiteren Uberwachung der PPU abgebildet. Sobald ein Spannungswert von 3,9 V erreicht
ist, was einem Wert von 23,85 V von V_CAP entspricht, geht das STOP_CHARGE Signal auf
,,Low". Die oben erwéhnte maximale Pulsdauer des MOS_ON Signals gewahrleistet, dass der
Kondensator innerhalb dieser Zeit vollgeladen ist. Da in fehlerfreiem Modus jedoch eine
kirzere Ladezeit ausreicht, wird der erste ,,.CD4538“ mittels der fallenden Flanke des
STOP_CHARGE Signals zurtickgesetzt. Der Ausgang des ,,CD4027* Flipflops ist parallel mit

einer zweiten ,,CD4538“ Kippstufe verbunden. Diese dient zur Sicherstellung des
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Zuriucksetzens des ,,CD4027¢, falls der Kondensator nicht innerhalb der MOS_ON Zeitspanne
geladen wird. Die Zeitverzogerung des zweiten ,,CD4538 ist so gewahlt, dass sie langer als
die maximale Dauer einer Zundungssequenz ist. Im Anschluss generiert dieser einen 10 us
kurzen RD2 Puls, welcher mittels des XOR-Gatters den Flipflop zurticksetzt. Bei vollstdndigem
Laden des Kondensators wird das STOP_CHARGE Signal auf einen dritten ,,CD4538 geleitet,
der daraufhin zeitversetzt ein 330 us IGBT_ON Signal erzeugt, um den IGBT des IES zu
schalten. Da das vorliegende IES mit dem zusatzlichen Kondensator einen LC Schwingkreis
darstellt, wurde in Simulationen und empirisch die optimale Signaldauer ermittelt. Der
Zeitversatz von 100 us dient als Puffer, damit sichergestellt ist, dass die MOSFETs und der
IGBT nicht gleichzeitig leitend geschalten sind. Fur die Ansteuerung des IGBTs wird derselbe
»IXN4427¢ Low-Side Gate Treiber verwendet. Ein vierter ,,CD4538* generiert ein 10 us
kurzen RD1 Puls mit einem Zeitversatz von 600 us, sobald er von dem RESET Signal ausgeldst
wurde. Das RESET Signal gibt an, dass ein Entladestrom (iber das Triebwerk detektiert wurde.
Die Verzogerung stellt sicher, dass die Plasmaentladung und Zindungssequenz vollstandig
beendet sind. Das RD1 Signal ist mit dem XOR-Gatter verbunden, damit ein READY Signal
emittiert wird und der ,,CD4027* Flipflop zurlickgesetzt wird. Somit ist die PPU ab diesem
Zeitpunkt wieder flr eingehende Trigger scharf gestelit.

Die beiden Uberwachten Parameter der Schaltung, V_CAP als Spannung an dem
Kondensator und V_CURR als Entladestrom, liefern Riickmeldung tber das Verhalten der
Schaltung und den Zustand des Triebwerkes. Mittels Operationsverstarkern (,MC33078 [120]
und ,,ADA4891“ [121]) werden beide Signale in eine Frequenz umgewandelt. Das wird durch
die in Abbildung 26 dargestellte Schaltung realisiert (englische Kurzform: VFC: ,,Voltage-

Frequency-Converter®).
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Abbildung 26: Spannung-Frequenz-Wandler (VFC) der PPU.

Dadurch kénnen die Frequenzsignale an die Ubergeordnete PSCU galvanisch getrennt gesendet
werden. Der obere Konverter in Abbildung 26 ist fur die Umwandlung des Spannungssignals

verantwortlich. Die Strommessung wird mittels eines ,,GO10 — SME* Stromsensors realisiert,

bei welchem die Primar- und Sekundarseite galvanisch getrennt sind. Das ausgegebene
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Spannungssignal des Sensors (U_OUT) wird zun&chst auf eine Referenzspannung (U_REF)
bezogen, um die Genauigkeit zu erhéhen und die Stromflussrichtung zu detektieren. Dafiir wird
es mit Hilfe des ersten Operationsverstarkers auf einen Bereich von 0 — 5 V skaliert, ehe es in
ein variables TTL Frequenzsignal konvertiert wird. Da die Plasmaentladung des VAT, welche
< 100 us dauert, signifikant kirzer als die Ladezeit des Kondensators ist, ist die
Ausgabefrequenz des zweiten VFCs deutlich héher. Zusatzlich zu den Schaltplanen mit
entsprechender Beschreibung zeigen die folgenden Abbildungen die Ablaufdiagramme der
einzelnen Signale der PPU. Der Verlauf in Abbildung 27 entspricht einer reguldr ablaufenden

Zindungssequenz.
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STOP_CHARGE d
IGBT ON |

- _ 10us

RDI 270us — —f

RD2 |

READY '_|

|
100 330us
\I\Hie u

Abbildung 27: Zeitliche Ablaufsequenz der PPU im regul&ren Betrieb.

Nachdem die PPU mit VCC und V_BUS versorgt und initialisiert wurde, startet der erste
eintreffende Trigger der PSCU die Zundungssequenz, was mit a in obiger Abbildung
gekennzeichnet ist. Der Trigger 16st den ,,CD4027¢ Flipflop aus, was am Anstieg des Ausgangs
des Flipflops (,,CD4027_Q*) erkennbar ist. Von nun an ist der Eingang der Schaltung gesperrt,
bis der ,,CD4027¢ zurilickgesetzt wurde. Es werden solange mogliche eintreffende Trigger
Signale ignoriert (siehe b), bis durch eine fallende Flanke des READY Signals der Flipflop
zurlickgesetzt wurde. Der ,,CD4027_Q* l6st die erste ,,CD4538* Kippstufe aus, welche das
MOS_ON Signal mit einer Lange von 10 ms generiert. Wahrend dieser Zeit wird der
Kondensator des IES von V_BUS geladen. Dieser Vorgang kann durch das STOP_CHARGE
Signal verkirzt werden, sobald die festgelegte Spannungsschwelle erreicht ist. Somit
kennzeichnet die fallende Flanke des STOP-CHARGE Signals das Ende des Ladeprozesses,

gekennzeichnet mit ¢ und d. Die invertierende Logik ist notwendig, da fir das Zuriicksetzen
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der ersten Kippstufe eine fallende Flanke notwendig ist. 100 us nachdem die MOSFETSs
abgeschaltet wurden, wird ein 330 us langes IGBT_ON Signal generiert (e). Das Schalten des
IGBTSs l&dt die Induktivitat des IES und reduziert die Spannung tber dem Kondensator, was zu
einem Zustandswechsel des STOP_CHARGE Signals fuhrt. Wenn das IGBT_ON Signal auf
,,Jow” umschaltet, induziert die Spule des IES eine Spannungsspitze, die die Zindung des VAT
gewahrleistet. Die Dauer der Plasmaentladung bewegt sich in einem Zeitrahmen von 75 us.
Deshalb wurde flr den Kontrollschaltkreis ein Puffer addiert, damit sichergestellt ist, dass die
Entladung vollstandig erloschen ist ehe die Sequenz weitergefiihrt wird. Nach dieser Zeit wird
ein RD1 Puls generiert (f), wodurch wiederum das READY Signal mittels des,,CD4070*“ XOR-
Gatters erzeugt wird. Dessen fallende Flanke setzt schlussendlich den ,,CD4027¢ Flipflop
zuriick (g), womit eine neue Zindungssequenz mit dem nachsten Trigger gestartet werden kann.
Das Zeitdiagramm in Abbildung 28 zeigt den Ablauf im Falle einer irreguldaren Funktionsweise,

wenn der Kondensator nicht vollstandig geladen wurde.
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Abbildung 28: Zeitliche Ablaufsequenz der PPU im irreguléren Betrieb.

Die Zindungssequenz startet analog zu dem oben beschriebenen reguléren Ablauf. In
vorliegendem Fall reicht die maximale Dauer des MOS_ON Signals von 10 ms nicht aus, um
den Kondensator vollstandig zu laden. Somit wird der festgelegte Schwellenwert fur das
Umschalten des STOP_CHARGE Signals nicht erreicht, wodurch kein IGBT_ON Signal
generiert wird. Folglich findet keine Entladung im Triebwerk statt. Da als Folge dessen kein
Strom Uber den Stromsensor fliel3t, wird kein RESET Signal und somit auch kein RD1 Signal
generiert. Wirde der ,,CD4027¢ Flipflop nur auf diesem Wege zuriickgesetzt, wiirde der

Eingang der PPU dauerhaft blockiert bleiben. Um dies zu verhindern, wird eine zweite
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,CD4538 Kippstufe gleichzeitig vom ,,CD4070 Flipflop getriggert. Auf diesem Wege wird
nach einer festgelegten Zeit von 10,5 ms ein RD2 Signal erzeugt (d), was wiederum das
READY Signal mittels des ,,CD4070* generiert. Somit wird der Flipflop am Eingang der PPU
zurlickgesetzt und eine dauerhafte Blockade im Falle einer nicht erfolgten Ziindung verhindert.
Der Ladeprozess des Kondensators kann dann mit dem ndchsten Trigger erneut gestartet
werden, was zum vollstandigen Aufladen fiihren sollte, da der Kondensator durch die vorherige
Ziundungssequenz vorgeladen ist, sofern kein anderer Fehler vorliegt [122].

5.3. Softwareanbindung

Die Anwendungssoftware besteht aus einer Zustandsmaschine mit entsprechenden
Kontroll- und Kommandobefehlen und dem an die ECSS-E-ST-70-41C Norm angelehnten
PUS Kommunikationsstandard [123]. Entsprechend den festgelegten Modi der PSCU (Tabelle
5) werden abhangig vom momentanen Zustand und einem eingegebenen Wert ein Ubergang
ausgefiihrt und ein Ausgabewert erzeugt. Uber einen definierten Kommandobefehl wird ein
Ubergang innerhalb der Zustandsmaschine des Experimentes basierend auf den Definitionen
der gewiinschten Ubergange initiiert. Eine Liste der Ubergange kann Tabelle 18 im Anhang
entnommen werden. Mit Hilfe der in Abbildung 29 dargestellten Zustandsmaschine wird das
Experiment beschrieben.
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Betrieb VAT
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<

Abbildung 29: Zustandsdiagram des Experimentes mit Ubergéngen und Zustanden geman

Die Software wird von einem ATmega S128 gesteuert, welcher nach AEC-Q Standards
qualifiziert ist [124,125]. Wie in Kapitel 5.2.1 erwéhnt, ist der Mikrokontroller Teil der
Kontrolleinheit der PSCU. Sobald die CU mit Leistung versorgt wird, startet die Software. Es
wird nach jedem Start ein Selbsttest durchgefiihrt und wahrend der Missionsdauer ist kein
Update der Software geplant. Eine genauere Beschreibung der Softwarearchitektur geht Gber

Warten bis Freigabe

clear()

shutdown()

Tabelle 5.

reset()

Manuelles
Uberschreiben

Befehle ohne
SchutzmalBinahmen

%hutdown()

Entladen

Abschalten PSCU

!

den Rahmen dieser Arbeit hinaus, weshalb nicht weiter darauf eingegangen wird.
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5.4. Experimentabsicherung

Im Zuge der Entwicklung galt es auch die Anforderungen hinsichtlich der
Produktabsicherung zu erfiillen. Dazu z&hlen unter anderem Strategien zur Fehlerfortpflanzung
und eine ausfiihrliche Aufzahlung aller verwendeten Materialien, deren Bearbeitungsprozesse
und Daten zum Ausgasverhalten, bereitzustellen. Die Daten kdnnen Tabelle 19 im Anhang
entnommen werden. Das Experiment weist keine beweglichen Teile auf und die Mdglichkeit,
dass sich Teilsysteme l6sen, beispielsweise ein Verbindungskabel zwischen den
Experimentkomponenten, wird durch Verwendung zuverldssiger und redundanter
Befestigungselemente (Steckersicherung) gewéhrleistet. Durch die Verwendung vorwiegend
passiver elektronischer Komponenten und aktiven MaRnahmen der PSCU wird eine mégliche
interne Fehlerfortpflanzung minimiert. Aufgrund der verwendeten Zustandsmaschine sind nur
definierte Zustande und Ubergange moglich. Sofern sich die PSCU nicht im Modus ,,Manueller
Befehl“ befindet, sind die erlaubten Befehle auf Sicherheitsbereiche beschrankt und alle
Anfragen darlber hinaus werden abgelehnt. Falls die PSCU ein Fehlverhalten oder einen
ungiiltigen Modus detektiert, schaltet das Experiment in den Modus ,,Fehler. Um die
Ausbreitung elektrischer Fehlfunktionen zu verhindern, werden die Elektronikteile des
Experiments geschirmt, gefiltert und strom- bzw. spannungsbegrenzt. In Anlehnung an die
ECSS Produktsicherungsdokumente werden passende Strombegrenzer (LCL: ,,Latch Current
Limiter*), Zenerdioden und Uberspannungsableiter verwendet, um einen Uberstromschutz und

Uber- bzw. Unterspannungsschutz zu gewdahrleisten [126,127]. Falls die Leistungsaufnahme
des Experimentes die Nennlast oder ein TM-Wert von 115 %it uberschreitet, kann die

Plattform das Experiment abschalten. Das Experiment sendet regelmaRig einen Status tber

dessen Zustand, sodass es im Falle eines Ausbleibens abgeschaltet werden kann.
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6. Charakterisierung des Vakuumlichtbogentriebwerkes

Fur die Charakterisierung des VATs wurden mehrere diagnostische Verfahren
durchgefiihrt. Zum einen wurde der erzeugte Schub des Triebwerkes ermittelt. Des Weiteren
wurde der Plasmastrahl mit Hilfe eines tomografischen Aufbaus untersucht. Es erfolgte eine
weitere Analyse der Abstrahlcharakteristik, um Rickschluss auf emittierte Makropartikel zu
erlangen. Zuletzt wurde das Entladeverhalten des VAT diagnostiziert, mit dessen Ergebnisse
und auf Basis der ermittelten Schubwerte die Leistungsparameter des Triebwerkes berechnet

wurden.

6.1. Schubmessung

Die Schubmessung des Triebwerkes erfolgte mit Hilfe einer fir diesen Schubbereich
konzipierten Schubmesswaage, hergestellt von der dsterreichischen Firma ,,FOTEC*, Wiener
Neustadt, Osterreich. Die Schubmessung basiert grundsatzlich auf der horizontalen Auslenkung

der Waage, die durch das Triebwerk verursacht wird.

