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Zusammenfassung

Steigende Leistungsdichten von CubeSats und hohe Ausfallraten zu Missionsbeginn erfordern neue Ansétze im
Kleinsatellitendesign und in der Testmethodik. Hierzu erprobt das Projekt PEEKsat innovative Thermaltechnolo-
gien, wahrend im Projekt EnviLoopCube ein ganzheitliches Environment-in-the-Loop-Testverfahren entwickelt
wird. Der vorliegende Beitrag stellt den Systemvorentwurf und die Missionsauslegung eines 3U-CubeSats vor,
der als Technologiedemonstrator und Anwendungsbeispiel fiir die Projekte dient. Plattformseitig werden ei-
ne Primarstruktur aus Polyetheretherketon (PEEK) sowie ein hybrides Thermalkonzept, bestehend aus einer
Phasenwechselmaterial-Komponente und einem entfaltbaren Radiator, integriert. Fiir ein reprasentatives Mis-
sionsszenario in einem sonnensynchronen Orbit in 500 km Héhe wird ein Vergleich von finf Plattformvarianten
durchgefiihrt. Die Konfiguration Horizontal B mit nadirgerichteter 3U-Flache und sekundarer Sonnenausrich-
tung der Solarpanels wird dabei als geeignetste Konfiguration hinsichtlich Energiegewinnung, aerodynamischer
Stérmomente und des verfigbaren Bauraums fur Nutzlasten identifiziert. Die vorldufigen Massen-, Energie-
und Datenlinkbudgets belegen die Machbarkeit des Entwurfs und schaffen die Grundlage fiir nachfolgende
Projektschritte, welche detaillierte thermische und mechanische Analysen sowie ganzheitliche software- und
hardwareseitige Systemtests umfassen.

Keywords
CubeSat; Environment-in-the-Loop; Polyetheretherketon; Missionsauslegung; Entfaltbarer Radiator; Infused
Thermal Solutions

NOMENKLATUR PDU Power Distribution Unit
Abkiirzungen PEEK Polyetheretherketon
ADCS Attitude Determination and Control Sy- pL Payload
stem
PSU Power Supply Unit
CDHS Command and Data Handling System
SP Solarpanel
COM Communication System
SSO Sonnensynchroner Orbit
EIL Environment-in-the-Loop
STR Structure
EIRP Equivalent Isotropically Radiated Power
TCS Thermal Control System
ELC EnviLoopCube
EPS Electrical Power System 1. EINLEITUNG
HIL Hardware-in-the-Loop Als kostengiinstige und hochstandardisierte Platt-
ITS Infused Thermal Solutions formen zur Erprobung neuer Technologien haben

CubeSat-Missionen in den vergangenen Jahren stark
LEO Low Earth Orbit an Popularitat gewonnen [1]. Der CubeSat-Standard
. ) ermdglicht dabei nicht nur Hochschulen einen er-
LTDN Local Time of Descending Node schwinglichen Zugang zum Weltraum, sondern bietet
MIL Model-in-the-Loop zunehmend auch kommerziellen Akteuren erhebliche
Kostenvorteile.
OBC On-Board Computer
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Mit steigender Reife und Etablierung des Stan-
dards wachsen jedoch auch die Anforderungen an
die Missionen. Zunehmend komplexe Nutzlasten
verschérfen die ohnehin charakteristisch hohe Lei-
stungsdichte von CubeSats [2] weiter. Die zur Abfuhr
der Verlustleistung verfligbare AuBenflache ist durch
den kompakten Formfaktor limitiert und steht zudem
in direkter Konkurrenz zu weiteren Subsystemkom-
ponenten wie Solarzellen zur Energieversorgung
oder Nutzlastfenstern. Konventionelle, rein passive
Thermalkontrollsysteme stof3en unter dieser Flachen-
konkurrenz rasch an ihre Leistungsgrenzen, was
neuartige Thermalkonzepte erforderlich macht.
Neben den thermischen Herausforderungen wird der
CubeSat-Sektor weiterhin durch hohe Ausfallraten zu
Missionsbeginn belastet. Dabei sind sowohl der Anteil
der direkt nach dem Aussetzen vollkommen funktions-
unfahigen Satelliten (Dead on Arrival) als auch der An-
teil der Frihausfalle in den ersten Betriebstagen (In-
fant Mortality) kritisch hoch [1]. Eine mdgliche Ursa-
che far frihe Missionsausfélle liegt in unzureichenden
Verifikations- und Testaktivitdten, die unter anderem
aus begrenzten Ressourcen oder engen Zeitplanen
resultieren kénnen [3]. In Kombination mit dem stei-
genden Komplexitatsgrad der Systeme fuhrt dies da-
zu, dass funktionale Unzulénglichkeiten oder unvor-
hergesehene Wechselwirkungen zwischen den Sub-
systemen haufig erst im Orbit erkennbar werden.

