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1 Einleitung

In den letzten Jahren gab es einen regelrechten Boom auf dem MEMS-Markt. Der
Begriff MEMS kommt dabei aus dem englischen und steht fir Micro-Electro-
Mechanical-Systems. In der deutschen Sprache wird dafir auch oft der Begriff
MST fur Mikrosystemtechnik genutzt. In beiden Fallen ist der kombinierte Einsatz
von elektronischen und mechanischen Komponenten in einem einzelnen Chip
gemeint. Wie der Name schon aussagt, sind die Strukturabmessungen der me-
chanischen Komponenten normalerweise sehr klein, wobei die Herstellung durch
ahnliche Fertigungsverfahren wie in der Mikroelektronik erfolgt. Durch die Anwen-
dung dieser Technologie lassen sich ganz neue Anwendungsgebiete und Funktio-

nalitaten erreichen, die davor nicht denkbar gewesen wéren.

Ein grof3es Thema ist in diesem Zusammenhang auch die Inertial-Sensorik. Durch
den geschickten Einsatz der mechanischen Komponenten kbnnen Sensoren kon-
struiert werden, die in der Lage sind, auftretende Beschleunigungen und Drehra-
ten zu messen. Ein Einsatz dieser Elemente findet zurzeit in der Automobilindust-
rie statt, aber auch im Bereich der Spielekonsolen und Handys wird in Zukunft ein
grol3es Wachstum erwartet. Die Einheiten sind klein, leicht und bendtigen nur ei-
nen geringen Versorgungsstrom. Dadurch wird diese Technologie auch fur den
Einsatz im Satellitensektor interessant. Zusatzlich besitzen MEMS-Bauteile schon
von Grund auf eine hohe Zuverlassigkeit, die durch die Verwendung von redun-

danten Einheiten noch weiter erhéht werden kénnte.

Bevor ein solcher Einsatz jedoch mdglich wird, gibt es noch einige Hiurden zu
Uberwinden. So sind die Entwicklungskosten eines neuen Sensors extrem hoch,
da die zugrunde liegenden Herstellungsprozesse sehr aufwéandig sind. Eine ren-
table Vermarktung kann daher nur durch Massenproduktion erreicht werden, die in
der Raumfahrt jedoch nicht gegeben ist. Daher sollte anstelle einer Neuentwick-
lung die Verwendung von COTS- Bauteilen angestrebt werden. Der Vorteil dieses
Vorgehens ist, dass bereits eine grof3e Auswahl an verfligbaren Bauteilen erhalt-
lich ist. Daruber hinaus sind aufgrund des umfangreichen Einsatzes dieser Ele-
mente bereits viele Erfahrungswerte Gber das Betriebsverhalten vorhanden. Aller-
dings entstehen auch einige Nachteile. Da die Bauteile nicht speziell fir den Ein-
satz im Orbit entworfen wurden, muss vor dem Einsatz eine aufwandige Untersu-

chung Uber die Einsatztauglichkeit durchgefuhrt werden [32].
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Aus diesem Grund gibt es eine Kooperation zwischen EADS Innovation Works,
SensorDynamics und dem Fraunhofer-Institut fur Siliziumtechnologie ISIT in ltze-
hoe. Ziel dieser Zusammenarbeit ist es, einen in der Automobilindustrie verwende-

ten kommerziellen Sensor fur den Einsatz in der Weltraumumgebung zu testen.

1.1 Aufgabenstellung

DREWSII ist die Fortsetzung des Forschungsvorhabens DREWS. Das Vorhaben
DREWS ,Drehratensensor fur Raumfahrtanwendungen (Satelliten)”, Forderkenn-
zeichen 50 JR 0247, wurde im Jahre 2002 gestartet und hatte eine Laufzeit von
2.5 Jahren.

Innerhalb des Vorhabens DREWS wurde ein Drehratendetektor untersucht, der
bei EADS und TEMIC fur Automobilanwendungen entwickelt wurde. Es konnte
gezeigt werden, dass das Detektorelement bei allen vorgegebenen Missionsum-
weltbedingungen vollstandiges Uberleben und Funktion zeigt. Mit Hilfe der Unter-
suchungen konnten neue Erkenntnisse zur Belastbarkeit, als auch in designtech-
nischen Details des Detektors gewonnen werden. Diese fuhrten wéhrend des Vor-
habenszeitraums zu einzelnen Verbesserungen, wie z.B. Verbesserung der Strah-
lungsharte, Verbesserung des Detektor- / Pad-Designs und Verbesserung des
Prozessablaufs

Die Aufgabe des Vorhabens "Drehratendetektoren fir Raumfahrtanwendungen’
(DREWSII) ist es, die gegenwartigen mikromechanischen Drehratensensoren der
Fa. EADS (Forschung) welche fur die Automobilindustrie entwickelt wurden fur die
Tauglichkeit in der Luft und Raumfahrt (z.B. Kleinsatelliten-Navigation) zu untersu-
chen. Dabei sollen die Detektoren auf eine grundséatzliche Eignung hin untersucht

werden.

Im vorausgegangenen Projekt DREWS wurde ausschlief3lich das mikromechani-
sche Detektorelement hinsichtlich Strahlungseinflisse untersucht. Im Anschluss-
projekt DREWSII sollte eine Optimierung des Detektorelements und das Design

einer strahlungstoleranten Sensorelektronik im Vordergrund stehen.

Ziel des Projektes sind Untersuchungen an Drehratensensoren, die sich an den

Quialifikationstests fur Raumfahrtanwendungen orientieren.
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1.2 Planung und Ablauf des Vorhabens

Zunachst wurde ein Projektplan ausgearbeitet. Dieser Projektplan sah im Wesent-

lichen folgende Schwerpunkte fir die Arbeiten in DREWSII vor:

e Analyse von Missionsspezifikationen

e Untersuchung- und Test in Anlehnung an Raumfahrtanforderungen

e Herstellung und Optimierung der Drehratendetektoren

e Anpassung der Analog-/Digital-Elektronik an Raumfahrtanforderungen

e Untersuchung und Test der angepassten Sensoren

Dokumentation der Ergebnisse

Das Detektorelement wurde speziell fir Automobilanwendungen entwickelt und
optimiert. Dies war ein kontinuierlicher Prozess, der von der Firma TEMIC mit der
Unterstitzung der EADS Forschung bis zur Serienreife des Gyros geplant war.

Die prinzipielle Funktionsweise des EADS-Gyros ist in Abbildung 1-1 zu sehen [1],
[2], [3]. In der Anregungsmode, der Stimmgabelschwingung, wird die Schwingung
der Zinken erzeugt. Beim Anliegen einer Drehung der schwingenden Stimmgabel
um die Achse Q erzeugt die Corioliskraft Fc eine Drehschwingung (sense-mode).
Diese Drehschwingung ist proportional zur Amplitude der Anregungsschwingung
und zur angelegten Drehrate Q. Uber einen piezo-resistiven Sensor auf der Stim-
mgabelaufhAngung und einer Elektronik wird die Drehschwingung erfasst. Nach
einer Demodulation des Signals wird ein Signal ausgegeben, das der Drehrate

entspricht.
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piezoelectric actuator

sense mode

j s

drive mode

piezoresistive

control of the
readout structure

tine amplitude

Abbildung 1-1 Sensor Prinzip der EADS Siliziumstimmgabel

Das Sensorelement wurde auf 4 Zoll Wafern gefertigt und nach ersten Tests auf
Waferebene vereinzelt. Danach wurde der Drehratensensor in ein TO8 Gehéause
eingebaut. Einen detaillierten Ablauf der Technologie und der Sensorherstellung

kann in [4] nachgelesen werden.

Abbildung 1-2 Sensorgehause

Wie alle schwingenden mikromechanischen Drehratensensoren muss der Sensor
bei sehr geringem Luftdruck (ca. 0.1 mBar) betrieben werden. Dies ist notwendig,
um die Dampfung der mechanischen Anregungsschwingung moglichst gering zu
halten. In der Entwicklungsphase des Sensors wurde das durch Evakuierung und
Verschluss in einem Metallgehause realisiert. In der spateren Produktion war
selbstverstandlich ein Verschluss auf Waferebene durch einen gebondeten De-
ckelwafer geplant.
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Abbildung 1-3 Modulare Sensorelektronik

Ausgangspunkt fur die Elektronik war ein Labordemonstrator, der im Rahmen der
Sensorentwicklung fur Anwendungen im Automobilbereich, entwickelt wurde. Die-
se Elektronik ist in Abbildung 1-3 dargestellt. Der Aufbau der Elektronik wurde
modular ausgefiihrt. In der unteren Platine wurde der Sensor mit der gesamten
Analogelektronik aufgebaut. In der oberen Platine fanden alle digitalen Bauteile
Platz. Herzstiick der Digitalelektronik ist ein FPGA. Mit Hilfe des programmierba-

ren FPGA'’s kann jeder Sensor optimiert werden.

Im Rahmen des Projektes war geplant, die kommerziellen Bauteile soweit als
moglich durch strahlungsharte oder strahlungstolerante Bauteile zu ersetzen. Dies
hat sich als Uberaus schwierig herausgestellt, da nur sehr wenig raumfahrt-
qualifizierte Bauteile zur Verfigung stehen. Insbesondere bei der Verwendung von
FPGA'’s ist der Einsatz von modernen SRAM-basierten Bausteinen nicht raum-

fahrt-tauglich.

Auf Seiten der Elektronik wurde damit begonnen den Analog- und Digitalteil mit
strahlungstoleranten Bauteilen zu entwerfen. Aus Kostengriinden war eine inte-
gierte Losung fur die Elektronik nicht realisierbar. Hier konnten nur kommerzielle
Bauteile durch strahlungstolerante/strahlungsfeste ersetzt werden. Dies gestaltete
sich als erheblich schwieriger als ursprunglich angenommen, da bei aktiven, raum-
fahrttauglichen Bauelementen nur eine sehr geringe Auswahl zu Verfigung steht.
Insbesondere bei der Verwendung von FPGA'’s ist der Einsatz von modernen
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SRAM-basierten Bausteinen nicht moglich, da diese besonders empfindlich auf

Strahlung reagieren.

Firmeninterne Uberlegungen bei der Firma TEMIC haben Ende 2005 dazu gefiihrt,
dass die eigene Gyro Entwicklung eingestellt wurde.

Damit war die Fortfihrung des Projektes nach dem urspringlichen Plan leider

nicht mehr maglich.

Durch die neue Situation ergaben sich zwei Moglichkeiten fur das Projekt
DREWS. Die erste Mdglichkeit ware gewesen, das Projekt zu diesem Zeitpunkt zu
beenden. Eine zweite Moéglichkeit war, einen Sensorhersteller zu finden, mit dem
das Projekt fortgefuihrt werden kann. Nach umfangreichen Analysen und Gespra-
chen wurde in Absprache mit dem Projekttrager DLR entschieden das Projekt mit
dem Fraunhofer Institut ISIT aus Itzehoe weiter zu fihren. Das ISIT entwickelt zu-
sammen mit der Firma SensorDynamics Inertialsensoren fir Automobilanwendun-

gen.

In einer Analyse fur Anwendungsmdglichkeiten von inertialen MEMS-Sensoren in
der Raumfahrt sollte eine Studie angefertigt werden. In dieser Studie sollte eine
grundsatzliche Ubersicht ber Einsatzmdglichkeiten von Inertialsensoren in der
Raumfahrt erstellt werden. Einen Schwerpunkt sollten Besonderheiten bei Raum-
fahrtanwendungen und nach Moglichkeit Spezifikationen fur bestimme Missionen
sein. Fur die Anfertigung dieser Studie konnte der Lehrstuhl fir Raumfahrttechnik
von der TU-Munchen gewonnen werden. Institutsleiter vom LRT ist Prof. Ulrich
Walter. Sein Mitarbeiter Herr Andreas Peukert hat die Studie mit dem Titel “Silizi-
um MEMS-Gyroskop fur Raumfahrtanwendungen® verfasst [31].

1.3 Wissenschaftlich/Technischer Stand

Der Einsatz und die Verwendung von MEMS-Strukturen (MicroElectro-
MechanicSystem) als Sensoren ist in der Automobilindustrie der aktuelle Stand
der Technik. Dies ist auf Vorteile dieser Technologie in den Bereichen Kosten,
Masse, Bauvolumen und Funktionalitat zurickzufihren. Speziell die enorme Kos-
tenreduzierung hat den MEMS-Sensoren den grof3ten Massenmarkt, den Konsu-
mermarkt, ertffnet. Als Anwendungsbeispiele seien hier moderne Mobiltelefone,
Digitalkameras und neuerdings auch Spielekonsolen erwahnt. Im Konsumermarkt

werden hauptsachlich Sensoren im untersten Preissegment eingesetzt. Die Anfor-
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derungen an die Leistungsfahigkeit sind hier deutlich geringer als bei Automobil-
anwendungen. Die gesamte Sensorausbeute kann dadurch deutlich erhéht wer-
den, was sich selbstverstandlich positiv auf die gesamte Preisentwicklung aus-

wirkt.

Mit der weiter voranschreitenden technologischen Entwicklung der MEMS-
Sensoren wird zunehmend die Messgenauigkeit und die Stabilitat verbessert. Auf-
grund dieser Verbesserungen wird es mdglich, diese MEMS-Bauteile in der Luft-

und Raumfahrt anzuwenden.

Mit Blick auf den Satellitenbereich scheinen Anwendungen, in Systemen zur La-
gebestimmung der Satelliten im Orbit oder in der speziellen Phase der Separation
vom Launcher, fir mdglich. In diesen Anwendungen werden gegenwartig hochge-
naue Sensoren, sogenannte Kreisel, eingesetzt. Es handelt sich hierbei haupt-
sachlich um Drehratensensoren der Typen Hemispherical Resonating Gyro
(HRG), Ring Laser Gyro (RLG) und Fibre Optic Gyro (FOG). Ihr Entstehen ver-
danken diese Drehratensensoren urspringlich dem hohen Bedarf in der Luft- und
Raumfahrt sowohl militdrisch als auch zivil. Sie sind hochgenau und sehr teuer,
was bei dem hohen Bedarf enorme Kosten verursacht.

In der Raumfahrt wird bereits nach Mdglichkeiten gesucht, den hohen Bedarf mit
MEMS-Drehratensensoren zu decken, die in der Automobiltechnik bereits etabliert
sind. Dabei sollen priméar die Kosten, das Gewicht und das Bauvolumen reduziert
werden. Aufgrund der hohen Anforderungen der Luft- und Raumfahrt sind viele
kommerziell erhaltiche MEMS-Drehratensensoren nicht einsetzbar. Es stehen den
oben erwéahnten Kreiseln bisher nur wenige mikromechanische Drehratensenso-
ren zur Auswahl gegeniber. Hierzu zéhlen die mikromechanischen Drehratensen-
soren der Firmen Atlantik Inertial Systems, Robert Bosch, Honeywell und Systron
Donner. Es ist jedoch bisher nur einer bekannt, welcher fir die Raumfahrt geeig-
net ist. Dieser basiert auf einem Detektor-Element in Quarztechnik der US-Firma
Systron-Donner (USA) und wird von der italienischen Firma LABEN verwendet.
Aufgrund des US-amerikanischen Herstellers, konnten fir dieses System eben-
falls Exportlizenzen drohen. Die Européische Raumfahrt Agentur ESA finanziert
ein Projekt, in dem Atlantik Inertial Systems ihren Gyro Uberarbeiten und fur

Raumfahrtanwendungen optimieren.
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Wegen ihrer geringeren Genauigkeit werden mikromechanische Drehratensenso-
ren die oben genannten HRG, RLG und FOG nicht in allen Féllen ersetzen kon-
nen. Nach internen Analysen bei der Fa. ASTRIUM ist jedoch der Einsatz in ver-
schiedenen Missionsprofilen &auf3erst erfolgversprechend. Wie bereits erwahnt
wurde dazu auch im Rahmen von DREWSII eine Studie beim LRT an der TUM in

Auftrag gegeben [31].

Die fur den Normalfall geforderte Lage-Genauigkeit wird durch Auswahl und Ein-
satz konventioneller primérer Sensoren (Erdsensor, Sonnensensor, Sternsensor)

garantiert.

Die mikromechanische IMU (Inertial Measurement Unit) wird nur in speziellen
temporaren Phasen, z.B. nach Separation vom Launcher, wahrend Sonnenakqui-
sition etc. eingesetzt, sowie unter missionskritischen Bedingungen zum Erreichen

eines sicheren S/C Betriebszustandes (Safe Mode) .

Mit Hilfe von Softwarealgorithmen im On-Board Computer, gehdren zu den Haupt-
aufgaben der Inertialsensoren die Erkennung einer moglichen S/C Drehrate, eine
eindeutige Bestimmung des Rotationsvektors, das ,Entdrallen® des Raumfahrzeu-
ges und das Einleiten von Mandvern zur Absicherung der weiteren Schritte.

Wahlweise wird ein solcher Drehratensensor zur Verbesserung der Gesamtzuver-
lassigkeit auch standig im aktiven Betrieb sein, wird jedoch zur Verbesserung der
Genauigkeit im "Normal Mode" kontinuierlich oder zu festen Zeitinkrementen mit

den priméren Sensoren kalibriert.

Dieses Profil entspricht Anforderungen von Satelliten. In diesen Bereichen ist der
Preisdruck sehr hoch, so dass in einigen Fallen keine Kreisel eingesetzt werden.
Ein Ausweg hierfur stellt die Verwendung von MEMS-Drehratensensoren dar. [39]

Fur hochgenaue Inertialsensoren, die in der Navigation eingesetzt werden, haben
sich 3 Genauigkeitsklassen etabliert. Diese Klassifikation fr Drehratensensoren

istin Tabelle 1-1 dargestellt.
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Tabelle 1-1: Klassifizierung von Drehratensensoren, [5]

inertial grade | tactical grade |rate grade
Bias stability [°/h] <0.01 0.1-10 10-1000
Angle random walk [°/Vh] <0.0005 0.05-0.5 >0.5
Scale  factor  aceuracy <100 100-1000 1000-10000
[ppm]
Bandwidth [Hz] 100 100 >70

Abbildung 1-4 IMU class versus rate gyros and accelerometers class. [6]

Eine weitere, sehr &hnliche Klassifizierung fur Inertiale Messeinheiten (IMU: Inerti-
al Measurement Units) ist in Tabelle 1-2 und Abbildung 1-4 zu sehen. Wie bereits
erwahnt, sind diese Klassifizierungen aus Navigationsanwendungen hervorgegan-

gen. Im Automobilbereich werden inertiale Sensoren bisher nur fir Fahrdynamik-
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regelungen, wie z.B. ESP, verwendet. Die Anforderungen an die Sensoren sind in
diesem Fall deutlich entspannter. Die besten derzeit auf dem Markt verfigbaren
MEMS Sensoren erreichen gerade den oberen Bereich fir Navigationsanwendun-
gen. Die Uberwiegende Mehrzahl der verwendeten Sensoren liegt noch deutlich
daruber. Dabei darf jedoch nicht vergessen werden, dass die Preise der Sensoren
im Automobilbereich um GrélRenordnungen unter den Preisen der Navigations-

sensoren liegen.

Tabelle 1-2: Klassifizierung von Beschleunigungs- und Drehratensensoren

class 1 class 2 class 3 class 4
Bias stability [°/h] <0.01 0.005-0.1 | 0.05-10 >2
Accuracy of accelero- 0.015 -

<0.015 0.15-1 1-20
meter [mg] 0.15

Die besten derzeit verfugbaren Inertialen Messeinheiten mit 3 Beschleunigungs-
und 3 Drehratensensoren sind von AIS (vormals BAE), Systron Donner, Honey-
well und IMAR erhaltlich.
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Abbildung 1-5: Vergleich von MEMS B-Sensoren in IMUs: Bias und Bereich
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Abbildung 1-6: Vergleich von MEMS Gyros in IMUs: Bias und Bereich

Ein Vergleich wichtiger Sensordaten ist in Abbildung 1-5 und Abbildung 1-6 darge-
stellt. Abbildung 1-5 zeigt eine Zusammenstellung von MEMS-
Beschleunigungssensoren und Abbildung 1-6 von MEMS Gyros. Die zusammen-
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gestellten Daten sind aus den jeweiligen Datenblattern entnommen. Es sei hier
erwahnt, dass ein Vergleich der unterschiedlichen Sensoren nur bedingt maglich
ist, da es keine einheitliche Vorschrift gibt, die jeweiligen Daten zu bestimmen.
AulRerdem fehlen haufig die Bedingungen, unter denen die Daten ermittelt werden.