VAT mit Halterung

Block mit Kreuzfedergelenke

Montageplatte
Waagebalken

PEEK Gestell mit Reservoirs

Kabelfiihrungen

Abbildung 30: CAD Modell der verwendeten Schubmesswaage.
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In Abbildung 30 ist ein CAD Modell der Schubmesswaage zu sehen. Die Schubmesswaage
besteht aus einem Waagebalken, an dessen Enden jeweils eine rechteckige Platte montiert ist.
Der Tréger ist mittels zweier Kreuzfedergelenke zentral gelagert. Die beiden Lager sind in
einem zylindrischen Block eingepasst und dieser ist Uber eine Halterung mit der Grundplatte
verbunden. Auf beiden Endplatten wurde an identischer Position eine PEEK-Halterung fur die
Triebkdpfe angebracht. Somit wurde gewahrleistet, dass beide Seiten der Schubmesswaage mit
identischer Masse belastet wurden. Auf einer Seite des Waagebalkens befindet sich ein Neodym
Magnet und ein kleiner runder Spiegel. Uber einen sogenannten ,,Force Actuator* (FA) kann
eine magnetische Kraft auf den angebrachten Neodym Magnet ausgelibt werden. Ein exakt
eingestellter Stromfluss sorgt flr eine definierte Kraftentwicklung, mit der das System in
Ruheposition gehalten wird, wodurch indirekt die einwirkende Kraft des Triebwerkes gemessen
werden kann. Der Spiegel dient zur optischen Distanzmessung mit einer Glasfaseroptik. Ein
optischer Auslenkungssensor, der in einem festen Abstand zur Ruheposition des Spiegels
angebracht ist, misst die zurtickkehrende reduzierte Intensitat, die eine Funktion des Abstandes
zwischen Lichtquelle und Objekt ist. Diese Messmethodik kann alternativ zu der erwéhnten
indirekten Variante angewendet werden, in dem die Auslenkung des Waagebalkens gemessen
wird, um daraus den erzeugten Schub zu berechnen. Auf der anderen Seite des Waagebalkens
sind zwei Kabelfihrungen montiert, die die notwendigen Kabel fir die elektrische Versorgung
des Triebwerkes fiihren. Auf der Basisplatte des Experimentes ist ein schmaler Quader mit
U - formiger Ausfrasung angebracht, in welcher der Waagebalken beriihrungslos gefiihrt ist.
Dies dient zur Auslenkungsbeschrankung, damit das optische System nicht beschadigt werden
kann. Auf der Halterung des Metallblockes, der die beiden Kreuzfedergelenke beinhaltet, ist
ein Gestell aus PEEK angebracht, worin sich Reservoirs befinden, die mit Galinstan befllt
sind. Durch diese Reservoirs ist die elektrische Zuleitung zugentlastet, womit eine mégliche
Manipulation der Auslenkung verhindert wird. Die iber die Durchftihrung der Vakuumkammer
geleiteten Kabel sind tiber einen Kontaktstift auf der einen Seite mit dem Galinstan in Kontakt
und auf der anderen Seite fiihren Stifte den elektrischen Kontakt weiter zu den Kabeln, die mit
dem Triebwerk verbunden sind. Eine schematische Darstellung des Systems ist in Abbildung
31 dargestellt.
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Distanzsensor _
Wirbelstrombremse

Triebkopf
Kreuzfedergelenk

Xpa = Xg XT
-« > |« '

Force Actuator

Abbildung 31: Schematische Darstellung der Schubmesswaage nach [129].

Die Regelung des ,,Force Actuators® basiert auf einem PID-Regler, dessen Parameter der
einzelnen Glieder initial bestimmt wurden. Zu diesem Zweck wurden Experimente
durchgefuhrt, in welchen die Schubmesswaage ausgelenkt durch eine duRere Anregung als
freies Pendel oszillierte. Das System kann als gedampftes Federpendel angesehen werden. Das
Tragheitsmoment / wurde auf Basis von Seifert et. al bestimmt [128]. Die mechanischen
Parameter des Systems kdnnen bestimmt werden, indem die aufgenommenen Schwingungen
mittels einer geddmpften Sinuskurve angenéhert wurden. In Abbildung 32 ist die Oszillation

der Schubmesswaage nach Anregung dargestellt.

Freie Schwingungen der Schubmesswaage

— —— Auslenkung
g 200
an
g
= 0
2
E
< =200
0 5 10 15 20 25 30

Zeit [s]

Abbildung 32: Freie Schwingung der Schubmesswaage nach Anregung
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Mit diesen ermittelten Parametern wurde eine Simulation geméal3 Abbildung 80 im Anhang
in Simulink® implementiert und anschlieRend die PID Parameter mit MATLAB® justiert. Es
wurde als ein linear gedampftes mechanisches System simuliert. Die addierte Stérfunktion,
welche das Rauschen der Messapparatur imitiert, wurde empirisch durch eine gleichmaRige
Zufallszahl angendhert. Um einen maoglichst zeitnahen und stabilen Stellwert ohne
Uberschwinger zu gewahrleisten, wurden die Stellglieder Pp;, = 0,06, Ip;p = 0,12 und
Dp;p = 0,003 ermittelt [129].

6.1.1. Evaluationsmethodik

Das System kann mit der folgenden inhomogenen Differentialgleichung zweiten Grades

beschrieben werden:
JU(t) + cv(t) + kv(t) = xpF(t) (18)

In obiger Formel beschreibt v den Winkel bei Auslenkung der Waage, J/ das
Massentragheitsmoment der bewegten Teile, ¢ den Dampfungskoeffizienten und k die
Federkonstante. Die Kraft F(t) wirkt in dem beschrieben Fall in einem Abstand von x; auf das

System. Aufgrund des ,,Force Actuators* kann der Schub auf zwei unterschiedlichen Wegen

gemessen werden. Die erste Methode basiert auf der Messung der durch eine Kraft Fr
hervorgerufenen Auslenkung der Schubmesswaage. Die zweite Variante misst die notwendige
Gegenkraft, um die Schubmesswaage im Gleichgewicht zu halten, womit auf die Schubkraft
geschlossen werden kann. Da der VAT gepulst betrieben wird und die Auflésungsfahigkeit der
Schubmesswaage zu gering fur eine Detektion einer einzelnen Zindung ist, wurde ein
durchschnittlicher Schubwert F; tiber mehrere Ziindungen ermittelt und eine Skalierung der
Werte entsprechend der Pulsbreite und der Zindungsfrequenz durchgefthrt. Nachfolgend wird

auf die beiden moglichen Messmethoden der Schubmesswaage eingegangen [128].

Messung der Auslenkung der Schubmesswaage:

Bei dieser Methode wird der Schub mittels Auslenkung des Waagearms ermittelt. In diesem
Fall ist kein ,,Force Actuator* notwendig. Durch Losen der inhomogenen Differentialgleichung

zweiter Ordnung (siehe Formel (31)-(37) im Anhang) und durch Anwenden der
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Kleinwinkelndherung kann fir kurze Pulse verglichen zur Periodendauer der Pulse der
Durchschnittsschub berechnet werden. Da der Abstand des optischen Sensors xg gleich dem

Abstand des Triebwerkes x; zum Drehpunkt ist, ergibt sich folgende Formel:

Fr=—d (19)

Fur die Berechnung ist die Federkonstante k, der Abstand x; sowie der durch den optischen

Sensor gemessene durchschnittliche Abstand d notwendig.

Messung der Gegenkraft:

Diese Variante basiert auf dem Prinzip, dass dic Waage durch den ,,Force Actuator im
Gleichgewicht gehalten wird, welcher eine dosierte Kraft auf den Waagebalken ausiibt. Die

Schubkraft kann somit tiber folgende Formel berechnet werden:

. d
o FFAxFA+ kSlnx—S (20)
T =

X7 COSY

Der Winkel y beschreibt die Ausrichtung des Triebkopfes, bei welchem eine Unsicherheit
von 1° angenommen wird. Da auch in diesem Fall die Kleinwinkelndherung fir 1y angewendet
werden kann und die Auslenkung d aufgrund des ,,Force Actuators® auf null gehalten wird,

vereinfacht sich die Formel zu:

Fr = Fpa (21)

Es gilt auch in diesem Fall, dass ein Durchschnittswert der Kraft ﬁ bestimmt wird. Somit

ist die vom ,,Force Actuator aufgewendete Kraft gleich dem erzeugten Schub des Triebwerkes
[130].
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6.1.2. Kalibration

Fur die Bestimmung des Schubes Uber die Auslenkung der Waage ist es notwendig, die
Federkonstante k zu ermitteln. Hierfur existieren zwei Moglichkeiten, die Messwaage zu
kalibrieren. Einerseits kann eine definierte Kraft durch den ,,Force Actuator” auf die Waage
ausgeuibt werden, um die resultierende Auslenkung zu messen. Die entsprechende Formel
hierfur ist:

XpaXg —
k==""Fp (22)

Der Aktuator wird als kalibriert vorausgesetzt, die Abstande x4, und x5 des Aktuators bzw.

Sensors sind bekannt und d ist der durch den optischen Sensor ermittelte Abstand.

Im zweiten Fall oszilliert die Waage als freies Torsionspendel. Da das Tragheitsmoment
analytisch berechnet werden und die Schwingungsfrequenz w, gemessen werden kann, lasst

sich die Federkonstante der Schubmesswaage folgendermalen bestimmen [128]:

k=wi] (23)

Es wurden beide Varianten fur die Kalibration der Federkonstante angewandt, um die
berechneten Werte vergleichen zu koénnen. Dazu wurden drei Messungen entsprechend
Abbildung 33 durchgefuhrt. Zu Beginn wurde der relative Referenzwert des Systems auf einen
Auslenkungswert von 500 um gesetzt. Die Waage konnte sich innerhalb von 30 Sekunden
einpendeln. Innerhalb dieses Zeitbereiches werden der Referenzwert d, und Drifts ermittelt,
ehe der ,,Force Actuator* eingeschalten wird. Ab diesem Zeitpunkt wird das System auf seinen
absoluten Referenzwert 0 um geregelt. Nachdem sich das System diesem Punkt angenéhert hat,
kénnen die durchschnittliche Auslenkung d, die durchschnittliche Kraft des Aktuators Fr, und
wiederum Drifts bestimmt werden. Im Anschluss wurde der ,,Force Actuator” ausgeschalten,

woraufhin das System frei schwingt.
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Abbildung 33: Zeitlicher Verlauf der Kalibration der Schubmesswaage nach [129].

Durch Annaherung dieser oszillierenden Funktion und dem Massentragheitsmoment wurde
die Federkonstante ermittelt. Bei der auftretenden Oszillation handelt es sich um eine

gedampfte Kosinus Funktion,

C
d(t) = Ae 2" cos(wt + @) + d, (24)

in welcher A die Amplitude, w die Kreisfrequenz, ¢ den Phasenwinkel und d, den Abstand
zum Referenzpunkt beschreibt. Durch Berechnung des Exponenten und der Kreisfrequenz kann

die Federkonstante mittels Formel (36) im Anhang ermittelt werden.

Nachdem im letzten Teil der Kalibration die Schwingungen abgeklungen sind, konnten auch in

diesem Bereich mogliche Drifts bestimmt werden. Im Zuge der Auswertung wurden alle
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Bereiche mit den aufgenommenen Drifts bereinigt. Fir die Messung der Schubkraft Uber die
Gegenkraft des ,,Force Actuators® wurde angenommen, dass dieser und der Distanzsensor

werkskalibriert sind.

6.2. Hochgeschwindigkeitstomografie

Die Tomografie findet grundsétzlich Anwendung, um rdumliche Strukturen eines
Messobjektes  zu  erhalten. Dabei wird das Objekt wvon unterschiedlichen
Beobachtungsrichtungen untersucht, um daraus Schnittbilder zu rekonstruieren. Dies ist ein
gangiges und haufig angewendetes Verfahren in der Medizin. Daneben wird dies auch in
Geowissenschaften, Materialforschung und der Physik genutzt. Auch im Bereich der
Plasmadiagnostik wurde die Tomografie als bildgebendes Verfahren angewandt. Da in diesem
Fall das Messobjekt Strahlung emittiert, wird von Emissionstomografie gesprochen [131-133].
In der vorliegenden Arbeit wird die Emissionstomografie angewendet, um die Form und
Ausbreitung des Plasmastrahles des Triebwerkes zu rekonstruieren. Die rekonstruierten
Modelle liefern dem Satellitenbauer Informationen, wo und in welcher Konfiguration das VAT
Experiment auf den Satelliten montiert werden kann, ohne von anderen Experimenten
beeinflusst zu werden oder andere Experimente zu beeintrachtigen. Da die Aufnahme der
Bildsequenzen, aus welchen die 3D-Modelle rekonstruiert werden, im Nanosekundenbereich

liegt, wird hier der Begriff Hochgeschwindigkeitstomografie verwendet.

6.2.1. Funktionsweise

Damit das zu untersuchende Messobjekt auf Basis der unterschiedlichen
Beobachtungsrichtungen rekonstruiert werden kann, wird angenommen, dass das
expandierende Plasma optisch diinn ist, was bedeutet, dass emittiertes Licht das Objekt

verlassen kann, ohne absorbiert zu werden [134].
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p(s, 0)

Abbildung 34: Radontransformation grafisch dargestellt.

Die Grundlage der Computertomografie basiert auf der Radontransformation einer
zweidimensionalen Funktion f(x,y), wie in Abbildung 34 dargestellt ist. Fur die
Rekonstruktion mussen Projektionsebenen berechnet werden. Eine Projektionsebene ist
definiert als Integral Gber der Funktion f(x,y). Das Integral wird iber die Geradenschar g
gebildet, die in einem Winkel @ und einem festen Abstand s beziliglich des Ursprungs definiert
ist [135].

p(s,0) = R{f(x,»)} = | f(xy)dl (25)

Sy

In Formel (25) ist die Radontransformierte der Funktion f(x,y) beschrieben. Flr einen
bestimmten Winkel © ergibt sich eine eindimensionale Funktion py(s). Eine Gerade g ist

folgendermalien festgelegt.
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g=s (cos 9) iy (— sin 0) (26)

sin @ cos @

Die Geradengleichung (26) beinhaltet s und [, wobei [ senkrecht auf s steht. Da das Messobjekt
in der vorliegenden Arbeit von sechs unterschiedlichen Beobachtungsrichtungen detektiert
wurde, liegen sechs Projektionen vor. Fur die Rekonstruktion der Projektionsebenen wird die

inverse Radontransformation angewandt.
fl,y) = R {p(s, 0)} (27)

Formel (27) beschreibt die Ricktransformation mit Hilfe der inversen Radontransformation.
Die Ricktransformation der Projektionen kann entweder analytisch oder algebraisch erfolgen.
Da es sich bei den Messdaten um diskrete Daten handelt, wird in der vorliegenden Arbeit die
diskrete Radontransformation angewendet. In diesem Fall ist jede Projektionsebene mittels
einem Gewichtungsfaktor versehen, der den Einfluss jedes einzelnen Pixels auf die Projektion
berucksichtigt [135,136].