1.1. PEEKsat

Zur Bewaltigung der erwadhnten thermischen Her-
ausforderungen sowie zur Erprobung neuartiger
Werkstoffe im Kleinsatellitenbereich wird am Fach-
bereich Aerospace and Automotive Engineering der
FH Aachen in Kooperation mit der Lamb Space Tec
GmbH das Forschungsprojekt PEEKsat durchgefiihrt.
Ziel des Projektes ist die Entwicklung und Validie-
rung eines 3U-CubeSats, dessen Tragerstruktur aus
Polyetheretherketon (PEEK) besteht.

Der Einsatz des Hochleistungskunststoffs bietet dabei
potentielle Vorteile durch eine verbesserte Schwin-
gungsdampfung, eine glinstige CO,-Bilanz sowie die
direkte Integration von Komponenten wahrend der
Fertigung. Dem stehen werkstoffbedingte Herausfor-
derungen hinsichtlich der geringeren mechanischen
Festigkeit sowie der reduzierten thermischen Leitfa-
higkeit gegenuber, die es im Projekt zu erforschen
gilt.

Neben dem Werkstoffkonzept dient PEEKsat der
Erprobung und Validierung innovativer Ansatze zur
Warmedissipation sowie zur passiven Temperatur-
stabilisierung. Das Thermalkonzept des CubeSats
kombiniert hierfir einen entfaltbaren Radiator zur
VergréBerung der effektiven Abstrahlflache mit einer
Infused Thermal Solutions (ITS)-Komponente. Beim
ITS-Verfahren wird ein Phasenwechselmaterial direkt
in die Struktur von Komponenten eingebunden und
kann so durch die Anderung des Aggregatzustands
transiente Warmespitzen absorbieren. Dies ermdg-
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licht eine passive Temperaturstabilisierung dieser
Komponenten im Orbit.

1.2. EnviLoopCube

Um der einleitend beschriebenen hohen Ausfall-
quote zu Missionsbeginn gezielt entgegenzuwirken,
wird am Fachbereich Aerospace and Automotive
Engineering der FH Aachen auBerdem das For-
schungsprojekt EnviLoopCube (ELC) durchgeflhrt.
Im Fokus steht die Entwicklung eines durchgangi-
gen Environment-in-the-Loop (EIL)-Testverfahrens,
welches das Zusammenspiel der Hardwarekompo-
nenten mit dem geplanten Missionsablauf innerhalb
einer reprasentativen Umgebungssimulation erprobt.
Dabei werden die Subsysteme in Flugkonfiguration
in einer Thermalvakuum-Umgebung unter simulierter
Sonneneinstrahlung miteinander gekoppelt getestet.
Durch diese ganzheitliche Systembetrachtung er-
moglicht das Testverfahren das gezielte Aufdecken
unvorhergesehener Interaktionsfehler zwischen den
einzelnen Subsystemen sowie die Analyse ihres
gekoppelten Verhaltens im operativen Betrieb.

Der Weg zum EIL-Test erfolgt schrittweise Uber eine
Model-in-the-Loop-(MIL)- und eine Hardware-in-the-
Loop-(HIL)-Phase. Wahrend in der MIL-Phase Umge-
bung und Subsysteme vollstédndig softwareseitig si-
muliert werden, werden die Subsystemmodelle in der
HIL-Phase sukzessive durch reale Hardware ersetzt.
Dadurch wird der Testaufbau schrittweise von einer
rein virtuellen zu einer zunehmend realitdtsnahen Sy-
stemabbildung tberfihrt.

2. MISSIONSSZENARIO

Zur Umsetzung der Forschungsziele von PEEKsat
und ELC wird gemeinsam ein 3U-CubeSat entwickelt,
der als Plattform zur Erprobung der jeweiligen Pro-
jektziele dient. Nachfolgend wird ein geeignetes
Missionsszenario fur diesen 3U-CubeSat erarbei-
tet. Dies umfasst die Ableitung der Missionsziele,
die darauf aufbauende Auswahl eines geeigneten
Orbits sowie die Analyse der daraus resultierenden
Kommunikationsfenster mit der Bodenstation.

2.1. Missionsziele

Aus den Projekten leiten sich die folgenden priméren
und sekundéaren Missionsziele ab:
« Primére Missionsziele:

— Validierung der PEEK-Tragerstruktur: In-Orbit-
Erprobung des PEEK-Werkstoffs als primares
Tragerstrukturmaterial.

— Demonstration des hybriden Thermalkon-
zepts: Nachweis der Funktionsfahigkeit des
gewahlten Thermalkonzepts, bestehend aus
der ITS-Komponente zur Absorption transienter
Waéarmespitzen sowie dem entfaltbaren Radiator
zur VergréBerung der effektiven Abstrahlflache.

« Sekundéres Missionsziel:

— Erdbeobachtung: Betrieb eines selbstentwickel-

ten Selfiesticks sowie einer Kamera zur Erdbeob-
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achtung, um reprasentative thermische Verlustlei-
stungen und Datenmengen zu erzeugen.