Abbildung 1-7: roadmap accelerometer versus technology [6]

Aus [6] sind Roadmaps fir zukinftige Entwicklungen enthommen. Hier wird dar-
gestellt, wie sich die Genauigkeit bei inertialen MEMS-Sensoren in den nachsten

Jahren entwickeln kdnnte.
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Abbildung 1-8: Roadmap rate gyro versus technology [6]

Abbildung 1-9 zeigt, wie Honeywell 1999 die Genauigkeit seiner MEMS Produkte
fur die Zukunft sieht. Hier sei erwahnt, dass die Realitat nicht ganz den Prognosen
entspricht. Die tatsachliche Genauigkeit von Sensoren, die kommerziell erhaltlich

sind, ist um einige Jahre (ca. 5-10 Jahre) nach hinten verschoben.

Abbildung 1-9: MEMS gyro performance progress Honeywell, [7]
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Die Entwicklung der inertialen MEMS-Sensoren bezieht sich bisher nahezu aus-
schlie3lich auf kommerzielle oder bei hochgenauen Sensoren auf militarische Ein-
satzmdglichkeiten. Untersuchungen oder Entwicklungen von MEMS-Sensoren fir
Raumfahrtanwendungen sind derzeit noch im Anfangsstadium. In letzter Zeit sind
einige Forschungsprogramme von der ESA ausgeschrieben und gefdrdert worden.
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2 Sensor, Funktion und Herstellung

2.1 Design von Drehratensensorelementen

In Abbildung 2-1 ist das Design des Drehratensensors fur die Automobilindustrie
dargestellt. Die Siliziummikrostruktur ist nur an einem zentralen Ankerpunkt auf
dem Wafer fixiert und befindet sich etwa 2um tber der Waferoberflache. Die aul3e-
re Ringstruktur wird mit interdigitalen Elektroden elektrostatisch in eine Oszillation
(f~ 6 -11kHz) um die senkrechte Achse versetzt.

Abbildung 2-1: Mikromechanisches Drehratensensorelement

Bei Einwirkung der zu messenden &uf3eren Drehrate entlang der x-Achse in der
Ebene ergibt sich aufgrund der Coriolis-Kraft eine Taumelbewegung des Gyro-
skops, die kapazitiv mittels unterhalb der zentralen Platte liegenden Elektroden
erfasst wird. Die Genauigkeit dieser Sensoren ist dadurch limitiert, dass kleinste
Asymmetrien in der Geometrie der etwa nur 3um breiten Federstrukturen ebenfalls

ein Taumeln induzieren

Hierzu wurden Simulationsrechnungen durchgefuhrt, um das Design dahingehend
zu optimieren, dass es moglichst geringe Empfindlichkeit gegeniiber den techno-
logiebedingten Schwankungen aufweist. Diese detaillierten Berechnungen wurden
mit dem Finite-Elemente-Paket ANSYS durchgefinhrt.
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Abbildung 2-2: FEM-Simulation des Drehratensensors (a) Grobmodell (b) Vergro-
Rerter Ausschnitt des Gittermodells im Anker und Federbereich (c) Simulationser-

gebnis eines parasitdren Schwingungsmodes
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2.2 Herstellungsprozess

2.2.1 Sensortechnologie

Die Realisierung der in diesem Projekt verwendeten Drehratensensoren erfolgte
mit Hilfe eines siliziumbasierten oberflachenmikromechanischen Prozesses. Die-
ser Prozess wurde bereits 1992 vom Fraunhofer Institut fur Siliziumtechnologie
(FhG-ISIT) im Rahmen eines von der EU gefoérderten Projekts in Zusammenarbeit
mit der Firma BOSCH entwickelt. Die aktuelle Bezeichnung des Prozesses lautet
PSM-X2.

Abbildung 2-3: Querschnitt durch eine MEMS-Struktur in PSM-X2 Technologie

1. Die Ausgangsbasis bildet ein n-Siliziumsubstratwafer, auf dem mittels
thermischer Oxidation ein etwa 2.5um dickes Isolationsoxid (SiO2) aufge-
bracht wird, das die nachfolgenden Schichten elektrisch vom Substrat iso-
liert. Durch LPCVD-Abscheidung wird ein etwa 450nm dickes, hochdotier-
tes polykristallines Silizium abgeschieden.

Poly-Si
S0, ——
Si-Wafer
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2. Durch geeignete Strukturierung dieser Schicht ergeben sich spéater die
elektrischen Leiterbahnen. Hierauf wird erneut ein etwa 1.6um dickes Oxid
aufgebracht, das im weiteren Prozessverlauf sowohl als Opferschicht als

auch als weitere Isolationsschicht dient.

L L

SO,

3. Das zweite Oxid wird nun an denjenigen Stellen gedffnet, an denen das Si-
liziumsubstrat und die erste Poly-Si-Schicht mit der nachfolgenden zweiten

Poly-Schicht kontaktiert werden soll.

4. Diese zweite Schicht wird durch epitaktische Abscheidung abgeschieden
und stellt das eigentliche Strukturmaterial des Sensors. Um mdglichst gros-
se Resonatormassen zu erhalten, wird diese Schicht moglichst dick ( 12pum)
abgeschieden. In Vorbereitung auf die abschlieiende Verkappung auf Wa-
ferebene wird nun zur Reduzierung von Topographieunebenheiten und
Rauhigkeiten das Strukturmaterial durch einen chemisch-mechanischen

Polierschritt um etwa 1um heruntergedinnt und gleichzeitig eingeebnet.
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Poly-Si

5. Durch die Strukturierung der zweiten Poly-Si-Schicht unter Verwendung ei-
nes Hochratenatzprozesses wird die eigentliche Sensorstruktur definiert.
Durch das Entfernen der Opferschicht werden die beweglichen Sensorteile
geldst. Lediglich an den in (3) festgelegten Stellen ist ein Kontakt mit dem
Untergrund vorhanden. Aluminium, das im Pad-Bereich aufgebracht wird,
ermoglicht die Bondbarkeit des Sensors im Tragergehause. Wichtig hierbei
ist ein maglichst grof3es Aspektverhaltnis, das sich in sehr schmalen Gra-
ben mit nahezu senkrechten Atzkanten widerspiegelt. Dies ist beim Drehra-
tensensor vor allem fur die Auslegung der Antriebselektroden von Bedeu-
tung, um mit geringen Spannungen hohe elektrostatische Krafte zu erzeu-
gen. Zudem ergeben sich gro3ere Kapazitaten an den &uf3eren Elektroden-

kdmmen, wodurch die Referenzschwingung genauer erfasst werden kann.

Al-Pad

6. Abschlie3end wird eine Siliziumkappe Uber die freien Sensorstrukturen auf-
gebracht, um diese beim Vereinzeln der Sensorchips durch das Wafersa-
gen vor Verunreinigungen zu schitzen. Wird beim Verkappungsschritt der
Umgebungsdruck abgesenkt, bleibt nach dem Verschlieen das Vakuum in

der entstandenen Kavitat bestehen.
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Si-Kappe

2.3 Wafer-Level Packaging

Um das Vakuum innerhalb der Kavitat Gber eine von der Automobilindustrie gefor-
derte Zeitspanne von mehr als 17Jahre stabil zu halten wird in die in den Kappen-
wafer geatzte Grube ein sog. Gettermaterial aufgebracht. Es handelt sich hierbei
um eine Zirkoniumverbindung, die bei der Firma SAES-Getters in Mailand/Italien
beschichtet wird (s. Abbildung 3.4).

Abbildung 2-4: Gettermaterial innerhalb der Kavitat

DREWSII Abschlussbericht



EADS 1 Innovation Works Seite 32

Das Aufbringen des Kappenwafer auf den Sensorwafer erfolgt am ISIT in einem
SUESS SB6 Bonder. Hierbei werden die beiden Wafer zunéachst zueinander vor-
justiert und fixiert. Ein 100um grofRer Luftspalt wird durch Spacerzungen aufrecht-

erhalten.

Abbildung 2-5: SUESS SB6 Prober (links) mit vorjustierten Sensor/Kappenwafer
(rechts).

Dann wird der Umgebungsdruck auf den Zielwert abgesenkt und nach einer aus-
reichenden Relaxationszeit die Spacer entfernt. (s. Abbildung 3.6 b). Durch geziel-
tes Aufheizen des unteren und oberen Heizchucks wird sowohl die eutektische
Verbindung zwischen den Wafern hergestellt und das Gettermaterial aktiviert, d.h.

die Absorptionsfahigkeit hergestellt.

]

clamp

spacer heated chuck

heated chuck

heated chuck heated chuck
frame carrier
during outgassing pulling of spacers activation and bonding
(a) (b) (c)

Abbildung 2-6: Gettermaterial innerhalb der Kavitéat

Um die Dichtigkeit der eutektischen Verbindung zu Uberprifen wurde am ISIT eine
Methode entwickelt, die noch auf Waferebene die Hermezitat der Kavitat testet.

Hierzu werden die Wafer in eine Druckkammer eingebracht und unter Uberdruck
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eine definierte Zeit mit Neon gestresst. Kleinste Lecks in der Verbindung fuhren zu
einer Diffusion der Neon-Atome in die Kavitat. Da Neon von dem Gettermaterial
nicht absorbiert wird steigt der Innendruck in der Kavitat an. Wahrend des ab-
schlieBenden Wafer-Level Endtests wird tber die Abklingkurve des Drehratensen-
sores der Glutefaktor der Schwingung und dadurch der Innendruck gemessen. Alle
Sensoren, die den Ne-Feinlecktest nicht bestehen, werden aussortiert. Die Ubri-
gen besitzen eine Dichtigkeit, deren Druck tber 17 Jahre garantiert ist.

l" : CTTICE! I FEER raoe 107 DEVIDE W QETDer
- l
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N 3o BB ry ] g
=== Knudsen @ ese] T :
I Diffusion SR E
4—l/ | e 1
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Abbildung 2-7: Diffusionsmodell des Feinlecktests (a) und gemessene Gutefakto-
ren der Sensoren auf Waferebene

2.4 Zweikammeraufbau (Dual-Cavity)

Im Rahmen des Projektes wurde die aktuelle Neuentwicklung der Sensoren fur die
Tests zur Verfugung gestellt. Um die in der Automobilindustrie gestellten Forde-
rungen an Schock- und Vibrationstauglichkeit zu erfillen wurden die Resonanz-
frequenzen dieser Sensoren von 5.5kHz auf 11kHz angehoben.

Produktbedingt befanden diese sich in einem Zweikammeraufbau zusammen mit
einem Beschleunigungssensor. Die Kammern bestehen aus jeweils einer, in den
Deckelwafer geatzten Kavitat, wobei sich nur in der Drehratensensorkammer ein
Getter befindet.
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Accel Gyro PaADs
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Abbildung 2-8: Zweikammernaufbau fir Beschleunigungs- und Drehratensensoren

Die Verkappung erfolgt bei 10-100mbar, um die Dampfung des Beschleunigungs-
sensors so grof3 wie moglich zu halten. Nach erfolgter Getteraktivierung stellt sich
auf Drehratensensorseite ein Kammerinnendruck von 100ubar ein. Dieser Ansatz

ist die Grundlage, um auf einem Stiick Silizium eine 3D-IMU zu realisieren.

Abbildung 2-9: Design eines Dual-Cavitiy-Sensors (links: Drehratensensor, rechts:
Beschleunigungssensor)
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Tabelle 2-1: Modulvarianten fur Strahlungstests

Typ Sensor ASIC AVT
I 1D-Gyro TSMC-CMOS SOIC28
I 1D-Gyro, 1D-B-Sensor STM-BCD Keramik Open Cavity

(3 Chip Losung)

[ 1D-Gyro + 1D-B-Sensor STM-BCD Keramik / Kunststoff
Dual Cavity / 2 Chip Lésung Open Cavitiy

2.5 Test

Fur die Charakterisierung der Sensor werden die Wafer auf Waferebene vermes-

sen.

(@) (b)

Abbildung 2-10: Proberstation fur die Wafervermessung (a) . Bereich der Nadel-
karte fur die Kontaktierung des Sensors.

Im Rahmen dieser Vermessung, die auf SUESS PA200 erfolgt, werden folgende
Paramter gemessen.
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e Resonanzfrequenzen

o Gutefaktor

¢ Mechanische Kopplung (Qbias)
e Leckstrome zwischen den Pads

Im Anschluss an die Vermessung werden die einzelnen Ergebnisse mit vorgege-
benen Spezifikationen verglichen und die Eignung fur die Weiterverarbeitung ent-
schieden.

Abbildung 2-11: Graphische Nutzerschnittstelle zur Kontrolle der Waferendver-

messung (links). Verteilung der ,guten” Sensoren tber den Wafer (rechts)

2.6 Systemaufbauten

2.6.1 Elektronik-Konzept

Die Aufgabe der Systemelektronik besteht darin, den Sensor in Resonanz zur fuh-
ren und die durch die Bewegung hervorgerufene kapazitive Anderung zu Erfas-

sen. Durch geeignete Signalprozessierung wird sowohl der Regelkreis (PLL/AGC)

geschlossen als auch das Ausgangssignal proportional zur Drehrate bereitgestellt.
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Abbildung 2-12: Grobkonzept der Systemelektronik

Die Realisierung der entwickelten ASICs erfolgte in der Anfangsphase des Pro-
jekts in einem 0.35um-Prozess bei der Firma TMSC in Korea. Aufgrund technolo-
gischer Schwierigkeiten musste der ASIC im weiteren Verlauf auf den BCD-
Prozess der Firma ST Microelectronics umdesignt werden.

Abbildung 2-13: Integrierte Systemelektronik fur die Ansteuerung und Auswertung

des Sensormoduls

2.6.2 Failsafe

Eine von der Automobilindustrie geforderte Eigenschaft der Elektronik besteht in
einer umfangreichen Online-Diagnostik des Gesamtsystems. Dieses sog. Failsa-
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fesystem fuhrt einen permanenten Test aller Sensor und ASIC-Funktionen durch.
Sobald ein Parameter aul3erhalb vorgegebener Spezifikationen fallt, werden sofort
Fehlersignale ausgeldst. Der Systemcontroller hat somit jederzeit die Moglichkeit
den Zustand des Gesamtsystems zu Uberwachen. Durch die Einfihrung dieses
Failsafesystems wird eine Ausfallwahrscheinlichkeit von weniger als einem FIT

(Failure In Time) garantiert.
Die Failsafe-Architektur beinhaltet 3 Stufen:

e Funktionalebene: Hierin werden alle Blocke getestet, die direkt an der Ge-

nerierung des Drehraten/Beschleunigungs-Signals beteiligt sind.

e Monitoring-Ebene: Hierin werden alle zugehdrigen Blocke getestet

e Supervisions-Ebene: Alle Parameter werden Ubergeordnet gesammelt und

mit Grenzwerten verglichen, was ggf. zu einem Alarmsignal fuhrt.

Abbildung 2-14: Konzeptionelle Darstellung des Failsafekonzepts
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Im Rahmen dieses Projekts wurde zusatzlich ein Software-Paket entwickelt
und zur Verfigung gestellt, die dem User samtliche Failsafe-Informationen
sichtbar macht. Gerade bei den durchgefiihrten Strahlungstests konnte der

Funktionsausfall direkt angezeigt werden.

Abbildung 2-15: User-Interface zur Uberwachung der Sensorfunktionalitat

2.7 ASIC-Technologie

Die ersten Module, die im Rahmen des Projekts aufgebaut wurden beinhalteten
einen ASIC, der bei der Firma TSMC mit einer 5V 0.35um CMOS-Technologie
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prozessiert wurde. Da sich die OTP (One Time Programmable) — Strukturen als
nicht Automotive-tauglich darstellten, erfolgte ein Wechsel auf den BCD6-Prozess
(0.35um Bipolar-CMOS-DMOS HYV technology) der Firma ST Microelectronicss.

Hier zeigten sich die Vorteil in folgenden Punkten:
e Geringerer Flachenbedarf

e B-Sensor-Interface konnte bei gleicher GesamtgroRe wie der TSMC-Ansatz

eindesignt werden
e Madglichkeit zur low-risk Migration zum 0.18um Prozess von STM

e Geringeres Rauschen und Ubersprechen durch getrennte Triple-Well-

Technologie fir Digital- und Analogteil.
e Geringerer Stromverbrauch (<15 mA/Sensor)

e GrolRere Schock und Vibrationstauglichkeit

2.8 Gehéausetechnik

2.8.1 Varianten

Tabelle 2-2: Getestete Gehausevarianten

Typ Material |Anmerkung
Produktqualifikation mit Einzelchip-Gyro gemal
Kunststoff _
SOIC28 EC-Q100 erfolgt, aber  fur Dual-Cavity-

(overmolded) _
nwendungen zu klein

) Nicht unter Produktionsbedingungen herstellbar (zuj
|ICSOP24 Keramik o _
teuer) -> kein Zielgehause fur Massenproduktion

Nach Lésung von Kleberproblem und damit verbun-
|0C24 Kunststoff  [dener Qbias-Instabilitat erfolgte OC-Qualifikation.

Massenproduktionsstart seit 06/2009
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(a) (b) (€)

Abbildung 2-16: Aufbauvarianten der Sensormodule (a) SOIC28, (b) Kunststoff
OC (c) Keramik OC

2.8.2 Packaging-Probleme

Im September 2008 wurde ein unerwarteter Effekt beobachtet, der sich in einer
Drift der Empfindlichkeit des Sensors Uber die Temperatur zeigte. Dieser Effekt
konnte direkt durch die Messung des Qbias-Wertes quantifiziert werden. Gleich-
zeitig zeigten die Module im PCB-Aufbau eine starke Anfalligkeit gegeniber exter-

nen mechanischen Stress.

Nach umfangreichen Analysen konnte dieser Effekt auf die mechanische Stress-
kopplung zwischen Package-Leadframe und Sensor identifiziert werden.

Lot=5240.000

QUAD_RES_BIAS [Raw Data]

1_-30degC 2_25degC 3_110degC | © X=103
RECPE © X=104

Abbildung 2-17: Messergebnis Qbias gegen Temperatur fur einen harten Kleber
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Dies lies den Schluss zu, dass durch geeignete Auswahl des Klebers der Effekt
deutlich reduziert werden kdnnte. Eine umfangreiche DOE (Design of Experience)

wurde gestartet und nach Auswahl des neuen weicheren Klebers konnten neue

Module in 06/2009 geliefert werden.

Lot=5248.000

QUAD_RES_BIAS [Raw Data]

1_-30degC

2_25degC
RECIPE

3_110degC

@ X=3

o X=4

@ X5

@ X=6

© X=9

© X=18
© X=26
@ X=27
© X=30
o X=31
© X=34
@ X=35
@ X=36
© X=38
@ X=40
@ X=44
@ X=45
© X=46
@ X=49
@ X=50
@ X=51
@ X=55
© X=57
-® X=59
@ X=60
@ X=61
@ X=63
@ X=65
@ X=66
@ X=74
@ X=76
@ X=T77
@ X=78
@ X=82

Abbildung 2-18: Messergebnis Qbias gegen Temperatur fur einen weichen Kleber

2.9 Bias-Instabilitat

Wie in Kapitel 4 gezeigt wird zeigen die Sensormodule mit steigender Typ-Klasse
(1, 1, 1) eine zunehmende Bias-Instabilitat. Untersuchungen an Modulen unter-
schiedlichster Variationen (vgl. Abbildung 2-19) zeigen den direkten Zusammen-
hang Bias-Instabilitdt und der mechanischen Kopplung, die in der Drehratensenso-
rik als Qbias bezeichnet wird. Aus dieser Betrachtung ergibt sich direkt die Forde-
rung der Qbias-Optimierung der Drehratensensoren.
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Abbildung 2-19: Messergebnisse zur Verdeutlichung des Zusammenhangs der

Biasinstabiliat im Vergleich zum Qbias.
2.9.1 Qbias-Optimierung

Die Ursache fur dieses Verhalten ist in der Kantenasymmetrie der Biegefedern zu
suchen. Die Strukturierung des Polysiliziums erfolgt in einem anisotropen Hochra-
tenatzprozess. In einer Prozesskammer wird Uber dem Wafer ein Edelgas-Plasma
erzeugt. Die Gasionen werden zur Kathode hin beschleunigt, wo sich der Wafer
befindet. Durch den Aufprall auf der Wafer-Oberlache wird Schichtmaterial he-
rausgeschlagen. Der Zusatz eines entsprechenden Gases ruft eine reakitve Atz-
reaktion hervor, d.h. ein Abtragen der Schicht durch einen chemischen Prozess.
Es wird jeweils nur ein kurzes Stuck weit in das Strukturmaterial geétzt, dann wird
ein schitzendes Polymer an den Seitenwdnden abgeschieden. Dieser Vorgang
wird solange wiederholt bis das Polysilizium vollstadndig durchgeétzt ist.