N
pe= ) Wiyt f 29)
i,j=1

Die gesuchte zweidimensionale Funktion f(x,y) ist in dem Vektor f; zusammengefasst,
der Nx N Elemente beinhaltet. Dies entspricht der Grofle des aufgenommenen Bildes.
Aufgrund mehrerer Projektionen ergibt sich eine lineares Gleichungssystem, das algebraisch
mit Hilfe der algebraischen Riicktransformationstechnik (ART) gel6st werden kann. Auf Basis

einer Uberbestimmten Matrix W gilt es den Vektor f berechnet werden.

p=Wxf (29)

Mit den berechneten Projektionen p und der vorliegenden Matrix W wird der Vektor f
berechnet. Aufgrund der bereits erwdhnten sechst Beobachtungsrichtungen ist das hier
vorliegende Gleichungssystem unterbestimmt. Die Grundlage des ART basiert auf dem
sogenannten Kaczmarz Algorithmus [137]. Beginnend mit einem beliebigen Vektor erfolgt

sukzessive eine Anndherung an den Zielvektor, indem der momentane Vektor auf die
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Hyperebene, die durch W definiert ist, abgebildet wird. Die Iteration erfolgt folgendermalien,

wobei w; fir die entsprechende Reihe der Matrix W steht:

Di — Wifk

Fir den Fall, dass der gesuchte Vektor f zwei Eintrége besitzt, lasst sich der Algorithmus
anschaulich geometrisch beschreiben. In diesem Fall sind die Hyperebenen Geraden, deren

Losung der Schnittpunkt aller Geraden ist.

Visualisierung des Kaczmarz' Algorithmus

Gezielte Iteration Zufillige Iteration

2.5

2.0

1.5

0.5
0.0

—-0.5

X X

Abbildung 35: Veranschaulichung des Kaczmarz * Algorithmus fir den zweidimensionalen
Fall; Links: Gezielte Iteration; Rechts: Zuféllige Iteration nach [138].
In Abbildung 35 ist die schrittweise Anndherung an den Ergebnisvektor zu erkennen. In

diesem Fall ist als Startvektor der Nullvektor verwendet, welcher im ersten Iterationsschritt
senkrecht auf die erste Gerade abgebildet wird. Dies fihrt zum Ausgansvektor des néchsten
Iterationsschrittes, welcher wiederum auf die n&chste Gerade projiziert wird. Schlussendlich
lauft die Iteration bis der erhaltene Vektor dem Schnittpunkt der vier Geraden entspricht.

Alternativ kann auch ein Abbruchkriterium fur ein vorzeitiges Iterationsende sorgen. Oft wird
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auch die modifizierte Version des Algorithmus® angewendet. In diesem Fall wird nicht
schrittweise durch die Reihen der Matrix W iteriert, sondern es erfolgt eine zuféllige Auswahl

der Reihe. Dies kann unter Umsténden zu einer schnelleren Konvergenz fuhren [138,139].

6.2.2. Messaufbau

Der Messaufbau des Experimentes fur die Tomografie besteht grundsatzlich aus drei
Komponenten: der benétigten Peripherie, dem tomografischen Aufnahmesystem und dem
Messobjekt selbst. Als Peripherie

diente ein Vakuumkessel mit einem

Tomografisches Aufnahmesystem

Volumen von ca. 0,37 m?, an welchem
eine ,,.Duo 5M*“ Vorpumpe und eine
,HiPace 300“ Turbomolekularpumpe,
jeweils von Pfeiffer Vacuum GmbH,
Asslar, Deutschland, angeschlossen ist
[71]. Mittels eines Drucksensors wird
laufend das Drucklevel uberwacht. Die
Kammer  verfigt  GUber  zwolf

Durchfihrungen, (ber diese unter

anderem die Leistungsversorgung des
Experimentes gewahrleistet werden

kann. Darliber hinaus sind drei

Vakuumkammer Schauglaser an  der  Kammer

Intensivierte Kamera angebracht, sodass Uber eine auRerhalb

des Kessels montierte Kamera optische

Abbildung 36: CAD Modell des Aufnahmen  von im Inneren
Gesamtaufbaus.

stattfindenden  Prozessen  realisiert
werden konnen. Dazu wurden mittels
einer Doppelbelichtung der verwendeten intensivierten ,,dicam.C1“ Kamera der Firma PCO,
Kehlheim, die Entladung zu verschiedenen Zeitpunkten aufgenommen. Ein CAD-Modell mit

den fur die Tomografie verwendeten Komponenten ist in Abbildung 36 zu sehen.
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Im Inneren der Vakuumkammer ist der Triebkopf montiert. Der VAT ist konzentrisch zu
der tomografischen Messapparatur positioniert, welche auf Konstruktionsprofilen innerhalb des
Kessels befestigt wurde. Das Aufnahmesystem setzt sich aus sechs Umlenkspiegel zusammen,
die radial um das Messobjekt angebracht sind, um so zeitsynchrone optische Aufhahmen von
sechs unterschiedlichen Beobachtungsrichtungen zu ermdglichen. Die Apparatur ist detailliert
in nachfolgender Abbildung 37 zu sehen.

CAD Modell des tomografischen Bildaufnahmesystems

Abbildung 37: Tomografisches Aufnahmesystem mit VAT mittig; Links: Draufsicht; Rechts:
Isometrische Sicht.

Das Aufnahmesystem besteht aus einer kreisrunden Montageplatte, die mit passenden
Fahrungen flr sechs Winkelhalterungen gefertigt ist. Auf jeder der Winkelhalterungen ist eine
kinematische Spiegelhalterung befestigt, die zur Aufnahme eines Umlenkspiegels dient. Uber
zwei Feingewindeschrauben ist eine préazise Einstellung der vertikalen und horizontalen
Neigung des Spiegels moglich. Die Fihrungen der Grundplatte sind in 30° Winkelschritten
angebracht und das ganze System ist in der Vakuumkammer derart installiert, dass die erste
Halterung mit der horizontalen Achse einen Winkel von 15° bildet. Somit werden sechs
Projektionen im Bereich von 15 - 165° generiert. Wéhrend es sich bei der Montageplatte und

den Winkelhalterungen um einen Eigenbau handelt, wurden die ,,K 25 Spiegelhalterungen von
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der Firma Owis, Staufen im Breisgau, Deutschland, produziert. Die Umlenkspiegel stammen
von Edmund OPTICS LTD., New Jersey, USA. Damit sichergestellt werden kann, dass der
VAT konzentrisch zu der Grundplatte ausgerichtet ist, wurde ein zusétzliches Justage
Hilfsmittel verwendet. Dieses besteht aus einer Aluminiumhalterung, an deren Enden Passstifte
angebracht sind, damit das Hilfsmittel in die duReren Bohrungen der Montageplatte angebracht
und wieder abgenommen werden kann. In der Mitte der Aluminiumhalterung ist eine Nadel mit
einem Durchmesser von 1 mm angebracht. Beim Anbringen des Hilfsmittels gewéhrleisten die
Passstifte, dass sich die Nadel konzentrisch zu der Grundplatte befindet. Nun kann durch die
Feingewindeschrauben der Spiegelhalterungen die Neigung von jedem Spiegel eingestellt
werden, sodass das Messobjekt moglichst identisch auf jedem einzelnen Umlenkspiegel
abgebildet wird. Zu diesem Zweck dient eine Software als VVorlage, welche tber das Livebild
der Kamera gelegt werden kann. AnschlieBend kann mit den Feingewindeschrauben die
Position des Messobjektes fir jede Projektion entsprechend der VVorlage justiert werden. Zuletzt
wird noch die Position des VAT eingestellt, indem dessen Lage auf die Spitze der Nadel
ausgerichtet wird. Danach kann das Justage Hilfsmittel entfernt werden und die axiale
Positionierung des VAT optimiert werden.

6.2.3. Evaluationsmethodik

Die Evaluation der Bildaufnahmen erfolgte mit Hilfe eines speziell fir diese Aufnahmen
entwickelten Auswerteprogrammes. Im ersten Schritt wurden, wie in Abbildung 38 rechts zu
erkennen ist, die sechs Einzelbilder aus dem Originalbild geschnitten (siehe Abbildung 38
links). Aufgrund festgelegter geometrischer Beziehungen, ist gewéhrleistet, dass die
ausgeschnittenen Bereiche einen identischen Abstand mit einem Versatz von 30° bzgl. des frei
einstellbaren Mittelpunktes aufweisen. AuRerdem ist jeder der sechs Ausschnitte in der H6he
und Breite gleich. Mit Hilfe von zusétzlichen Markierungen, die Gber die Bildaufnahme gelegt

werden, kann der Mittelpunkt positioniert werden.
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Tomografische Bildaufnahme

Abbildung 38: Tomografische Bildaufnahme; Links: Ursprungliche Bildaufnahme; Rechts:
Bildaufnahme mit Markierungen.

Fur die weitere Auswertung wurden die sechs ausgeschnittenen Einzelbilder zeilenweise
gescannt und eine zweidimensionale Radontransformation von jeder einzelnen Zeile berechnet.
Durch Ubereinanderschreiben der Resultate der Radontransformation ergibt sich ein
Tomogramm. Aufgrund seiner charakteristischen Form wird dies auch oft als Sinogramm
bezeichnet, da fur nicht rotationssymmetrische Korper ein typischer Sinusverlauf erkennbar ist.
In nachfolgender Abbildung 39 ist links ein Tomogramm aus jeweils einer Zeile der sechs

verwendeten Beobachtungsrichtungen zu sehen.

Evaluationsschritte zur Berechnung der Rekonstruktion

Sinogram Schnittbild

Abbildung 39: Tomografische Rekonstruktion; Links: Sinogramm; Rechts: Rekonstruiertes
Schnittbild.
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Im néchsten Schritt erfolgt die Rucktransformation mittels der algebraischen
Rekonstruktionstechnik. Die hier verwendete Rekonstruktion basiert auf der unter 6.2.1
beschriebenen Kaczmarz Methode. Das rechte Bild in obiger Abbildung ist das mittels der
algebraischen  Rekonstruktionstechnik aus dem linken  Sinogramm  berechnete
zweidimensionale Schnittbild. Indem die beschriebenen Berechnungen fir jede einzelne Zeile
der sechs Einzelbilder durchgefuhrt wurden, ergibt sich eine der Hohe der Ausschnitte
entsprechende Anzahl an zweidimensionalen Schnittbildern. Eine Aneinanderreihung aller
berechneten Schnittbilder liefert schlussendlich einen rekonstruierten dreidimensionalen

Korper.

6.2.4. Verifizierung der Evaluation

Um die Validierung der Auswerte- und Rekonstruktionsalgorithmen zu Uberprifen, wurden
Messdaten simuliert, die in Aufbau und Form der einer reellen Kameraaufnahme maglichst
nahekommen. Diese wurden dann mit der beschriebenen Evaluationsmethodik ausgewertet.
Wie in Kapitel 6.2.2 erlautert, muss ein Messobjekt erstellt werden, das von sechs
unterschiedlichen Beobachtungsrichtungen betrachtet wird, die in 30° Winkelschritten um die
zentrale Achse gedreht sind. Fir die Erstellung des virtuellen Messobjektes wurde ein
Verfahren entwickelt, das die Eigenschaften des tatsachlichen Messobjektes wiederspiegelt und
sicherstellt, dass die sechs unterschiedlichen Betrachtungen jeweils einer
Beobachtungsrichtung des identischen Korpers entsprechen. Zuletzt erfolgt die Anordnung der
Beobachtungsrichtungen entsprechend eines reellen Kamerabildes. Da das Messobjekt als ein
optisch dunner Volumenstrahler angenommen wurde, muss jeder Datenpunkt, der mit einem
Emissionswert belegt ist, auch in die Abbildung jedes Einzelbildes einflieBen. Somit wird die
Teiltransparenz des Plasmas gewaéhrleistet. Da, wie einem aufgenommenen Kamerabild
entnommen werden konnte, keine hohen Emissionsgradienten auftreten, wird ein simuliertes
Objekt mit geringen Gradienten sowohl in axialer als auch in radialer Richtung angestrebt. Auf
Basis dieser Anforderungen wurde mit Hilfe einer zweidimensionalen Normalverteilung ein
geeigneter Korper simuliert. Die Eigenschaft der zweidimensionalen Normalverteilung, dass
deren Integral der Radontransformation aus einer beliebigen Richtung gleich grof3 ist, wurde
dafur genutzt, die optische Transparenz des Plasmas zu imitieren. Die grundlegende Idee ist die

Erstellung eines dreidimensionalen Korpers aus Schichten von zweidimensionalen
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Normalverteilungen. Die Werte der Dichtefunktion stehen fir die Helligkeitswerte der
entsprechenden Ebene. Die Form und Struktur des schlussendlichen Korpers kann durch
Variation der Standardabweichung und des Erwartungswertes fur jede einzelne Schicht
angepasst werden. Die Dichtefunktion fungiert somit als formgebendes Element. Da es durch
Wertednderung der Parameter zu einer Variation der Maximalwerte der Dichtefunktion kommt,
erfolgt eine Normierung der Schichten auf einen maximalen Helligkeitswert. Mittels einer
Verstarkung kann im Anschluss der Emissionsverlauf skaliert werden. Um nun die Einzelbilder
der sechs unterschiedlichen Beobachtungsrichtungen zu erhalten, wird aus den jeweiligen
Blickrichtungen eine Radontransformation uber die Schichten des virtuellen Korpers
zusammengefligt. Eine Schicht entspricht somit einer Zeile der Einzelbilder. Da es sich bei der
Dichtefunktion um eine stetige Funktion handelt, die Auswertung jedoch im diskreten Bereich
stattfindet, musste die diskrete Radontransformation verwendet werden. Hier wirde die
Problematik der sog. Flachenfaktoren auftreten, was jedoch umgangen werden kann, da die
formgebende Funktion bekannt ist. Somit kann eine Rotation durchgefuhrt werden, die die
Berechnung der Flachenfaktoren tiberfliissig macht. Durch die Koordinatentransformation wird
eine um einen beliebigen Winkel gedrehte Dichtefunktion berechnet. In Abbildung 40 sind die

sechs um jeweils 30° gedrehten Dichtefunktion dargestelit.
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Abbildung 40: Koordinatentransformation der zweidimensionalen
Dichteverteilung und Lage im Raum nach [140].
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Die Spaltenintegrale der berechneten Winkelfunktion entsprechen schlussendlich der
Radontransformation aus dem erwéhnten Winkel. In Abbildung 41 ist die Radontransformation

aus dem entsprechenden Beobachtungswinkel abgebildet.

0° 30° 60°
0.1 0.1
' 0.05
0.05 0.05
0 0 0
0 50 100 0 50 100 0 50 100
90° 120° 150°
0.05 0.1
' 0.05
0.05
0 0 0
0 50 100 0 50 100 0 50 100

Abbildung 41: Radontransformation der sechs
Beobachtungsrichtungen nach [140].