2.2. Orbitwahl

Fir die Erreichung der Missionsziele ist die Fest-
legung eines geeigneten Orbits von zentraler
Bedeutung. Bild 1 zeigt die Verteilung bisheriger
Nanosatelliten-Missionen (1 kg bis 10 kg).
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BILD 1. Anzahl von Nanosatelliten nach Orbith6he und
Inklination (Daten adaptiert aus [1]).

Die Daten zeigen eine deutliche Haufung im Low

Earth Orbit (LEO) von 450 km bis 600 km, insbeson-

dere in sonnensynchronen Orbits (SSOs) mit einer

Inklination von 97° bis 98°. Fir den entwickelten

3U-CubeSat wird ein Orbit in diesem Héhen- und

Inklinationsbereich angestrebt, was zwei wesentliche

Vorteile bietet:

- Startverfiigbarkeit: Die hohe Abdeckung durch
kommerzielle Rideshare-Anbieter erhéht die Start-
mdglichkeiten.

+ Repréasentativitat: Die gewonnenen Thermal- und
Materialdaten sind direkt auf kiinftige CubeSat-
Missionen in ahnlichen Orbits Ubertragbar.

Nachfolgend werden alle Berechnungen beispielhaft

fiir eine Orbithéhe von 500 km und eine Inklination von

97,4° durchgefihrt.

2.3. Kommunikationsfenster

Der gewahlte Orbit hat einen direkten Einfluss auf die
Kommunikationsfenster zur Bodenstation. Es wird an-
genommen, dass in dem gewahlten Missionsszena-
rio ausschlieBlich mit der Bodenstation der FH Aa-
chen kommuniziert wird. Bild 2 zeigt beispielhaft die
resultierenden Kommunikationsfenster zur Bodensta-
tion der FH Aachen (ber einen Zeitraum von 24 Stun-
den.

Die jeweilige Dauer der Kommunikationsfenster hangt
stark von der Lage der aktuellen Flugbahn relativ zur
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BILD 2. Exemplarische Kommunikationsfenster der Bo-
denstation der FH Aachen fiir einen Satelliten in
einem 500-km-SSO.
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Bodenstation ab. Um eine verléssliche Basis flr die
Systemauslegung zu schaffen, wurden daher die
Uberflugzeiten Uber einen reprasentativen Zeitraum
von 30 Tagen simuliert. Bei einer angenommenen
minimalen Elevation von 10°, ab der ein Kontakt zur
Bodenstation mdglich ist, ergeben sich typischerwei-
se vier Uberfliige pro Tag. Die mittlere Kontakizeit
pro Uberflug betragt 5,64 min bei einer maximalen
Passdauer von 7,33 min. Das durchschnittliche tagli-
che Kontaktbudget belduft sich somit auf 22,55 min.

3. SYSTEMANFORDERUNGEN

Aus den Ubergeordneten Missionszielen, den tech-
nischen Randbedingungen der Plattform sowie der
Wahl des Orbits lassen sich die zentralen Systeman-
forderungen fur den CubeSat ableiten. Tab. 1 zeigt
einen reprasentativen Auszug dieser Anforderungen.
Auf eine detaillierte Auflistung samtlicher Subsystem-
Spezifikationen wird an dieser Stelle verzichtet.

4. SYSTEMKONFIGURATION

Basierend auf den definierten Systemanforderungen
wird nachfolgend die geometrische und funktionale
Konfiguration des 3U-CubeSats erarbeitet. Hierzu
werden verschiedene Plattformvarianten hinsichtlich
ihrer solaren Energieerzeugung sowie der resultieren-
den aerodynamischen Stérmomente analysiert und
verglichen. AbschlieBend wird der Einfluss der Radia-
torposition auf die aerodynamischen Stérmomente
untersucht.

4.1. Verglichene Systemkonfigurationen

Zur Erflllung der definierten Systemanforderungen
werden fiunf Systemkonfigurationen fur den 3U-
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TAB 1. Auszug der 3U-CubeSat-Systemanforderungen.

ID

Anforderungstext

PEKS-SYS-010
E’.EKS-SYS-OBO
PEKS-SYS-090
PEKS-SYS-100

PEKS-SYS-110
PEKS-SYS-120

PEKS-SYS-130

PEKS-SYS-140

Der CubeSat soll eine maximale Masse von 6 kg haben.

Der CubeSat soll in verstauter Konfiguration die Startumgebung einer Falcon-9-
Tragerrakete Uberstehen.

Der CubeSat soll in verstauter Konfiguration durch ein Exolaunch-Dispenser-System aus-
gesetzt werden.

Der CubeSat soll in einer Umlaufbahnh6he von 450 km bis 600 km betrieben werden kon-
nen.

Der CubeSat soll in einer Bahnneigung von 97° bis 98° betrieben werden kénnen.

Der CubeSat soll wahrend der nominalen Erdbeobachtung eine priméare Nadir-Ausrichtung
der Kamera einhalten.

Der CubeSat soll zur Energieerzeugung eine sekundare Sonnenausrichtung der Solarzel-
len sicherstellen.

