Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2016
DocumentID: 420357

MISSIONSPLANUNG UND -BETRIEB DER
HOHENFORSCHUNGSRAKETEN SHARK I-lI

E. Melan, D. Weber, T. Nitschke, P. Wistenberg, H. Adirim
Technische Universitat Berlin, Marchstral3e 12, 10587 Berlin, Deutschland

Zusammenfassung
Die neueste Raketenentwicklung am Fachgebiet Raumfahrttechnik der TU Berlin, die Héhenforschungsrake-
ten SHARK | und I, wurden erfolgreich vom Raketentestgeldande ESRANGE gestartet. Die Missionsplanung
sowie die Betriebsaspekte einer Héhenforschungsrakete im Vergleich zu einem Raumfahrzeug sollen darge-
stellt werden. AuRerdem wird ein innovatives Konzept zur Leistungstiberwachung von Héhenforschungsrake-

ten demonstriert.

1. PROJEKT STERN

Im Jahr 2012 startete das Deutsche Zentrum fur Luft- und
Raumfahrt (DLR) ein Férderprogramm mit der Bezeichnung
STERN (STudentische Experimental RaketeN). Zu den
Schwerpunkten dieses Programms gehdrt die Unterstit-
zung von Studenten bei der Entwicklung, beim Bau und
beim Start von eigenen Héhenforschungsraketen. Ziel des
Programms ist die praktische Ausbildung von Studenten in-
nerhalb eines realen Raumfahrtprojekts. [1]

1.1. DECAN - Ein Teil von STERN

Das DECAN - Projekt (DEutsche CAN-Sat Hohenrakete)
erlaubt es den Studenten an der TU Berlin im Rahmen des
STERN-Programms eine zweistufige H6henforschungsra-
kete zu entwickeln, zu bauen und zu testen. Entsprechend
den Zielen von STERN sammeln die Studenten praktische
Erfahrungen wahrend der Integration und beim Test des
Gesamtsystems sowie bei den Eigenentwicklungen von
einzelnen Subsystemen. Samtliche Arbeitsschritte erfolgen
unter Anleitung durch qualifiziertes Personal.

Die zweistufige Rakete soll eine Gesamtmasse von 150 kg
nicht Uberschreiten und in der Lage sein, einen CAN-Sat
als Nutzlast in einer Héhe von 7 km abzuwerfen. Die Unter-
stufe verfugt dabei Uber einen umweltfreundlichen Heil3-
wasserantrieb, die Oberstufe wird durch einen kommerziel-
len und von Studenten angepassten Feststoffmotor ange-
trieben. Die Optimierung und Testprozeduren der Unter-
stufe werden bis zum jetzigen Zeitpunkt fortgesetzt. Die er-
folgreichen Starts von zwei Oberstufen erfolgten am 27.
und am 29. Oktober 2015 auf dem ESRANGE (European
Space and Sounding Rocket Range) Raketentestgelande.

1.2. ESRANGE

ESRANGE ist ein européisches Startgeléande fur H6henfor-
schungsraketen und Ballone. Es liegt in Kiruna in Nord-
schweden und wird von der Swedish Space Corporation
(SSC) geleitet. Die Basis liegt innerhalb des nérdlichen Po-
larkreises. [3]

2. AUFBAU DES GESAMTSYSTEMS

Der Aufbau sémtlicher Subsysteme der verwendeten Ober-
stufen sowie einiger Bodenstationseinrichtungen soll in die-
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sem Kapitel thematisiert werden. Die gestarteten Oberstu-
fen tragen dabei die Namen SHARK | und SHARK Il (Stu-
dent High Altitude Rocket in Kiruna).

2.1. Verwendetes Raketensystem

Fir den Flug in ESRANGE wurde beschlossen, das PFM
(Preliminary Flight Model) und das EQM (Engineering Qua-
lification Model) der Oberstufe zu starten. Beide Modelle
sind nahezu baugleich und identisch in ihrer Funktion. Die
Raketen sind mit einem leistungsfédhigen kommerziellen
Feststoffmotor ausgestattet. Vier Flossen sind radial an der
Unterseite angebracht fiir die Sicherstellung der aerodyna-
mischen Stabilitdt und einer ballistischen passiv stabilisier-
ten Flugbahn. Ein integriertes Bergungssystem soll die si-
chere Rickkehr zum Boden garantieren.

2.2. Raketenmotor

Fir beide Modelle wurde jeweils ein Feststoffmotor mit ei-
ner Treibstoffmasse von 7,7 kg mit Ammoniumperchlorat
als Oxidator und Aluminium / HTPB als Brennstoff verwen-
det. Der Treibstoff befindet sich in einem Aluminiumge-
héuse, welches durch eine innere Isolationsschicht vor den
hohen Temperaturen innerhalb der Brennkammer ge-
schitzt wird. Das Gehduse wurde mittels FEM-Analyse auf
Festigkeit untersucht. Eine Sicherheit von 3,0 fir die Zug-
festigkeitsgrenze sowie 1,5 fir die FlieRgrenze wurden da-
bei fiir die gesamte Motorstruktur nachgewiesen. Der Motor
wird Uber das Safe&Arm Device (SAD) mittels eines elektri-
schen Ziunders und eines Gasgenerators aktiviert.