Nachdem fiir jede Schicht die Radontransformation durchgefuhrt wurde, fiihrt die
Aneinanderreihung der Resultate dieser Transformation zu einem zweidimensionalen Bild,
welches einer Beobachtungsrichtung entspricht. Dieses Verfahren wird fiir jeden der sechs
Betrachtungswinkel angewendet, wodurch die sechs Einzelbilder erstellt werden. Anschlie3end
werden die sechs erhaltenen zweidimensionalen Bilder in ein grof3eres tibergeordnetes Array
eingesetzt, welches ein aufgenommenes Kamerabild wiederspiegelt. Zuletzt erfolgt die
Positionierung und Anordnung der Einzelbilder gemaR einem reellen Kamerabild, wie in
Abbildung 38 links zu sehen ist. In nachfolgender Abbildung 42 ist links ein simuliertes
Kamerabild zu sehen, in welchem sechs Beobachtungsrichtungen kreisformig in 30°

Winkelschritten angeordnet sind.

79



Charakterisierung des Vakuumlichtbogentriebwerkes

Daten zur Evaluation des Auswertealgorithmus'

Simuliertes Kamerabild 3D Modell Simulation / Rekonstruktion

Abbildung 42: Vergleich der rekonstruierten 3D Modelle; Links: Simuliertes Kamerabild;
Oben rechts: Ursprungliches 3D Modell; Unten rechts: Rekonstruktion basierend auf dem
simulierten Kamerabild nach [140].

Das simulierte Kamerabild wurde mit der beschriebenen Evaluationsmethodik ausgewertet,
um den Auswertealgorithmus zu Uberprifen. Bei Vergleich des urspriinglichen 3D Koérpers
(Abbildung 42 rechts oben) mit dem anhand des simulierten Kamerabildes rekonstruierten
Modells (Abbildung 42 unten rechts) lasst sich erkennen, dass die Form des Korpers detailliert
rekonstruiert werden kann. Charakteristische Merkmale wie die radiale und axiale Ausbreitung
werden wiedergespiegelt. Die Verjungung des imitierten Plasmastrahles kann ebenso
wiedererkannt werden. Lediglich im vorderen Bereich des Objektes ist ein Unterschied zu
sehen, da die Intensitét des originalen Kdrpers geringer ist als die des rekonstruierten Modells.
Da die grundlegende Struktur mit charakteristischen Ausprdgungen wiedergegeben wird, kann
die Verifizierung der verwendeten Evaluationsmethodik als erfolgreich beurteilt werden [140].
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6.3. Abstrahlcharakteristik

Wie in Kapitel 3.1 und 3.2 beschrieben, wird bei der Ziindung des VAT Kathodenmaterial
im Bereich der KathodenfuRpunkte verdampft und anschlielend ionisiert. Ebenso werden
nicht —ionisierte  Makropartikel — ausgeschleudert.  Dieser  Effekt wird in  der
Beschichtungstechnik gezielt genutzt, um Kathodenmaterial auf ein Substrat aufzubringen. Bei
der Anwendung des Vakuumlichtbogens in Form eines elektrischen Satellitenantriebes muss
der AusstoR des Kathodenmaterials jedoch besonders betrachtet werden, damit eine ungewollte
Beschichtung von Teilen des Satelliten vermieden wird. Insbesondere optische Instrumente,
Kommunikationselemente oder die Solarpanels des Satelliten gilt es, vor einer mdglichen
Beschichtung zu schiutzen, um etwaige Funktionsbeeintrachtigungen zu vermeiden. Daher ist
es fur den Satellitenbauer notwendig, den AusstoRwinkel des Triebwerkes zu wissen, damit
eine optimale Positionierung der einzelnen Experimente auf der Plattform des Satelliten
ermittelt werden kann. Dafur wurde die Abstrahlcharakteristik des Triebwerkes bestimmt,
indem kreisférmig Materialproben vor dem VAT angebracht wurden, welche beschichtet

wurden.

Schematische und reale Versuchsanordnung fiir die Abstrahlcharakteristik

Abbildung 43: Bestimmung der Abstrahlcharakteristik des Triebwerkes; Links: Schematische
Versuchsanordnung; Rechts: Kameraaufnahme der Objekttrageranordnung.

In Abbildung 43 ist das Schema der Versuchsanordnung zu sehen. Als Materialproben
wurden neun Objekttrdger aus Glas verwendet, die in einem Abstand von 10 cm um die

Austrittsebene der Anode angeordnet waren. Die Objekttrager wurden senkrecht in eine daftr

81



Charakterisierung des Vakuumlichtbogentriebwerkes

vorgesehene Halterung montiert, womit ein Blickfeld von 180° auBerhalb der Austrittsebene

maoglichst vollstandig abgedeckt war.

6.4. Entladecharakteristik

Zur Bestimmung der Entladecharakteristik des VATs wurde der Spannungs- und
Stromverlauf der Entladung gemessen. Als Messgerate wurden eine ,,CP030* Strommesszange
und ein Hochspannungstastkopf ,,PPE 6KV*“ von Teledyne LeCroy, New York, USA
verwendet, welche mit einem ,,8108HD* Mehrkanal-Oszilloskop desselben Herstellers
verbunden waren. Fir eine bessere Zugéanglichkeit zur Messung wurden der Triebwerkskopf
und die PPU aus dem Aluminiumgehéduse enthommen und durch langere Kabel miteinander

verbunden. In Abbildung 44 ist ein Schema des Messaufbaus zu sehen.

Schematische Versuchsanordnung zur Strom-/Spannungsmessung

Oszilloskop
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Netzteil o
o
o
v ] (3] co0o0o s
® ¢ ® P O @ @ O
Strommess- HV-Tastkopf
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Pulsgenerator B
. coo
888
ooo
o000 O M

Abbildung 44: Schema zur Strom- und Spannungsmessung.
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Mit Hilfe des aufgenommenen Spannungs- und Stromverlaufes der Entladung werden die
Leistungsparameter des Triebwerkes bestimmt. Dafiir wird mittels beider Messkurven die
Leistung ermittelt, was fur die Berechnung des TTP und der Effizienz des Triebwerkes benétigt
wird. Des Weiteren wird die Energie fur Zindung und Entladung des VAT berechnet. Zur
Bestimmung der Erosionsrate wird die Ladungsmenge, die wéhrend einer Entladung uber das
Triebwerk fliel3t, benotigt. Diese wird ber das Integral der Strommesskurve ermittelt. Des
Weiteren kann mit der berechneten Erosionsrate, dem Integral des Stromverlaufes und
Literaturwerten fur entsprechende Kathodenmaterialien gemall Formel (10) ein theoretisch
erzeugter Schubwert basierend auf der verwendeten Geometrie des Triebwerkkopfes berechnet

werden.
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7. Ergebnisse

In nachfolgendem Kapitel wird die Funktionalitit der PPU dargestellt, ehe die Ergebnisse
der durchgefuhrten Qualifikationstests gefolgt von den Resultaten der Schubmessung, der

Hochgeschwindigkeitstomografie, der Abstrahl- und Entladecharakteristik présentiert werden.

7.1. Funktionstest PPU

Die gesamte Schaltung der PPU wurde zundchst virtuell erstellt, um deren Funktionsweise
zu simulieren. Nach erfolgreicher Simulation erfolgte im ndchsten Schritt der physikalische

Zusammenbau der beiden Leiterplatten.

7.1.1. Virtueller Messaufbau

Der virtuelle Zusammenbau der Schaltung wurde mit der Software ,,CadenceOrCAD X*
realisiert, welche mit dem Schaltungssimulator ,,SPICE* ausgestattet ist. Somit ist eine
Simulation der elektronischen Schaltung und deren Funktionsweise moglich. Der Schaltplan
kann dem Kapitel 5.2.2 entnommen werden. Fir die Simulation wurde der VAT am Ausgang
der PPU durch einen 10 kQ Widerstand ersetzt, da das Ziel der Simulation war, den Ablauf der
Ziindungssequenz und die Auswertung der Uberwachungsparameter und nicht die Entladung

des VATSs zu simulieren.
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Simulation des Lade- und Entladeverlaufs der PPU
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Abbildung 45: Ergebnisse des simulierten Strom- und Spannungsverlaufes der PPU nach [122].

In Abbildung 45 ist ein Ladezyklus des IES mit anschlieBender Entladung zu sehen. Die
beiden Steuersignale (MOS_ON und IGBT_ON) fiir das Laden und Entladen der IES sind
neben den Strom- und Spannungsverlaufen ebenfalls abgebildet. Das MOS_ON Signal schaltet
das bidirektional verbundene p-MOSFET-Paar, wodurch der Kondensator des IES geladen
wird. Dies ist an der steigenden Kondensatorspannung und dem fallenden Ladestrom zu
erkennen. Sobald der Kondensator eine Kondensatorschwelle von ~23 V erreicht hat —in
obigem Diagramm innerhalb von ca. 7,2 ms -, wird der Leistungsbus getrennt und ein fest
definiertes IGBT_ON Signal schaltet den IGBT. Die Spule des IES wird durch die im
Kondensator gespeicherte elektrische Energie geladen und die Kondensatorspannung sinkt
rapide ab. Aufgrund des Kondensators und der Spule liegt ein LC Schwingkreis vor, sodass es
zu einer Umpolung des Kondensators und somit zu negativen Werten der
Kondensatorspannung kommt. Nach Abschalten des IGBTs induziert die Spule einen
Spannungspeak, welcher fir einen elektrischen Durchschlag zwischen den Elektroden des
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Triebwerkkopfes sorgt. Somit ist ein festgelegter und eigenstandiger Ablauf der Ziindsequenz

gewadhrleistet.

Neben einer definierten Ablaufsequenz ist die Uberwachung der Kondensatorspannung und
des Entladestroms eine weitere Aufgabe der PPU. Dazu wurden die beiden Signale in ein
frequenzabhangiges Spannungssignal gewandelt (siehe Abbildung 26). Die resultierte
Konvertierung der Kondensatorspannung ist in der oberen Grafik in Abbildung 46 dargestellt.

Simulation der Uberwachung des Spannungsverlaufes/ Entladestromes
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Abbildung 46: Ergebnisse der simulierten VFCs; Oben: VFC_U; Unten: VFC_I nach [122].

Der Verlauf der Kondensatorspannung entspricht dem Ladevorgang der IES aus Abbildung
45. Neben V_CAP ist auch das konvertierte VFC_U_OUT Signal abgebildet, welches zwischen
0 -5V pendelt und mit steigender Kondensatorspannung eine erhéhte Frequenz liefert. Die
Frequenz des VFC_U_OUT Signals liegt zwischen 4,3 — 7,9 kHz, wobei ersteres 12 VV und
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letzteres 24 V entsprechen. Das VFC_U_OUT Signal wird Uber einen Optokoppler an den
Mikrocontroller der PSCU geleitet, welcher die Frequenz ermittelt und somit kann der Verlauf
der Kondensatorspannung rekonstruiert werden. Analog zum VFC_U_OUT wurde auch die
Umwandlung des Ausgabesignals des Stromsensors simuliert. Der Sensor liefert zum einen ein
2,5V Referenzsignal und zum anderen je nach Stromstdrke und deren Flussrichtung ein
Ausgabesignal von 2,5 — 4,5V bzw. 0,5 — 2,5V. In Abbildung 46 unten ist die Wandlung
des Entladestromes in das frequenzabhdngige VFC | OUT Signal abgebildet. Der
Frequenzbereich fir die dargestellte Entladung liegt zwischen 0,8 — 1,3 MHz, was einem

Stromwert von ca. 1 A bzw. 4,8 A entspricht.

7.1.2.Realer Messaufbau

Nachdem der virtuelle Entwurf der PPU die angedachte Funktionsweise bestatigte, erfolgte
gemal dem entworfenen Schaltplan die Fertigung der Leiterplatten. Wahrend die erste der
beiden Leiterplatten den Logikteil und Uberwachungspart der PPU beinhaltet, befand sich auf
der zweiten das IES mit dazugehdriger Peripherie. Ebenso wurden die beiden Steuersignale
MOS _ON und IGBT_ON uber Optokoppler an die Leistungsplatine geleitet. Somit wurde
sichergestellt, dass die erste Platine mit den Logik-Bauteilen vom Leistungsteil getrennt ist.
Beide Platinen weisen eine Grofie von 45 mm x 85 mm auf. Es wurden ausschlielich SMD-
Bauteile und CMOS Halbleiter verbaut, um einen geringeren Stromverbrauch und Platzbedarf
zu gewadhrleisten. Alle verwendeten Bauteile sind fiir einen Temperaturbereich von mindestens
—50°C — 100 °C ausgelegt. Beide Platinen samt Abstandshalter wiegen zusammen < 70 g.
Die PPU wurde mit einem Labornetzteil ,,HM7042 - 5“ der Firma Rohde & Schwarz,
Minchen, verbunden, welches die geplanten 24 V bei 3 A und 5V des Satelliten bereitstellte.

Im Standby Betrieb zeigt die Schaltung einen Leistungsverbrauch von 0,09 /.

Der Ladevorgang mit anschlieBender Entladung der zusammengebauten PPU ist

nachfolgend in Abbildung 47 dargestellt.
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Realer Lade- und Entladeverlauf der PPU
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Abbildung 47: Ergebnisse des realen Strom- und Spannungsverlaufes der PPU nach [122].

Wie in Abbildung 45 sind die fiir die Ladung des IES und Zindung des VAT zusténdigen
Steuersignale MOS_ON bzw. IGBT_ON eingezeichnet. Nachdem die MOSFETSs schalten,
startet das Laden des Kondensators mit einer maximalen Stromstérke von 3 A. Sobald der
Kondensator die Spannungsschwelle von ~23V erreicht, erfolgt die Abschaltung der
MOSFETSs. Nach einer kurzen Zeitverzégerung zwischen beiden Steuersignalen wird mittels
des IGBT_ON der Leistungshalbleiter des IES geschalten. Der Kondensator entladt somit Gber
die Spule, die nach Abschalten des IGBTs eine Spannungsspitze induziert, was fur die Zundung
des VATs sorgt. Die notwendige Durchbruchspannung ist abhangig vom Zustand des
Triebwerkes und betrdgt in vorliegendem Beispiel ~680 V. Der Entladestrom des VATS weist
in diesem Fall eine Amplitude von ~9,3 A auf. Nachdem, wie der Vergleich zwischen
Abbildung 45 und Abbildung 47 zeigt, der reale Ziindungsablauf selbststdndig und planmaRig
durchlaufen wird, wurde die Auswertung der beiden festgelegten Parameter Uberpriift. Oben in
nachfolgender Abbildung 48 ist der Verlauf der Spannungsmessung mit dem entsprechend

konvertierten Signal abgebildet.
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Uberwachung des Spannungsverlaufes/Entladestromes
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Abbildung 48: Ergebnisse der realen VFCs; Oben: VFC_U; Unten: VFC_I nach [122].