Der CubeSat soll wahrend der Kommunikation mit der Bodenstation eine Ausrichtung der
S-Band-Antenne auf die Bodenstation gewéhrleisten.

CubeSat untersucht. Diese unterscheiden sich in

der Ausrichtung des 3U-Hauptkérpers relativ zur

Flugbahn sowie der Anordnung der entfaltbaren

Solarpanels (SP) (Bild 3).

Hinsichtlich der prim&ren Ausrichtung zur Erde wird

zwischen zwei Grundvarianten des Strukturkérpers

unterschieden:

- Horizontale Konfigurationen (a-c): Eine der
3U-Langsflachen ist permanent in Nadir-Richtung
ausgerichtet.

- Vertikale Konfigurationen (d, e): Eine der quadra-
tischen 1U-Stirnflachen zeigt kontinuierlich in Nadir-
Richtung.

Um eine konsistente Vergleichsbasis zu gewahrlei-

sten, verfigen alle Varianten Uber eine identische

SP-Gesamtflache von 0,09 m2. Die SPs sind dabei

entweder horizontal oder vertikal zur Flugrichtung

angeordnet. Bei horizontaler Anordnung weisen die

Flachennormalen entgegen der Nadir-Richtung, so-

dass die SPs parallel zur Flugrichtung liegen. Bei

vertikaler Anordnung stehen die SPs senkrecht zur

Flugrichtung, wobei ihre Fldchennormalen durch eine

Rotation um die Nadir-Achse sekundér zur Sonne

ausgerichtet werden. In der Regel ist die Sonnenaus-

richtung jedoch durch die primére Nadirausrichtung
beschrankt und kann daher nicht vollstandig realisiert
werden.

4.2. Solare Energieerzeugung

Zur energetischen Bewertung der funf Systemkon-
figurationen wird die Uber einen Orbit generierte
Energie der SPs verglichen. Da die Orientierung der
Solarzellen entscheidend ist, lassen sich die Varian-
ten auf zwei geometrische Félle reduzieren: horizontal
montierte SPs (Bild 3a, e) und vertikal montierte SPs
(Bild 3b, ¢, d) mit sekundarer Sonnenausrichtung.

Die Untersuchung erfolgt fir zwei betrachtete SSOs
mit einer Ortszeit des absteigenden Knotens (LTDN,
engl. Local Time of Descending Node) von 12:00 Uhr
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(a) Horizontal A

(b) Horizontal B (c) Horizontal C

(d) Vertikal A

(e) Vertikal B

BILD 3. Vergleich der horizontalen (a—c) und vertikalen
(d, e) Systemkonfigurationen ohne entfalteten
Radiator.

(8S0O12) und 09:00 Uhr (SSO9). Aufgrund ihres gerin-
gen Einflusses Uber die vorgesehene Missionsdauer
von einem Jahr wird die Degradation der SPs im
Rahmen dieser Abschatzung vernachléssigt. Diese
Annahme wird durch die Untersuchungen von [4] ge-
stiitzt. Die von den SPs erzeugte elektrische Leistung
ergibt sich zu

(1) Psp = SoAgp feenfeen max (0, cos av) ,

wobei o den Winkel zwischen der Flachennormalen
der SPs und dem Richtungsvektor zur Sonne bezeich-
net. Die Definitionen der Ubrigen verwendeten Gro-
Ben sowie die zugrunde liegenden Annahmen sind in
Tab. 2 zusammengefasst. Wahrend einer Eklipse wird
die erzeugte Leistung zu null gesetzt. Die pro Orbit er-
zeugte Energie wird anschlieBend durch Integration
der Leistung Uber die Umlaufdauer bestimmt.
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TAB 2. Annahmen zur Berechnung der solaren Energie-

erzeugung.
Parameter Wert
Solarpanelflache Asp 0,09 m?
Zellbelegungsgrad fe.n 0,69
Solarzellenwirkungsgrad 7cen 0,30
Solarkonstante S, 1361 Wm™2

Bild 4 zeigt den Vergleich der wahrend eines Or-
bits generierten Energie. Grundsétzlich erzielen die
vertikal montierten SPs durch die kontinuierliche
Sonnennachfiihrung um die Nadir-Achse in beiden
Orbitszenarien eine héhere Energieausbeute als die
horizontal montierten SPs. Die hdéchste Energieer-
zeugung wird fir die vertikale Panelkonfiguration im
SSO9 mit 24,72Wh pro Orbit erreicht. Gegenuber
der vertikalen Konfiguration im SSO12 mit 17,57 Wh
entspricht dies einer Steigerung von rund 41 %. Die
horizontal montierten SPs erzeugen mit 12,61 Wh im
SS012 beziehungsweise 8,49 W h im SSO9 deutlich
weniger Energie pro Orbit.
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BILD 4. Vergleich der pro Orbit generierten solaren
Energie fiir vertikal und horizontal ausgerich-
tete Solarpanels in einem 500-km-SSO (LTDN
12:00 Uhr und 09:00 Uhr).