Idealerweise erzeugt dieser Prozess symmetrische Atzkanten (vgl. Abb. 3.33a,b),
die je nach Prozessfihrung sowohl absolut senkrecht als auch leicht schrag sein
kénnen. Leider wird bei den meisten Hochratenatzanlagen - so auch hier - der
Strom der Gasionen zur Kathode hin nicht senkrecht beschleunigt. Es entstehen
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daher Vorzugsrichtungen wahrend des Atzvorgangs, die zu unterschiedlichen Atz-
flankenwinkeln (vgl. Abb. 3.33 c) fuhren.

Abbildung 2-20: Skizze der Prozesskammer eines Hochratenatzers mit Verlauf

des lonenstroms aus dem Plasma

neutrale Faser

ol
m
wl

3 F
mech mech S mech

(a) (b) (c)

Abbildung 2-21: Symmetrischer (a,b) und asymmetrischer (c) Kantenverlauf der
Biegefedern
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Diese Unterschiede sind in der Regel so gering, dass sie nur sehr schwer wah-
rend der Prozessierung messbar und somit kontrollierbar sind (< 0,2°). Erst im Be-
trieb bzw. beim elektrischen Vortest lassen sich die Auswirkungen dieses Effektes
sichtbar machen. Hierzu wird die Referenzschwingung angeregt und die Torsions-
schwingung betrachtet. Da keine Drehrate wirkt, ist im Messsignal das Ergebnis
der mechanischen Kopplung direkt zu sehen.

Sobald eine Drehrate wirkt, Uberlagert sich diese additiv dem Stdrsignal. Nun wird
auch direkt klar, dass die mechanische Kopplung auch eine entscheidende Ein-
schrdnkung des Dynamikbereichs der C/V-Wandlung darstellen kann, sobald sie

ein gewisses Mal} Uberschreitet.

In der Regel ist ein Verhaltnis von einem Faktor 10 tolerierbar. Die Grol3e dieses
Signals ist dabei gleichzeitig ein MaR fir die Qualitat des Atzprozesses.

nur Qbias
ohne Drehate

ohne Qbias
nur Drehrate

Qbias + Drehrate

0°<A$<90° \

Abbildung 2-22: Vergleich der Referenz- zur Torsionsschwingung

Um das Stdrsignal vom eigentlichen Drehratensignal zu unterscheiden, erfolgt die
Demodulation der durch die Corioliskraft erzeugten Schwingung phasenabhéangig.
Hier wird die Tatsache ausgenutzt, dass die mechanische Kopplung direkt auf das
Messschwingungssystem wirkt, wohingegen die Corioliskraft gegentber der Refe-

renzschwingung um 90° verschoben ist.
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Fur die notwendige Pozessoptimierung wurde noch im Projektzeitraum eine neue
Atzanlage gekauft und mit der Optimierung begonnen. Die ersten Ergebnisse zeig-
ten eine deutliche Reduzierung der Qbias-Werte. Die Uberfiihrung in einen pro-

duktionstauglichen Prozess lauft.
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3 Testverfahren

Grundsatzlich werden die Tests an Inertialsensoren in zwei Kategorien eingeteilt.
Das ist zum Einen die Charakterisierung des Sensors ohne inertiales Eingangs-
signal und zum Anderen mit der eigentlichen Messgrosse Beschleunigung oder
Drehrate. Das gelingt naturlich nur eingeschréankt, da die ,Erdbeschleunigung und
die Erddrehrate permanent vorhanden sind. Das Vorhandensein der Erddrehrate
muss nur bei sehr empfindlichen Sensoren bericksichtigt werden. Das gilt im All-
gemeinen nicht fir Inertialsensoren, die fur Automobilanwendungen konzipiert
sind. Das gilt jedoch nicht fur die Erdbeschleunigung. Der Messbereich der Be-
schleunigungssensoren liegt genau in diesem Bereich. Da es sich aber um eine
konstante Grof3e handelt, ist das Vorhandensein der Erdbeschleunigung ohne Ein-
fluss auf die Charakterisierung. Falls jedoch dieser Einfluss minimiert werden soll,
kann die empfindliche Sensorachse senkrecht zur Eingangsachse gedreht wer-

den.

Typische Sensorkenngrol3en ohne “inertiales Eingangssignal® sind:
- Rauschen (PSD)
- Allanvarianz (Rauschen, Drift)
- Warm-up drift (WUD)

- Switch on to switch on change/drift (SSC)

Typische Sensorkenngrof3en mit ,inertialem Eingangssignal“ sind:
- Skalenfaktor (Empfindlichkeit bei Analogausgang)
- Bias (offset) bei Eingang=0
- Nichtlinearitat
- alle Parameter in Abhangigkeit von der Temperatur

Die KenngrdfRen mit inertialem Einganssignal werden hier ausschlief3lich durch

einen Drehtisch realisiert.
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3.1 Berechnungsverfahren zur stochastischen Modellierung

Eine Messung von Geschwindigkeit, Position oder Winkel kann durch eine konti-
nuierliche Integration der gemessenen Sensorsignale erreicht werden. Da jedoch
in jeder Messung immer kleine Fehler enthalten sind, integrieren sich diese auf,
wodurch schon nach kurzer Zeit eine Abweichung des errechneten Wertes vom
realen Zustand auftritt. Sensorfehler kbnnen dabei in zwei Kategorien aufgeteilt
werden. Deterministische Fehler sind durch eine Analyse des Systems erfassbar
und konnen durch eine Kalibrierung oder nachtragliche Umrechnung des Mess-
signals verringert werden. Stochastische Fehler sind dagegen nicht vorhersagbar.
Dabei handelt es sich zum Beispiel um Drift und Rauscheffekte. Um spezifische
Details Uber diese stochastischen Anteile zu erhalten, wird das Messsignal mit
Hilfe von mathematischen Algorithmen analysiert. Diese werden im Folgenden
kurz vorgestellt. [8]

3.1.1 Power-Spectral-Density

Die spektrale Leistungsdichte gibt die Leistung eines Signals in einem infinitesimal
kleinen Frequenzband an. Zur Berechnung wird das Ausgangssignal durch eine
diskrete-Fourier-Analyse in seine Frequenzanteile zerlegt, wobei im Normalfall zur
Durchfiihrung ein FFT-Computeralgorithmus zur Anwendung kommt. Werden alle
Leistungsdichte-Werte als Kurve uber der Frequenz dargestellt, dann erhalt man
das Leistungsdichtespektrum des Signals. Die darin enthaltene Leistungsdichte
wird meistens in der Einheit Watt-pro-Hertz angegeben. Eine Integration tber alle
Frequenzanteile ergibt daher die komplette Leistung des Signals. Bei dieser kann
es sich um die echte physikalische Leistung handeln. In einigen Fallen wird aber
auch einfach das Quadrat des Signals als Leistung definiert. Alternativ kann auch
die Wurzel dieses Wertes verwendet werden, wobei die Einheit dann in Amplitu-
de/VHz angegeben ist. Sollen wie in unserem Fall die Rauscheigenschaften be-
stimmt werden, dann benutzt man oft den Begriff Rauschleistungsdichte. Das Sig-
nal muss fur diese Messung einen stationdren Ausgangszustand mit konstantem
Mittelwert besitzen, da sonst Fehler bei tiefen Frequenzanteilen auftauchen. Aus
der Rauschleistungsdichte lasst sich erkennen, bei welchen Frequenzen die
starksten Rauschanteile auftreten [38]
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3.1.2 Allan-Varianz

Die Allan-Varianz ist eine Analysetechnik im Zeitbereich, mit der die Drifteigen-
schaften eines Sensors untersucht werden kénnen. Eine detaillierte mathemati-
sche Abhandlung ist in Literatur [24] zu finden. Die Allan-Varianz arbeitet mit ei-
nem gleitenden Mittelwert, wodurch auch langfristige Effekte sichtbar werden. Die
Berechnung erfolgt tber nacheinander angeordnete gemittelte Blocke von Mess-
werten nach der folgenden Formel:

oA(F) = J%z[%} (3-D)

Die Berechnung der gemittelten Werte xx erfolgt fur eine festgelegte Zeit T wie in

Abbildung 3-1 dargestellt. © kann dabei beliebig gewahlt werden, wobei sich fur

jeden Wert ein anderes Ergebnis des Allan-Varianz-Wertes ca ergibt.

Abbildung 3-1: Mittelung des Signals zur Berechnung der Allan Varianz (Bildquel-
le: [24])

Stellt man alle diese Werte als Funktion von t dar, dann ergibt sich die Kurve der
Allan-Varianz. Diese ist in Abbildung 3-2 dargestellt, wobei sich die hoheren Fre-
guenzanteile links befinden. Aus der Funktion lasst sich der erwartete Fehler der
Messung bei einer bestimmten Mittlungszeit ablesen. Wie anhand der Grafik zu
erkennen ist, fallt der Messfehler am Anfang ab, da die Einflisse der Anteile des
1/f-Rauschens und des weil3en Rauschens mit steigender Integrationszeit immer
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weniger Einfluss haben. Irgendwann wird dann der Tiefpunkt erreicht, da sich das
Messergebnis durch langfristige Drifteffekte wieder verschlechtert. Aus der Kurve
lassen sich theoretisch funf Rauschparameter bestimmen, jedoch werden im We-
sentlichen nur zwei davon bendtigt. Sie werden in Kapitel 3.2 genauer erlautert.

1
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Abbildung 3-2 : Darstellung der Allan-Varianz und der darin enthaltenen Parame-
ter

3.2 Sensor-Kennwerte

Die Sensoren kdnnen durch eine Vielzahl von Parametern charakterisiert werden.
Aufgrund der vielen Mdoglichkeiten MEMS-Inertialsensoren zu charakterisieren,
haben sich noch keine standardisierten Messverfahren durchgesetzt. Je nach
Sensorgenauigkeit und Anwendungsgebiet werden unterschiedliche Parameter
angegeben So kommt es oft vor, dass je nach Hersteller unterschiedliche Kenn-
werte in den Datenblattern angegeben werden. Diese sind zuséatzlich zum Grol3teil
in verschiedenen Einheiten angegeben, bei denen es nicht immer gleich ersicht-
lich ist, wie und ob eine Umrechnung erfolgen kann. Aus diesem Grund werden
hier alle wichtigen Kennwerte kurz dargestellt, wobei die verwendeten Begriffe
angegeben sind. Alternative Bezeichnungen werden zur Ubersicht ebenfalls ge-
nannt. Um die Vielfalt nicht noch weiter zu erh6hen, werden nur die englischen
Namen verwendet. Literatur [8] und [26] kbnnen als weiterfihrende Quelle zu die-

sem Thema genutzt werden.
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3.2.1 Charakteristik

Bias (Offset)

Drehrate alternativ: Angular-Rate-Bias (ARB)
Drehrate Einheiten: [°/s] = 1/3600 [°/h]
Beschleunigung Einheiten: [m/s”2] = 1/10 [g]

Der Bias ist die konstante Abweichung des Ausgangssignals von dem tatsachli-
chen herrschenden Eingangswert. Er wird dabei oft bei Raumtemperatur und ei-
nem Eingangssignal von Null bestimmt. Der Fehler ist deterministisch und kann
bei bekannter Gro3e mathematisch korrigiert werden.

Scale-Factor (Slope)
Einheiten:  [% bezogen auf FS] = 1/10000 [ppm bezogen auf FS]

Der Skalenfaktor gibt die Abweichung der Steigung der linearen Ausgleichsgerade
der Messwerte von der echten Steigung der Eingangswerte an. Auch dieser Feh-
ler ist deterministisch.

Bandwidth (Cut-Off-Frequency)
Einheit: [Hz]

Die Bandbreite ist die Frequenz, bei der der Wert der Ausgangsamplitude des
Sensors um 3dB gegenuber der Amplitude des Eingangssignals abfallt. Da die
meisten MEMS-Inertialsensoren nicht fir die Messung hoher Frequenzen gebaut
sind, wird die Bandbreite meistens durch die Einstellung eines zusatzlichen Filters
am Sensorausgang festgelegt.

Non-linearity (Linearity-Error)
Einheiten:  [ppm bezogen auf FS]

Die Nichtlinearitat stellt die bleibende Abweichung der Werte von der errechneten
Ausgleichsgerade der Messwerte dar. Die typische Nichtlinearitat ist determinis-
tisch und weist ein reproduzierbares Verhalten auf. Bei analogen Bauteilen hat die
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Kurve oft eine sinusahnliche Form. Bei komplexen digitalen Bauteilen kann es
aber sein, dass die Kurvenform viel komplizierter ist und keine feste Reproduzier-

barkeit mehr aufweist. Es wird dann der Begriff Linearity-Error verwendet.

Switch-on to Switch-on Change (SSC)

Drehrate Einheiten: [°/s] = 1/3600 [°/h]

Beschleunigung Einheiten: [m/s?] = 1/10 [qg]

Dieser Wert gibt die Schwankung des Bias nach Erreichen des statischen Zustan-
des, ermittelt iber mehrere Einschaltvorgange, an.

3.2.2 Rauschen

Sigma-Noise (Noise-Equivalent-Rate (NER))

Drehrate Einheiten: [°/s] = 1/3600 [°/h]

Beschleunigung Einheiten: [m/s?] = 1/10 [q]

Der Wert entspricht der Standardabweichung des Sensorsignals und wird norma-
lerweise bei Raumtemperatur ermittelt. Rauschgrof3en sind, wie weiter oben be-

schrieben, immer nichtdeterministisch.

RMS-Noise
Drehrate Einheiten: [°/s] = 1/3600 [°/h]
Beschleunigung Einheiten: [m/ s?] = 1/10 [g]

In einigen Féallen wird auch statt dem Sigma-Rauschen das RMS-Rauschen ange-

geben, wobei zwischen den GroR3en folgender Zusammenhang besteht:
60- = \/E* ZRMS: Slgnal Peak-Peak

Nach einer Umformung sieht man, dass das RMS-Rauschen in etwa um den Fak-
tor 2 groRer ist als das Sigma-Rauschen. Es ist in den Datenbléattern jedoch oft
nicht angegeben, welcher der beiden Werte bei der Angabe des Rauschens ver-

wendet wurde.
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Noise-Floor (Equivalent-White-Noise / Noise-Equiv.-Rate-Density (NERD))
Drehrate Einheiten: [(°/s)INHZ]
Beschleunigung Einheiten: [(m/s®)/NHz] = 1/10 [g/VHZ]

Diese Grol3e wird aus der 3.1.1 Power-Spectral-Density ermittelt. In der Grafik
weisen die meisten Sensoren Uber einen weiten Frequenzbereich ein konstantes
weilRes Rauschen auf. Erst bei héheren Frequenzen fallt der Wert ab. Der Noise-

floor entspricht dem Wert des weil3en Rauschens.
3.2.3 Drift

Random-Walk

Drehrate alternativ: Angular-Random-Walk (ARW), White-Rate-Noise, Angle-
Random-Walk

Drehrate Einheiten: [(°/s)*Vs] = [°Ns] = 60 [°/~h]
Beschleunigung alternativ: Velocity-Random-Walk
Beschleunigung Einheiten: [(m/s?)*Vs] = [(m/s)/Ns] = 60 [(m/s)/~h]

Der Random Walk ist ein zufalliger Prozess mit unbestimmtem Ursprung. Dieser
Parameter kann aus der Allan-Varianz-Kurve entnommen werden. Eine andere
Bezeichnung fir Random Walk ist das weil3e Rauschen im Frequenzbereich. Bei
der PSD-Darstellung im Frequenzbereich kann haufig ein nicht frequenzabhangi-
ger Bereich ermittelt werden. Der Random Walk hat im Log-Log-Plot von
Abbildung 3-2 eine Steigung von -1/2 und wird meistens bei t=1 bestimmt [24]. Je
grolRer der Parameter ist, desto langer muss die Integrationszeit sein um ein gutes
Messergebnis zu erhalten.

Bias-Instability

Drehrate alternativ: Rate-Quantisation-Noise

Drehrate Einheiten: [°/s] = 1/3600 [°/h]
Beschleunigung alternativ: Acceleration-Quantisation-Noise
Beschleunigung Einheiten: [m/s2] = 1/10 [g]
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Die Bias-Instability ist ebenfalls ein Parameter, der aus der Allan-Varianz gewon-
nen wird. Sie wird an der tiefsten Stelle der Kurve ermittelt, wobei der Wert der
Bias-Instability ungefahr bei 66% des Kurvenwertes liegt [24]. Sie steht in Zusam-
menhang mit der maximalen Genauigkeit, die bei einem quasistationaren Ein-
gangssignal durch Mittelung erreicht werden kann. Aus dem Zeitpunkt des tiefsten

Wertes in der Allan-Varianz kann die optimale Integrationszeit abgelesen werden.

3.2.4 Temperaturkennwerte
Bias-Drift Uber Temperatur

Drehrate alternativ: Rate-Bias-Drift (RBD)

Drehrate Einheiten: [°/s] = 1/3600 [°/h]
Beschleunigung alternativ: Acceleration-Bias-Drift (ABD)
Beschleunigung Einheiten: [m/s”"2] = 1/10 [g]

Der Bias des Sensors unterliegt Uber die Temperatur einem Drift. Der Bias-Drift ist
die Differenz zwischen dem Maximum und Minimum des Bias innerhalb des spezi-

fizierten Temperaturbereichs.

Scale-Factor-Error tilber Temperatur
Einheiten:  [ppm bezogen auf FS]; FS: Full Scale

Wie der Bias-Drift weist auch der Skalenfaktor eine Drift Gber der Temperatur auf.
Analog zum oberen Parameter wird auch hier der Wert aus der Differenz zwischen
dem Maximum und Minimum des Skalenfaktors innerhalb des spezifizierten Tem-

peraturbereichs berechnet.

Warm-Up-Drift (WUD)
Drehrate Einheiten: [°/s] = 1/3600 [°/h]
Beschleunigung Einheiten: [m/s?] = 1/10 [g]

Bei Sensoren kommt es nach dem Einschalten durch die Erwarmung der Elektro-
nik zu einer Drift in der Ausgangsgrof3e. Diese Drift ist am Anfang stark und lasst
dann im Laufe der Zeit nach. So erreicht der Sensor nach einiger Zeit seinen stati-
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onaren Betriebszustand. Der Parameter gibt die Anderung des Bias vom Einschal-

ten bis zum Erreichen des statischen Zustandes an.

3.3 Weltraum-Umwelteinflisse
3.3.1 Strahlung

Elektronische Komponenten sind im Orbit dem Einfluss von radioaktiver Strahlung
ausgesetzt. Ein Grol3teil der Strahlung wird von im Erdmagnetfeld gefangenen
Partikeln erzeugt. Dieser Strahlungsring wird als Van-Allen-Belt bezeichnet. Er
unterteilt sich in zwei unterschiedliche Regionen. Im inneren Bereich, der bis in
niedrige Umlaufbahnen von ungefahr 700km Hohe hinabreicht, sind hauptséachlich
Elektronen gefangen, deren Energien bis 7MeV reichen. Im &ul3eren Bereich ab
10000km Hohe befinden sich dagegen hauptsachlich Protonen. Diese kdnnen
weitaus hohere Energien bis zu eineigen 100MeV besitzen. Zusatzlich zu diesen
gefangenen Partikeln haben auch noch Teilchen aus dem tiefen Weltraum Anteil
an der gesamten Strahlenmenge. Dabei handelt es sich zum einen um Protonen,
die bei Sonnenstirmen entstehen und zum anderen um schwere lonen und hoch-
energetische Gammastrahlung, die ihren Ursprung aul3erhalb des Sonnensystems
haben. Eine weitaus ausfuhrlichere Darstellung dieses Themas kann in Literatur
[34] nachgelesen werden. Die hochenergetischen Teilchen dringen bis tief in den
Satelliten vor und l6sen dabei noch zusatzliche Bremsstrahlung aus. Dadurch koén-
nen empfindliche elektronische Bauteile beeinflusst werden. Im Folgenden werden
die auftretenden Probleme naher beschrieben.