Wie zu erkennen ist, folgt die Konvertierung des Signals der Funktionsweise der im Vorfeld
durchgefuhrten Simulation. Der Spannungsverlauf des Kondensators wird im Bereich von ca.
10 — 23V in ein entsprechend frequenzabhéngiges Spannungssignal gewandelt. Mit
zunehmender Kondensatorspannung steigt die Frequenz des Signals, welches eine Bandbreite
von 4,6 — 8,2 kHz besitzt. Dieses Signal wird tber einen Optokoppler an die PSCU geleitet,
damit eine galvanische Trennung gewahrleistet ist. Somit ist der Mikrokontroller vor
unerwinschten Stromflissen geschiitzt bei einer gleichzeitig sicheren Datentibertragung. Die
Wandlung des Entladestromes nach erfolgreicher Zindung in ein entsprechend
frequenzabhéngiges Spannungssignal ist in Abbildung 48 unten dargestellt. Die Bandbreite von

570 — 800 kHz entsprechen einem Bereich von 3 — 9,3 A.
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7.2. Qualifikationstests

Als Qualifikationstests wurden mechanische Vibrations- und thermische Vakuumtests
durchgefiihrt. Dazu wurden die in Kapitel 4.4.1 und 4.4.2 beschriebenen Prozeduren
durchgefuhrt. Die Qualifikationstests wurden mit einem ,,Engineering Model*“ (EM)
durchgefiihrt, welches in Form und Funktionsweise dem ,,Flight Model*“ (FM) gleicht.

GemaR Abbildung 11 erfolgten zuerst die mechanischen Vibrationstests. Dazu wurde ein
Kontrollsensor an der Adapterplatte angebracht, die mit dem Rutteltisch verschraubt war. Als
Sensor 1 wurde ein einachsiger Beschleunigungssensor eingesetzt, der moglichst nahe dem
IRP positioniert wurde. Ein dreiachsiger Beschleunigungssensor — genannt Sensor 2 — wurde
fir jede untersuchte Bewegungsrichtung an der gleichen Position nahe des Triebkopfes
befestigt. Die Messprozedur war fur jede Achsenrichtung identisch, indem jeweils zu Beginn
die Resonanzfrequenz des Experimentes ermittelt wurde. AnschlieBend wurden die Tests mit
sinusformiger Anregung gefolgt von Tests mit einer zufallig geformten Anregung
unterschiedlicher Frequenzen durchgefihrt, ehe zuletzt wieder Resonanzmessungen absolviert
wurden. Jeder der erwéhnten Vibrationstests wurde zweimal durchgefuhrt. Abbildung 49 zeigt
die VAT Komponente mit entsprechender Sensorpositionierung fir die jeweilige Achse, in

welcher die Vibrationstests erfolgten.
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Schematische Sensoranordnung der Vibrationstests

X-Richtung Y-Richtung

Kontrollsensor

Z-Richtung Y-Richtung

Abbildung 49: Links unten/oben und rechts oben: Schematische Versuchsanordnung der
mechanischen Vibrationstests flr jede Bewegungsrichtung; Rechts unten: Kamerabild der
Versuchsanordnung fiir die y-Richtung.

In den nachfolgenden drei Abbildungen sind die Ergebnisse der Vibrationstests
entsprechend der untersuchten Bewegungsrichtung gruppiert. Abbildung 50 zeigt die
Ergebnisse des Vibrationstests fur die x - Richtung. Eine Reihe stellt die beiden durchgefihrten
Tests fur den jeweiligen Testtypus dar. Die zeitliche Abfolge der Tests entspricht der Abfolge
in einer Abbildung von oben nach unten. Die Farbe der einzelnen Graphen entspricht der

Farbgebung der Sensoren von Abbildung 49.
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Ergebnisse der Vibrationstests in x-Richtung

Resonanzfrequenztests
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Abbildung 50: Ergebnisse der Vibrationstests in x-Richtung.

92



Ergebnisse

Ergebnisse der Vibrationstests in y-Richtung
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Abbildung 51: Ergebnisse der Vibrationstests in y-Richtung.
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Ergebnisse der Vibrationstests in z-Richtung
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Abbildung 52: Ergebnisse der Vibrationstests in z-Richtung.
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Die Resonanzfrequenz fir die x - Richtung zu Beginn der Vibrationstests wies einen Wert
von > 2000 Hz auf. Die abschlielenden Resonanzfrequenztests ergaben, verglichen mit den
eingangs durchgefihrten, keine Verdnderung hinsichtlich der Resonanzfrequenz. Die
Ergebnisse fur die y - Richtung zeigen anhand der Eingangstests eine Resonanzfrequenz von
ca. 730 Hz. Die Resonanzfrequenz zum Ende lag erneut bei 730 Hz. Fir die z - Richtung
wurde eine initiale Resonanzfrequenz von 1290 Hz ermittelt. Die ermittelte Resonanzfrequenz
zum Abschluss lag bei 1240 Hz. Somit ergab sich flr diese Bewegungsrichtung eine
Verschiebung der Resonanzfrequenz um 50 Hz. Bei den Sinus Vibrationstests ergab sich fur
jede Bewegungsrichtung ein identisches Bild. Im Frequenzgang bis 150 Hz kam es trotz
Beschleunigungen von bis zu 20 g zu keiner Erhéhung der Schwingungsamplitude im
Vergleich zum Kontrollsensor. Dies ist ein weiterer Beweis, dass in diesem Frequenzbereich
keine Resonanz vorliegt. Das deutet auf eine ausreichende Robustheit des mechanischen
Aufbaus hin, da der niedrige Amplitudenwert zeigt, dass die Vibrationen ausreichend absorbiert
oder weitergeleitet werden, ohne dass eine Uberbelastung des Bauteils vorliegt. Anhand der
Zufallsvibrationstests kann eine Analyse des Leistungsdichtespektrums durchgeftihrt werden.
Das Testobjekt ist einer breiten Palette von Vibrationsfrequenzen gleichzeitig ausgesetzt, um
reale Bedingungen zu simulieren. Uber dem definierten PSD-Profil von Tabelle 3 zeigen die
Ergebnisse beider Sensoren fir die x - Richtung ab 2000 Hz eine signifikante Spitze auf. Dies
deutet auf eine Resonanzfrequenz in dem Bereich hin, was in Einklang mit den
Resonanzfrequenztests steht. In y-Richtung weist lediglich Sensor2 eine
Beschleunigungsspitze auf, die nahe der zuvor ermittelten Resonanzfrequenz fiir diese
Bewegungsrichtung ist. Sensor 1 nahe des IRP weist keinerlei Spitzen im Profil auf, was an
der hoheren Stabilitat des Aufbaus an der Position des Sensors liegt. Fur die z - Richtung zeigt
der Zufallsvibrationstest fir beide Sensoren einen identischen Verlauf auf, da in diesem Fall
die Position der Sensoren unweit voneinander war. Es l&sst sich ein Peak im Bereich um 900 Hz
erkennen, welcher sich unterhalb der Resonanzfrequenz fir die z - Richtung befindet. Da
jedoch fir alle durchgefiihrten Tests die Resonanzfrequenz flr jede Bewegungsrichtung tber
den geforderten 500 Hz liegt und es wahrend den Tests zu keiner signifikanten Verschiebung
dieser kam, sind die Vibrationstests erfolgreich bestanden worden. Eine anschlieRende visuelle
Kontrolle des Experimentes zeigte keine sichtbaren Verformungen oder Schaden auf. Die

Funktionalitat wurde durch eine abschlieRende Funktionsprifung tberpriift. Es konnten keine
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Beeintrachtigungen festgestellt werden und die Charakteristik des Experimentes war dquivalent
zu der Charakteristik vor den Vibrationstests (vgl. Kapitel 7.6).

Im Anschluss an die Vibrationstests wurden die thermischen Vakuumtests durchgefthrt.
Der VAT war Uber eine weitere Adapterplatte auf die Bodenplatte der Vakuumkammer

montiert. Abbildung 53 zeigt die VVersuchsanordnung des Tests.

Schematische und reale Versuchsanordnung wihrend der thermischen Tests

Sensoren TRP VAT

Sensoren Adapterplatte

Abbildung 53: Anordnung der thermischen Vakuumtests; Links: Schematische
Versuchsanordnung; Rechts: Kamerabild der Versuchsanordnung.

Jeweils drei Thermistoren detektierten die Temperatur der Wand bzw. des Bodens der
Vakuumkammer und &quivalent waren drei Sensoren an der Adapterplatte und dem VAT
angebracht. Die Thermistoren am VAT waren mdglichst nahe dem TRP positioniert. Wahrend
den thermischen Tests wurden insgesamt sieben warm — kalt Phasen durchlaufen. Die Hochst-
bzw. Tiefsttemperaturen sind durch die im Vorfeld festgelegten Betriebstemperaturen des
Experimentes definiert und liegen bei 50 °C bzw. —30 °C. Nach etwa 72 Stunden wurden am
Ende der jeweiligen Phasen Funktionstests durchgefuhrt. Da das Triebwerk isoliert von der
PSCU getestet wurde, wurde die Leistungsversorgung Uber ein Labornetzteil realisiert. Die
Uberpriifung der Funktionalitait des Triebwerkes erfolgte auf zwei Arten. Da die
Vakuumkammer mit Sichtfenstern ausgestattet ist und die Zindung manuell getriggert wurde,
konnte die Entladung visuell tberpruft werden. Des Weiteren wurde das Ladeverhalten der PPU
mit Hilfe eines Oszilloskops uberwacht. Das Experiment wurde vor dem Start der thermischen

Tests gewogen, was einen Durchschnittswert von 621,623 g nach dreimaligem Wiegen ergab.

96



Ergebnisse

Anschliel}end erfolgte die Montage in der Vakuumkammer, ehe mit dem Aufheizen begonnen
wurde. In Abbildung 54 ist der zeitliche Verlauf der thermischen Tests abgebildet.

Temperaturverlauf der thermischen Tests
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Abbildung 54: Temperaturverlauf der thermischen Vakuumtests.

Es wurden sieben warm - kalt Phasen und acht Funktionstests absolviert — jeweils vier bei
der minimalen und maximalen Betriebstemperatur. Bei jedem Funktionstest wurde das
Triebwerk 200 mal geziindet. Die Funktionalitat des Triebwerkkopfes und der PPU bei den
festgelegten Betriebstemperaturen war bei jedem der Funktionstests gewahrleistet. Nach den
Tests wurde das Experiment erneut gewogen, was zu einem Ergebnis von 621,553 g fuhrte.
Daraus resultiert ein Masseverlust von 0,07 g, was 0,01% entspricht. Somit liegt die
Ausdampfrate im vorgegebenen Bereich von < 1% (vgl. Tabelle 2). Zusétzlich ist zu
bertcksichtigen, dass bei den ca. 1600 Ziindungen wéhrend der Tests ein Materialabtrag der
Kathode - basierend auf der ermittelten Erosionsrate aus Kapitel 7.6 - von 6,71 ug stattfand.

Somit reduziert sich der Masseverlust zusétzlich um diesen Betrag.
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7.3. Schubmessung

Zur Ermittlung des generierten Schubes des VATSs wurde das verwendete Messsystem initial
kalibriert. Wie im Abschnitt 6.1.2 beschrieben, wurde die Federkonstante k des Systems auf
zwei Wegen bestimmt. Die Kalibration erfolgte in dreifacher Ausfiihrung. Daraus wurde der
gewichtete Mittelwert k und dessen Unsicherheit 6k berechnet. Der Quotient aus beiden ergibt
die relative Unsicherheit. Die Formeln (38) - (41) zur Berechnung der Unsicherheit sind dem

Anhang zu entnehmen.

Tabelle 12:  Berechnete Federkonstanten mit Unsicherheiten.

- Nmy — [Nm] sK [Nm] sK [Nm Skpy  Skos.
4 [rad] "%¢ lrad 4 lrad lradl kps  kose
Werte || 0,3363 0,2739 0,0039 0,0046 0,0114 | 0,0169

In Tabelle 12 sind die ermittelten Werte fur die Federkonstante aus den durchgefiihrten
Kalibrationen gelistet. Die mit Hilfe des ,,Force Actuators® berechnete Federkonstante wies
einen hoheren Wert auf als die Federkonstante, welche tber die freien Schwingungen ermittelt
wurde. Wie der Tabelle entnommen werden kann, zeigte die mittels der Oszillation bestimmte
Federkonstante eine 0,55 % hohere relative Unsicherheit auf.

Die Schubmessungen erfolgten zum einen, indem die Auslenkung der Messwaage bestimmt
wurde, und zum anderen, indem die bendtigte Gegenkraft fir die Kompensation des
Triebwerkschubes gemessen wurde. Der zeitliche Ablauf der Schubmessungen im
Auslenkmodus bestand aus einer einmindtigen Messaufnahme, um Drifts des Systems zu
bestimmen, ehe fur 1 Minute der VAT mit einer Frequenz von 30 Hz geziindet wurde. Im
Anschluss wurden erneut fur 1 Minute mogliche Drifts aufgenommen. Abbildung 55 zeigt den
zeitlichen Verlauf der Auslenkung des Waagearms wéhrend einer Messung im
Auslenkungsmodus. Die urspriingliche Messkurve weildt ein deutliches Rauschen auf, was

mitunter durch duRere Umwelteinflisse zu Stande kommt. Hierzu zéhlen der Pulsbetrieb des
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Triebwerkes, die Umgebungstemperatur, das Drucklevel in der Vakuumkammer oder
Vibrationen durch die an die Vakuumkammer angeschlossenen Vakuumpumpen.

Auslenkung der Schubmesswaage iiber der Zeit
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Abbildung 55: Aufgenommene Messkurve im Auslenkungsmodus.

Daher wurde von den Originaldaten ein gleitender Durchschnitt berechnet, der ebenfalls in
Abbildung 55 dargestellt ist. Zur Verdeutlichung ist der zeitliche Bereich des VAT Betriebes
mit den magentafarbenen Linien gekennzeichnet. Darlber hinaus wurde fir jeden Abschnitt
der Drift mittels einer linearen Approximation berechnet. Mit Hilfe einer weiteren
Approximation (ber alle zuvor ermittelten Drifts konnte eine Drift-kompensierte
durchschnittliche Auslenkung berechnet werden. Es wurden neun Messungen durchgefihrt,
woraus wiederum ein gewichteter Mittelwert und dessen Unsicherheiten berechnet wurden.
Wihrend den durchgefiihrten Messungen war der ,Force Actuator durchgehend
ausgeschalten. Des Weiteren erfolgten Schubmessungen tiber die Messung der aufgebrachten
Kraft des ,,Force Actuators®. Dazu wurde 30 Sekunden nach Beginn der Datenaufnahme der

VAT flr 180 Sekunden mit einer Frequenz von 30 Hz geziindet. Die Aufnahme endete nach
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420 Sekunden. In nachfolgender Abbildung 56 ist der Kurvenverlauf der ausgeiibten Kraft

des Aktuators wéhrend einer Messung dargestellt.