2.3. Struktur

Die Rakete besteht aus einem réhrenférmigen Gehause,
vier Flossen und einer GFK-Spitze, welche mittels eines
Adapters mit dem Gehé&use verbunden ist. Die Flossen ent-
halten Beacons zur einfacheren Lokalisierung wahrend der
Bergung. AuRerdem sind die Flossen mit statischen Ablei-
tern ausgestattet, welche das Gehduse gegen statische
Aufladung schitzen und ein konstantes Erdungspotenzial
fur die Bordelektronik aufrechterhalten. Die erwarteten
Fluggeschwindigkeiten liegen im transsonischen Bereich
sowie im Uberschall, aus diesem Grund wird eine aerody-
namisch optimierte, konische Spitze verwendet. Der Adap-
ter fungiert als Verbindungsstlick zwischen Spitze und Ra-
ketengehause. Er stellt einen nicht abgeschirmten Bereich
fur die Unterbringung der Telemetrie- und GPS-Antennen
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(Global Positioning System) bereit sowie die Anschlusse fiir
das SAD. Das Geh&use bietet Offnungen, welche zu den
im Inneren enthaltenen Fallschirmen des Bergungsmecha-
nismus fithren sowie eine Offnung fiir eine mitgefiihrte Ka-
mera. Die Klappen tber den Offnungen zum Bergungsme-
chanismus sind eigenentwickelte Deckplatten. Die Struktur
enthalt ein Modul fur eine experimentelle Nutzlast sowie
eine Kamera als zusatzliche Nutzlast. Die Kameradéffnung
wird durch eine Acrylglas-Scheibe geschiitzt und durch
Formschluss innerhalb des Geh&uses gehalten und mit
Schrauben gesichert. Nahezu alle weiteren Subsysteme
sind innerhalb des réhrenférmigen Aluminiumgehduses un-
tergebracht. Der grundlegende Aufbau der Rakete wird in
Abbildung 1 repréasentiert.

Spitze

Antenne zur Telemetrielibertragung

Nutzlastmodul

Aktuatoren zur Auslésung des
Bergungssystems
Flosse mit

Flosse mit
statischem Dise
Ableiter

BILD 1.
24,

Aufbau der Rakete
Integration der Rakete

Die Integration der Rakete wird unterteilt in die Vormontage
und die Endmontage. Die Integration der Struktur wird im
Rahmen der Vormontage in der Universitatswerkstatt
durchgefiihrt. Wahrend der Endmontage werden das Ber-
gungssystem, die Raketenelektronik, die Spitze sowie die
Flossen integriert. Die Endmontage findet in ESRANGE
statt, hierdurch werden Besch&digungen der sensiblen in-
neren Subsysteme wéahrend des Transports vermieden.

2.5. Elektronikmodul

Das Elektronikmodul ist ein abgeschlossener Raum inner-
halb der Rakete, welcher fiir die Unterbringung der notwen-
digen Elektronik verwendet wird. Es ist in zwei Teile unter-
teilt. Ein Teil enthalt den Antennenhalter und die Antenne,
der andere Teil enthélt einen Batteriehalter, welcher leicht
austauschbar ist.

Um den Flug der Rakete aufzuzeichnen, beinhaltet es eine
Kamera. Diese versteht sich als weitere experimentelle
Nutzlast.

2.6. Beacons

Zum Zwecke der Lokalisierung der Rakete wahrend der
Bergung wurden zwei voneinander unabhangige Beacons
in die Flossen der Rakete eingebaut. Diese kdnnen Uber
einen Zeitraum von zwei Tagen betrieben werden. Im Falle
der Bergung mussen samtliche Mdglichkeiten in Betracht
gezogen werden, wie beispielsweise ein Ausfall des Ber-
gungssystems. Dabei wirde die Rakete aufgrund ihrer
Form ungebremst mit der Spitze auf dem Boden auftreffen.
Eine Beschadigung der Flossen und damit der Beacons ist
in diesem Fall am wenigsten wahrscheinlich. Dies wurde
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wahrend der Flugversuche der zuvor gestarteten Testra-
kete DECAN-X nachgewiesen.

2.7. Telemetriesystem

Nach dem Start der Rakete stellt die Telemetrie die einzige
Méglichkeit dar, Informationen Uber den Zustand der Ra-
kete zu erhalten bzw. Leistungsdaten wahrend des Flugs in
Erfahrung zu bringen. Aus diesem Grund wurden fiur
SHARK | und Il zuverldssige, kommerzielle Telemetriesys-
teme verwendet. SHARK Il wurde Uberdies durch eine zu-
satzliche experimentelle Telemetrieeinheit Uberwacht
(siehe Kapitel: 3. Experimentelle FPGA-Nutzlast).

Das Board der kommerziellen Telemetrieeinheit basiert auf
einem Mikrokontroller, welcher alle gangigen Schnittstellen
besitzt. Es stellt die optimale Wahl fiir die Erfullung der Te-
lemetrieanforderungen an das SHARK-System dar, da es
kompakt und sehr leicht ist. Die Auswahl der Messgeréte
deckt die fundamentalen Anforderungen an die Raketen-
mission ab. Im Board enthalten sind ein Accelerometer, ein
Barometer und ein GPS-Tracker. Eine Batterie dient als
Energieversorgung fur das gesamte System. Wahrend der
Flige in ESRANGE sind pro Flug insgesamt zwei Aktua-
torevents notwendig: Einmal zur Offnung der Bremsfall-
schirmklappe sowie ein zweites Mal fiir die Offnung der
Klappe des Hauptfallschirms. Die Versorgungsspannung
des Boards wird dabei durch zwei MOSFETSs fir die Ausl6-
sung der Aktuatoren verstarkt. Als zusétzliche Sicherheit
werden Aktuatorevents wahrend der Aufstiegsphase durch
die Software verhindert. Die Informationen Uber die jewei-
lige Flugphase bezieht das Board tUber das Accelerometer
und das Barometer. Die Auslésung des ersten Aktuators er-
folgt nach einer durch den Nutzer festgelegten Zeit nach
Erreichen des Apogadums. Die Auslosung des zweiten Ak-
tuators erfolgt erst nach Erreichen einer vorher festgelegten
Hohe wéahrend des Sinkflugs. Im Falle von SHARK | und I
wird die Klappe fur den Bremsfallschirm gleich nach Errei-
chen des Apogdums ausgeldst. Der Hauptfallschirm wird
erst in einer H6he von ca. 500 m vor der Landung ausge-
worfen.