Total-lonising-Dose (TID)

Die Total-Dose ist ein Wert fiur die gesamte Uber die Missionsdauer gesammelte
Strahlenmenge. Die Einheit wird in Rad gemessen, wobei 1rad der Energie von
0,01J/kg entspricht. Die Strahlungsenergie der einzelnen Teilchen ist dabei so
grol3, dass im Inneren des Halbleiters Elektronen-Lochpaare generiert werden.
Diese sind im Normalfall nicht sehr bestandig und 16sen sich innerhalb von kurzer
Zeit gegenseitig wieder auf. Jedoch kénnen diese auch langer bestehen, wenn sie
in Isolationsschichten entstehen oder durch das Vorhandensein von Spannung
getrennt werden, wodurch eine Rekombination stark vermindert wird. Dadurch

entsteht mit ansteigender Strahlungsdosis ein Verschleil3 des Bauteils. Zuerst tritt
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der Effekt durch einen Anstieg des Versorgungsstroms zu Tage. Anschliel3end
kann es auch zum Totalausfall des Bauteils kommen. Daher ist es wichtig, die
maximale Dosis des Bauteils zu kennen, wobei diese jedoch sehr stark schwan-
ken kann. Kommerzielle Bauteile versagen meist schon bei 15-20kRad. Spezielle
strahlungsharte Bauteile konnen dagegen auch bis einige 100kRad funktionieren.
Zusatzlich kdnnen zur Verbesserung der Werte auch noch lokale Abschirmungen

verwendet werden.
Single-Event-Effects (SEE)

Neben der Total-Dose treten auch noch so genannte Single-Event-Effekte auf.
Dabei bewirkt ein einzelnes Teilchen durch Energieabgabe in der aktiven Region
des Halbleiters das Auftreten eines Fehlers. Bei den Single-Event-Effekten wird

zwischen verschiedenen Typen unterschieden.

Singe-Event-Upsets (SEU) entstehen, wenn in einem digitalen Bauteil Speicher-
zellen von einem in den anderen Zustand umspringen. Es kommt dabei aber zu
keiner dauerhaften Beschadigung des Bauteils. Diese Fehlerart kann mit unter-
schiedlichen Sicherheitseinrichtungen erkannt und korrigiert werden. Bei kommer-
ziellen Systemen sind solche Vorkehrungen aus Kostengriinden aber nicht enthal-

ten.

Ein weiterer Effekt ist der Single-Event-Latchup (SEL). Dieser Effekt tritt in der
Regel nur bei MOS-Strukturen auf. Dort sind durch die Fertigungstechnologie be-
dingt parasitare Thyristorstrukturen zwischen den dotierten Wannen im Halbleiter
vorhanden. Beim Einwirken von hochenergetischen Teilchen kdénnen die Thy-
ristorstrukturen gezindet werden, wodurch sich ein Kurzschluss ausbildet. Dieser
kann nach sehr kurzer Zeit zur thermischen Zerstérung des Bauteils fuhren. Falls
eine sofortige Abschaltung der Versorgungsspannung erfolgt, ist dieser Effekt aber
ebenfalls reversibel. Durch spezielle Technologien wie zum Beispiel die Fertigung
im SOIl-Verfahren kann das Auftreten eines solchen Fehlers komplett verhindert
werden. Wegen der hohen Kosten wird dieses Verfahren jedoch nicht bei kom-

merziellen Bauteilen verwendet.

Bei einem Single-Event-Burnout (SEB) ist die eingebrachte Energie so grol3, dass
es direkt zur Zerstérung kommt. Gefahrdete Strukturen sind zum Beispiel die Ga-
tes von Feldeffekt Transistoren, bei denen es zu einem Durchschlagen der sehr
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dunnen Isolationsschicht kommen kann. Dieser Fehlertyp ist extrem selten und
kann nur durch spezielle konstruktive Maflinahmen verhindert werden. In neuerer
Zeit findet man oft auch noch eine weitere Aufschlisselung der Single-Event-
Effekte. Einige Beispiele sind hier der Single- Event-Transient und der Single-
Event-Gate-Rupture.

Zur Darstellung der Auftrittswahrscheinlichkeit von Single-Event-Effekten wird ein
kritischer Querschnitt in Abhangigkeit des Linear-Energy-Transfer angegeben. Der
LET ist dabei ein Mal3stab fiir die abgegebene Energie pro Weglange, wenn ein
ionisierendes Teilchen das Material passiert. Bei elektronischen Bauteilen wird
dafur die Einheit MeV/mg/cm? genutzt. Der kritische Querschnitt gibt an, wie grol3
die Wahrscheinlichkeit ist, dass ein Teilchen mit einem festgelegten LET einen
Single-Event-Effekt auslost. Eine typische Kurve ist im mittleren Bild von
Abbildung 3-3 zu sehen. Unterhalb eines bestimmten LET treten keine Effekte auf.
Dann erfolgt ein rapider Anstieg, der schlussendlich in eine Sattigung Ubergeht.
Aus der Kurve des kritischen Querschnitts, der Verteilung des Partikelspektrums
und dem empfindlichen Volumen des Bauteils kann die erwartete Fehlerrate er-

rechnet werden.
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Abbildung 3-3: Berechnung der SEE-Rate. (Bildquelle: NASA Radiation Effects
Group)

3.3.2 Weitere Einfllisse
3.3.2.1 Vakuum

Die Dichte der Atmosphare um einen Planeten nimmt mit der Hohe exponentiell
ab. Im Bereich der Umlaufbahnen von Satelliten ist sie so dunn, dass nahezu ein
perfektes Vakuum herrscht. Dieses kann einen mdglichen Einfluss auf Bauteile
haben, da interne Lufteinschlisse zu unerlaubten Belastungen oder einer Be-

schadigung des Gehauses fuhren kdnnen. Zusatzlich 16sen sich Stoffe aus den
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Materialien, was als Ausgasen bezeichnet wird. Das ausgegaste Material kann
eine Beeintrachtigung von Messinstrumenten am Satelliten hervorrufen. Daher

durfen gewisse Grenzwerte nicht Uberschritten werden.

3.3.2.2 Temperatur

Da im Orbit keine Luft vorhanden ist, gibt es auch keine Konvektion tber diese.
Die Warme wird daher nur durch Warmeleitung im Material, z.B. Uber das Geh&au-
se, sowie den Strahlungsaustausch zwischen zueinander sichtbaren Oberflachen
Ubertragen. Das fuhrt lokal zu héheren Temperaturspitzen, die Bauteile beschadi-
gen koénnen. Die mittlere auf dem Satelliten vorherrschende Temperatur wird tber
den Warmeaustausch mit der Umgebung bestimmt. Es sind hauptséchlich vier
den Strahlungsaustausch bestimmende Warmestrome beteiligt. Uber den ersten
wird Energie in den Weltraum abgestrahlt, der als schwarzer Strahler mit einer
Temperatur von ungefahr 3K betrachtet werden. Uber die restlichen drei Warme-
strome wird Energie aufgenommen. Diese stammen von der Sonne, der Infrarot-
strahlung der Erde und der an der Erde gestreuten Sonnenstrahlung, die als Albe-
do bezeichnet wird. Zusatzlich missen auch innere elektrische Verlustleistungen
beriicksichtigt werden. Der Satellit wirde dadurch bei gleich bleibenden Bedin-
gungen nach sehr langer Zeit eine homogene Ausgleichstemperatur erhalten, je-
doch entstehen durch die standigen Anderungen der Umgebungsbedingungen
und dem Wechsel zwischen Schatten und Sonnenseite grol3e Temperatur-

schwankungen.

3.3.2.3 Andere

Es gibt noch viele andere Einflisse, die hier wegen ihrem in diesem Zusammen-
hang unbedeutenden Einfluss nicht genauer betrachtet werden. Zur Vollstandig-
keit sollen aber die wichtigsten von ihnen noch kurz erwadhnt werden. Dabei han-
delt es sich um das Erdmagnetfeld, Mikrometeoriten sowie aggressiven atomaren

Sauerstoff.

DREWSII Abschlussbericht



EA DSH: Innovation Works Seite 59

4 Prototypen

Wahrend der gesamten Projektlaufzeit wurden EADS vom Sensorhersteller
ISIT/SD Prototypen zur Charakterisierung zur Verfiigung gestellt. Nach den Tests
mit den Prototypen wurden fir die Strahlungstests Sensormodule mit ASICs auf-
gebaut, wie sie auch fur die Automobilanwendungen qualifiziert werden. Dadurch
sollte gewahrleistet werden, dass die Ergebnisse der Strahlungstests auch das

Verhalten von Sensoren aus der Produktion reprasentieren.

4.1 Prototyp I nur Gyro

Beim ersten Prototyp war ein Gyro und der dazugehdrige ASIC in einem Gehéuse
untergebracht. Zum Betrieb des Sensormoduls waren noch einige externe Bautei-
le erforderlich. Fur erste Tests lieferte das ISIT eine Experimentierplatine mit Null-
kraftsockel. Alle notwendigen, externen Bauteile sind auf dieser Platine unterge-
bracht, Abbildung 4-1.

Abbildung 4-1: Prototyp I; Gyro + ASIC

Das hier verwendete Sensormodul war in einem SOIC28 Geh&use eingebaut. Im
Gehause wurde ein MEMS-Gyro-Element und ein ASIC aufgebaut Bei dieser Ver-
sion wurden notwendige Speicherdaten auf einem externen EEPROM gespei-
chert. FUr spatere Versionen war selbstverstandlich ein ASIC geplant, auf dem

auch die erforderlichen Speicherbausteine untergebracht sind..
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4.1.1 Performance Test

Die Ergebnisse aus der Charakterisierung von Prototyp | sind in Abbildung 4-2
und Abbildung 4-3 zu sehen. Die Linearitat des Gyros ist bereits bei diesem Proto-
typen sehr hoch und ist besser als 500ppm.
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Abbildung 4-2: Prototyp I; Nichtlinearitat bei 20°C

Abbildung 4-3 zeigt die Ergebnisse aus den Messungen der Drehrate im Tempera-
turschrank. Der entsprechend Messaufbau ist in Abbildung 6-4 dargestellt. Die

wesentlichen Ergebnisse lassen sich wie folgt zusammenfassen.
Offset@20°C: 0.54°/s; ohne anliegende Drehrate

Rate-bias-drift: 2.266 °/s = 8156 °/h

Scale-factor-drift: 1.79% = 17852 ppm

Der gewahlte Temperaturbereich ist von -30°C bis +70°C . Bei einer Messreihe
wird dieser Temperaturbereich mehrmals durchlaufen, um Hysterese-Effekte oder

Instabilitdten erkennen zu kdnnen.

Der Bias oder Offset bei 20°C ist fur die Funktionalitat des Sensors unkritisch und
in einem akzeptablen Bereich. Entscheidend fir diesen Wert ist die Reproduzier-
barkeit und Langzeitstabilitat. Sowohl die Bias-Drift mit ca. 2.3 °/s als auch der

Skalenfaktorfehler mit 17800ppm ist relativ hoch. Es muss hier jedoch erwahnt
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werden, dass in der vorliegenden ASIC-Version noch keine Temperaturkompensa-

tion erfolgt.
bias(T), scale factor(T), x-axis sensor(x-axis) Offset [*/s]

Offset_m [°/s]

2.0 . Scalgfactor [1]

— =
£ =
= 2
S 8
3 o
3 S
n

temperature [°C]

Abbildung 4-3: Prototyp I; Bias und Skalenfaktor tber der Temperatur

4.1.2 TID Strahlungstest

Um bereits in diesem frithen Stadium einen ersten Eindruck tber die Empfindlich-
keit des Sensormoduls auf Strahlungseinflisse zu erhalten, wurde ein erster
Strahlungstest durchgefihrt.. Aufgrund der anfallenden Kosten, konnte selbstver-
standlich nur Total-lonising-Dose-Strahlungstests (TID) erfolgen. Eine detaillierte
Beschreibung zu TID ist in Kapitel 6.4.1 zu finden.

Wie bereits oben erwahnt, ist auf der Experimentierplatine von ISIT/SD ein
EEPROM vorhanden. Es ist jedoch bekannt, dass EEPROMSs sehr empfindlich auf
Strahlung reagieren. Im vorliegenden Fall sollte nach Méglichkeit nur das Sensor-
element und vor allem das ASIC der Strahlung ausgesetzt werden. Daher wurde
ein Messaufbau entwickelt, bei dem nur das Sensormodul und der Quarz in die
Strahlungskammer eingefuhrt werden. Dieser Aufbau mit Elektronik. Kabel und 3
Sensormodule + Quarz ist in Abbildung 4-4 zu sehen.
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Abbildung 4-4: Messaufbau fur TID-Test

Sehr wichtig beim Test in unter Strahlungsbedingungen ist, dass die normale Be-
triebsspannung an den Bauteilen anliegt. Der Messaufbau wurde hier so angefer-
tigt, dass auch der Versorgungsstrom aller 3 Module separat von auf3en wahrend

der Bestrahlung gemessen werden konnte.

Die TID Messung konnte unter Anleitung von Astrium in Neuherberg beim Helm-
holtzZentrum Minchen durchgefihrt werden.

Abbildung 4-5: Co60 Quelle mit Messaufbau fur TID-Test

In Abbildung 4-5 ist die Strahlungsquelle Cobalt60 mit dem Messaufbau zu sehen.
Die Messbox mit den Kabeln zu den Sensoren ist mit einer Spannungsquelle ver-
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bunden. Die Einzelstrome der Sensoren werden mit der Spannungsquelle, die

Sensorausgange mit Multimetern erfasst.

Stromaufnahme bei TID Bestrahlung —+—B126_024
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Abbildung 4-6: Stromaufnahme wahrend TID-Bestrahlung

Zur Zeit t=0 werden die Sensoren in die Messkammer eingebracht. Uber die Ka-
belverbindungen wird die Betriebsspannung angelegt. Wahrend der Bestrahlung
kénnen Versorgungsstrom und Ausgangssignal (Bias) erfasst werden. Der Ko-
balt60 Strahler hat zum Zeitpunkt der Messung eine Emission von ca.
18kRad/Stunde. In Abbildung 4-6 ist die Strahlendosis (hellblau) und die Sensor-
strome wahren der Bestrahlung aufgetragen. Die Versorgungsstrome aller 3 Sen-
soren betragen zu Beginn ca. 0.122A. Nach ca. 2h oder 40kRad ist eine leichte
Erhohung der Strome feststellbar. Mit zunehmender Dosis, bis 60kRad steigt der
Strom auf 0.16 — 0.18 A an. Nach 60kRad werden die Sensoren aus der Strah-
lungskammer entfernt und es erfolgt eine Pause von ca. 1 Stunde. Nach dieser
Stunde Erholungszeit sind die Versorgungsstrome wieder deutlich gesunken. An-
schlielRend werden die Sensoren wieder in der Strahlungskammer betrieben, was
eine weitere Erh6hung des Stromes zur Folge hat. Bei ca. 0.2A oder 63kRad wird

der Versuch abgebrochen, um die Sensoren nicht irreversibel zu zerstoren.
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AnschlieRend wurden mit den bestrahlten Sensoren die Performance-Tests aus
Kapitel 4.1.1 noch einmal durchgefiihrt, um die Strahlungseinfliisse auf das Sen-
sorverhalten zu untersuchen. Die wesentlichen Parameter nach der Strahlung

kénnen wie folgt zusammengefasst werden:
Offset@20°C: 0.36°/s

Rate-bias-drift: 2.279 °/s = 8203 °/h
Scale-factor-drift: 1.69% = 16887 ppm
Noise: 0.164 °/s

Noise-density: 0.03 (°/s)/NHz @BW= 30 Hz
Bias Instability: 10.8 °/h

Ein Vergleich mit obigen Werten vor der Bestrahlung zeigt, dass alle 3 Sensoren
nach 63 kRad praktisch das gleiche Verhalten aufweisen. Die Strahlung bleibt
damit ohne nennenswerten Einfluss auf die MEMS-Drehratensensoren.

4.2 Prototyp Il Gyro + B-Sensor

Im weiteren Verlauf des Projektes konnte der Sensorhersteller ISIT/SD einen neu-
en Prototypen zur Verfigung stellen. Bei diesem Prototypen wurde ein weiter ent-
wickeltes ASIC und ein OC24 Gehause in Keramik verwendet (OC: open cavity).
Weiterhin war beim Sensorhersteller geplant Sensormodule herzustellen, die ne-
ben dem Drehratensensor auch einen Beschleunigungssensor in einem Gehause
haben. Aus Kostengriinden sollten die beiden Sensoren auf einem Silizium-Chip
integriert sein. Das war jedoch zu diesem Zeitpunk noch nicht moglich. Daher
wurde zunachst eine 3 Chip-Losung (Gyro + B-Sensor + ASIC) entwickelt. Bei
dieser Losung wurde der Beschleunigungssensor auf den ASIC aufgeklebt, siehe
Abbildung 4-7 linkes Bild. Im rechten Bild ist der Sensorchip auf der Platine zu se-
hen. Auch in dieser Variante wurde noch ein externes EEPROM verwendet. Daher
war fur diesen Prototypen ein Strahlungstest nicht moglich. Ein komplettes Sen-
sormodul war auf einer Platine montiert. Diese Variante wurde hinsichtlich Sen-

soreigenschaften untersucht.
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Abbildung 4-7: Prototyp II; 3Chip Sensor: B-Sensor + Gyro + ASIC

Die wichtigsten Ergebnisse sind im Folgenden dargestellt.
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Abbildung 4-8: Prototyp II; B-Sensor Rauschleistungsdichte

In Abbildung 4-7 und Abbildung 4-8 ist die Rauschleistungsdichte der beiden Iner-
tialsensoren der Sensormodule vom Prototyp Il dargestellt. Diese Messung zur
Ermittlung der Rauschleistungsdichte erfolgt bei Raumtemperatur, ca. 25°C. Fur
den Beschleunigungssensor betragt die Rauschleistungsdichte ca. 1e-3 [m/s%/Hz]
oder 100 [ug/VHz].
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One-sided PSD (AV =9)
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Abbildung 4-9: Prototyp Il; Gyro Rauschleistungsdichte

Fir den Drehratensensor betragt die Rauschleistungsdichte ca. 1.5e-2 [°/s/VHZ].
Die Filter im Signalausgang sind hier deutlich zu erkennen. Das Filter ist auf ca.
30-40 Hz eingestellt.
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Abbildung 4-10: Prototyp II; B-Sensor: Allanvarianz

In Abbildung 4-10 und Abbildung 4-11 sind die Auswertungen zur Allanvarianz
dargestellt. Der typische Verlauf einer Allanvarianz ist in Abbildung 3-2 dargestellt.
Dort sind auch die entsprechenden Rausch- oder Driftanteile eingezeichnet. Beim
Gyro in Abbildung 4-11 ist die ausgewertete Kurve der theoretischen Kurve sehr
ahnlich. Im Gegensatz dazu kann bei MEMS Beschleunigungssensoren haufig nur

der Acceleration Quantisation-Wert (Biasinstability) abgelesen werden. Das weil3e
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Rauschen fur hohere Frequenzen (links im Allanvarianz-Diagramm) wird durch die

Biasinstability (Kurvenminimum) dominiert.
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Abbildung 4-11: Prototyp II; Gyro Allanvarianz

Die wesentlichen Werte aus den Allanvarianzkurven lassen sich wie folgt zusam-

menfassen:
B-Sensor:

e AQN/Bias Instability: 1e-3 [m/s?] oder 100 [ug]; Acceleration Quantisation
Noise

Gyro:
e ARW: 0.54 [°/~h]; Angular Random Walk
¢ RQN/Bias Instability: 1.8 [°/h]; Rate Quantisation Noise oder Biasinstability
Der Gyro erreicht bei einer Integrationszeit von ca. 2000s den stabilsten Wert von
1.8°/h. Dies ist fur MEMS-Gyros ein sehr guter Wert.
4.3 Prototyp lll Gyro + B-Sensor

Die nachste Sensorgeneration, die der Sensorhersteller ISIT/SD zur Verfigung
stellen konnte, war ein 2 Chip-Modul mit einem Beschleunigungssensor und ei-
nem Gyro. Beide Sensoren sind monolithisch auf einem Silizium-Substrat integ-
riert. Diese Technologie wird vom Hersteller dual-cavity genannt, siehe Abbildung
2-8. Der ASIC wurde in BCD6 Technologie gefertigt und hatte bereits alle Funktio-
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nen, die fur das Produkt im Automobil vorgesehen waren. Der gesamt Sensorauf-

bau erfolgte in einem OC24-Keramik Gehause.