Kraft des Force Aktuators iiber der Zeit
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Abbildung 56: Aufgenommene Messkurve im Kompensationsmodus.

Es wurde wie zur vorherigen Messmethodik ein gleitender Durchschnitt berechnet. Analog
zur vorherigen Auswertung wurde auch hier die Messung von auftretenden Drifts bereinigt. In
Tabelle 13 sind die Ergebnisse der durchgefiihrten Messungen eingetragen. Die Abbildung 56
steht exemplarisch fur die Messung 3 im Kompensationsmodus aus Tabelle 13. Es wurde die
durchschnittliche Kraft mit beiden errechneten Federkonstanten berechnet. Bei Verwendung
von kg, ergab sich ein durchschnittlicher Schubwert von 1,1766 uN und im Falle von kg,
von 0,9412 uN. Die Standardabweichung o ist fiir die Berechnung mit Hilfe von kz, héher,
wéhrend sich die Unsicherheiten §, welche mit den Formeln (42) - (44) im Anhang bestimmt

wurden, nicht signifikant unterscheiden.
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Tabelle 13:  Ergebnisse der Schubmessungen unterteilt in Auslenk- und
Kompensationsmodus.

Messung d [um] Fraus ra [EN]  Fraus osc [EN]  Frkomp ra [EN]

Modus Auslenkung Kompensation
1 0,3232 1,2925 1,0339 1,2838
2 0,3125 1,249 0,9998 1,1219
3 0,2907 1,1627 0,93 1,0066
4 0,2658 1,0628 0,8502 0,9098
5 0,2949 1,1794 0,9436 1,1326
6 0,3021 1,2082 0,9665 0,7472
7 0,2915 1,1656 0,9325 0,6208
8 0,2935 1,1736 0,9389 1,0751
9 0,2737 1,0945 0,8755 0,8236
@ 0,2942 1,1766 0,9412 0,9691
o 0,0176 0,0705 0,0564 0,2113
) - 0,0211 0,0221 0,0145

Der durchschnittliche Schub aus den Kompensationsmessungen ergab einen Wert von
0,9691 uN. Fur diesen Messmodus vergleichen zum Auslenkmodus ergab sich eine deutlich
hohere Standardabweichung. Die relative Unsicherheit, die mit Formel (45) im Anhang
berechnet wurde, wies einen geringeren Wert im Vergleich zu den vorherigen Unsicherheiten

auf.
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7.4. Hochgeschwindigkeitstomografie

Die tomografische Untersuchung des Plasmastrahles fand zu unterschiedlichen Zeitpunkten
bezogen auf die Zundung statt. Dazu wurde die Zindung des VAT mit der Kamera
synchronisiert, sodass die Expansion des Plasmas zu einem beliebigen Zeitpunkt aufgenommen

werden konnte. Die Rekonstruktion erfolgte flr Zeiten bis 4 us nach der Ziindung.

Rekonstruiertes 3D Modell aus einer Kameraaufnahme

Kameraaufnahme Rekonstruktion

Abbildung 57: Links: Aufgenommenes Kamerabild einer VAT Entladung; Rechts:
Rekonstruktion des Plasmastrahles basierend auf den sechs Beobachtungsrichtungen von
links.

In Abbildung 57 rechts ist das Ergebnis einer Rekonstruktion des Plasmastrahles 4 s nach
der Zundung des Triebwerkes basierend auf dem links abgebildeten Kamerabild dargestellt. Ein
3D Modell des VATSs ist ebenfalls mit abgebildet, um die Grofie und Expansion des Strahles
beurteilen zu kénnen. Mittig mit Blick auf die Austrittsebene des VAT ist zu erkennen, dass
der Lichtbogen bei dieser Aufnahme im unteren rechten Bereich gezundet hat. Halbkreisformig
um den Triebwerkkopf sind die sechs Ablichtungen der entsprechenden
Beobachtungsrichtungen sichtbar. Anhand des rekonstruierten 3D Modelles ist erkennbar, dass
das Plasma in einem Winkel von < 180 ° strahlabwérts expandiert. Die Expansion des
Plasmastrahles wurde fur verschiedene Zeitpunkte bestimmt, um eine bessere Einschatzung
uber die zeitliche und rdumliche Ausbreitung des Plasmas zu erhalten. Dazu wurden mittels
einer Doppelbelichtung die Entladung rekonstruiert, welche 1 us, 1,5 us und 3 us nach

Triggern des VATs aufgenommen wurden. Die drei nachfolgenden Abbildungen zeigen die
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Ergebnisse der Rekonstruktion, wobei jede der Abbildung eine feste Achsenansicht zeigt. Die
linke Spalte zeigt jeweils die rekonstruierte Plasmawolke der ersten Aufnahme einer
Doppelbelichtung, wéhrend die rechte Spalte die entsprechend zweite Abbildung 300 ns spéter
darstellt, was durch den Pfeil zwischen beiden Bildern gekennzeichnet ist. Jedes der sechs
Bilder in den Abbildungen ist farbig umrandet, um zu verdeutlichen, dass es sich bei den
weiteren Achsenansichten um die identische Rekonstruktion aus unterschiedlichen
Blickrichtungen handelt. Das griin umrandete Bild links oben in Abbildung 58 als Beispiel ist
eine berechnete Rekonstruktion, abgebildet aus drei verschiedenen Ansichten, die dann in

Abbildung 59 und Abbildung 60 ebenfalls griin umrandet zu sehen sind.

Plasma Expansion nach VAT Ziindung X-Ansicht

1,3 us

1,8 us

Abbildung 58: Rekonstruierte 3D Modelle des VAT Plasmastrahles zu verschiedenen
Zeitpunkten in x-Richtung.
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Fur die x - Ansicht, welche in Richtung der Austrittsebene des Triebwerkes zeigt, ist ein
transparentes Modell des VATs abgebildet. Die rekonstruierten Ergebnisse in Abbildung 58
zeigen unterschiedliche Formen und Auspragungen, die von Zundung zu Zindung variieren.
Es ist zu erkennen, dass sich abhangig vom Ansatz des KathodenfuRpunktes eine bevorzugte
Ausbreitung des Plasmas beobachten lasst. Der Ansatzpunkt ist durch die hellen Punkte im
Bereich der Kathode zu erkennen. So ist beispielsweise die Ausbreitung des Plasmas im Bild
1,3 us (rechts oben) nach der Zindung verstarkt einseitig, nachdem der Lichtbogen im linken
Bereich der Kathode angesetzt war. Die Betrachtung der identischen Rekonstruktion fiir die

y - Ansicht ist in nachfolgender Abbildung 59 dargestellt.
Plasma Expansion nach VAT Ziindung Y-Ansicht
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Abbildung 59: Rekonstruierte 3D Modelle des VAT Plasmastrahles zu verschiedenen
Zeitpunkten in y-Richtung.
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Bei der Betrachtung der x - z Ebene kann festgestellt werden, dass sich das Plasma mit
maximal 180 ° ausbreitet. Die Rekonstruktion bildet auch einzelne Fragmente des Strahles ab,
wie in der obersten Bildreihe oder im Bild ,,1,5 us* zu sehen ist. Hierbei kann es sich um
Rekonstruktionsfehler aufgrund einer begrenzten Anzahl an Projektionen handeln oder um
einzelne Plasmabestandteile, welche in Folge einer energetisch héheren Anregung eine langere
Emission aufweisen. Es konnte sich auch um kleine gliihende Makropartikel handeln, die
infolge der explosivartigen Verdampfung in den KathodenfuBpunkten entstehen. Um einen
vollstandigen rédumlichen Eindruck der rekonstruierten Plasmawolken zu erhalten, sind in

Abbildung 60 die Ergebnisse in der z - Achsenansicht dargestellt.

Plasma Expansion nach VAT Ziindung Z-Ansicht
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Abbildung 60: Rekonstruierte 3D Modelle des VAT Plasmastrahles zu verschiedenen
Zeitpunkten in z-Richtung.

3,3 us
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Sowohl fir die y-Ansicht als auch fur die z— Ansicht sind im Bereich hinter der
Austrittsebene der Anode keine Artefakte zu erkennen. Dies l&sst den Schluss zu, dass es zu
keiner Ausformung des Plasmastrahles riickwartig des Anodenaustrittes kommt und somit ein

Expansionswinkel von < 180 ° vorliegt.

7.5. Abstrahlcharakteristik

Fur die Bestimmung des Expansionswinkels des Plasmastrahles wurde das Triebwerk in der
in Kapitel 6.3 beschriebenen Anordnung betrieben. Es wurden 20 000 Zindungen bei einem

Umgebungsdruck von 10~ — 10~° mbar absolviert.

Abbildung 61: Beschichtete Objekttrager infolge der Messung der
Abstrahlcharakteristik.

In Abbildung 61 sind die Objekttrager nach den erfolgten Ziindungen zu sehen. Die
eingekreisten Gléaser, welche im mittleren Segment angeordnet waren, weisen eine
Verdunkelung in Folge der Beschichtung auf. Dies ist vor allem im Vergleich zu den beiden
aulReren Objekttragern zu erkennen. AuRerdem setzt sich der Bereich, in welchem die Gléser in
den Vorrichtungen geklemmt waren, sichtbar vom Rest des Targets ab, da hier keine
Beschichtung erfolgen konnte. Somit konnte manuell der Expansionswinkel gemessen. Zur
Uberpriifung des visuellen Eindruckes wurde eine beschichtete und unbeschichtete
Materialprobe  mittels eines Rasterelektronenmikroskops einer  energiedispersiven
Rontgenspektroskopie (EDS) unterzogen. Somit konnte die Elementzusammensetzung der

Proben ermittelt werden.
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EDS Uberlagerungsbilder

Beschichtete Materialprobe Referenzprobe

<JRS8]cccvonic

Abbildung 62: Vergleich zweier EDS Uberlagerungsbilder; Links: Beschichtete
Materialprobe; Rechts: Unbeschichtete Referenzprobe

Wie in Abbildung 62 links zu erkennen ist, zeigt das EDS Uberlagerungsbild der
beschichteten Materialprobe Titan (Magenta), das infolge der Kathodenerosion auf den
Objekttrager aufgebracht wurde. Die Elemente Silizium (Tdrkis) und Sauerstoff (Rot) sind
Materialbestandteile des Glasobjekttragers. Die geringen Spuren von Kohlenstoff (Gelb) sind
vermutlich Riickstinde der initial aufgetragenen leitfahigen Schicht fiir die ,triggerless®
Zundmethodik, welche aus Graphit bestand. Im Vergleich dazu zeigt das rechte Bild keine
Spuren von Titan, sondern lediglich die Bestandteile der Materialprobe. Diese Methodik liefert
eine qualitative Abschatzung des Expansionswinkels, welcher ~ 160° betrégt. Bei Betrachtung
der experimentell ermittelten Winkelabh&ngigkeiten der lonenstrom-Dichteverteilungen von
Lun et al. [85] und Pietzka [20], welche maximal 180 ° betrugen, weil3t das vorliegende

Triebwerk einen vergleichbaren Wert auf.
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7.6. Entladecharakteristik

Die Messung der Entladecharakteristik wurde mit Hilfe der Aufnahme des Spannungs- und

Stromverlaufes realisiert, anhand welcher die Dauer der Entladung bestimmt werden kann.

Gemittelter Strom- und Spannungsverlauf der VAT Entladung

800 - -20
Spannung VAT
— Strom VAT
600 - -15
E —
- <
S 400 - - 10 =
= g
S »
n
200 - -5
0 -J -0
0 20 40 60 80
Zeit [us]

Abbildung 63: Durchschnittliche Entladung des VATs iber 50 Messaufnahmen.

In Abbildung 63 ist der Verlauf der beiden aufgenommenen Parameter dargestellt. Es wurde
ein Durchschnittswert aus 50 Entladungen berechnet. Der schattierte Bereich stellt die
Standardabweichung des entsprechenden Parameters dar. Die durchschnittliche Dauer der
Entladung betragt ca. 75 us bei einer maximalen Ziindspannung von ~800V und einer
Stromamplitude von 14,3 A. Es gilt jedoch zu beriicksichtigen, dass die Spannungsamplitude
vom Zustand des Triebkopfes abhangt, d. h. je nach Beschaffenheit des leitfahigen Pfades auf
dem Isolator und dem Erosionsgrad der Kathode variiert der bendtigte Spannungswert fur einen
elektrischen Durchbruch. Zur Bestimmung der durchschnittlichen Gesamtladung der Entladung
wurde das Integral des Stromverlaufes berechnet. Es wurde die Trapezregel angewendet, was
in einer Gesamtladung Q von 289,795 uC resultiert. Die Erosionsrate des Triebwerkes wurde

durch die Gewichtsabnahme im Rahmen von 10 000 Ziindungen ermittelt. Bezogen auf die
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durchschnittliche Gesamtladung ergab sich eine Erosionsrate von Ep = 14,48 %. Mit Hilfe

der Erosionsrate wurde gemaR Formel (7) und (15) der I;, und die Effizienz n des VATSs
berechnet. Zum Vergleich wurde auch der theoretisch erzeugte Schub des Triebwerkes
ermittelt. Hierfir wurde aus dem in Abbildung 63 abgebildeten Verlauf ein durchschnittlicher
Entladestrom von J; = 3,838 A berechnet. Die Werte der Triebwerksgeometrie ergeben einen
Schubkorrekturfaktor von C, = 0,3374. Mit den Literaturwerten fur Titan wurde ein
theoretischer Schub von 0,558924 uN berechnet. Tabelle 14 zeigt die berechneten KenngrofRen
des VATSs. Fur die Berechnung der Gré3en wurde der durchschnittliche Schubwert verwendet,

welcher im Auslenkmodus mit Hilfe von kg4 berechnet wurde.

Tabelle 14:  Gemessene Ergebnisse der charakteristischen KenngroRen des VATS.

T T T TTP
Frausra Frausosc F T,Komp_FA I sp n

0 ”N

L L R P R O I O

Durchschnittswert || 1,17656 | 0,94122 | 0,96904 | 1068 1,67 | 3,19

Die berechneten Werte fiir die theoretisch erzielten Parameter des Experimentes sind in

Tabelle 15 zu sehen.

Tabelle 15:  Theoretische Ergebnisse der charakteristischen KenngrofRen des VATS.

Fr[uN] Isp[s] n[%] TTP [

Durchschnittswert|] 0,558924 | 507 0,38 151

Die theoretisch ermittelten Werte liegen etwa um einen Faktor 2 unter den experimentell
ermittelten. Der fur den vorliegenden VAT berechnete Schubkorrekturfaktor betragt ca. die
Halfte des angegebenen Wertes von Polk et al., weshalb es zu einer guten Ubereinstimmung
zwischen dem gemessenen und theoretisch erhaltenen Schubwert kommt. Da fiir die

Berechnung des spezifischen Impulses der Schub bendétigt wird, existiert auch hier ein Faktor
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2 zwischen den beiden I, Werten. Fur die Berechnung der Effizienz tragt der quadratische Wert
des Schubes bei, wodurch die theoretische Effizienz um das Vierfache geringer ist. Fir das TTP
gilt selbiges wie fur den spezifischen Impuls, weshalb das berechnete TTP doppelt so hoch
ausfallt.