Wahrend des Aufstiegs betragt die Messrate der Messge-
rate 100 Hz, nach dem Apogdum hingegen 10 Hz. Dies ist
auf eine optimierte Speicherausnutzung zurlckzufiihren.
Da die erwarteten zeitlichen Verdnderungen der Geschwin-
digkeiten und Beschleunigungen wahrend der Aufstiegs-
phase wesentlich héher sind, werden diese mit einer héhe-
ren Auflésung gemessen. Nach dem Apogdum soll das
Bergungssystem moderate Geschwindigkeits- und Be-
schleunigungsénderungen garantieren, somit wird zuguns-
ten der effizienten Speichernutzung die Aufnahmerate ab-
gesenkt.

2.8. Berechnung der Flugbahn

Zur Berechnung der Flugbahn wurden umfangreiche Unter-
suchungen der Windgeschwindigkeiten und Windrichtun-
gen in der Umgebung von Kiruna angestellt. Die benétigten
Daten wurden dabei von der Swedish Civil Aviation Admi-
nistration und dem Swedish Met Service bereitgestellt. Die
Flugbahn wurde mithilfe der Software ASTOS (AeroSpace
Trajectory Optimization Software) berechnet. Abbildung 2
reprasentiert die in Google Earth visualisierte Flugbahn der
Raketen. Die gelb dargestellte Bahn wurde berechnet und
die schwarz-griine Bahn aus den Messwerten modelliert.
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BILD 2. Flugbahn der Raketen (Landsat Image)

Aus operationellen Griinden musste die erwartete Lande-
zone vor dem Flug genau untersucht werden. Abbildung 3
stellt die voraussichtlichen Landezonen der Rakete dar.
Wie aus der Abbildung ersichtlich, ist die Landezone im
Falle eines nicht funktionsfahigen Bergungssystems we-
sentlich kleiner. Dies ruhrt aus der Tatsache, dass die Ra-
kete mit einem ausgeworfenen Fallschirm durch lokale
Winde wesentlich weiter abgetrieben werden kann.
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Bergungssystem

Das DECAN-Bergungssystem besteht aus einer Reihe von
Subsystemen: der Elektronik, dem Aktuator, dem Freigabe-
mechanismus, dem Federmechanismus, der Fallschirm-
klappe (siehe Abbildung 4) und dem Fallschirm. Die sichere
Rickkehr der Rakete zur Erdoberfldche soll durch zwei
Fallschirme sichergestellt werden. Ein Bremsfallschirm wird
nach Erreichen des Apogdums ausgeworfen, um einen Ab-
stieg mit einer kontrollierten Sinkrate zu gewahrleisten und
um die Schockbelastung wahrend des Auswurfs des Haupt-
fallschirms zu minimieren. Das Bergungssystem wurde un-
ter Laborbedingungen erfolgreich getestet.

In einer H6he von ca. 500 m soll der Hauptfallschirm aus-
geworfen werden. Aufgrund seiner Gré3e wird fir den Aus-
wurf und die Entfaltung des Hauptfallschirms ein Hilfsfall-
schirm benétigt. Der Hauptfallschirm soll eine sichere Lan-
dung der Rakete gewahrleisten. Das Telemetrieboard sorgt
daflr, dass im richtigen Moment eine Spannung am Aktua-
tor anliegt.
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BILD 4.  Aufbau des Freigabemechanismus

Mithilfe der eigenentwickelten und zuvor erfolgreich gestar-
teten und geborgenen Testrakete DECAN-X wurde der
Freigabemechanismus unter realen Bedingungen erfolg-
reich getestet.

3. EXPERIMENTELLE FPGA-NUTZLAST

Die Nutzlast besteht aus einem Telemetriesystem, das im
Rahmen einer Bachelorarbeit entwickelt wurde. Ziel der Ar-
beit war es, die Vorziige des Einsatzes eines Field Pro-
grammable Gate Arrays (FPGA) in einem Telemetriesys-
tem anhand einer praktischen Umsetzung zu analysieren.

3.1. Besonderheiten

FPGAs unterscheiden sich grundsétzlich von den in der
Praxis haufig eingesetzten Mikrocontrollern. Letztere ha-
ben einen zentralen Prozessor, der einen bestimmten Be-
fehlssatz hat und durch Abarbeiten einer Liste dieser Be-
fehle ein Ergebnis erzielt. Ein FPGA bietet die Mdglichkeit,
beliebige logische Schaltungen aufzubauen und somit Bau-
elemente fiir jede bestimmte Aufgabe zu konstruieren, wel-
che dann parallel arbeiten.

Der grof3e Vorteil liegt in der Unabhangigkeit dieser Bau-
steine. Sobald die Zuverlédssigkeit und Geschwindigkeit ei-
nes Teilsystems validiert wurde, behélt es diese Eigen-
schaften unabhangig von allen anderen Teilsystemen, die
hinzugefuigt werden. Die Softwareentwicklung fur ein FPGA
ist dafiir langsamer und entsprechend teurer. Weiterhin
sind die Chips teurer, groer und benétigen mehr Leistung,
was im Einsatz einer Hohenforschungsrakete jedoch un-
problematisch ist.