Im Vorfeld wurden eine Platine mit den externen Bauteilen und ein Gehéause fur
eine spatere Raumfahrtanwendung entworfen und gefertigt. Dies war die erste
Version der Experimentalhardware. Abbildung 4-12 zeigt das offene Gehause mit
der Platine, auf der sich MEMS-Sensor, ein Linearspannungsregler mit Eingangs-
filter und der Schwingquarz befinden. Die Elektronik ist in einem stabilen, ge-
schlossenen Aluminiumgehause mit den Abmafien von 80x50x23mm eingebaut.
Um im Orbit die Strahlungsdosis auf den Sensor zu verringern, besitzt das Ge-

hause eine Wandstéarke von 1.5mm. Der Deckel ist mit 3mm Dicke ausgefuhrt

Abbildung 4-12: Prototyp Ill; 2 Chip Sensor: B-Sensor/Gyro + ASIC

Vom Prototypen Il wurden 5 Module aufgebaut und getestet. Im Vordergrund
standen hier auch wieder das Sensorverhalten und die Leistungsfahigkeit der
Sensoren. Zur Charakterisierung der Sensoren wurden auch hier die Standardver-

fahren aus Kapitel 3 verwendet.

Die wesentlichen Parameter aus den Messungen sind in den beiden folgenden

Tabellen dargestellt.
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Tabelle 4-1 : Prototyp Ill Ergebnisse der Charakterisierung: B-Sensor
Parameter Unit Sl?gfﬁ SI_DO7256 SI_DJ??G Sl?gfﬁ SI_DJ:G Conditions
g:BceD'fra“O" Bias Drift | g 16 68 23 19 14 -30-70°C
]f\cce'era“o" Scale ppm 3339 -259 1217 8140 2211 -30-70°C
actor max
Acceleration Scale ppm -1437 5523 | 3476 | 555 4051 | -30-70°C
factor min
m/s room
. i temperature
Velocity Random Walk \/ﬁ 0.18 0.072 0.072 - 0.072 (from Allan
variance)
. room
Acceleration
Quantization Noise, ug 100 150 200 300 t(‘fr'(‘;nﬂe;\ﬁg‘r:e
Bias instability variance)
RMS noise mg L5 14 14 12 room
acceleration temperature
2
Noise floor m/s 0.002 0.001 0.001 0.008 0.001 room
\/E temperature
. room
warm up drift (WUD) mg 30 43 25 20 45 temperature
Tabelle 4-2 : Prototyp Ill Ergebnisse der Charakterisierung: Gyro
Parameter Unit SI_DO7156 SI_DO7256 SI_DJSG SI_DO756 SI_DO7556 Conditions
Gyro offset @0°/s °ls -0.213 -0.447 -0.41 -0.375 0.064 T=20°C
Rate Bias Drift (RBD) | °/h 1478 1739 316 1256 1148 -30-70°C
Egtxe Scale factor ppm 2240 4010 3858 5500 | 3637 -30-70°C
Rate Scale factor min | ppm -3081 -1148 -4173 770 -4516 -30-70°C
White Rate Noise, :gr?]m erature
Angle Random Walk °/Vh 0.72 0.6 0.54 0.6 ¢ P I
(ARW) ( rom Allan
variance)
. . room
Rate Quantization
Noise, h | 20 22 22 S (fom Alan
Bias instability variance)
: ° room
RMS noise rate /s 0.14 0.96 0.084 0.11 temperature
o)
Noise Floor /s 0.01 0.01 0.01 0.1 0.01 room
\/E temperature
: ° room
warm up drift (WUD) /h 180 900 288 540 252 temperature
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Die wichtigsten Parameter bei inertialen MEMS-Sensoren sind Drift von Bias und
Skalenfaktor in Abhéngigkeit der Temperatur. Bei den Beschleunigungssensoren
ist hier eine Stabilitat der Parameter Uber die Prototypen erkennbar. Die Bias drift
ist Uber Temperatur und auch wahrend der Aufwarmphase in der GréRenordnung
von etwa 20mg. Der Skalenfaktor driftet iber der Temperatur ca. 5000-6000ppm.
Das weil3e Rauschen, Noise floor und Random Walk, bei beiden Sensortypen hat
sich auch als stabil erwiesen und ist sehr konstant tber die verschiedenen Versio-
nen. Leider konnte bei den Drehratensensoren die Biasdrift Uber Temperatur nicht
weiter verbessert werden. Ublicherweise liegt diese Drift bei 1000°/h und hoher.
Nur bei einem Sensor konnte ein Wert von ca. 300°/h erreicht werden. Auffallig ist
bei dieser Version auch, dass bei den Drehratensensoren die Biasinstability um
den Faktor 5-10 auf tber 20°/h zugenommen hat. Die Ursache dieser Schwan-
kung soll laut Hersteller an der BCD6-Technologie liegen.

4.4 Bewertung des Designs

Nach einer detaillierten Analyse des Designs wurde der Entschluss getroffen, dass
eine Uberarbeitung notwendig ist. Hauptkritikpunkt war vor allem der fehlende
Schutz vor Latch-up’s. Aul3erdem gab es einige weitere kleinere Designschwa-
chen bei der Montage und dem Erdungskonzept. Die Beschreibung der durchge-

fiihrten Anderungen ist im nachsten Kapitel dargestellt.
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5 Weiterentwicklung des Sensormoduls

5.1 MEMS Sensor

Das verwendete MEMS Sensormodul wird von FhG-ISIT und SensorDynamics
hergestellt. Die fir den Einsatz geplante Version enthalt ein Gyroskop und einen
Beschleunigungsmesser. Beide Elemente werden durch einen Oberflachenpro-
zess erzeugt. Der Gyro funktioniert bei der Detektion der MessgroRe auf dem
Prinzip des Coriolis-Effekt, wobei zum Auslesen des Wertes ein kapazitives Sys-
tem verwendet wird. Beim Beschleunigungssensor kommt ein Feder-Masse-
System mit einem Freiheitsgrad zum Einsatz. Das Auslesen erfolgt auch hier ka-
pazitiv. Vom Aufbau her sind die beiden Strukturen den in [9] beschriebenen De-
signs ahnlich. Die MEMS-Komponenten benétigen zum Erreichen der vollen Funk-
tionsttichtigkeit einen spezifischen Umgebungsdruck. Deshalb werden die Ele-
mente einzeln mit einem Deckel verkapselt, wahrend der bendtigte Druck im Inne-

ren der entstehenden Kavitat eingestellt wird.

Abbildung 5-1: Sensor fur Strahlungstests: Gyro + ASIC

Zur Ansteuerung und Auswertung der beiden Sensor Elemente wird eine komple-
xe Elektronik bendtigt, die in diesem Produkt auf einem Mixed-Signal ASIC integ-
riert ist. Als Herstellungsverfahren wird ein BCD6 Prozess verwendet, wobei die
resultierenden Strukturgrof3en bei 350 nm liegen. Zur Kalibrierung des Produkts
sind zusatzlich nicht flichtige Speicher in Fuse Technologie vorhanden, die wah-
rend der Fertigung beim Hersteller eingestellt werden.

Der Aufbau der kompletten Sensoreinheit erfolgt in einem Open-Cavity-Gehéause.
Ein Bild dieses Bauteils ist in Abbildung 5-1 zu sehen. Im rechten Geh&use ist zu
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erkennen, dass im inneren Hohlraum der ASIC und die MEMS-Elemente einge-
klebt sind. Die Verbindung zwischen den Komponenten und den &uf3eren Pins
werden durch Wirebonds erzeugt. Anschliel3end wird der Hohlraum mit Gel aus-
gegossen und das Gehause mit einem Deckel verschlossen.

Die Messdaten konnen Uber ein digitales SPI-Interface ausgelesen werden. Es
stehen zwei verschiedene Messbereiche zur Verfigung, wobei jedoch nur der
kleine fir Raumfahrtanwendungen interessant ist. Weitere Angaben kdnnen aus

den Datenblattern des Herstellers entnommen werden [20][21].

Eine Besonderheit ist, dass der Sensor ein eingebautes Fail-Safe-System besitzt.
Dieses uberwacht kontinuierlich alle wichtigen internen Betriebsparameter. Die
Informationen kdnnen jederzeit in Echtzeit Uber die digitale Schnittstelle abgefragt
werden. Dartber hinaus ist es auch moglich, detaillierte Informationen tber den
Systemzustand zum Zeitpunkt des letzten aufgetretenen Fehlers abzufragen. Um
die Auswertung zu vereinfachen, ist zusatzlich ein globales Fehlerbit vorhanden.
Dieses wird immer dann aktiv, wenn mindestens ein Fehler vorhanden ist. Es ist in
jedem Ubertragenen Datenframe enthalten und auch als Hardware-Pin am Ge-
hause zugénglich.

Der Sensor wird beim Hersteller fur die Automobilindustrie nach der Norm AEC-
Q100 [3] qualifiziert. Eine Zusammenfassung der Tests ist in Tabelle 5-1 aufgelis-
tet.

Tabelle 5-1: Sensor Qualifikation im Automotive Bereich

Test Bedingungen Dauer

Temp. Cycling (TC) -40°C/125°C 1000 Zyklen
Temp. Humidity Bias (THB) 85°C/85% (bias) 1000 h

Auto Clave (AC) 121°C/100%rh 96h

High Temp. Operating Life 125°C (bias) 1000h

Early Life Failure Rate (ELFR) 125°C (bias) 48h

Low Temp. Operating Life (LTOL) -40°C 408h

High Temp. Storage Life (HTSL) 150°C 1000h

ESD - LU Ref. MIL-Std 240h (10 Tage)
Mech. Shock (Powered) Ref. Jedec (1500G) 72h

Mech. Shock (Un-Powered) Ref. Jeded (2000G) 72h

Variable Frequency Vibration Ref. AEC-Q100 72h

Vibration (System level) Ref. ISO16750_3 216h (9 Tage)
Package Drop Test Ref. AEC-Q100 8h

Wire Pull (Post TC1000h) Ref. AEC-Q100 16h
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5.2 Modellphilosophie im Hinblick auf die OOV

Bei dem Prozess, die Hardware vom jetzigen Stand bis zur Eignung fur die On-
Orbit-Verifikation zu bringen, ist der Einsatz von verschiedenen Modellstufen vor-
gesehen. Diese sollen hier kurz dargestellt werden, wobei vor allem auf den ge-

planten Verwendungszweck eingegangen wird.
Entwicklungs-Modelle

Entwicklungsmodelle werden wahrend des Entwicklungsprozesses dazu verwen-
det, einzelne Komponenten der Hardware zu testen. Dadurch ist es friihzeitig
madglich, Aussagen Uber die Funktionstiichtigkeit des geplanten Designs zu ge-

winnen.
Qualifikations-Modelle

Diese Modelle dienen dazu, die Funktionalitdit des Gesamtdesign zu verifizieren,
bevor mit der Produktion der eigentlichen Flughardware begonnen wird. Sie wei-
sen bereits ein sehr &hnlichen Aufbau wie die endgultige Testhardware auf. Bei
der Herstellung werden jedoch keine speziellen Qualitatssicherungsmaflinahmen
in Bezug auf Produktion, Teileauswahl und Handhabung gestellt. Es kommen da-
her bei der Herstellung gewohnliche Fertigungsverfahren zum Einsatz und die

Module werden nicht mit weltraumqualifizierten Bauteilen besttckt.
Protoflight-Modelle

Bei den Protoflight-Modellen handelt es sich um die endgiltige Hardware. Nach
einer erfolgreichen Absolvierung des Testzyklus werden sie zur Flughardware. Es

kommen nur qualifizierte Teile und Herstellungsverfahren zum Einsatz.

Um eine Vergleichbarkeit zu erreichen, missen die Modelle zueinander &hnlich
sein. Dies ist dann der Fall, wenn Modell A gegeniiber Modell B nur geringfligige
Veradnderungen aufweist. Dazu zahlt zum Beispiel der Austausch von Teilen und
Materialien gegen andere mit vergleichbarer Funktionalitat oder das Hinzufiigen
von Messkomponenten zum Aufbau. Bei der Fertigung missen identische Werk-
zeuge und Fertigungsprozesse zur Anwendung kommen. Werden fur den Test
Umweltbedingungen simuliert, dann missen die gewahlten Belastungen mit tiefe-

ren Modellebenen zunehmen.
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5.3 PCB Redesign mit Latch-up Schutz

Im Folgenden wird die Weiterentwicklung der Experimenthardware dargestellt. Um
Entwicklungszeit zu sparen, wird gleich im ersten Schritt das endgultige Design fur
die On-Orbit-Verifikation entworfen. Es besteht aus der tUberarbeiteten Elektronik
und dem angepassten Gehause. Allen spater verwendeten Modellen liegt nur die-
ses eine Design zugrunde, wodurch auch die oben geforderte Ahnlichkeit gegeben
ist. Die Klassifizierung der Modelle zu den einzelnen Modellstufen entsteht durch
die im vorherigen Kapitel dargestellten Abweichungen in den Fertigungsverfahren

sowie den Qualitatsunterschieden bei den verwendeten Komponenten.

5.3.1 Entwicklung der Latchup-Schutzschaltung

Diese Schaltungskomponente schutzt den Sensor im Orbit vor der Zerstérung,
falls im ASIC ein durch Strahlung ausgeloster Latchup entsteht. Eine Darstellung
der theoretischen Grundlagen kann in [9] nachgelesen werden. Beim Auftreten
eines solchen Ereignisses muss die Spannung sehr schnell abgeschaltet werden
und fur einige Millisekunden abgeschaltet bleiben, damit sich der im Halbleiter
entstandene Kurzschluss ohne eine Beschadigung des Bauteils wieder auflost.

Anforderungen an die Latchup Schutzschaltung

Im Folgenden sind alle Anforderungen aufgelistet, die fur die Entwicklung der Lat-

chup-Schutzschaltung relevant sind:
Harte Anforderungen:

e Die Schaltung muss die Spannung am Sensor abschalten, wenn eine Strom-

Uberschreitung festgestellt wird.
¢ Die Abschaltung muss innerhalb von maximal 100us erfolgen.

e Die Pausenzeit vor dem Wiedereinschalten muss auf mindestens 50ms einge-

stellt werden kénnen

e Die Schaltung darf beim Wiedereinschalten durch den Einschaltstrom nicht

auslost werden.
e Der Spannungsabfall Gber die Schaltung darf maximal 0.5V betragen.

e Der Betrieb muss mit nur einer Betriebsspannung von 5V moglich sein.
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e Es durfen keine Spezialbauteile verwenden werden.
¢ Die Schaltung muss beim Einschalten in einen stabilen Zustand wechseln.

e Die Schaltung muss im Temperaturbereich von -40°C bis 80°C funktionsttichtig

sein.
Optionale Anforderungen:

e Der Sensor soll durch die Schaltung wieder automatisch reaktiviert werden

koénnen.

e Das OBDH soll die Mdglichkeit haben, die Schutzschaltung zu Uberbrticken.

5.3.2 Allgemeine Schaltungseigenschaften

Die Latchup-Schutzschaltung besteht aus zwei Hauptkomponenten. Die erste
Hauptkomponente ist fur die Erkennung des Latchups zustandig. Dazu wird der
Betriebsstrom Uberwacht, wobei im Falle einer Grenziberschreitung die Abschal-
tung ausgel6st wird. Der Sensor hat zum Beginn der Mission einen Betriebsstrom
von ungefahr 45mA. Es wird angenommen, dass der Stromverbrauch am Ende
der vorgesehenen Lebenszeit durch Strahlungsdegradation auf maximal 100mA
ansteigt. Da der Strom aufgrund der digitalen Schaltungsteile kurzfristige Spitzen
aufweisen kann und die Schaltschwelle Gber dem Temperaturbereich einem ge-
ringfigigen Drift unterliegt, wird fir die anfangliche Auslegung ein Schaltlevel von

200mA verwendet.

Beim Wiedereinschalten nach einem Latchup treten kurzzeitig hohe Ladestrome
auf. Deshalb muss die Schaltung nach dem Einschalten mit einer Pufferzeit aus-
gestattet sein, in der sie nicht auf Uberstrom reagiert. Sollte in dieser Zeit ein Lat-
chup auftreten oder wurde ein alter Latchup nicht aufgel6dst, dann fuhrt das mit
groBer Wahrscheinlichkeit zur Zerstérung des Bauteils. Dies ist ein generelles
schaltungstechnisches Problem einer Latchup-Schutzschaltung und lasst sich
nicht vermeiden. Das Auftreten eines solchen Falls ist aber extrem unwahrschein-
lich.

Zur Realisierung ist die Verwendung eines FPGA aufgrund der hohen Komplexitéat
nicht sinnvoll. Es wird stattdessen in allen untersuchten Schaltungsvarianten ein
einfacher Komparator angewendet. Dabei kommt eine fir den Weltraum qualifi-

zierte Version zum Einsatz, die Latchup resistent ist. Es ist aber bekannt, dass bei
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diesen Typen am Komparatorausgang durch Strahlungseinfluss kurzfristige Tran-
sienten entstehen kénnen. In solch einem Fall kann es zum ungewollten Ausldsen

der Schaltung kommen.

Die zweite Hauptkomponente der Schaltung ist fur das Schalten der Leistung zu-
standig. Der dazu genutzte Leistungsschalter befindet sich zwischen der Span-
nungsversorgung und dem Sensoreingang. Dadurch kommt es je nach Ausflh-
rung dieser Komponente zu einem mehr oder weniger ausgepréagten Spannungs-
abfall am Sensor, der jedoch durch eine Erh6hung der Eingangsspannung ausge-

glichen werden kann.

Beim Auftreten eines Latchups wird durch den Leistungsschalter nur die Span-
nung an den Versorgungseingangen des Sensors abgeschaltet. Der Latchup kann
jedoch durch parasitare Strome, die Uber digitale oder analoge Eingangspins von
benachbarten Systemen zugefiihrt werden, auch nach dem Abschalten der Ver-
sorgungsspannung noch erhalten bleiben. Daher missen alle Pins bei einem Lat-
chup auf Erde gezogen werden oder mit einem zusatzlichen Latch hochohmig ge-
schaltet werden. In einigen Fallen kénnen auch Vorwiderstande an den Bauteil-
eingdngen ausreichen. Die bendtigte Grof3e solcher Widerstédnde sowie die Funk-
tionalitat dieser Malinahme lassen sich aber nur im Test herausfinden. Eine aus-
fuhrliche Beschreibung ist in [9] zu finden.

5.3.3 Zusammenfassung des fertigen Designs

Abbildung 5-2 zeigt den angepassten Schaltplan der Experimentelektronik. Die
Stromversorgung ist im unteren linken Teil dargestellt und die neu entwickelte Lat-
chup- Schutzschaltung im unteren rechten Teil. Die obere Hélfte zeigt die Ver-
schaltung des Sensors. Dieser Schaltungsteil ist zum Grol3teil unverandert geblie-
ben. Ein Bild des angepassten Gehauses ist in Abbildung 5-3 zu sehen.
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Abbildung 5-3: Das neue Gehdusedesign

Tabelle 5-2 gibt eine Ubersicht (iber das Gewicht der einzelnen Experiment-
Komponenten. Insgesamt bleibt die Masse mit ungefahr 93g deutlich unterhalb der

angesetzten Grenze von 100g

DREWSII Abschlussbericht



EADS 1 Innovation Works Seite 78

Tabelle 5-2 : Technische Daten des Experimentes

Parameter Wert Kommentar

Gewicht Gehause 39¢g Aus CAD Berechnung

Gewicht Deckel 249 Aus CAD Berechnung

Gewicht Platine <25¢g Flugversion komplett besttickt mit Klebung der Bauteile
Gewicht Kleinteile <5¢g Schrauben, usw.

5.4 Fertigstellung der Hardware

5.4.1 Entwicklungsmodelle (EM)

Als Entwicklungsmodelle kamen Platinen der Qualifikationsmodelle zum Einsatz,
wobei nur die relevanten Teile der Schaltung bestuckt wurden. An den Modellen
konnten Untersuchungen des Stromversorgungsteils durchgefiuihrt werden. Die
Tests ergaben keine Fehler der Hardware. Eine Vermessung der neu entwickelten
Latchup Schutzschaltung wurde ebenfalls vorgenommen. Die Ergebnisse dieser

Tests werden in [9] detailliert beschrieben.