4.3. Aerodynamische Stérmomente

Zur weiteren Bewertung werden die Systemkonfigu-
rationen hinsichtlich der resultierenden aerodynami-
schen Stérmomente Uber einen reprasentativen Or-
bit inklusive Bodenstationskontakt verglichen. Das auf
den CubeSat wirkende aerodynamische Stérmoment
stellt im erdnahen Orbit oft die dominante Stérgré3e
dar, welche unmittelbar von der duBBeren Geometrie
und Ausrichtung abhéngt [5]. Geringere Stérmomente
reduzieren die Belastung des Lagebestimmungs- und
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Lageregelungssystems (ADCS, engl. Attitude Deter-
mination and Control System).

Bild 5 stellt den durchschnittlichen Betrag des aerody-
namischen Stérmoments sowie das maximal um ei-
ne Achse auftretende Stérmoment flr alle finf Konfi-
gurationen gegenuber. Dabei weist Horizontal A auf-
grund der flachen und strémungsgUlnstigen Panelan-
ordnung mit einem durchschnittlichen Moment von et-
wa 0,4 - 10~" Nm die geringste aerodynamische Mo-
mentenbelastung auf.

Unter den Varianten mit vertikalen SPs verursacht
Horizontal C mit einem Maximalwert von Uber
4,1-1077 N m die starksten aerodynamischen Stérun-
gen, wohingegen Horizontal B und Vertikal A deutlich
moderatere Momentenbelastungen aufweisen.

%107
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BILD 5. Vergleich der aerodynamischen Stérmomente
der Systemkonfigurationen ohne Radiator liber
einen 500-km-SS0O9-Orbit.

Stérmoment [Nm]

4.4. Konfigurationsvergleich

Zur Auswahl der vorlaufigen Konfiguration vergleicht
Tab. 3 die funf Varianten im Nadir-Betrieb anhand
der solaren Energieerzeugung, der aerodynamischen
Stérmomente und der nadirgerichteten Nutzflache.
Jedes Kriterium wird auf einer finfstufigen Skala
von stark nachteilig (—— = 1) bis stark vorteilhaft
(++ = b5) bewertet; neutral (0) entspricht 3. Die
Kriterien werden gleich gewichtet. Die Gesamtbe-
wertung ergibt sich aus dem arithmetischen Mittel
der Einzelwerte, gerundet auf die néachstgelegene
Kategorie.

TAB 3. Konfigurationsvergleich im Nadir-Betrieb.

Kriterium Hor.A Hor.B Hor.C Vert. A Vert.B
Energie — + + + —
Aerod. ++ + —— + +
Nutzflache + + + — —
Gesamt + + 0 0 0
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Aus der Gesamtbetrachtung erweisen sich die Kon-
figurationen Horizontal A und Horizontal B als die
besten Optionen. Beide Varianten bieten durch
eine kontinuierlich in Nadir-Richtung weisende
3U-Langsflache den entscheidenden Bauraum zur
Integration der optischen Nutzlasten sowie der na-
dirgerichteten Antenne. Auch wenn bei der Option
Horizontal A noch geringere aerodynamische Stérmo-
mente zu erwarten sind, stellt Horizontal B aufgrund
der héheren solaren Leistung der vertikalen SPs
einen besseren Gesamtkompromiss aus Energie-
erzeugung, Nutzlastintegration und beherrschbaren
Stérmomenten dar und wird als Konfiguration fir die
weiteren Untersuchungen festgelegt.

4.5. Radiatorposition

Aufbauend auf der Festlegung von Horizontal B
als Basiskonfiguration wird nachfolgend die geo-
metrische Anordnung des entfaltbaren Radiators
untersucht.

Bild 6 zeigt die funf dafiir betrachteten Positionen. Die-
se unterteilen sich in eine vertikale Montage an der
—X-Langsflache (a—c) mit variierender Verschiebung
entlang der Y-Achse sowie eine horizontale Monta-
ge an der +Y-Stirnflache in unterer (d) und oberer (e)
Lage.

(a) -X (links) (b) -X (mittig) (c) -X (rechts)

(d) +Y (unten)

(e) +Y (oben)

BILD 6. Vergleich verschiedener Radiatorpositionen fiir
die Systemkonfiguration Horizontal B.

Die resultierenden aerodynamischen Stérmomente
fir die untersuchten Radiatoranordnungen sind in
Bild 7 dargestellt. Es zeigt sich, dass die Position und
Orientierung des Radiators nur einen geringen Ein-
fluss auf die aerodynamische Stérbelastung haben.
Sowohl die durchschnittlichen Werte als auch die
Maximalmomente verbleiben Uber alle finf Varianten
hinweg in einer engen Spanne innerhalb derselben
GroBenordnung. Der Durchschnitt liegt zwischen
etwa 1,2- 107 Nmund 1,6 - 107 Nm. Da die aerody-
namischen Unterschiede somit von untergeordneter
Bedeutung sind, kann die finale Platzierung des
Radiators priméar nach thermischen Gesichtspunkten
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sowie konstruktiven Randbedingungen der Entfal-
tungsmechanik erfolgen.

x107
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BILD 7. Vergleich der aerodynamischen Stérmomente
der Systemkonfiguration Horizontal B mit ver-
schiedenen Radiatorpositionen liber einen 500-
km-SS09-Orbit.