3.2. Technische Daten

Die GréRe des Systems ist an das Nutzlastsegment der Ra-
kete angepasst und verfigt Giber eine Masse von weniger
als 300 g. Ein CAD-Modell der Nutzlast in einer Explosions-
zeichnung ist in Abbildung 5 zu sehen. Fir den Prototyp
wurden Entwicklungsplatinen eingesetzt, welche die Ent-
wicklungszeit verklrzen, jedoch die minimalen Abmessun-
gen dabei vergroRern. Das entwickelte System hat einen
GPS-Empfanger, einen Temperatursensor und einen 6-
achsigen Beschleunigungssensor. Die Sensoren und der
Empfanger bendtigen zur Ansteuerung unterschiedliche
Schnittstellen, wie z.B. I?C, was bei einem FPGA keinen
Einfluss auf die mdglichen Sensoren hat, da die benétigten
Treiber in der Software implementiert werden.
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BILD 5.

Gehause des Flugsegments [4]

Zur Energieversorgung werden Primérzellen eingesetzt,
die eine sehr hohe Energiedichte und Resistenz gegen au-
Rere Einwirkungen bieten. Im Falle eines Schadens kénnen
sie im Gegensatz zu Akkus nicht explodieren und geféhr-
den somit nicht die gesamte Rakete. Die erwartete Laufzeit
liegt unter voller Last bei ca. 8 Stunden.

Fur die Datenlbertragung wird ein kommerzieller Transcei-
ver verwendet, welcher ein wissenschaftlich nutzbares Fre-
quenzband verwendet. In Verbindung mit der hohen Emp-
findlichkeit des Transceivers sind mit omnidirektionalen An-
tennen bereits Reichweiten von tber 5 km in der Praxis re-
alisierbar. Um einen gré3eren Spielraum zu erzielen, wurde
auf der Bodenstationsseite eine Richtantenne eingesetzt.
Dadurch wird die Ubertragung auf der erwarteten maxima-
len Distanz von 7 km zwischen Bodenstation und Rakete
jederzeit mit maximaler Ubertragungsrate gewahrleistet.
Die Ubertragungsrate erlaubt es, die Messwerte wie die
GPS-Position und Temperaturwerte mit einer Frequenz von
10 Hz und die Beschleunigungswerte mit einer Frequenz
von 100 Hz zu Ubertragen. Wegen der Einschrankung des
genutzten Frequenzbandes muss ein Duty Cycle von 10 %
eingehalten werden, was in der Praxis kein Problem dar-
stellt, da der essenzielle Teil des Fluges bis zum Offnen des
Fallschirmes weitaus weniger als 6 Minuten dauert.

Wenn die Rakete geborgen wird, kénnen alle gemessenen
Daten von einer Speicherkarte gelesen werden. Dabei wer-
den 1000 Beschleunigungswerte pro Sekunde erfasst. Die
Daten kdnnen mit einem eigenentwickelten Programm in
eine CSV-Datei extrahiert werden. Nachfolgend (Abbildung
6) ist der funktionale Aufbau der Nutzlast zu sehen. Die
Nutzlast ist dabei unterteilt in das Bodensegment und das
Flugsegment. Im Flugsegment sind die Sensoren, der Sen-
der, die Speichereinheit und das FPGA enthalten. Die IMU
(Inertial Measurement Unit) enthalt den 6-achsigen Be-
schleunigungssensor. Diese wird Uber die Schnittstelle 11IC
(Inter-Integrated Circuit) an das FPGA angeschlossen. Der
GPS-Empfanger liefert die Position der Rakete Uber eine
UART-Schnittstelle (Universal Asynchronous Receiver
Transmitter) an das FPGA. Dabei ist das FPGA wiederum
Uber eine UART-Schnittstelle mit dem Sender und Uber
eine SPI-Schnittstelle (Serial Peripheral Interface) mit der
Speicherkarte verbunden. Der Sender sendet die Daten in
Echtzeit an das Bodensegment, wobei diese von einem
weiteren Transceiver innerhalb des Bodensegments emp-
fangen werden. Der Transceiver ist iber UART mit dem Bo-
denstationscomputer (PC) verbunden. Im Rahmen der Off-
line-Analyse kénnen die auf der Speicherkarte gespeicher-
ten Daten Uber einen Kartenleser mittels eines PCs ausge-
lesen werden.
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Flugsegment Bodensegment

BILD 6.
3.3.

Funktionaler Systemaufbau der Nutzlast [4]

Potenzielle Einsatzmdglichkeiten

Die groften Starken besitzt das FPGA bei Regelungs- und
Kontrollaufgaben. Unter anderem werden Hoéhenfor-
schungsraketen oft benutzt, um Experimente unter
Mikrogravitationsbedingungen durchzufiihren. Dabei muss
die Rotation der Rakete minimiert werden, um die Zentrifu-
galbeschleunigungen zu vermeiden. Die Einhaltung dieser
harten Echtzeitanforderung lasst sich bei einem FPGA in
der Software, unabhé&ngig von allen anderen Aufgaben, die
das System Ubernimmt, statisch validieren, was die Zuver-
I&ssigkeit massiv verbessert.