5.4.2 Qualifikationsmodelle (QM)

Das Routen der Platine sowie die Bestickung der Bauteile wurden nach den vor-
gegebenen Angaben bei einem externen Hersteller durchgefuhrt. Abbildung 5-4
zeigt einen Teil der fertig bestiickten Module. Bei allen Einheiten sind die Platinen
in Standard Industriequalitat gefertigt und die verwendeten Bauteile sind kommer-
zielle Typen. Um Kosten zu sparen, wurde nur fir einen Teil der Platinen ein eige-
nes Gehause gefertigt. Die Modelle werden in dem folgenden Verifikationsprozess
verwendet, der in Kapitel 6 beschrieben ist. Fur die Durchfiihrung der Verifikation
werden die Platinen- und Gehausemodelle je nach Bedarf kombiniert. Eine ge-
naue Auflistung der Anzahl der verwendeten Einheiten sowie weitere den Aufbau
betreffende Besonderheiten kbnnen aus den entsprechenden Testspezifikationen

ab Kapitel 5.3 entnommen werden.
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Abbildung 5-4: Qualifikationsmodelle auf Basis der neuen Hardware Revision B

Bei den in diesen Modellen verwendeten Sensoren ist zu beachten, dass Einhei-
ten mit dem endgultigen Design wegen Komplikationen bei der Fertigung erst ge-
gen Ende des dritten Quartals 2008 vom Hersteller ausgeliefert werden kdnnen.
Da der Projektzeitplan nicht geandert werden kann, muss die Bestatigung der Ge-
samtfunktionalitat des Designs mit einem vergleichbaren Sensor erfolgen. Dazu
wird die Variante vom Typ SD751 verwendet. Diese Version weist die gleiche
Bauweise und das gleiche ASIC wie der SD755 Sensor auf, jedoch ist darin kein
MEMS Beschleunigungssensor eingebaut.

5.4.3 Proto-Flight-Modelle (PFM)

Insgesamt wurden vier flugtaugliche Einheiten hergestellt. Das Platinenmaterial fur
die Hardware besteht aus Polyamid. Es wird bei einem externen Hersteller nach
den giltigen Normen fiur weltraumqualifizierte Hardware gefertigt. Fir die Bestu-
ckung stehen qualifizierte Bauteile zur Verfigung. Die Bestickung wurde von
EADS Astrium vorgenommen und nach den geltenden Richtlinien durchgefuhrt.
Um die Elektronik gegen Beschadigungen durch Vibrationen zu schitzen, werden
alle groReren Bauteile mit Kleber fixiert, wobei ein spezieller weltraumtauglicher
und ausgasungsfester Kleber zum Einsatz kommt. Nach der Bestickung kann
eine Schutzbeschichtung aus Parylene aufgebracht werden. Dabei handelt es sich
um eine einige pm dicke Kunststoffschicht, die aus der Gasphase aufgedampft
wird und einen geschlossenen Film auf der gesamten Elektronikoberflache bildet.

Nach der Bestuckung der Platinen wurde bei allen 4 Platinen (Abbildung 5-5
oben) ein Funktionstest durchgefuhrt. Dieser Test war fur alle Platinen erfolgreich.
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Anschliel3end wurden die Platinen bei Astrium fachgerecht in das Gehause einge-

baut und verschlossen.

Die Gehause wurden an der Oberflache gelb-chromatiert. In dieser Form kénnen
sie bereits im Orbit eingesetzt werden. Zusatzlich besteht durch diese Grundlage
die Mdoglichkeit, nachtraglich eine andere Beschichtung aufzubringen, falls dies
von einer speziellen Mission gefordert wird. Da das Aluminium zu weich ist, wer-

den fur die Gewinde Helicoils eingeschraubt.

Abbildung 5-5: Proto-Flight Module
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6 Testplan zur Verifikation

6.1 Verifizierungsgrundlage

Wahrend alle Tests, die friher im Projekt durchgefiihrt wurden, auf die Entwick-
lung von einzelnen Hardwarekomponenten abzielten, sind die im Folgenden dar-
gestellten Tests auf der Systemebene des Experimentes angesiedelt. Die im
Rahmen des Testplans durchgeflhrten Tests missen dabei zeigen, dass das Ex-
periment alle im Missionsbetrieb auftretenden Belastungen mit groRtmoglicher
Wahrscheinlichkeit tberleben wird. Deshalb muss bei der Auswahl der verwende-
ten Verifikationsmethoden darauf geachtet werden, dass diese auch ein akzeptab-
les Vertrauensniveau an die Gultigkeit der Ergebnisse liefern. Testaufbauten, die
hohe Risiken fur das Personal oder andere Werttrager darstellen, sollen nur dann
verwendet werden, wenn alternative Ansatze ausgeschlossen sind. Auch die
technische Realisierbarkeit ist ein wichtiger Gesichtspunkt, dem Beachtung ge-
schenkt werden muss, um die Durchfiihrung der Verifikation im Rahmen des ver-
fugbaren Projektbudgets und innerhalb des vorgesehenen Zeitplans zu ermdgli-
chen. In diesem Zusammenhang ist auch die bereits bestehende Qualifizierung

des Sensors im Automotiv-Bereich mit einzubeziehen.

Die Testkampagne wird in Anlehnung an die ECSS Normen aufgebaut. Diese
Standards werden von der ESA und dem DLR verwendet und legen die Vorge-
hensgrundlagen im Bereich des Projektmanagements, der Entwicklung und der
Qualitatssicherung fur Weltraumanwendungen fest. Speziell sind in diesem Zu-
sammenhang die Normen ECSS-E-10-03A [16] fur das Testen von Hardware und
ECSS-E-10-02A [15] fur die Verifizierung zu nennen. Geringfligige Anpassungen
der Testanforderungen kénnen im Rahmen dieser Verifizierung dann toleriert wer-
den, wenn sie den Verifizierungsprozess entscheidend vereinfachen und mit der
im vorherigen Absatz genannten Testphilosophie Ubereinstimmen. Auch die Tat-
sache, dass zum Zeitpunkt der Testplanausarbeitung noch keine Mitfluggelegen-
heit auf einem Satelliten besteht, fliel3t in den Testplan ein. Tests, die nur in spe-
ziellen Missionsszenarien gefordert sind, werden aus Kostengriinden vorerst zu-

rickgestellt und mussen im Bedarfsfall spater nachgeholt werden.
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Zeitlich kann der im Folgenden benutzte Verifikationsprozess in zwei Verifikations-
stufen unterteilt werden. Die Unterschiede und Kernpunkte dieser Stufen werden
hier kurz dargestellt:

Qualifikations-Stufe:

In dieser Stufe der Verifizierung muss das zugrunde liegende Design zeigen, dass
es in der Lage ist, die gestellten Anforderungen zu erftillen und gentigend Sicher-
heitsreserven Dbereitstellt. Es ist die Verifikationsstufe, deren Tests im Rahmen
dieser Arbeit durchgefiihrt werden

Abnahme-Stufe:

Hier ist bereits echte Flughardware im Einsatz. Zu diesem Zeitpunkt wird davon
ausgegangen, dass keine Designfehler mehr vorhanden sind. In dieser Stufe
muss die Hardware zeigen, dass sie fehlerfrei gefertigt und integriert wurde und
bereit fur den nachfolgenden Einsatz im Orbit ist.

Als Verifikationsmethode wird hauptsachlich der Test benutzt. Nach den ECSS
Normen ist das die bevorzuge Methode mit dem kleinsten Risiko und beinhaltet
die Kontrolle der Anforderungen durch Messung der Experimentfunktionalitat und
Leistung in unterschiedlichen simulierten Umweltumgebungen. Dartber hinaus
sind Sichtprifungen standardméfig vor und nach jedem Test eingeplant. Diese
lassen sich leicht durchfiihren und es besteht eine grol3e Wahrscheinlichkeit, Feh-
ler schon frihzeitig im Verifikationsprozess zu erkennen. Analysen werden hier
nicht angewendet, da aufgrund der vielen unbekannten Faktoren im System keine

aussagekraftige Bewertung getroffen werden konnte.
6.2 Testplan

6.2.1 Anforderungen an die Tests

Die Testanforderungen unterscheiden sich auf den verschiedenen Verifikations-
stufen hinsichtlich des Vorgehens, des Umfangs der Dokumentation und den Test-

levels. Tabelle 6-1 gibt eine kompakte Ubersicht iiber die Unterschiede.
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Tabelle 6-1: Anforderungen der Tests auf den verschiedenen Verifikationsstufen

Entwicklungstests

Qualifikations-Tests

Abnahme-Tests

Ziel des Tests

Machbarkeitsstudie und
Entwicklungshilfe

Bestatigung der Funktionalitat des
Design

Fehler finden; Bestatigung der Funkti-
onalitat innerhalb der spezifizierten
Parameter

Testobjekt

Keine besonderen Anfor-
derungen

Design, Konstruktion und Fertigung
wie Endprodukt. Unbedeutende
Anderungen erlaubt

Test aller Produkte der endgtiltigen
Flughardware. Strikte Einhaltung der
Testvorschriften

Vorgehensweise

Improvisation oder Test-
plan

Nach Testplan

Nach Testplan

Dokumentation

Ergebnisdokumentation

Umfangreiche Dokumentation
(Zeiten, Arbeitsschritte, Ergebnisse
Testhardware, Messdaten Test
Equipment, Aufgetretene Stérungen

Umfangreiche Dokumentation (Zeiten,
Arbeitsschritte, Ergebnisse Testhard-
ware, Messdaten Test Equipment,

Aufgetretene Stoérungen und Ausnah-

und Ausnahmen) men)

Harter als maximaler Einfluss wah-
rend dem Lebenszyklus; Auch bis
Zerstdrung moglich

Umweltsimulation Nach Bedarf Simulation der Fluglevels. Keine
Uberschreitung der Sicherheitstole-

ranzen

Nach Bedarf Nach Fehler: Design Anderung und

Testwiederholung

Testwiederholungen - Nach Fehler: Fehlerbehebung und
Wiederholung der Testsequenz
- Nach der Uberschreitung der spezifi-

zierten Lagerungszeit

6.2.2 Testreihenfolge

Die ECSS-E-10-03A Norm unterteilt die Hardwarekomponenten eines Weltraum-
systems in verschiedene Kategorien. In jeder Kategorie ist fir einen Teil der Stan-
dardtests die Durchfuihrung gefordert, wahrend der Rest optional ist oder nicht be-
notigt wird. Die Experimenthardware fallt in die Kategorie ,Elektronik und Elektri-
sche Gerate“. Der in Anlehnung an die Norm erarbeitete Testplan ist in Abbildung
6-1 zu sehen. Eine detaillierte Beschreibung der einzelnen Testspezifikationen ist

ab Kapitel 6.3 zu finden.

Der Testplan gliedert sich in vier Hauptlinien auf. Am Beginn und am Ende ist eine
vollstdndige Charakterisierung der Sensoren durch umfangreiche Funktionstests
geplant. Fur die Qualifikationstests stehen 28 Einheiten zur Verfiigung. Als Hard-
ware kommen die in Kapitel 5.4.2 vorgestellten Qualifikationsmodelle zum Einsatz.
Aufbauspezifische Besonderheiten, die bei den einzelnen Tests erforderlich wer-
den, sind in den dazugehdrigen Testplanen enthalten. Fir die Acceptance Tests
werden vier Protoflight Modelle verwendet, wie sie in Kapitel 5.4.3 beschrieben
sind. Diese Einheiten werden nach dem Durchlaufen des unten gezeigten Test-

plans zur Flughardware.
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Legende

Sichtprifung

QM | 28 Einheiten
PFM| 4 Einheiten

Proto-flight-Modelle (PFM)

v

Qualifikations-Modelle (QM)
Qualifikations-Modelle (QM)

20 Einheiten (mit gel)
8 Einheiten (ohne gel)
4 Einheiten

Sensortyp: SD751
Sensortyp: SD751
Sensortyp: SD755

Funktionstests

Bias, Scalefactor, Non-Linearity
Uber Temperatur

Allan-Varianz + Noise

Switch-on to switch-on change

Warm-Up-Drift +

(TEMP-BSN) (ALV-NOD) (WUD-SSC)
QM | 28 Einheiten |PFM| 4 Einheiten 28 Einheiten [ PFM| 4 Einheiten QM [ 4 Einheiten PFM| 4 Einheiten
I I I I
v v v v
Total-Initial-Dose Single-Event-Effects Thermal-Cycling Random-Vibration
(TID) (SEE) (TMP-CYC) (RND-VIB)

QM | 16 Einheiten (gel)

QM

4 Einheiten + 4 Reserve

(TEMP-BSN) + (ALV-NOI)

PFM] 4 Einheiten

o (ohne gel) Thermal-Cycling

5 QM | 4 Einheiten (gel) (TMP-CYC)

() %)
= Thermal-Vacuum Thermal-Vacuum I
g (TMP-VAC) (TMP-VAC) Iil"
i ; ()
= (TEMP-BSN) + (ALV-NOI) Burn-in e
X~ — (BURN_IN) <
= QM | 1 Einheit (ge) PFM] 4 Einheiten z
< e}
8, Sinus-Vibration <

(SIN-VIB)
Random-Vibration
(RND-VIB)
QM [ 1 Einheit (gel)
A\ 4 v A\ 4 A4
Funktionstests
Bias, Sc__alefactor, Non-Linearity Al - Nejsa ; Warm—U;_)—Drlft qr
Uber Temperatur (ALV-NOI) Switch-on to switch-on change
(TEMP-BSN) (WUD-SSC)
QM | 28 Einheiten [PFM][ 4 Einheiten QM | 28 Einheiten [ PFM][ 4 Einheiten QM | keine [PFM] 4 Einheiten

Abbildung 6-1: Testubersicht und Testreihenfolge

6.2.3 Abgesetzte Tests

Um den Verifikationsumfang zu minimieren, werden einige Tests nicht durchge-

fiihrt. Tabelle 6-2 listet diese auf und gibt eine Ubersicht der Argumente, die zu

den Entscheidungen gefiihrt haben.
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Tabelle 6-2: Auflistung der abgesetzten Tests

Test Durchfiuhrung laut Begriindung
ECSS-E-10-03A Norm

Dichtigkeit und Druck Nicht gefordert Experiment ist nicht versiegelt
Es sind keine bedruckten Elemente vorhanden

Akustik Nicht gefordert Test ist bei elektronischen Geraten nicht gefordert
Kleine Gehduseabmafie. Stabile Bauweise

Corona and Lichtbogen Nicht gefordert Experiment ist wahrend des Aufstiegs ausgeschaltet
Mikrogravitation / Horbarer Nicht gefordert Keine beweglichen Teile
Larm

Ein Einsatz auf einem Trager der eine Mikrogravitations-
umgebung fordert, ist fur das Experiment nicht sinnvoll.

Konstante Beschleunigung Optional Alle Elemente auf der Platine vor Schock gefedert
und Schock Sensor bereits beim Hersteller auf Schock getestet

Lebenszeit Optional Alle einzelnen Bauteile werden bei den Herstellern getestet
Einsatzzeit im Orbit nur einige Monate

Luftfeuchtigkeit Optional Gehéause ist geschlossen
Es sind keine hohen Spannungen vorhanden

EMC / ESD Test gefordert Keine hohen Frequenzen im Experiment vorhanden
Durchfiihrung wenn von Keine groBen Leistungen im Experiment vorhanden
Satellitenbetreiber gefordert | gjekronik ist im geschlossenen Alu Gehause geschirmt

Ausgasen Plastikgehduse Nicht im Testplan enthalten Plastikbauteil innerhalb des geschlossenen Alu Gehauses

des Sensors Durchfiihrung wenn von Komplette Elektronik mit Parylene beschichtet
Satellitenbetreiber gefordert

6.3 Funktions- und Performance-Tests
6.3.1 Testspezifikation Allan-Varianz und Noise (ALV-NOI)
6.3.1.1 Testbeschreibung

Ziel dieses Tests ist es, die Rausch- und Driftparameter des Sensors bei Raum-
temperatur zu bestimmen. Diese Werte kbnnen aus dem Ausgangssignal Gber der
Zeit bestimmt werden. Die Thematik wird in Kapitel 3.1 und 3.2 genauer erlautert.

Spannungs-
versorgung

USB nach SPI
Konverter

L|

USB Bus

Fixierung Fixierung Fixierung Fixierung

| |
Sensor Sensor Sensor

|
Sensor

Steuerungs-
und
Messrechner

GPIB Bus —

Abbildung 6-2: Aufbau des Allan-Varianz-und-Noise-Test
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Abbildung 6-2 zeigt den Testaufbau. Die Sensoren im Experimentgehéause werden
fest auf eine Marmorbank geklemmt. Durch die grof3e Masse der Unterlage wird
die Ubertragung von Erschiitterungen der Umgebung auf den Sensor reduziert.
Die Messung wird ohne Klimakontrolle bei Raumtemperatur durchgefiihrt. Um si-
cherzustellen, dass die Temperatur nicht zu stark schwankt, wird die Sensortem-

peratur wahrend dem Test mitgespeichert.

Damit die Sensoren einen konstanten Betriebszustand erreichen, werden sie min-
destens eine halbe Stunde vor Beginn der Messung eingeschaltet. Bei der
Rauschmessung werden die Sensoren einzeln tber einen kurzen Zeitraum mit der
maximalen Samplingrate ausgelesen. Dadurch kann bei der Auswertung auch die
Filtercharakteristik aus der Leitungsspektraldichte gewonnen werden. Bei der Al-
lan-Varianz Messung wird der Sensorausgang Uber einen Zeitraum von mehreren
Stunden aufgezeichnet, wobei alle vier Sensoren gleichzeitig gemessen werden,

um die Testzeit kurz zu halten.

6.3.1.2 Testbedingungen

Tabelle 6-3: Testbedingungen Allan-Varianz-und-Noise-Test

Parameter Level

Qualifikations-Modelle: alle 28 Einheiten (mehrmaliges Vermessen / siehe Testplan)

Testumfang Proto-flight-Modelle: 4 Einheiten (mehrmaliges Vermessen / siehe Testplan)

Versorgungsspannung Platine e

Auf optischer Bank fixiert

Umgebungsbedingungen Raumtemperatur

Messbereich 1 (+/- 100 °/s) Name im Datenblatt: Rate2x

Sensor Kanal Messbereich 1 (+/- 2 g) Name im Datenblatt: Acc2y (nur Sensortyp SD755)

Uber 130000 Samples.

Rauschmessung Sensoren einzeln messen. Maximale Samplingfrequenz (ungefahr 800Hz)

15 Stunden oder langer
Allan Varianz Samplingfrequenz ungeféhr 100Hz.
Mittelung Uber 5 Samples

Gesamte Testdauer 16 Stunden fir 4 Sensoren

6.3.2 Testspezifikation Bias, Scalefactor und Non-Linearity tber Tem-
peratur (TEMP-BSN)

6.3.2.1 Testbeschreibung

Mit diesem Test wird das Verhalten des Sensorausgangs Uber dem Temperatur-
bereich bestimmt. Abbildung 6-3 zeigt den schematischen Testaufbau. Der Aus-
gang des Sensors wird bei diesem Test in Bezug auf die Eingangsgrol3e gemes-

sen. Diese wird durch einen Drehtisch erzeugt. Durch die Vorgabe einer konstan-
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ten Winkelgeschwindigkeit kann der Sensor mit einer Drehrate beaufschlagt wer-
den. Beschleunigungen kénnen durch die Positionierung mit verschiedenen Win-
keln in Bezug auf den Vektor der Erdbeschleunigung bis zu den Levels £1g simu-
liert werden. Zur Simulation der Umgebungstemperatur steht ein Klimaschrank zur

Verfigung, der den gesamten Drehtischaufbau umschlief3t.

Spannungs-
versorgung

Temperaturschrank

USB nach SPI
Konverter

Sensor

Sensor

Motor

Sensor

Drehtisch

Sensor
[

USB Bus

Schleifring

Steuerungs-
und
Messrechner

Drehtisch
Steuerung

Temperturschrank
Steuerung GPIB Bus

Abbildung 6-3: Schematischer Aufbau der Klimakammer mit Drehtisch

Die Aufzeichnung des Sensorsignals erfolgt an mehreren Punkten tUber den ge-
samten Eingangsbereich des Sensors, wobei die Eingangsgroéf3e schrittweise ver-
andert wird. Aus den gewonnen Daten konnen der Bias, der Skalenfaktor und die
Nichtlinearitat errechnet werden. Dieser Messvorgang am Sensor wird bei unter-
schiedlichen Betriebstemperaturen tber den gesamten spezifizierten Temperatur-
bereich des Sensors wiederholt. Aus der grafischen Darstellung der Sensorpara-
meter Uber den Temperaturbereich kbnnen die Driftparameter des Sensors ge-

wonnen werden.