5. VORLAUFIGE SYSTEMBUDGETS

Basierend auf den bisherigen Szenarioanalysen
und der gewahlten Systemkonfiguration werden im
Folgenden die zentralen Systembudgets ermittelt.

5.1. Massenbudget

Die Abschatzung des Massenbudgets basiert auf
den technischen Spezifikationen marktverfligba-
rer Commercial-Off-The-Shelf-Komponenten fir die
standardisierten Subsysteme sowie vorlaufigen CAD-
und Strukturmodellen fir die projekispezifischen
Eigenentwicklungen. Letztere umfassen die PEEK-
Tragerstruktur, die ITS-Komponente, den entfaltbaren
Radiator und den Selfiestick. Um den Unsicherheiten
der frihen Entwicklungsphase Rechnung zu tra-
gen, wird auf alle Nennmassen eine Entwurfsmarge
(Design Margin) von 20 % angewendet.

Tab. 4 zeigt die detaillierte Aufschlisselung der
Komponenten nach Subsystemen. Mit einer resul-
tierenden Gesamtmasse von 4573,2g (inklusive der
20 %-Entwurfsmarge) erflllt das System die in An-
forderung PEKS-SYS-010 definierte Maximalmasse
von 6,0kg deutlich. Die verbleibende Systemreser-
ve von rund 1,43kg bietet Freiraum fir zukinftige
konstruktive Anpassungen.

5.2. Energiebudget

Zur ersten energetischen Bewertung des elektrischen
Energieversorgungssystems (EPS, engl. Electrical
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TAB 4. Massenbudget des 3U-CubeSats (inkl. 20 % Entwurfsmarge).

Subsystem Komponente Nennmasse [g] Marge Anzahl Gesamt [g]
PL Kamera 50,0 20 % 1 60,0
Selfiestick 250,0 20% 1 300,0
Solarpanels 468,0 20% 1 561,6
Batterie 730,0 20 % 1 876,0
EPS Power Supply Unit (PSU) 95,0 20% 1 114,0
Power Distribution Unit (PDU) 80,0 20 % 1 96,0
Kabelbaum (Harness) 200,0 20% 1 240,0
ADCS-Rechner 70,0 20% 1 84,0
Magnetometer 16,0 20 % 1 19,2
Sonnensensor 15,0 20% 1 18,0
ADCS Erdsensor 18,0 20% 1 21,6
Reaktionsrad 60,0 20 % 3 216,0
Magnetorquer Large 23,0 20 % 2 55,2
Magnetorquer Small 16,0 20% 1 19,2
CDHS On-Board Computer (OBC) 80,0 20 % 1 96,0
S-Band-Antenne 62,0 20% 1 74,4
coM S-Band-Transceiver 200,0 20% 1 240,0
UHF/VHF-Antenne 90,0 20 % 1 108,0
UHF/VHF-Transceiver 195,0 20 % 1 234,0
TCS Entfaltbarer Radiator 150,0 20% 1 180,0
ITS-Komponente 200,0 20 % 1 240,0
STR PEEK-Primarstruktur 500,0 20 % 1 600,0
Verbindungselemente 100,0 20% 1 120,0
Gesamtmasse (inkl. 20 % Marge) 4573,29
T i T T i T T T T
| Bildaufnahme (1 min) Kommunikationsfenster (5 min)
207 | | R UHF/VHF Transceiver
. | Gesamtenergie: 16,33 Wh [ S-Band Transceiver
= | [ OBC
= I Magnetorquer Small (1x)
'% 15F I - [ Magnetorquer Large (2x)
o) | I Reaktionsrad (3x)
2 I I Erdsensor
7] I Sonnensensor
g’ [ Magnetometer
= [ ADCS-Rechner
k7 . PDU
3 [ PSU
I Selfiestick
[N Kamera

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
Zeit im Orbit [min]

BILD 8. Zeitlicher Verlauf des elektrischen Leistungsbedarfs der Subsystemkomponenten liber einen Orbit mit
Bildaufnahme und Bodenstationstiberflug.
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Power Systern) wird die durchschnittliche Leistungs-
aufnahme der einzelnen Subsystemkomponenten
Uber einen reprasentativen Orbitzyklus betrachtet
und der daraus resultierende Energiebedarf Uber
einen vollstandigen Orbit bilanziert. Das betrachtete
Betriebsszenario schlieBt neben den kontinuierli-
chen Plattformfunktionen die Bildaufnahme beider
optischer Nutzlasten sowie ein funfminttiges Kom-
munikationsfenster zur Bodenstation ein.