Dadurch, dass FPGAs Uber standardisierte Anschliisse
verfugen, kénnen sehr viele Sensoren desselben Typs an-
geschlossen werden. Es ist denkbar, ein groRes Array an
Beschleunigungssensoren anzuschlieRen und somit aus
der Korrelation der Daten eine bessere Qualitdt der Mes-
sungen zu erhalten.

4. OPERATIONELLE ASPEKTE DES
RAKETENSTARTS

Der Fokus des Raketenbetriebs richtet sich auf die Sicher-
heit des Personals und der Testeinrichtung. Hieraus erge-
ben sich die meisten Missionsplanungs- und Betriebsanfor-
derungen. Vielfaltige operationelle Sicherheitsmechanis-
men sorgen fur die Erfillung dieser Anforderungen.

4.1. Radio Silence

Solange sich Personen in der Nahe einer startbereiten Ra-
kete befinden, wird auf ESRANGE (ber Lautsprecher-
durchsagen und Countdown-Monitore ,Radio Silence” aus-
gerufen. [2] Wahrend dieser Zeit sind jegliche Funkibertra-
gungen auf dem Gelénde untersagt. Dazu zahlen beispiels-
weise WLAN, Mobiltelefone aber auch Telemetriesysteme
der Rakete. Dies geschieht aus folgendem Grund: Jeglicher
elektrischer Leiter, wie beispielsweise das Ziindkabel der
Rakete, kann aus physikalischer Sicht auch als Hertzscher
Dipol fungieren. Treffen Radiowellen auf einen Hertzschen
Dipol, so wird eine Spannung darin induziert. Diese physi-
kalische GesetzmaRigkeit kann unter Umsténden dafur sor-
gen, dass durch die induzierte Spannung eine vorzeitige
Zindung auftritt. Zur Vermeidung der vorzeitigen Ziindung
darf ebenso keinerlei Elektronik, welche mit der Rakete ver-
bunden ist, eingeschaltet sein.

4.2. GO /NOGO-Lichtsignalsystem

Die Statusreports des zustédndigen Personals wéhrend des
Countdowns kdnnen sehr zeitkritisch sein. Aus diesem
Grund wird ein GO / NOGO-Lichtsignalsystem verwendet.
Jede Betriebsstation verfiigt dabei Gber ein Bedienpult, auf
welchem alle Signale zu einem einzigen zusammengefasst
werden. Ein rotes Lichtsignal korrespondiert dabei mit
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einem NOGO und weist auf einen kritischen Systemfehler
hin. Im Gegensatz dazu reprasentiert das griine Licht GO
und meldet, dass die Situation unter Kontrolle ist. Auf diese
Art und Weise besitzt der Operations Officer stets einen
aktuellen Uberblick (iber den momentanen Status aller
Gruppen. [3]

4.3. Raketenstartrampe

Als Startrampe fiir beide Raketen wurde der MRL (Medium
Range Launcher) von ESRANGE zur Verfugung gestellt.
Der Launcher befindet sich in einem beheizten Schutzhaus
mit einem beweglichen Dach. Eine durch das DECAN-
Launch-Team (siehe Abbildung 7) vorbereitete Schiene
wurde mittels Adapter auf den MRL montiert.

BILD7. DECAN-Launch-Team

Diese wird als Laufstrecke fur die eigenentwickelten be-
weglichen Startschlitten verwendet. An die Startschlitten
wird die Rakete befestigt. Wahrend des Lift-Off wird die Be-
festigung zwischen der Rakete und den Schlitten durch-
trennt. Die abgeworfenen Schlitten gehen in der Nahe des
Startplatzes nieder, kénnen geborgen und wiederverwen-
det werden.

Der elektrische Zugang zu den Raketensystemen wie bei-
spielsweise dem SAD wird Uber Kabelverbindungen zwi-
schen Kontrollraum und dem MRL gel&st. Aufgrund der gro-
Ren Entfernung zwischen Kontrollraum und MRL und den
damit auftretenden Verlusten wird die elektrische Anbin-
dung nicht fir Versorgungsstrome verwendet. Lediglich Re-
lais-Schaltsignale werden mithilfe der Verbindung Ubertra-
gen. Kurz vor dem Start wird das bewegliche Dach des
Schutzhauses gedffnet. Der MRL ermdglicht es, Azimut
und Elevation der Rakete vor dem Start einzustellen. Dabei
wird der MRL aus einer geschitzten Einrichtung fernge-
steuert, sdmtliche Einstellungen werden dabei aufgezeich-
net.

4.4. Betrieb des Safe&Arm Device

Laut den Sicherheitsanforderungen von ESRANGE wird
eine elektrische oder elektromechanische Vorrichtung be-
nétigt, welche in der Lage ist, die Stromversorgung der Ra-
kete jederzeit zu unterbrechen und die EEDs (Electrical Ex-
plosive Devices) kurzzuschlief3en. [2]

Diese Aufgaben Ubernimmt das SAD, welches im Rahmen
des DECAN-Projekts an der TU Berlin entwickelt wurde. In
Abbildung 8 ist das eigenentwickelte Bedienfeld des SAD
zu sehen.

Sobald die Stromversorgung der Rakete unterbrochen ist
und die EEDs kurzgeschlossen sind, befindet sich die Ra-
kete im ,Safe Mode". Hierbei wird der ,Safe Mode" in einem
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anderen Kontext gebraucht als im konventionellen Satelli-
tenbetrieb. Ist beim Satellitenbetrieb ein Modus gemeint,
welcher das Uberleben des Satelliten sichert, so beschreibt
der ,Safe Mode“ der Rakete, dass die Sicherheit der
Starteinrichtung und des Bodenpersonals gewahrleistet ist.
Um dies zu bewerkstelligen, muss der Operator der Rakete
die entsprechenden Kippschalter des Bedienfelds auf
,Safe umlegen.