Fur die Berechnung der Effizienz der PPU wurden die Energien berechnet, welche zu
unterschiedlichen Zeiten gespeichert waren. Die ber den Ladevorgang aus Abbildung 47
eingebrachte Energie ergibt sich aus dem Integral der Leistungskurve, was sich auf einen Wert
von 172,64 mJ belduft. Nachdem die festgelegte Spannungsschwelle von ca. 23 V erreicht ist,
schalten die MOSFETs ab und die gespeicherte Energie im Kondensator kann mittels der
Kapazitat und des Spannungslevels berechnet werden. Hier ergibt sich ein Wert von 58,19 m/.
Somit werden ca. 33,71 % der eingebrachten Energie in dem Kondensator gespeichert. Der in
Kapitel 7.1.2 beschrieben Ladevorgang erfolgte mit Hilfe eines Labornetzteiles, weshalb ein
Vorwiderstand von 8 Q zwischengeschaltet wurde, damit das Netzteil die festgelegten 3 A

Ladestrom liefert. Da - verglichen zum Vorwiderstand- der Widerstand Rpg(or,) des MOSFET
Paares vernachlassigt werden kann, werden % der Energie durch den Vorwiderstand verbraucht.

Sobald der IGBT zugeschalten wurde, flieRt fiir 330 us ein durchschnittlicher Strom von 8,8 A
uber die Spule, welche somit eine Energie in Form eines magnetischen Feldes von 8 mJ
speichert. Die Energie der VAT Entladung aus Abbildung 63 wurde durch das Integral der
Leistungskurve berechnet und betragt 12,3 mJ. Nachdem die Entladung erloschen ist, verblieb
im Kondensator eine Restenergie von 12,13 mJ. Somit wurden 46,06 mJ verbraucht, wovon
26,7 % in die Entladung gehen. Der restliche Betrag wird durch parasitére Effekte der Bauteile
(Kondensator, Spule und IGBT) und dem Teil der elektronischen Schaltung zur Verarbeitung
des V_CAP Signales (siehe Abbildung 25 und Abbildung 26) verbraucht. Somit ergibt sich aus
dem Verhaltnis der eingebrachten Ladeenergie zur ermittelten Entladeenergie des VAT eine

Effizienzvonn = 7,12 %.
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8. Diskussion

Das Ziel der vorliegenden Arbeit war die Entwicklung, Adaption und Integration eines
Vakuumlichtbogentriebwerkes fur die SeRANIS Kleinsatellitenmission. Da die Plattform mit
> 15 Experimenten aus unterschiedlichen Forschungsgebieten bestiickt ist, welche eigene
Anforderungen hinsichtlich Konzepts, Betriebsablauf und -dauer stellen, war der erste Schritt,
ein Konzept Uber die Architektur des VAT-Experimentes und dessen Betriebsweise zu
erstellen. Auf Basis dessen und der vorgegebenen Anforderungen des Satellitenbauers wurde
das VAT Experiment entsprechend entworfen. Die Anforderungen beinhalteten VVorgaben bzgl.
des mechanischen, thermischen und elektrischen Designs. Diese Erfordernisse galt es wahrend
der Entwicklung zu berticksichtigen, damit das Experiment schlussendlich nach erfolgreichem
Absolvieren der festgelegten Qualifikationstests auf den Athene 1 Satelliten montiert werden

kann.

8.1. Ablauf des Experimentes

Als Missionsziel des Experimentes wurden eine erfolgreiche Demonstration des
entwickelten Triebwerkes in ,space* definiert, auf welchem optional weitere Unterziele
aufsetzen. Die Architektur des Experimentes sah vor, dass vier Triebwerke mit jeweils eigener
PPU an den Satelliten angebracht werden. Alle vier VATSs sind mit einer tbergeordneten
Steuereinheit verbunden, welche fiir die Leistungsversorgung der PPUs, die Uberwachung des
Experimentes, und die Kommunikation mit dem Satelliten verantwortlich ist, und somit die
Schnittstelle zwischen den Triebwerken und dem Satelliten darstellt. Das Betriebskonzept sieht
aufgrund des tbergeordneten Ablaufplanes der Satellitenplattform und dem Ablauf anderer
Experimente mehrere Betriebszyklen von 36 Minuten vor. Wéhrend eines Zyklus* wird eine
von der PSCU uberwachte und festgelegte Sequenz von Betriebsmodi durchlaufen. Definierte
Zustande und ein kontrollierter Ubergang zwischen den Modi eines Triebwerkes sind durch

eine auf dem Mikrokontroller aufgespielte Zustandsmaschine gewéhrleistet.

8.2. Physikalische Umsetzung der Anforderungen

Die Umsetzung der mechanischen Anforderungen ergab ein Modell (siehe Abbildung 64),

das zum einen die Massebegrenzung von 312 g erfiillte, und stabil genug ausgelegt worden ist,
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um die mechanischen Vibrationstest schadenfrei
zu bestehen. Die Resonanzfrequenz von
> 500 Hz fiir jede Bewegungsrichtung wurde
gewahrleistet. Lediglich die Ursache fir die
Reduzierung der Resonanzfrequenz um 50 Hz flr
die z - Richtung gilt es zu untersuchen. Bei der

anschlieBenden visuellen Untersuchung des

Experimentes konnten keinerlei Schaden entdeckt :
werden und die Funktionsprifung im Anschluss Abbildung 64: Kamerabild der erfolgreich
war ebenso erfolgreich. Nachdem die z - Richtung teilqualifizierten (Vibrations- und

die zuletzt untersuchte Bewegungsrichtung war, Thermaltests) VAT Komponente.

ist eine mogliche Erklarung fir die Frequenzverschiebung, die Lockerung von einer oder
mehreren Schrauben, welche die Aluminiumbox zusammenhalten, infolge der mechanischen
Beanspruchungen. Da der finale Resonanzfrequenzwert mit 1240 Hz allerdings weiter ber
dem vorgegebenen Grenzwert liegt, wurden die mechanischen Qualifikationstests erfolgreich
bestanden. Die durchgefiihrten thermischen Tests wiesen die Funktionalitit des Triebwerkes
innerhalb der festgelegten Betriebstemperaturen nach. Da der Masseverlust bzgl.
Ausgasverhaltens unterhalb des vorgegebenen Wertes lag, wurden die thermischen
Anforderungen erfillt. Die entwickelte PPU basiert auf einem mit einer Kapazitat von 220 uF
erganzten IES, die als primare Energiequelle dient. Eine selbstregulierende Logik sorgt fiir eine
definierte Zlindungssequenz, die nach Laden der Kapazitat beinhaltet, dass eine Trennung des
Leistungsbus® des Satelliten vor der Ziindung des VATSs stattfindet, was einen Baustein der
Sicherheitsvorkehrungen darstellt. Darliber hinaus ist die PPU mit einer eigenen Telemetrie
ausgestattet, indem das Spannungslevel des Kondensators und der Entladestrom des VATSs
uberwacht wird. Somit kann Ruckschluss auf den Zustand des Triebwerkes und die Anzahl
durchgefihrter Zindungen gezogen werden. Die PPU verbraucht mit maximal 0,48 W
lediglich einen Bruchteil der zur Verfligung stehenden Leistung der Satellitenplattform.
Hinsichtlich der elektrischen Anforderungen bleiben somit noch die ausstehenden EMV Tests,
um zu Uberprifen, ob das Experiment resistent gegentiber Storeinfliissen ist bzw. diese in einem
akzeptablen Ausmal emittiert. Die Technischen Kennwerte des Experimentes sind in Tabelle
16 aufgefiihrt.
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Tabelle 16:  Technischen Kennwerte der VAT Komponente.

m[g] P[W] fo[Hz] T [°C] RML [%] Psirantung [W]
X:> 2000
VAT 312 0,48 y: 730 —30 — 50 0,01 12,87
Z. 1290

Obwohl die zur Verflgung gestellte Leistung von Athene 1l den Betrieb eines
leistungsstarkeren VATs ermdglichen wirde, wurden die Ressourcen bewusst nicht
ausgeschopft, sodass das Experiment direkt einsatzbereit fiir den Einbau in einen Nanosatelliten
ist, da diese Satellitenklasse das Anwendungsfeld des VATSs wiederspiegelt. Ein Vergleich der
technischen Kennwerte aus Tabelle 16 mit den Masse-, GroRen- und Leistungsvorgaben eines

CubeSats zeigt, dass das vorliegende Modell daflir geeignet ist [141]. Da daruber hinaus etwa

2 der Gesamtmasse einer VAT Komponente auf das Aluminiumgehduse entfallen, reduziert

sich die Masse auf < 100 g.

8.3. Charakterisierung des Experimentes

Begleitend zu den Qualifikationstest erfolgte auch die Charakterisierung des Triebwerkes.

Die ermittelten Werte sind in Tabelle 17 zusammengetragen.

Tabelle 17:  Charakteristischen Kennwerte des Triebwerkes.

= TTP - —
Fr I sp n Er E Q ¢

w5 B o ma o

VAT 1,17656 1068 1,67 3,19 14,48 12,3 0,29 | < 180

Bei Vergleich mit publizierten Werten aus vorherigen wissenschaftlichen Untersuchungen
bewegen sich die in dieser Arbeit ermittelten Werte in einem &hnlichen Bereich. Aheieva et al.

berichten von einem fur Lageregelung entwickelten VAT mit einem spezifischen Impuls von

113



Diskussion

1300 s und einer Effizienz von 2,66 % [142]. Das 2001 von Schein et al. vorgestellte neue
Design eines VATs inklusive IES wies ein TTP = 2,2 [%] und eine Effizienz von 5,6 % auf
[82]. Der damals mit einem Nachfiihrmechanismus entwickelte VAT von Kronhaus et al. besal}

die Werte I, = 8505, TTP = 44 [“*| und y = 1,2 % [87] [13]. Somit befindet sich das
entwickelte Triebwerk mit seinen Kennwerten in einem sehr dhnlichen Bereich wie die zuvor

erwahnten Antriebe.

8.4. Fazit und Ausblick

Die vorgestellte Architektur mit dem festgelegten Betriebskonzept wurde zusammen mit
der geplanten  mechanischen, thermischen und elektrischen  Auslegung der
Experimentkomponenten im Mérz 2024 dem CDR unterzogen, welches erfolgreich bestanden
wurde [143]. Mit dem Eintritt in die Qualifikationsphase wurde das EM der VAT Komponente
den mechanischen Vibrations- und Thermalvakuumtests unterzogen. Diese konnten, wie die
vorgestellten Resultate zeigen, ohne Beanstandungen durchlaufen werden. Da die Fertigung
des EMs der PSCU Komponente zum Zeitpunkt der VVollendung der vorliegenden Arbeit nicht
vollstandig abgeschlossen war, stehen die beschriebenen Qualifikationstests hierfur noch aus.
Somit kann fir die PSCU ein TRL von 4 festgelegt werden. Da die Funktionsweise eines EMs
des Vakuumlichtbogentriebwerkes innerhalb der durchgefiihrten und bestandenen
Qualifikationstests unter ,,space” nahen Bedingungen nachgewiesen wurde, kann der aktuell
vorliegende Reifegrad der VAT Komponente mit TRL 7 beurteilt werden. Somit konnte

innerhalb dieser Arbeit eine Erhohung des TRLs um 3 Stufen erreicht werden.

Das Triebwerk wird als nachsten Schritt die geforderten EMV Tests absolvieren, ehe Ende
2024 das QR stattfindet. Im Anschluss daran gilt es, das FM zu fertigen, da dieses Modell dem
Satellitenbauer fur die Integration in den Satelliten (ibergeben wird. Dartiber hinaus sind noch
Lebensdauertests von Interesse, um im Falle eines erfolgreichen Starts der Mission und der
Inbetriebnahme des Experimentes einen Vergleichswert parat zu haben. Als momentaner
Anhaltspunkt konnen hierfur die im Rahmen der Schubmessungen erfolgten Zindungen

herangezogen werden, welche sich auf ca. 65 000 belaufen.
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9. Zusammenfassung

In der vorliegenden Arbeit wurde ein VAT Experiment fir die Kleinsatellitenmission
SeRANIS entworfen und entwickelt. Dazu wurde auf Basis der Missionsspezifikationen eine
Experimentarchitektur und ein vollstdndiges Betriebskonzept erstellt. Der Aufbau des
Experimentes sieht eine tibergeordnete Leistungs- und Steuereinheit vor, die mit dem Athene 1
Satelliten verbunden ist und die vier Triebwerkseinheiten versorgt und steuert. Das
Betriebskonzept umfasst die Definition und Beschreibung einer Ablaufsequenz zur
Durchfiihrung des Experimentes. Dazu wurden festgelegte Zustande definiert, die mit Hilfe
einer Zustandsmaschine, die vom Mikrokontroller der ibergeordneten PSCU betrieben wird,
verwaltet werden. Neben den operativen Vorgaben wurden auch Anforderungen hinsichtlich
des mechanischen, thermischen und elektrischen Designs an das Experiment gestellt. Auf Basis
dieser wurde eine Triebwerkseinheit entworfen, die ausgestattet mit einer eigenen PPU ein
Gesamtgewicht von 312 g besitzt. Die ebenfalls angepasste und auf einem IES basierende PPU
benétigt fur den Betrieb die Spannungslevel von 5V und 24V bei 3 A, welche von der PSCU
bereitgestellt werden. Eine entsprechend entwickelte Logik der PPU sorgt flr eine sichere und
strikt vorgegebene Ziindungssequenz, indem nach Ausldésung durch einen Trigger die PPU fir
weitere Signale deaktiviert ist. Der Trigger 16st eine Kaskade an Steuersignalen aus, die fir das
Aufladen des IES sorgen und eine Trennung vom Leistungsbus des Satelliten sicherstellen, ehe
die Zindung des VATSs einsetzt. Somit ist eine maximale Sicherheitsvorkehrung flr den
Satelliten getroffen. Darlber hinaus ist die PPU mit einer Telemetrie ausgestattet, die es
ermoglicht, den Ladevorgang des IES und den Entladestrom infolge der Zindung zu
detektieren, wodurch der Zustand des Triebkopfes diagnostiziert werden kann. Die Auslegung
der Elektronik erfolgte nach den elektrischen und thermischen Anforderungen, sodass nur
vakuumtaugliche und AEC_Q qualifizierte Komponenten eingesetzt wurden. Die
durchgefuhrten  Qualifikationstests in Form von mechanischen Vibrations- und
Vakuumthermaltests wurden erfolgreich bestanden, da die mechanische Stabilitat und auch die
Funktionalitat vor — bei den thermischen Tests zusétzlich wahrend — und danach gegeben war.
Somit konnte das TRL des Vakuumlichtbogentriebwerkes, welches zu Beginn der Arbeit bei
Level 4 war, auf TRL 7 erhoht werden. Zur Bestimmung der Triebwerksparameter wurden
Schubmessungen durchgefiihrt und die Entladecharakteristik ausgewertet. Dabei ergab sich ein

mittlerer Schubwert von 1,18 uN. Der spezifische Impuls betrdgt 1068 s bei einem
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Wirkungsgrad von 1,67 % und einem TTP = 3,19 % Zusétzlich  wurde die

Abstrahlcharakteristik des Triebwerkes untersucht, was einen Winkel von < 180 ° aufgrund

der verwendeten Triebwerksgeometrie ergab.