Bild 8 zeigt den resultierenden zeitlichen Verlauf der
Leistungsaufnahme. Durch Integration Uber einen
vollstandigen Orbit ergibt sich ein Energiebedarf
von 16,33Wh pro Orbit. Dieser Wert beschreibt
zunachst ausschlieBlich den Energiebedarf der Ver-
braucher und bertcksichtigt noch keine Verluste, wie
beispielsweise beim Laden und Entladen der Batterie.
Fir die Energiebereitstellung wahrend der Tag- und
Nachtphase werden unterschiedliche Wirkungsgrade
NTag UNd 7nache angesetzt. Dabei beschreibt nra,
den direkten Versorgungspfad von den SPs zu den
Verbrauchern, wahrend nnacnt Zusétzlich die Verluste
beim Laden und Entladen der Batterie bericksichtigt.
Da die zeitliche Lage der einzelnen Betriebszustande
innerhalb des Orbits variieren kann, wird keine Zuord-
nung des in Bild 8 dargestellten Leistungsprofils zur
Tag- oder Nachtphase vorgenommen. Stattdessen
wird der Gesamtenergiebedarf entsprechend dem
Tag- und Nachtanteil des Orbits auf beide Phasen
verteilt.

Unter Bericksichtigung einer Sicherheitsmarge m er-
gibt sich damit die Bedingung

E Tag
N Tag

+

E ac.
) ESp gen > (1+m)< Nht)

TINacht

Die fir die Energiebilanz verwendeten GréBen sowie
das resultierende Budget sind in Tab. 5 zusammen-
gefasst. Die zugrunde gelegte generierte Solarener-
gie entspricht dem in Bild 4 bestimmten Wert fur ver-
tikale SPs im SSO9. Die positive Energiereserve be-
statigt die grundsétzliche Machbarkeit der Energiever-
sorgung flir das betrachtete Betriebsszenario.

5.3. Linkbudget

Fir die Auslegung des Kommunikationssystems
(COM, engl. Communication System) ist das téagliche
Datenaufkommen der Plattform in Relation zu den
verfiigbaren Uberflugzeiten von zentraler Bedeutung.
Fur die folgende Betrachtung wird die Aufnahme eines
Bildes pro Orbit angenommen, die entweder durch
den Selfiestick oder die Kamera erfolgt. Fir beide op-
tischen Nutzlasten wird ein 5-Megapixel-Bild mit 8 bit
pro Pixel angesetzt. Mit einer On-Board-Kompression
um den Faktor 3 erzeugt jede Aufnahme ein Da-
tenvolumen von rund 13,33 Mbit. Zusammen mit
den kontinuierlich generierten Housekeeping- und
Telemetriedaten mit einem angenommenen Um-
fang von 1600bit alle 5s ergibt sich bei rund 15,2
Orbits pro Tag ein tagliches Gesamtdatenvolumen
von ca. 230 Mbit. Bezogen auf das in Abschnitt 2.3
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TAB 5. Energiebudget fiir einen 500-km-SS0O9-Orbit.

Parameter Wert
Gesamtenergiebedarf Verbraucher 16,33Wh
Taganteil des Orbits frag 0,6694
Energiebedarf Tagphase Er,g 10,93Wh
Energiebedarf Nachtphase Enacnt 5,40Wh
Versorgungswirkungsgrad Tagphase 0,85
NTag

Versorgungswirkungsgrad Nachtpha- 0,80
S€ 7)Nacht

Erforderliche Solarenergie Egp req 19,61 Wh
Sicherheitsmarge m 20%
Erforderliche Solarenergie inkl. Marge 23,53Wh
Generierte Solarenergie Esp gen 24,72Wh
Energiereserve AFE 1,19Wh

ermittelte durchschnittliche Kontaktzeitbudget von
22,55 min pro Tag resultiert daraus eine erforderliche
Mindestiibertragungsrate von rund 170kbits™'. Als
Ausgangsbasis fir die nachfolgende Analyse des
Linkbudgets wird die Downlink-Datenrate daher mit
nominal 256kbits™' angesetzt, wodurch zugleich
eine Reserve flr Protokoll- und Paket-Overhead
bertcksichtigt wird.

TAB 6. Linkbudget des S-Band-Downlinks (500-km-
SS09, 10° Elevation).