Die Aktivierung der Rakete erfolgt in zwei Schritten: Erst
werden die elektrischen Subsysteme mit der Spannungs-
quelle verbunden. Dabei wird der rechte Schalter, welcher
mit ,ES" gekennzeichnet ist, auf ,ARMED* umgelegt sowie
der linke ,ES“-Hauptschalter auf ON. Dieser aktiviert einen
mechanischen Aktuator an der Rakete, welcher den Ver-
sorgungsstromkreis der Rakete schlie3t. Dadurch wird die
Telemetrieeinheit aktiviert, welche Telemetriedaten zur Bo-
denstation sendet. Sobald der Empfang von Telemetrieda-
ten bestatigt werden kann, werden die EEDs mit der Strom-
versorgung verbunden. Dies wird analog zu dem oben ge-
schilderten Vorgang mit dem Umlegen des Schalters ,EED*
auf ,ARMED" sowie mit dem Umlegen des Hauptschalters
bewerkstelligt. Ein zweiter mechanischer Aktuator sorgt
hierbei fur die Aktivierung der EEDs. Die gestufte Vorge-
hensweise stellt sicher, dass keine vorzeitige Zindung
stattfindet. Nach der Aktivierung der EEDs ist die Rakete
zUindbereit und befindet sich im ,Arm Mode“. Dem Personal
ist es nicht mehr gestattet, die Gefahrenzone im Nahbe-
reich der Raketenabschussrampe zu betreten. Sollte der
Zugang zur Rakete, wenn die EEDs aktiviert sind, aus ope-
rationellen Griinden nétig sein (wie beispielsweise beim
Auftreten einer Anomalie), wird die Stromversorgung durch
das SAD wieder unterbrochen und die Rakete wird wieder
in den ,Safe Mode" zuriickversetzt.

BILD 8.

Bedienfeld Safe&Arm Device

Aus den beschriebenen Anwendungsfallen ergibt sich eine
Betriebsprozedur zur Erfullung der Sicherheitsanforderun-
gen, welche in Abbildung 9 zu finden ist.

4.5. Flight Readiness Review

Vor dem Beginn des Countdowns wurde ein Flight Readi-
ness Review (FRR) durchgefiihrt. Dabei stellten das
ESRANGE Personal und die DLR MORABA (Mobile Rake-
tenbasis) sicher, dass alle Vorbereitungen fir einen siche-
ren Flug getroffen wurden. Sdmtliche Raketen- und Boden-
stationssysteme, welche fur den Start essenziell sind, mis-
sen dafiir im nominellen Bereich arbeiten. Um diese Uber-
prifung zu bewerkstelligen, missen die Verantwortlichen
fur die jeweiligen Subsysteme aktuelle Statusreports abge-
ben. Die Countdownprozeduren wurden wahrend dieses
Reviews noch ein letztes Mal inspiziert und das zustandige
Personal Uber die Sicherheitsanweisungen unterrichtet. All
diese Schritte sorgen fiir die Uberpriifung der operationel-
len Bereitschaft der Flug- und Bodenstationshardware, der
Software, des zustdndigen Personals sowie der Count-
downprozeduren. Das erfolgreiche Bestehen des Reviews
ermdglichte die Autorisierung des Countdowns.
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SAD Bedingung:
Bordelektronik und EEDs
sind durch das SAD
deaktiviert (ES und EED
OFF)

&

SAFE MODE

Startvorberei-
tungen
abgeschlossen?

Kein Personal
innerhalb der
Gefahrenzone?

NEIN

1. SAD Bedingung:
Aktivierung der
Bordelektronik (ES ON)

«Empfang eines validen
Telemetrieframes

Aktivierung der EEDs
{EED ON)
L
Ziindung
E— ARM MODE

Ziindung
erfolgreich?

START

BILD 9. Startprozedur Safe&Arm Device
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4.6. Countdown-Betrieb von SHARK | und Il

Die wichtigsten Betriebsaspekte im Verlauf einer Raketen-
mission kommen erst wahrend des Countdowns zum Tra-
gen. Dies gilt besonders fiir studentische Hoheforschungs-
raketen, welche sich durch eine kurze Flugzeit auszeich-
nen. Vergleichbar mit dem Satellitenbetrieb gibt es Opera-
toren mit verschiedenen Spezialisierungen. Im Satelliten-
betrieb ist eine Aufteilung der Zustandigkeiten der Betriebs-
ingenieure nach den Subsystemen Ublich, zudem wird im-
mer ein kommandierender ,Spacecraft Controller” festge-
legt. Wahrend des Betriebs der SHARK-Raketen wurde
eine ahnliche Aufteilung getroffen, wobei die Teams folgen-
dermalen aufgeteilt wurden:

*  Rocket System
*  Operation

»  Safety

e Communication
*  Rocket Vehicle

Zunachst wird vor dem sog. ,heiRen Countdown*® ein vorbe-
reitender Testcountdown durchgefiihrt. Dieser dient der
Vorbereitung des Betriebsteams auf den Raketenstart. Da-
bei werden samtliche Prozeduren des heillen Countdowns
durchgeftihrt, auf die Zindung und den Lift-Off der Rakete
wird verzichtet.

Nach erfolgreicher Durchfihrung eines vorbereitenden
Testcountdowns wird ein Zeitpunkt festgelegt, ab welchem
der tatsachliche Countdown startet. Zur ndheren Erlaute-
rung des Raketenbetriebs werden nachfolgend die Count-
downprozeduren verkiirzt beschrieben.