Im ndchsten Schritt gilt es fir die VAT Komponente die geforderten EMV Messungen
erfolgreich zu bestehen, sodass der néchste Meilenstein im Projekt in Form des QR erreicht
werden kann, wéhrend bei der PSCU noch die bendtigten mechanischen Vibrations- und
Vakuumthermaltests ausstehen. Darliber hinaus gilt es noch die Gesamtlebensdauer des
Triebwerkes zu bestimmen, um etwaige Vergleichswerte bei einem mdglichen erfolgreichen

Betrieb unter realen Bedingungen zu erhalten.
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Erganzende Tabellen

Tabelle 18:  PSCU Modi mit den entsprechenden Ubergéngen.

Modi PSCU Ubergang Anmerkung
Einschalten
Laden
*.reset()
Laden.init()
Idle VAT an.stop()

Fehler.clear()

Manueller Befehl Laden.override()
Triebwerk an Idle.ignite()
Kein Ubergang durch Befehl
Fehler Detektiert durch PSCU )
Kein Ubergang von ,,Manueller Befehl*
Entladen * shutdown
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Tabelle 19:  Materialliste mit Eigenschaften entsprechend Tabelle A1-4 von ECSS-Q-ST-70C.
) ) ) Um- GrolRen-
Bauteil Material Gruppe Form Bearbeitung T™ML CVCM WVR Status
gebung code
1.4541 Schneiden, Drehen,
Anode (X6CrNiTil8- 6 Zylinder Bohren, Frasen, 0,01 0 0 LL \ 1,1,1 A
10) Feilen
Isolator Al203 1 Zylinder | Schneiden, Feilen | 0,01 0 0,01 | LL \/ 1,11 A
Kathode Titan 3.7035 4 Zylinder | Schneiden, Feilen | 0,01 0 0 LL \ 1,1,1 A
Schneiden, Drehen,
PEEK-Bauteile PEEK 17 Zylinder Bohren, Frésen, 0,31 0,01 0,25 LL V 1,1,1 A
Feilen
) Al 3.0205 Schneiden, Drehen,
Kontaktierung )
(EN-AW- 1 Zylinder Bohren, Frasen, 0,03 0 0,01 LL V 1,1,1 A
Kathode :
1200) Feilen
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Gehéuse

Schrauben
Gehéuse

Schrauben

Satellitenmontage

Magnetische

Schirmung

Al 3.0205 _
Schneiden, Drehen,
(EN-AW- Platte _ 0,03 0,01 | LL 3,2,2
Feilen
1200)
Al 3.0205 Schneiden,
(EN-AW- Schraube | Gewindeschneiden, | 0,01 0 LL 1,11
1200) Warmebehandlung
1.4541 Schneiden,
(X6CrNiTil8- Schraube | Gewindeschneiden, | 0,01 0 LL 1,11
10) Wérmebehandlung
MuMetall Platte Schneiden, Feilen 1,1,1
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Technische Zeichnungen
4 3 2 1
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4 3 2 1

Abbildung 65: PSCU Komponente mit Bemalungen.
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6,920
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48,00 §
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39,00 §

4,00 7
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120,00

Allgemeintoleranz nach 150 2768

30,88 von iner | ther | liher | tiher
Toleranz | yo | 5 [ ¢ N
Klazsa ois | bis | ais | B | oois
3 6 30 120 H00
mit el 01| 507|207 | 203 | 205
Bitte beachten: Zeichnung ist nicht mal3stablich.
Betreut durch: Erslell” durchs Telefon:
Roman
Material Stuckzahl
1
Tilel Dateiname
VAT Box
Oberflache: Mazsshab: Datum Blatt
25.03.202L TVON1

Abbildung 66: VAT Komponente mit BemaBungen.
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3x M2 Gewindebohrung durch
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Beltreut durch: Erstell® durch: Telefan:
Roman
Material Stiuckzahl:
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Anode
Obarflache; Massstab Datum Blall
17.01.2024 1VON 1

Abbildung 67: Technische Zeichnung Anode.
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3 6 300 120 400
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Belreul durch Erslell” durch Telefon:
Roman
Material Stickzah
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Obzrflache: Massshab: Datum Blatt
17.01.2024 1VON 1

Abbildung 68: Technische Zeichnung Isolator.
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16,00

Allgemeintolzranz nach 150 2768

Tol von iner [ lber | lher | ther
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Roman

Material Stickzah
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Tilel Daleiname:
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Oberflache: Masssiab: Datum Blalt
17.01.2024 1TVON 1

Abbildung 69: Technische Zeichnung Kathode.
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Material Stickzah!

PEEK 1

Titel Dateiname:

PEEK Halterung_Anods
Oberflache: Massshab Dalum Blall
17.01.2024 TVON 1

Abbildung 70: Technische Zeichnung PEEK Halterung Anode.
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M2 Gewindebohrung durch

3x M1.6 Gewindebohrung durch
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Befreut durch: Erstells durch: Telefon:
Roman
Material Stickzah
Aly 1
Titel Dateiname;
Oberflache: Mase b Dalum Blall
17.01.2024 1VON 1

Abbildung 71: Technische Zeichnung Kathodenkontaktierung.
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Abbildung 72: Technische Zeichnung PEEK Halterung Kathode.
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4x Durchgangsbohrung fir M2
mit Senkung

Durchmesser 30

3X M2 Gewindebohrung durch

58,00 E?ﬁ
0
s ¢<
71N g
29,00 $—- - - s i
8 ™~
& S
O-Oo
CO
0 &
g Lt Lt}
[ o o O
S S S o
™~ o~ O 0
< o O~
(]
o
<
Allgemeintolzranz nach 150 2768
von iner [ lber | lher | Gher
Teleranz | 5 |~ 3 3| 120
klasse his bis Jis bis ais
E] 6 30 120 H00
mirtel 0| 201|207 | 203 | 405
Bitte beachten: Zeichnungist nicht mafistablich.
Betreut durch: Erstell” durch: Telefon:
Roman
Material Stickzah
Alu 1
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Oberflache: Massstab: Datum Blatt
17.01.2024 TVONA

Abbildung 73: Technische Zeichnung Frontplatte Gehause.
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Durchgangsbohrung fOr M2
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17.01.2024 1VON 1

Abbildung 74: Technische Zeichnung kurze Seitenplatte Geh&use.
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M2 Gewindebchrung 6 mm fief
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17.01.2024 1VON 1

Abbildung 75: Technische Zeichnung lange Seitenplatte Gehause.
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Abbildung 76: Technische Zeichnung Bodenplatte Gehause.
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Bitte beachten: Zeichnung ist nicht maRstablich.

Belreut durch Erstell” durch: Telefan
Roman
Material Stickzah!
PEEK 4
Titel Dateiname:
PEEK__Stift mit Gewinde k
Oberflache: Massstab: Datum Blatt
17.012024 TVON 1

Abbildung 77: Technische Zeichnung kurzer Abstandshalter PEEK.
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Bitte beachten: Zeichnung ist nicht mafistablich.

Betreut durch: Erstells durch: Telefan:
Roman
Material Stickzah
Titel Dateiname:

Oberflache:

Massshab:

PEEK_ Stift mif Gewindg

Dalum

17.01.2024

Blall

TVON1

Abbildung 78: Technische Zeichnung langer Abstandshalter PEEK.

152




Anhang
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Bitte beachten: Zeichnung ist nicht mafistablich.

Betreut durch: Erstell” durch: Telefon:
Roman
Material Stickzah
PEEK 4
Tilel Dafeiname:

Oberflache:

PEEK__Stift Endstiick

Datum

25.03.2024

Blall
1TVON1

Abbildung 79: Technische Zeichnung Abstandshalter Endstiick PEEK.
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Simulink Modell zur Ermittlung der PID Parameter

F thrust simulater
./\2
0 G PIDEZ) S >(* —_— [
d zero ‘ F actuator F sum I-s"+c-s+k d

FOTEC PID Mechanical Systen

M F disturbance‘ "

Abbildung 80: Simulink Modell zur Bestimmung der PID Parameter des "Force Actuators™
der Schubmesswaage.

Berechnung der inhomogenen Differentialgleichung
J(©) + cv(t) + kv(t) = ©(t) (31)

Die winkelabhdngige Auslenkung des Waagearmes kann durch die oben beschriebene
inhomogene Differentialgleichung zweiter Ordnung ausgedrickt werden. Mit Hilfe des
Exponentialansatzes kann diese Differentialgleichung geldst werden. Bei Vorliegen einer
Storfunktion setzt sich die Gesamtlésung aus einer homogenen Losung v, der

Differentialgleichung und einer speziellen L6sung v, zusammen.
v(t) = vy + v (32)

Die spezielle Losung ergibt sich mit 7(t) = rF(t) aus Folgendem:

v = 2 (33)
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Die LAsung der homogenen Differentialgleichung zweiter Ordnung lautet folgendermal3en:

vp(t) = CreMt + Cyet2t (34)
Mit:
c c? k
= - — 4+ |=—_-Z= 35
A1z 7t |77 (35)
Und:
k c?
N 36
0= i (36)

Mit v(t) = 0 und v(t) = 0 als Anfangsbedingungen lassen sich die Konstanten C; und C,
ix e—ix eix+e—ix

ermitteln. Mit Hilfe der Eulersche Formel sinx = £ ;i und cosx = > kann die

Winkelabh&ngigkeit folgendermafen bestimmt werden.

rF, _L, c .
v(t) = 7[1 —e 2] (cos wt + 2]_wsm a)t)] (37)

Fehlerberechnung Federkonstante

Die Federkonstante wurde gemaR den Formeln (22) und (23) berechnet. Entsprechend

wurde auch eine Fehlerberechnung fur beide Falle durchgefiihrt.

Im Falle der Kalibration Uber die ausgeubte Kraft des FAs ergibt sich die Unsicherheit 6k
fur die Federkonstante aus der Summe der einzelnen Messunsicherheiten, wobei die

Messunsicherheit §xg gleich der von §xg4 = 0,2 mm ist.
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SE\° (Sxpa\?  (8d\
Skpy = J( FFA) + ( FA) + (7> k? + 8k2, + 6k2 + 5k (38)
Mit:

d d

Die Messunsicherheit %d setzt sich aus der Unsicherheit des optischen Sensors 8ds und dem

ermittelten 6&Dn-ft wahrend der Messaufnahme zusammen. Der Wert fiir den optischen Sensor
kann der Bedienungsleitung entnommen werden und ist als maximaler Drift bezogen auf eine
Stunde angegeben. Es wird angenommen, dass die Korrelation linear ist, womit ein Wert flr
die entsprechend andauernde Messung berechnet werden kann. Die Ermittlung von 6&Dn-ft
erfolgte Uber eine lineare Approximation in dem Zeitbereich, in welchem der FA aktiv war und
d gemessen wurde. Die Summanden 68k, 0k, und Sk; beschreiben die Masse-, Druck und
Temperaturabhangige Unsicherheit der Federkonstanten. Da die gleichen Annahmen wie bei
Seifert et al. angenommen wurden, wurden die dort berechneten Unsicherheiten herangezogen
[128]. Die relative Messunsicherheit des FA ist ebenfalls in der Bedienungsanleitung der

Schubmesswaage angegeben.

Die Federkonstante k kann auch mit der Formel (36) und den Fitparametern p, = Zi] bzw.

ps = w aus der Formel (24) folgendermafen berechnet werden:

kosc = (p% + p??)] (40)

Hierfiir ist eine Berechnung von J und dessen Messunsicherheit §/ notwendig. Eine
detaillierte Berechnung dazu findet sich in der Arbeit von Aubel. Im Vergleich zu dessen Arbeit
anderte sich die Masse des VATSs und es wurden keine zusatzlichen Gewichte zum Austarieren
der Waage verwendet. Dies fiihrt schlieBlich zu einem Massentrdgheitsmoment von
J = 0,113 kgm? und einer Unsicherheit von §] = 1,672x1073 kgm? [129].

Die Berechnung der Messunsicherheit fur die Kalibration im Auslenkmodus erfolgt gemaR:
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ok \?
Skose = j 5p% + (a_] 8]) -+ 81, + 8K + 5K3 (41)

Dabei beschreibt 6p den Fehler der Fitparameter [129].
Fehlerberechnung Schubmessung

Die Messunsicherheit fiir den berechneten Schub im Auslenkmodus lasst sich anhand der

folgenden Formel bestimmen:

= 2 = 2
oF oF
<ﬂ6k) +< TAus 5xFA)

ok 0xpa w2

SF. , = = 2 = 2
roaus + <aFT,ilus 6d_> + <62FT,Aus %2)

=

_ Fz k2 _ 4F2 FZ
OFr ausra = %5.’{%‘4 +%A6d+w6x£% n T,Az;s_lt«*Al/)2
FA XEga XEgg (43)

= \/1,599296 x 10711 + 3,216418 % 10‘4157%’Au5_FA

uUnd flr kg,

i F’IZ‘Aus Osc k(z) = 4F72‘Aus Osc F%Aus Osc
OFr aus_osc = 'k2—_6k556 + 4SC od + —— 6xI%A + T_lpz
Osc XFa Xia (44)

= \/1,060846 x 10711 4+ 553192 x 10‘4FT2'AuS_OSC
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Die Messunsicherheit bei der Berechnung des Schubes fiir den Kompensationsmodus ergibt

sich aus:

6FT,Komp_FA =

\

[

+ (aFT,KompFA

2
+ <a FT,KompFA

- 2
OFT Komppa 6FFA> N <6F

T,Komppy
0Xpa

2
6xFA>
2 = 2

oF _

6xT> + (%&1)

2 = 2
aFT Komp
2 ’ FA
) > + <—ak Sk

0Fg,

0xr (45)

FIVE

= \/1,295429 x 10713 + 2,240332 x 10‘4FT2'Komp_FA

Die Unsicherheiten §x; = 0,2 mm und 8 = 1° sind wiederum der Bedienungsanleitung

entnommen.
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