6.3.2.2 Testapparatur

Der Aufbau der Testapparatur ist in Abbildung 6-4 zu sehen. Das linke Bild zeigt
die Temperaturkammer. Der Drehtisch ist an der Aul3enseite befestigt und tber
eine Lagerung in der Kammerwand mit der Montageplatte fur die Sensoren ver-
bunden. Die Sensoren sind auf dem Drehtisch festgeklemmt und durch einen An-
schlag zur Drehachse ausgerichtet. Die elektrische Verbindung erfolgt Gber eine
Drehdurchfihrung. Das gesamte System wird tUber ein GPIB Bus vom Steue-

rungsrechner kontrolliert.
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Abbildung 6-4: Bild der Temperaturkammer mit Drehtisch

6.3.2.3 Testbedingungen

Tabelle 6-4: Testbedingungen TEMP-BSN-Test

Parameter Level

Testumfang QualifiKations-MongIe: qlle 2_8 Einheiten (mehrmaliges Verme_ssen | siehe Testplan)
Proto-flight-Modelle: 4 Einheiten (mehrmaliges Vermessen / siehe Testplan)

Versorgungsspannung Platine e

Umgebungsbedingungen In der Klimakammer auf dem Drehtisch montiert

Gesamte Testdauer 32 Stunden fiir 4 Sensoren

Die Temperaturlevels werden wie in Tabelle 6-5 angegeben eingestellit:

Tabelle 6-5: Temperaturlevels TEMP-BSN-Test

Parameter Min. Max. Schritt Wartezeit Zyklen

Temperatur 30°C 70°C 10°C 30 min auf jedem Level Ml?destens 3 Zyklen auf und ab (Start bei
Levels vor den Messungen 20°C)

Die Einstellung der Eingangsgréfen muss wie in der folgenden Tabelle angege-

ben vorgenommen werden:
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Tabelle 6-6: Eingangsgrofien TEMP-BSN-Test

Parameter Gyro Beschleunigungsmesser
(nur Sensortyp SD755)
Sensor Kanal Messbereich 1 (+/- 100 °/s) Name im Messbereich 1 (+/- 2 g) Name im Daten-
Datenblatt: Rate2x blatt: Acc2y
Min Input Level -120°/s 0°
Max Input Level +120 °/s 360°
SchrittgroRe 10 °/s 10°
Zyklen 1 Zyklus von min. nach max. 1 Zyklus von min. nach max.
Anzahl der Messungen ioa;Ljsz:;irgr:gpbuet:e(;z ioa;Ljsz:;irgr:gpbuet:egge IEingangsgrt‘)f&e
Mittelung Uber 5 Sekunden (1000 Samples) Uber 5 Sekunden (1000 Samples)

6.3.3 Testspezifikation Einschaltdrift und Einschaltwiederholbarkeit
(WUD-SSC)

6.3.3.1 Testbeschreibung

Mit diesem Test wird das Verhalten des Sensorausgangs in der Aufwarmphase
nach dem Einschalten bewertet. Der Messaufbau entspricht dem des Allan-
Varianz and Noise Tests und wird in Abbildung 6-2 gezeigt. Die Messung des
Sensorausgangs findet bei Raumtemperatur statt. Die Sensoren werden abwech-
selnd ein- und ausgeschaltet. Der Zeitraum zwischen dem Schalten wird dabei so
grol3 gewahlt, dass der gesamte Einschwingvorgang in den stationaren Betriebs-
zustand beobachtet werden kann. Um den Trend lber die Zeit zu messen, wird
der Vorgang uber einen langeren Zeitraum wiederholt.

6.3.3.2 Testbedingungen

Tabelle 6-7: Testbedingungen WUD-SSC-Test

Parameter Level

Qualifikations-Modelle: alle 28 Einheiten (mehrmaliges Vermessen / siehe Testplan)

Testumfang Proto-flight-Modelle: 4 Einheiten (mehrmaliges Vermessen / siehe Testplan)

Versorgungsspannung Platine A%

Auf optischer Bank fixiert

Umgebungsbedingungen Raumtemperatur

Messbereich 1 (+/- 100 °/s) Name im Datenblatt: Rate2x

Sensor Kanal Messbereich 1 (+/- 2 g) Name im Datenblatt: Acc2y (nur Sensortyp SD755)

Mittelung Jeweils Uber 1000 Samples
Zeit 30 min eingeschaltet und 30 min ausgeschaltet
Zyklen Zyklen Uber mindestens 48 Stunden
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‘ Gesamte Testdauer ‘ 48 Stunden fir 4 Sensoren

6.4 Strahlungstests
6.4.1 Testspezifikation Total-lonising-Dose-Test (TID)

6.4.1.1 Testubersicht
Testbeschreibung

Der Total-Dose Test dient dazu, die Strahlungsfestigkeit der Sensoren zu bestim-
men. Eine kompakte Ubersicht iiber dieses Thema kann in Kapitel 3.3.1 nachge-
lesen werden. Die Durchfihrung des Total-Dose Test wird nach der ESCC22900
Norm [35] vorgenommen. Bei dem Test werden die Sensoren einer konstanten
Rate an Gamma Strahlung ausgesetzt. Erzeugt wird diese Strahlung von einer
Kobalt-60 Quelle, die sehr dhnliche Degradationsphdnomene wie die Strahlung im
Orbit hervorruft. Um die Testzeit zu verkirzen, ist die Strahlungsrate dabei aber
hoher als im Orbit. Durch eine temperaturgestiutzte Alterung nach dem Test wird

eine langere Bestrahlung mit einer niedrigeren Rate simuliert.

Die Entscheidung Uber die Auswahl der Strahlungsrate ist ein wichtiger Punkt. Bei
komplexen Bauteilen wie einem MEMS-Sensor, der sowohl mechanische Kompo-
nenten als auch analoge und digitale Bauelemente enthalt, kommen sehr unter-
schiedliche Degradationsprozesse zum Tragen. Es hat sich gezeigt, dass Bautei-
le, die in einer bipolaren Technologie aufgebaut sind, am anfélligsten gegen sehr
geringe Strahlungsraten sind, wahrend CMOS-Bauteile starker bei hoheren Raten
verschleil3en. Die Sensorelektronik ist in einem BCD6-Prozess gefertigt. Dadurch
enthalt der Chip Bipolar- und CMOS-Technologie. Das Verhalten von MEMS Ele-
menten unter Strahlungseinflul? ist wegen der Neuheit der Technologie noch unzu-
reichend untersucht. Aus diesem Grund werden zurzeit von der ESA spezielle
Testvorschriften erarbeitet, die aber zum Zeitpunkt der Testplanung noch nicht zur
Verfigung standen. Zurzeit wird davon ausgegangen, dass Aufladungsmechanis-
men innerhalb von Isolatoren in den MEMS-Elementen den Haupteinfluss der
Strahlungsauswirkungen ausmachen. Diese Effekte sind bei héheren Bestrah-
lungsraten grofRer. Als Testoptionen stehen eine High-Dose-Quelle mit 18kRad/h

oder eine Low-Dose-Quelle mit 360rad/h zur Verfigung. Frihere Exemplare der
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Sensoren wurden schon einmal mit einer hohen Rate getestet. Daher wird bei die-
sem Test die niedrigere Rate gewahlt.

Verschluss

Bis zu 13

CO-60 Quelle Sensoren

Halterung

Abgeschirmte
Bestrahlungskammer

Spannungs-
versorgung

Sicherheitstiir

inheit flr die
Strahlung Zwischenmessungen

Messraum

Abbildung 6-5: Anlage zur Bestrahlung der Sensoren

Um Kosten zu sparen, wird die Bestrahlung in Kooperation mit EADS Astrium
durchgefuihrt. Deren Bauteile werden bei dem Test Uber einen Zeitraum von knapp
zwei Wochen mit einer Gesamtdosis von 100kRad bestrahlt. Es ist nicht vorge-
schrieben, dass die Sensoren zwangslaufig auch diesen Level erreichen muissen.
Stattdessen soll die maximale Dosis herausgefunden werden, bei der die Senso-
ren noch funktionieren. Da es sich um kommerzielle Bauteile handelt, bei denen
keine speziellen Strahlungsmalinahmen integriert sind, ist zu erwarten, dass die
Sensoren innerhalb der 100kRad Grenze versagen. Um nach der Bestrahlung ein
aussagekraftiges Ergebnis Uber die maximale Strahlungstoleranz zu erhalten, ist
es wichtig, dass die Sensoren wahrend der Bestrahlung nicht zerstort werden.
Sollte ein Sensor Anzeichen grol3erer Veranderungen zeigen, so wird dieser frih-
zeitig aus dem Test entnommen, damit er fir eine ausfuhrliche Vermessung nach
der Bestrahlung zur Verfligung steht. Darliber hinaus werden einige der Sensoren
bei niedrigeren Gesamtdosen enthommen, um von verschiedenen Strahlungsle-

vels Einheiten fur die ausfihrliche Vermessung zu erhalten.

Abbildung 6-6 zeigt die Montagehalterung der Sensoren. Der bestrahlte Bereich
hat eine Flache von 50x50cm. Allerdings kann die Dosis nahe an den Randgebie-
ten leicht vom vorgegeben Wert abweichen. Ein Teil der Flache wird von Astrium
belegt, so dass bei einem Sicherheitsabstand von 5cm zum Rand fur die Experi-
mente noch eine nutzbare Flache von 40cm x 13cm ubrig bleibt. Auf dieser Fla-
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che konnen bis zu 13 Sensoren gleichzeitig untergebracht werden. Um alle 16
geplanten Einheiten zu testen, missen Sensoren wahrend des Tests ausge-
tauscht werden. Dieses Vorgehen ist mdglich, da nicht alle Sensoren Uber die ge-
samte Testzeit im Strahl verbleiben. Zur Fixierung sind die Platinen auf einen
Adapter geschraubt und kdénnen dadurch leicht ausgetauscht werden. Da in der
Kammer wéahrend der Bestrahlung eine relativ starke elektrostatische Aufladung
stattfindet, werden alle schwebenden Leiterinseln geerdet. Die Drehrate der Sen-
soren liegt wahrend der Bestrahlung bei 0°/s und die Umgebungstemperatur bei

Raumtemperatur.

Abbildung 6-6: Montierte Sensoren im Strahl (Sensor Einheiten auf der untere
Platte)

Da die Platinen bei den Testexemplaren noch nicht mit raumfahrtqualifizierten
Bauteilen bestlickt sind, missen einige Anpassungen vorgenommen werden. Der
Linearregler IC1 wird vor Beginn der Bestrahlung entfernt und tberbrickt. Die
Versorgung der Platine geschieht direkt tber ein externes 5V Labornetzteil. Die
Kondensatoren am Linearregler verbleiben auf der Platine, um die Betriebsspan-
nung zu glatten. Dies ist fur einen fehlerfreien Betrieb unerléasslich. Es ist unwahr-
scheinlich, dass die Kondensatoren wahrend der Bestrahlung einen Einfluss zei-
gen. Auch die Latchup-Schutzschaltung wird entfernt und mit einem 00Ohm Wider-
stand Uberbrickt.

Bei der Bestrahlung von Bauteilen kann es einen grof3en Unterschied machen, ob
diese unter Spannung stehen oder nicht. In einigen Féllen zeigen die ausgeschal-
teten Bauteile weniger Verschleil3. Es kann aber auch vorkommen, dass die Strah-
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lungsauswirkungen deutlich starker sind. Um dieses Verhalten zu testen, werden
sowohl eingeschaltete als auch ausgeschaltete Sensoren bestrahlt. Die Versor-
gungseingange der ausgeschalteten Module sind dabei wahrend des Tests kurz-
geschlossen. Dies erfolgt Uber einen speziellen Stecker an der Platine, damit die
Module schnell fir die Messungen vorbereitet werden kénnen. Bei dem Total-
Dose-Test kann der weitere Effekt auftreten, dass niederenergetische Streustrah-
lung von den Wanden Einfluss auf den Degradationsprozess des Sensors hat. Um
diesen Effekt auszuschlie3en, konnen einige Kontrolleinheiten mit einer dinnen
Schicht aus Aluminium oder Blei umgeben werden. Diese Abschirmung wird mit

dem Gehause des Experiments realisiert.

Wahrend der Bestrahlung treten zeitabhangige Effekte auf. Die Auswirkungen ver-
schlimmern sich mit ansteigender Dosis und nehmen nach der Bestrahlung wieder
ab. Eine direkte Messung an den Sensoren ist wahrend der Bestrahlung nicht
maoglich. Stattdessen werden die Sensoren an mehreren Punkten Uber der geplan-
te Dosis vermessen. Die geplanten Messungen sollen bei Ok, 10k, 20k, 50k, 75k
und 100k durchgefihrt werden. Diese Levels kdnnen sich leicht verschieben, da
Messungen an arbeitsfreien Tagen und in der Nacht vermieden werden. Zusatzli-
che Messungen werden kurzfristig eingeplant, wenn die Sensoren frihzeitig deut-
liche Effekte zeigen.

Zur Durchfihrung der Zwischenmessungen wird die Bestrahlung kurz unterbro-
chen. Die Dauer dieser Unterbrechung darf zwei Stunden nicht Uberschreiten, da
sonst davon ausgegangen werden muss, dass deutliche Erholungseffekte auftre-
ten. Mit Ab- und Wiederaufbau in der Strahlungskammer bleibt damit noch etwa
eine Stunde, um die Sensoren zu testen. An jedem Sensor wird ein kurzer Funkti-
onstest durchgefihrt, wobei das Ausgangssignal analysiert und auf ein auffalliges
Verhalten Uberprift wird. Mit einem kurzen Drehratentest per Hand wird getestet,
ob der Ausgang der Sensoren noch reagiert. Dann erfolgt eine Aufzeichnung des
Sensorsignals, um spater eine Auswertung des Rauschverhaltens durchfihren zu
kbnnen. Zusatzlich werden der Versorgungsstrom sowie mogliche Fehlercodes
dokumentiert. Da die Auswirkungen der Strahlung nicht vorhergesagt werden kon-
nen, muss damit gerechnet werden, dass es wahrend des Tests notig wird zu im-

provisieren. Die Entscheidung des Austausches von Sensoren muss kurzfristig
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getroffen werden. Fiur den Fall, dass andere Komplikationen auftreten, ist es notig,

eine komplette Werkzeug- und Létausristung mitzufuhren.

Alle Sensoren werden nach der Bestrahlung fur 24 Stunden bei Raumtemperatur
unter Spannung betrieben. Dazu muss der entfernte Spannungsregler IC1 wieder
auf die Platine gelttet werden. Nach diesem Zeitraum wird der Sensor einem
Funktionstest unterzogen und dann unter Spannung fir eine Woche bei 100°C
getempert. Anschlie3end erfolgt erneut ein kompletter Funktionstest und Charak-

terisierung.

Testapparatur

Die Bestrahlung wird am Helmholz Zentrum fur Strahlenschutz in Minchen Neu-
herberg durchgefihrt. Es steht dort die ELDORADO CO-60 Quelle zur Verfigung.
Das linke Bild in Abbildung 6-7 zeigt die Quelle in der Bestrahlungskammer sowie
den fertigen Aufbau der Sensoren im Strahl. In einem abgeschirmten Vorraum
sind Platze fur die Durchfihrung der Messungen und Umbauten vorhanden.

Abbildung 6-7: ELDORADO Low-Dose-Quelle und Vorraum mit den Messaufbau-

ten

Der Abstand zur Quelle ist so gewahlt, dass auf der Sensorebene die Strahlungs-
rate von 360rad/h herrscht. Dieser Wert wird vor Beginn des Tests gemessen. Die
Dosismessung wahrend der Bestrahlung wird nur tber die bekannte Rate der
Quelle und die Zeit durchgefthrt. Die Stromaufnahme der Sensoren wird direkt auf
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der Anzeige des Netzgerates abgelesen. Die Genauigkeit von 1mA ist dafir aus-

reichend.

6.4.1.2 Testbedingungen

Tabelle 6-8: Testbedingungen TID-Test

Parameter Level
Nur Qualifikations-Modelle:
Testumfan 10 Einheiten (mit Gel) offen und eingeschaltet
9 3 Einheiten (mit Gel) im Gehause und eingeschaltet

3 Einheiten (mit Gel) offen und ausgeschaltet
Versorgungsspannung Platine 5V (da Linearregler entfernt)
Umgebungsbedingungen Raumtemperatur
Dosis und Rate bis maximal 100kRad bei 360 rad/h
Zwischenmessungen OkRad, 10kRad, 20kRad, 50kRad, 75kRad und 100kRad
Gesamtdauer 12 Tage

Tabelle 6-9: Testbedingung einer Zwischenmessung im TID-Test

Parameter Level

Sensor Kanal Messbereich 1 (+/- 100 °/s) Name im Datenblatt: Rate2x

Funktionstest durchfuihren
Fehlercodes Uberpriifen
Messung: Bias / Versorgungsstrom / Rauschmessung tiber 70000 Samples

Messungsumfang bei den Zwi-
schenmessungen

Dauer < 2 Stunden

6.4.2 Testspezifikation Single-Event-Effect-Test (SEE)

6.4.2.1 Testubersicht
Testbeschreibung

Mit diesem Test wird die Anfalligkeit des Sensors auf Single-Event-Effekte unter-
sucht. Eine Darstellung der Grundlagen dieses Gebiets kann in Kapitel 3.3.1
nachgelesen werden. Bei dem Test sollen die Sensoren sowohl auf Single-Event-
Upsets als auf Single-Event-Latchups untersucht werden. Zur Auslésung dieser
Effekte muss lokal Energie in die elektrische Schaltung eingebracht werden. Dafur
stehen zwei verschiedene Methoden zur Verfiigung. Die Energie kann mit Hilfe

eines Lasers oder durch den Beschuss mit schweren lonen erzeugt werden.

Als Laser eignet sich ein YAG-Laser mit einer Wellenlange von 1,06pm. Die Pho-
tonen haben dann genug Energie, um durch den Photoeffekt im Inneren des Halb-
leiters Elektronen auf das Valenzband anzuheben. Die Pulslangen liegen bei eini-
gen 100ps bei einer maximalen Frequenz von 5kHz. Damit ist es mdglich, alle in-
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teressanten LETs bis zu Energien von 90MeV/mg/cm? zu simulieren. Die ge-
wunschte Energie lasst sich dabei sehr genau einstellen, so dass sowohl Latchups
als auch Upsets getestet werden kdnnen. Da der Laser auf sehr kleine Bereiche
von 1um? fokussiert werden kann, ist auch eine Untersuchung von regionalen Ein-
flissen madglich. Die elektrische Schaltung muss allerdings von der Substratseite
bestrahlt werden, da ansonsten Metallisierungen zwischen der Oberflache und der
aktiven Region zu einer Abschwachung der Laserenergie fuhren, wodurch die Er-
gebnisse verfalscht werden. Da der Sensor nicht in Flip-Chip-Technik aufgebaut
ist, muss das Gehause in diesem Fall von der Unterseite geodffnet werden, um
zum ASIC zu gelangen. Bei dem verwendeten Plastikgehduse kann dies durch
Atzen oder Frasen erfolgen. Unter Umstanden muss das Gehause vor der Bear-
beitung fur diesen Fall mit Kleber ausgegossen werden. Zusatzlich ist es erforder-
lich, eine neue Platine zu fertigen, weil sich in dieser ebenfalls ein Durchgang un-

ter dem Sensorgehause befinden muss.

Ein grolRer Vortell ist, dass flr die Messung per Laser nur 1 bis 2 Chips nétig sind
und diese auch bei einer langeren Testdauer nicht zerstért werden. Der Laser
kann im Gegensatz zu der stochastischen Verteilung der lonen exakt kontrolliert
werden, wodurch deterministische Aussagen Uber das Verhalten des Chips ge-
wonnen werden kénnen. Eine Mittelung der Einwirkungen tber mehrere Chips ist
nicht mehr noétig. Bei der Umrechnung der Laserenergie in den aquivalenten LET
wird allerdings eine Kalibrierung benétigt, wobei diese Umrechnung bei ICs auch
einen nichtlinearen Zusammenhang aufweisen kann. Die bei dem Lasertest ge-
wonnen Ergebnisse sind so aussagekraftig wie ein klassischer Strahlungstest. Zur
Gewinnung ahnlicher Aussagen mit einem lonenstrahl muss ein sehr teurer p-
Beam verwendet werden, der allerdings keine so grof3en Energien liefern kann.
Wegen der Neuheit der Technologie reicht ein Lasertest jedoch zurzeit noch nicht

fur eine Qualifizierung nach ESA Norm aus.