Bereits vor dem Countdown muss nicht autorisiertes Per-
sonal aus Sicherheitsgriinden das Raketenstartgelande
verlassen. Zu Beginn des Countdowns wird das erwdhnte
GO / NOGO-Lichtsignalsystem aller Teams auf Funktions-
fahigkeit Gberpruft. Als Nachstes folgt ein Check der Boden-
station und der Kameras. Danach wird ,Radio Silence®
durch das Team ,Operation“ ausgerufen. Daraufhin wird
bestatigt, dass samtliche elektrischen Systeme der Rakete
ausgeschaltet sind. Die beiden vorherigen Schritte werden
unternommen, um die Sicherheit der Teammitglieder zu ge-
wahrleisten, welche sich zur Rakete begeben. Das Team
,Rocket System* schaltet die Kameras in der Nahe der
Startrampe sowie die Stromversorgung der Aktuatoren des
SAD ein. Das Verbinden des Ziindkabels mit der Ziindkon-
trollvorrichtung erfolgt durch das qualifiziete ESRANGE-
Personal. Anschlieend wird der MRL auf die voreingestell-
ten Azimut- und Elevationswerte ausgerichtet. Danach ver-
lassen alle Personen wieder die ndhere Umgebung des
MRL. An diesem Punkt kann der Countdown pausiert und
wieder aufgenommen werden, falls Anomalien auftreten.
Im nominellen Fall hebt das Team ,Operation” nach diesem
Schritt die ,Radio Silence” wieder auf, da sich keine Perso-
nen in der Nahe der Rakete befinden. Als N&chstes wird
das Team ,Rocket System” autorisiert, das Bedienfeld des
SAD und anschlieRend die elektrischen Systeme der Ra-
kete zu aktivieren. Dabei miissen die Bearbeiter von ,Ro-
cket System* die erfolgreiche Ausfiihrung aller Schritte be-
statigen. Darauffolgend wird vom ,Safety“-Team ein Wet-
terballon zur Uberpriifung der Wetterverhéltnisse gestartet.
Es findet danach eine letzte Uberpriifung der Bodensta-
tionsempfanger fiir die Telemetrie und Nutzlast statt. Nach
diesem Schritt durfen sich keine Personen mehr auf3erhalb
der geschiitzten Einrichtungen aufhalten. Das Team ,Ro-
cket Vehicle* bestétigt die korrekte Einstellung des MRL. Es
muss nun der korrekte Empfang der Beacon-Signale sowie
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der Telemetrie- und Nutzlastdaten bestatigt werden. Hier-
nach autorisiert das Team ,Operation” die Aktivierung der
EEDs der Rakete. Dies wird von der Gruppe ,Rocket Sys-
tem” durchgefihrt und bestatigt. Analog wird 30 s vor dem
Lift-Off der Start der Rakete autorisiert. Aufgrund einer ein-
gebauten Ziindverzdgerung wird der Startknopf rechtzeitig
vor dem Start betétigt. Nachfolgend hebt die Rakete ab und
es werden Telemetrie- und Nutzlastdaten bis zum Lande-
zeitpunkt der Rakete empfangen und aufgezeichnet. Der
erfolgreiche Lift-Off der SHARK Il ist zu Anschauungszwe-
cken in nachstehender Abbildung 10 dargestellt.

BILD 10.

SHARK II Lift-Off

Ab dem Landezeitpunkt folgt ein Kommunikationsabbruch
und der Betrieb der Rakete wird beendet.

Im Falle eines Startabbruchs wurden ebenfalls Prozeduren
definiert, welche eine sichere Deaktivierung und Desin-
tegration der Rakete sicherstellen.

4.7. Post-Flight Meeting

Nach den beiden erfolgreichen Starts wird ein Post-Flight
Meeting durchgefiihrt. Alle Teilnehmer (ESRANGE-
Personal, DLR MORABA und das DECAN-Team) diskutie-
ren die gelungene Vorbereitungsphase, die Arbeitsablaufe
in den Integrationseinrichtungen, den Start sowie die Ber-
gung der Hohenraketen. Ferner wird das Verhalten aller
Subsysteme vor dem Start sowie deren Leistungsfahigkeit
wahrend des Flugs erértert. Die Leistungskenndaten, Integ-
rations- und Betriebsprozeduren werden evaluiert und dar-
aus Schlussfolgerungen gezogen, welche im Kapitel 5. dar-
gelegt werden.

5. GEWONNENE ERKENNTNISSE

Durch den erfolgreichen Start der DECAN Oberstufen in
ESRANGE im Oktober 2015 wurde das System validiert.
Die gewonnenen Erfahrungen wahrend der Projektphase
kénnen nun dazu verwendet werden, die Systeme weiter zu
verbessern.

5.1. Flugauswertung

In den nachfolgenden Unterkapiteln sollen die gewonnenen
Flugdaten kurz analysiert werden.

5.1.1. Flug - SHARK |
Nach der Ziindung des Feststoffmotors am 27.10.2015 um

14:54 Uhr MEZ konnte eine stabile Aufstiegsbahn der Ra-
kete beobachtet werden. Die strukturelle Integritdt war zu
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jedem Zeitpunkt gewahrleistet. AuRerdem konnten Tele-
metriedaten empfangen werden, welche in Tabelle 1 zu-
sammengestellt sind. Zu Vergleichszwecken sind ebenfalls
die theoretisch berechneten Daten sowie die Flugdaten von
SHARK Il eingetragen. Das Telemetrieboard I6ste wie ge-
plant den Bremsfallschirm aus.