Parameter Wert
Tragerfrequenz f 2,245GHz
Sendeleistung Py 3,01 dBW
Tx-Leitungsverlust Liy -1,00dB
Tx-Ausrichtungsverlust Ly (5° Feh- -0,06dB
ler)

Tx-Antennengewinn Gix 8,30 dBi
EIRP 10,25 dBW
Pfadlange (10° Elevation) 1695 km
Freiraumdampfung L -164,06 dB
Atmospharendampfung L, -0,30dB
Rx-Antennengewinn G 15,83 dBi
Systemrauschtemperatur Teys 250K
Datenrate R 256 kbit s
Empfangenes Ey, /Ny 12,26 dB
Erforderliches Ey,/N, (Faltungscode 4,40dB
k=7r=1/2)

Linkmarge 7,86dB

Wie in Tab. 4 dargestellt, wird eine S-Band-Antenne
fir den Datendownlink und eine UHF/VHF-Antenne
fur den Empfang von Telekommandos verwendet.
Tab. 6 zeigt das resultierende Linkbudget des S-
Band-Downlinks fur den ungunstigsten Fall bei 10°
Elevation. Bei einer Sendeleistung von 2W und
einer resultierenden &quivalenten isotropen Strah-
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lungsleistung (EIRP, engl. Equivalent Isotropically
Radiated Power) von 10,25 dBW wird eine Linkmarge
von 7,86dB erzielt. Dieser Wert erfillt die von der
European Cooperation for Space Standardization
empfohlene Marge von 3dB [6].

Die ergadnzende UHF/VHF-Funkstrecke fir den Emp-
fang von Telekommandos basiert auf etablierten
CubeSat-Standards, weshalb auf eine gesonder-
te Budgetierung in diesem ersten Systementwurf
verzichtet wird.

6. ZUSAMMENFASSUNG

Im Rahmen der Forschungsprojekte PEEKsat und

EnviLoopCube wurde der Systemvorentwurf eines

3U-CubeSats zur In-Orbit-Validierung einer PEEK-

Tragerstruktur sowie eines hybriden Thermalkonzepts

erarbeitet.

Flr ein représentatives Missionsszenario in einem

500-km-SSO konnte anhand von Analysen der so-

laren Energieerzeugung und der aerodynamischen

Stérmomente die Konfiguration Horizontal B als

geeignetste Konfiguration identifiziert werden. Diese

kombiniert eine hohe solare Leistungserzeugung
durch senkrecht zur Flugrichtung montierte, sekundar
zur Sonne ausgerichtete SPs mit einer freien 3U-

Nadir-Flache zur Nutzlastintegration bei gleichzeitig

beherrschbaren Stérmomenten.

Die vorlaufigen Systembudgets bestatigen die techni-

sche Machbarkeit der Plattform:

- Masse: Mit einer Gesamtmasse von 4573,2g (in-
kl. 20 % Marge) wird das 6,0 kg-Limit deutlich unter-
schritten.

« Energie: Die erforderliche Solarenergie von
23,53 W h pro Orbit wird durch die solare Erzeugung
von 24,72 W h pro Orbit im SSO9 gedeckt.

« Kommunikation: Der S-Band-Downlink ermdéglicht
rechnerisch mit einer Datenrate von 256 kbits™'
und einer Worst-Case-Linkmarge von 7,86 dB bei
10° Elevation die Ubertragung des angenommenen
taglichen Datenvolumens.

7. AUSBLICK

Aufbauend auf dem vorliegenden ersten Systemvor-
entwurf konzentrieren sich die nachsten Schritte des
Systemdesigns auf die detailliertere Analyse der Sub-
systeme.

Dies umfasst zum einen die Untersuchung der PEEK-
Struktur hinsichtlich ihres strukturmechanischen Ver-
haltens wahrend des Raketenstarts und zum anderen
die Analyse des thermischen Verhaltens des Cube-
Sats im Orbit. Im Fokus stehen dabei die werkstoffspe-
zifischen Herausforderungen von PEEK, insbesonde-
re die im Vergleich zu metallischen Werkstoffen deut-
lich geringere Warmeleitfahigkeit.

Des Weiteren wurden die aerodynamischen Stérmo-
mente bislang lediglich im Rahmen eines relativen
Vergleichs der Systemkonfigurationen untersucht.
Daraus lasst sich noch keine Aussage darlber ab-
leiten, ob das ADCS die auftretenden Stérmomente
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ausreichend kompensieren und den CubeSat in
der vorgesehenen Lage halten beziehungsweise in
diese Uberfihren kann. Unter Einbeziehung weiterer
Storeinflisse, beispielsweise des Erdmagnetfelds,
ist daher eine detaillierte Auslegung der Aktuatoren
sowie der Lagebestimmungs- und Lageregelungsal-
gorithmen erforderlich.

Auch das EPS ist in den weiteren Entwicklungsschrit-
ten detaillierter auszulegen. Die bisherige Energiebi-
lanz basiert auf der mittleren Leistungsaufnahme der
Subsystemkomponenten und zeigt, dass Uber einen
Orbit ausreichend Solarenergie zur Verfligung steht.
Aussagen Uber kurzzeitig auftretende Leistungsspit-
zen sind damit jedoch nicht méglich. Hierflr ist eine
zeitaufgeléste Betrachtung der Leistungs- und Ener-
gieflisse erforderlich. Zu den zuklnftigen Arbeiten
zahlt zudem die Dimensionierung der Batterie.

Die weiterentwickelten Subsystemmodelle bilden
anschlieBend die Grundlage fir eine gekoppelte
Systemsimulation und die schrittweise Verifikation im
Rahmen der MIL-, HIL- und EIL-Phasen.
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