Vor dem Start der nachsten Rakete wurde das Bergungs-
system weiter optimiert.

5.1.2. Flug - SHARKIII

Am 29.10.2015 um 09:55 Uhr MEZ wurde SHARK Il gestar-
tet. Es konnte auch wahrend des Flugs von SHARK Il eine
stabile Flugbahn sowie die Aufrechterhaltung der struktu-
rellen Integritédt beobachtet werden. Die Auslésung des
Bremsfallschirmmechanismus wurde ebenfalls vom Tele-
metrieboard bestétigt. Visuell konnte von der Bodenstation
der Auswurf des Bremsfallschirms bestatigt werden. Es
konnten Telemetriedaten der Rakete wahrend des Flugs
von der Bodenstation empfangen werden. Nachfolgend in
den Abbildungen 11, 12 und 13 sind die Flugdaten aufge-
tragen. ,Nominal Trajectory“ beschreibt dabei Flugparame-
ter, welche vor den Starts errechnet wurden. In Abbildung
11 ist die Flughéhe in Abhangigkeit von der Zeit dargestellt.
Die Gipfelhéhe von 5703 m wurde innerhalb von 32 s durch
SHARK Il erreicht. Abbildung 12 stellt die Geschwindigkeit
Uber der Zeit dar, die maximale Geschwindigkeit erreichte
dabei SHARK Il mit 414 m/s (Mach 1,2). Zum Schluss ist in
Abbildung 13 die Beschleunigung Uber die Zeit aufgetra-
gen. Beide Raketen konnten Startbelastungen in Héhe von
Uber 10 g aushalten. Ein negativer Peak von SHARK Il deu-
tet auf den erfolgreichen Auswurf des Bremsfallschirms hin.

SHARK | SHARK Il
Startdatum 27.10.2015 29.10.2015
Startzeit 14:54 (MEZ) 09:55 (MEZ)
Elevation 80° 80°
Gipfelhéhe 5.556 m 5.703 m
Max. Geschwindigkeit 401 m/s 414 m/s
Machzahl 1,2 1,2
Max. Beschleunigung 10,2 g 10,59

TAB 1. Wichtigste Flugdaten von SHARK | und Il
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5.2. Telemetriesysteme

Das experimentelle Telemetriesystem war in der Lage, im
Verlaufe des Flugs von SHARK-II Beschleunigungsdaten
sowie Temperaturdaten mittels eines FPGA zu sammeln
und zur Bodenstation zu Ubertragen. Das System konnte im
Vergleich zum kommerziellen Telemetriesystem die Daten
mit einer héheren zeitlichen Auflésung aufzeichnen und
Ubertragen. Das kommerzielle Telemetriesystem erwies
sich hingegen als unzuverldssig, da wahrend der Funkiber-
tragung Kontaktabbriiche auftraten und somit Datenséatze
verloren gingen. Die Verwendung einer Richtantenne mit
einem héheren Antennengewinn ist hierbei ratsam. Ange-
lehnt an den Satellitenbetrieb sollte eine automatische
Nachverfolgung implementiert werden. Dabei sollen Azi-
mut- und Elevationswerte der Antenne mithilfe von Servo-
motoren einstellbar sein. Aktuell berechnete Flugbahnda-
ten unter Berlicksichtigung des aktuellen Wetters sollen zur
Nachverfolgung verwendet werden.

Weitere Bestrebungen werden darauf konzentriert, die
Nutzlast (experimentelles Telemetriesystem) weiterzuent-
wickeln, sodass sie in der Lage ist, Betriebsaufgaben wie
beispielsweise die Auslésung des Bergungsmechanismus
zu erfillen. Die Verwendung von zusétzlichen Messinstru-
menten innerhalb der Telemetrieeinheit ist ebenfalls von
besonderem Interesse. Dazu gehért zum Beispiel die Lage-
bestimmung der Rakete in Bezug auf das geozentrisch-
aquatoriale Koordinatensystem mithilfe von Gyroskopen.
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5.3. Ergebnisse der SHARK-Fliige

Waéhrend des Doppelstarts in ESRANGE konnte eine Viel-
zahl an Systemen erprobt und getestet werden. Es folgt
eine kurze Evaluation der Raketenfllge:

«  Erfolgreiche Flugerprobung der DECAN-Oberstufev’

«  Erfolgreiche Flugerprobung des Feststoffmotorsv’

«  Erfolgreiche Flugerprobung des SADY’

«  Erfolgreiche Flugerprobung des Telemetriesystemsv

» Teilweise erfolgreiche Flugerprobung des Bergungs-
systems (¥)

«  Erfolgreiche Flugerprobung der Telemetrie-Nutzlastv’

«  Erfolgreicher Test der Startinfrastrukturv’

«  Erfolgreicher Test der Bodenstationv’

«  Verifikation der Leistung des Feststoffmotorsv’

«  Verifikation der Flugbahnberechnungv’

«  Verifikation der Integrations- und Betriebsprozedurenv’

6. ZUSAMMENFASSUNG

Einzelne Raketensubsysteme wurden in dieser Arbeit
aufgezeigt. Ebenso wurden Betriebsaspekte von zwei
Hohenforschungsraketen beschrieben sowie die
Startkampagne und Flugdaten ausgewertet. Zusatzlich
wurde eine innovative Raketennutzlast vorgestellt und
deren Vorteile prasentiert. Weitere Arbeiten werden sich
zuklnftig auf die Verbesserung der Nutzlast, des SAD und
des Bergungssystems konzentrieren.
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