Nach einer Absprache mit dem Auftraggeber wurde entschieden, fir den Test
doch einen herkbmmlichen lonenstrahl zu verwenden. Der Test wird an der Hea-
vy-lon-Irradiation-Facility [36] durchgefuhrt. Auch bei lonen besteht das Problem,
dass diese nicht sehr tief ins Material eindringen kdonnen. Zur Bestrahlung des
ASIC werden daher spezielle Sensoren verwendet, bei denen der Deckel entfernt
wird. Dariber hinaus sind diese Einheiten im Inneren des Open-Cavity-Gehauses
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nicht mit Gel aufgeftllt. Abbildung 5-1 zeigt diesen Aufbau. Wegen der freiliegen-
den Elektronik missen die Sensoren wahrend der Testprozedur vor Licht abge-
schirmt werden, um Stoéreinflisse auszuschlieBen. Bei dem im Inneren des Ge-
hauses untergebrachten MEMS-Element besteht das Problem, dass dieses einen
eigenen, relativ dicken Deckel hat, den die lonen nicht durchdringen kénnen. Die-
ser kann nicht entfernt werden, ohne dass das System funktionsunttichtig wird. Es
wird aber sowieso nicht davon ausgegangen, dass das die MEMS-Element Single

Event Effekte zeigen wirde.

Zur Erzeugung von verschiedenen Energien sind unterschiedliche lonen nétig. Die
Anlage erzeugt einen lonen Cocktail, der in einem Speicherring gehalten wird. Die
lonen mussen dabei ein sehr &hnliches Verhéaltnis von Masse zu Ladung aufwei-

sen. Tabelle 6-10 zeigt die Zusammensetzung dieses Cocktalils.

Tabelle 6-10: UCL High-Penetration-lon-Cocktalil

lon-Spezies Energy [MeV] Range [um Si] LET [MeV/mg/cm?]
13 C 4+ 131 266 1.2

22 Ne 7+ 235 199 3.3

28 Si 8+ 236 106 6.8

40 Ar 12+ 372 119 10.1

58 Ni 17+ 500 85 21.9

83 Kr 25+ 756 92 32.4

Fur die Bestrahlung wird die gewiinschte lonen-Spezies aus dem Ring geholt, wo-
bei diese innerhalb des verwendeten Cocktails in einigen Minuten gewechselt wer-
den kann. Zur Verfigung stehen 6 diskrete Energien von 1.2 bis 32.4
MeV/mg/cm?. Energien zwischen diesen Werten kénnen durch eine Neigung des
Experimentes gegen den Strahl erzeugt werden. Dadurch verlangert sich der Weg
der lonen durch die aktive Region und der effektive LET wird erhoht. Die Strahlen-
dosis des Testobjekts muss wahrend des gesamten Experiments Uberwacht wer-
den. Wenn aufgrund einer hohen Dosis TID-Effekte auftreten, muss das Experi-

ment ausgewechselt werden.

Abbildung 6-8 zeigt den schematischen Aufbau des Tests. Die Sensoren werden
auf einer 25cm x 25cm grof3en Montageplatte fixiert. In der Kammer kann inner-
halb von 10 Minuten ein Vakuum erzeugt werden, da der lonenstrahl das Testob-
jekt sonst nicht erreichen kann. Zur Positionierung der Sensoren im Strahl kann
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die Montageplatte in der Strahlebene verschoben werden, wobei der Bewegungs-
spielraum 260mm x 100mm betragt. Fur die Veranderung des LET ist ein Mecha-
nismus zur Drehung der Platte um £90° gegen den Strahl vorhanden. Um die
Drehachse durch die aktive Region im Chip zu legen, ist es moglich, die Montage-
platte einige Zentimeter in der Strahlrichtung zu verschieben.

USB nach SPI

Konverter
USB Bus
Strahlungskammer
Steuerungs-
und
Messrechner
-
Bewegliche
Montageplatte
Durchfithrung Platine + Sensor /
Spannungsversorgung Strahlungs- |
mit Latchup | kammer 1]
Schutzschlatung
lonenstrahl

Steuerungs- Vakuum Speicherring
einheit Pumpe
der Testanlage

Zyklotron

Abbildung 6-8: Schematischer Aufbau des Single-Event-Effekts-Test

Der zur Steuerung der Anlage bendtigte Kontrollrechner wird vom Betreiber zur
Verfigung gestellt. Die Versorgung der Sensoren wird von EADS Astrium Uber
zwei spezielle Energiequellen gewahrleistet, die im Falle eines auftretenden Lat-
chups dafur sorgen, dass der Sensor nicht zerstort wird. Ein weiterer separater

Computer wird dazu verwendet, die Sensoren wahrend des Tests auszulesen.

Um die Sensoren fir den Test vorzubereiten, ist eine Anpassung der Platine nétig.
Damit die Schutzschaltung der Energieversorgung funktioniert, missen der Line-
arregler IC1 und die dazugehorigen Filterkondensatoren sowie die Latchup-
Schutzschaltung auf der Platine entfernt werden. Die Kondensatoren am Sensor
sind fur den Betrieb nétig und verbleiben auf der Platine. Sie haben eine Gesamt-
kapazitat von ca. 300nF, was im Latchup-Fall nicht zu einer Zerstérung des Sen-
sors fuhrt. Beim Sensor muss der Deckel vorsichtig entfernt werden, da die Bond-
drahte im Gehause sehr empfindlich sind. Nach dieser Prozedur wird ein Funkti-
onstest des Sensors durchgefuhrt. Dabei ist Umgebungslicht zu vermeiden. Zu-

satzlich muss der Sensor vor Staub und Feuchtigkeit geschitzt werden.
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Der Latchup-Test und der Single-Event-Upset-Test werden gleichzeitig durchge-
fuhrt. Da die Anfalligkeit des Sensors vor dem Test nicht bekannt ist, soll zu Be-
ginn moglichst schnell ein LET gefunden werden, bei dem Single-Event-Effekte
auftreten. Wenn die Teilchenenergie und Rate grol3 genug sind, dann treten Effek-
te innerhalb von sehr kurzer Zeit nach dem Einschalten des Strahls auf. Deshalb
wird der Test gleich bei mittleren lonen Energien begonnen. Danach werden ab-
wechselnd hohere und niedrigere Levels benutzt, um die Schwellenwerte und die
Sattigungslevel fur das Auftreten von SEE zu bestimmen. In der Regel sind Mes-
sungen bei funf verschiedenen LET nétig, um die Kurven der kritischen Quer-
schnitte zu erstellen. Der Teilchenfluss bei einer zugehdrigen lonen Energie muss
so grol3 gewéahlt werden, dass in der Aufzeichnungszeit von maximal 10 Minuten
geniugend viele Ereignisse auftreten. Die Teilchenrate der lonenquelle kann dazu
von einigen bis zu 1x10* Teilchen pro Sekunde eingestellt werden. Sollte bei einer
Teilchenenergie kein Ereignis auftreten, dann wird nach 10" lonen/cm? abgebro-
chen.

Latchup-Test

Latchups treten im Normalfall bei hoheren Energien der lonen auf. Zur Berech-
nung der kritischen Querschnitte ist es nétig, die Zahl der Latchup Ereignisse pro
Zeit zu zahlen. Zusatzlich soll auch eine Ubersicht gewonnen werden, welche
Strome der Sensor im Fall eines Latchup aufnimmt, soweit dies ohne Zerstérung
madglich ist. Bei einem komplexen System wie dem MEMS-Sensor kénnen im In-
neren sehr unterschiedliche Latchup-Félle auftreten, die von einer leichten Strom-
erh6hung bis zum kompletten Kurzschluss reichen. Diese Informationen werden
spater bendtigt, um in der Flughardware die Schaltstrome der Latchup Schutz-
schaltung einzustellen. Auch die Haufigkeit des Auftretens von Mikro-Latchups,
die nur einen sehr geringen Stromanstieg bewirken, ist eine wichtige Grol3e, da

diese spater nicht von der Schutzschaltung erkannt werden.
Single-Event-Upset-Test

Die Schwellenenergie, ab der es zu SEU kommt, liegt in der Regel tiefer als die
der SEL. Die Kurve des kritischen Querschnitts kann entweder fir alle auftreten-
den SEU gezeichnet werden oder es erfolgt eine Aufschlisselung in einzelne
Upset Arten, wobei sich dann fir jeden Fall eine eigene Kurve ergibt. Um die Er-
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eignisse zu erfassen, werden der Sensorausgang und die Fehlerregister des Sen-
sors wahrend der Bestrahlung ausgelesen. Auftretende Ereignisse werden zu-
sammen mit der Zeitinformation fir die spatere Auswertung abgespeichert. Die
Zeitinformation ist nétig, um spater die Einstellung des lonenstrahles mit den
Messdaten zu synchronisieren. Bei der Wahl der Teilchenrate der lonen muss
auch auf die Reaktionszeiten der Aufzeichnungshardware geachtet werden. Diese
muss in der Lage sein, das System nach einem Fehler wieder in den normalen
Betriebsmodus zu bringen, ohne dass in dieser Zeit bereits der néchste Fehler
auftritt. Die Zeit, in der die Software nicht in der Lage ist, auftretende Fehler zu
erkennen, darf bei der spateren Berechnung der Ereignisrate nicht miteinbezogen
werden. Wenn ein Fehler dauerhaft bestehen bleibt oder das Experiment nicht
mehr auf Anfragen am digitalen Interface reagiert, wird ein Reset des Sensors
durchgefiihrt. Wechselt der Sensor auch dadurch nicht wieder in den normalen
Betriebszustand, dann gibt die Software ein sichtbares Signal aus. Es wird manu-
ell der Strom aus- und wieder eingeschaltet. Eine Beschreibung des Effekts muss

in einem solchen Fall dokumentiert werden.

Testapparatur

Die Heavy-lon-Irradiation-Facility (HIF UCL) liegt in Belgien. Der Aufbau befindet
sich in einer der Experimenthallen des Louvain-la-Neuve Zyklotrons (CYCLONE).
Diese Anlage ist speziell fur die Untersuchung von Single-Event-Effekten gebaut
worden und wird von der ESA betrieben. Das linke Bild in Abbildung 6-9 zeigt die
Bestrahlungskammer. Auf der rechten Seite ist der Montagerahmen zu sehen. Zur
Beobachtung der Sensoren wahrend der Bestrahlung ist eine Kamera im Inneren
der Kammer vorhanden. Die Konfiguration des Strahls erfolgt Giber einen Steue-
rungsrechner, der alle Einstellungen der Anlage fir die Auswertung abspeichert.
Mit in der Kammer angebrachten Sensoren kann die Strahlungsintensitat, Strahl-
Homogenitat sowie die Strahlungsdosis auf den Sensor aufgezeichnet werden.

Die Belegung der Anlage ist sehr hoch. Daher ist eine langere Planung mit dem
Betreibe erforderlich.
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Abbildung 6-9: SEE Strahlungskammer (Bild Quelle: UCL)

6.4.2.2 Testbedingungen

Tabelle 6-11: Testbedingungen Single-Event-Latchup-Test

Parameter Level

Testumfang Nur Qualifikations-Modelle: 4 Sensoren

Versorgungsspannung Platine 5V (da Linearregler IC1 uberbrickt) von Spannungsversorgung mit Latchup-Schutz
Umgebungsbedingungen Raumtemperatur

Sensor Kanal Messbereich 1 (+/- 100 °/s) Name im Datenblatt: Rate2x

6.5 Thermaltests
6.5.1 Testspezifikation Thermal-Cycling-Test (TEMP-CYC)

6.5.1.1 Testubersicht
Testbeschreibung

Ziel dieses Tests ist es, die Funktionstichtigkeit des Experimentes bei den maxi-
mal spezifizierten Temperaturen sowie schnellen Temperaturwechseln zu bestéati-
gen. Zu diesem Zweck wird das Experiment in eine Klimakammer eingebaut.
Abbildung 6-10 zeigt diesen Testaufbau. Die Temperatur wird durch die Umge-
bungsluft an der Oberflache des Experiments vorgegeben. Um eine gleichmaliige
Verteilung zu erreichen, wird die Luft von einem Ventilator durchgemischt. Zusatz-

lich wird die Kammer getrocknet, damit bei tiefen Temperaturen keine Kondensa-
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tion von Wasser stattfindet. Die Umgebungstemperatur des Experiments wird
wahrend des gesamten Tests gemessen, um sicherzustellen, dass die maximalen

und minimalen Qualifikationstemperaturen auch erreicht werden.

Temperaturschrank

USB nach SPI

USB Bus

Spannungs- Steuerungs-
T und

versorgung
Messrechner

Temperturschrank
Steuerung

GPIB nach

RS232 Konverter

GPIB Bus

Abbildung 6-10: Schematischer Aufbau des Thermal-Cycling-Test

Bei der Wahl der Temperaturlevels gibt es zwei Ansatze. Ein grol3er Temperatur-
bereich erfordert zwar eine aufwandige Qualifikation, erleichtert aber spater die
Temperaturregelung im Missionseinsatz. Ein kleiner Temperaturbereich macht im
Gegensatz spater ein aufwandiges Thermalkontrollsystem erforderlich. Fir die
Qualifikation werden die Testlevels gewahlt wie sie in der Norm ECSS-E-10-03

Appendix B.5 fur Standard-Equipment vorgeschlagen werden:
¢ Qualifikations-Limits: -35°C bis 70°C

e Abnahme-Limits: -25°C bis 60°C

e Maximale Einschalttemperatur: -45° bis 80°C

Maximale Betriebstemperatur (ausgeschaltet): -40°C bis 80°C

Zur Vereinfachung der Testdurchfihrung wird fir alle obern genannten Limits der
ungunstigste Fall von -45°C bis 80°C gewahlt. Um Kontrollunsicherheiten auszu-
schlieBen, werden diese Levels noch einmal um 5°C erweitert. Abbildung 6-11
zeigt den geplanten Temperaturverlauf. Insgesamt werden acht komplette Zyklen
gefahren. Beim ersten Zyklus ist das Experiment wahrend der Temperaturrampen
ausgeschaltet. Dafur wird das Experiment nach dem Erreichen der beiden Maxi-
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maltemperaturen einem Einschalt-Test unterzogen. Fur den Rest der Zyklen bleibt

der Sensor eingeschaltet, wobei das Sensorsignal kontinuierlich ausgelesen wird.

Temperatur [°C] einschalten

ausschalten

Max 2h 2h

+85°C

6 weitere Zyklen (Qualifikation)
2 weitere Zyklen (Acceptance)

—_— >

Raum
Temperatur
20°C

Min
-50°C

einschalten

1 Zyklus
S

|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
4
|
|
|
|
|
|
|
L
|
|
|
|
|
1
|
|
|

|
I
I
I
I
|
L

2h } 2h
I
I
|
1
I
|
I

Zeit

Abbildung 6-11: Testkurve des Thermal-Cycling-Test

Testapparatur

Abbildung 6-12: Messaufbau des Temperatur-Zyklen-Test
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Wahrend den Temperaturwechseln soll die Temperatur méglichst schnell geandert
werden. Deshalb wird das Experiment in der Mitte der Temperaturkammer auf ei-

nem Gitter befestigt, damit es an allen Seiten von der Luft umstromt wird.

6.5.1.2 Testbedingungen

Tabelle 6-12: Testbedingungen Thermal-Zyklen-Test

Parameter Level

Qualifikations-Modelle: 4 Einheiten (mit Gel)

Testumfang Proto-flight-Modelle: 4 Einheiten

Versorgungsspannung Platine A%

In der Klimakammer

Umgebungsbedingungen Warmekapazitat der Befestigung mdoglichst klein

Messbereich 1 (+/- 100 °/s) Name im Datenblatt: Rate2x

Sensor Kanal Messbereich 1 (+/- 2 g) Name im Datenblatt: Acc2y (nur Sensortyp SD755)

8 Komplette Temperaturzyklen (Qualifikations-Modelle)

Anzahl der Zyklen 4 Komplette Temperaturzyklen (Proto-flight-Modelle)

Maximale Temperatur +80 °C (+5°C Testunsicherheit)

Minimale Temperatur -45 °C (-5°C Testunsicherheit)

Temperaturgradient (dT/dt) >2 °C/min

Testzeit Min. 2 Stunden pro Testabschnitt, nach Einschwingen auf die Temperatur

6.5.2 Testspezifikation Thermal-Vacuum-Test (TEMP-VAC)

6.5.2.1 Testubersicht
Testbeschreibung

Ziel dieses Tests ist es zu zeigen, dass das Experiment in der Lage ist, die wegen
des vorhandenen Vakuums im Orbit auftretenden Thermalbelastungen auszuhal-
ten. Im Vakuum kommt es aufgrund der fehlenden Konvektion zu lokal héheren
Temperaturbelastungen, was im ungunstigsten Fall zu Fehlern oder dem Versa-
gen der Hardware fuhren kann. Fur die Durchfiihrung des Tests befindet sich das
Experiment in einer Vakuumkammer, die in einem Temperaturschrank montiert ist.

Abbildung 6-13 stellt den Aufbau des Systems schematisch dar.
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Vakuum
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Abbildung 6-13: Schematischer Aufbau des Thermal-Vakuum-Test

Durch die kleine Bauweise der Vakuumkammer ist es nicht méglich, Strahler ein-
zubringen, die den Einfluss der Sonne oder Erde simulieren. Da spater ein Einsatz
des Experimentes im Inneren des Satelliten geplant ist, missen solche Einfliisse
auch nicht getestet werden. Dort wird meist ein schwarzer Anstrich verwendet, um
einen optimalen Warmeausgleich durch Strahlung zu erméglichen. Daher wird
dieser Aufbau auch hier verwendet. Alle Innenflachen mit Ausnahme der Kontakt-
flachen des Experiments sind schwarz angestrichen. Die Kammer wird mit Hilfe
eines zweistufigen Vakuumsystems evakuiert. Eine  Membranpumpe sorgt fur die
Herstellung eines groben Vakuums. Dahinter folgt eine zusatzliche Turbomoleku-
larpumpe, die das Hochvakuum erzeugt. Da die Pumpleistung eines solchen Sys-
tems begrenzt ist, durfen keine grol3en Lecks vorhanden sein. Dies stellt einen
kritischen Punkt des Systems dar, da viele Dichtungen verwendet werden. Zur
Kontrolle des Vakuums ist ein Druckmessgerét an das System angeschlossen, mit
dem der Restdruck Uber die ganze Zeit des Experimentes tberpruft wird.

In der Vakuumkammer wird das Experiment mit einer Montagevorrichtung mon-
tiert, die dem Design der echten Anbindung entsprechen sollte. Da dieses aber
noch nicht bekannt ist, wird mit dem worst-case Szenario gearbeitet. Die Warme
wird dann hauptsachlich Uber Strahlung ausgetauscht. Die Anbindung des Sen-

sors an die Kammer erfolgt durch ein dinnes Winkelelement, Gber das nur ein
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geringer Warmestrom flie3t. Die Temperatur der Einspannstelle ist bei diesem
Test nicht geregelt. Der Temperaturlevel der gesamten Vakuumkammer wird
durch die Umgebungstemperatur der Temperaturkammer eingestellt. Da das Sys-
tem eine relativ grof3e Warmekapazitat aufweist, sind schnelle Temperaturwechsel
nicht mdglich. Diese werden stattdessen im Thermalzyklen-Test durchgefihrt.

Der Sensorausgang wird wahrend dem Test gemessen. Daflr ist ein Kabel in die
Vakuumkammer hineingefthrt, Gber das die Versorgungsspannung und die Da-
tensignale geleitet werden. Fir den Test der Latchup-Schutzschaltung sind zwei
zusatzliche Signale erforderlich. Mit einem davon kann die Schaltung nach einer
Auslosung wieder aktiviert werden. Uber die andere Leitung kann der Betriebstrom
im Inneren des Experiments erhoht werden. Dafir ist am Ausgang der Latchup-
Schutzschaltung ein Widerstand angebracht. Wird dieser auf das Ground-Level
gelegt, dann erhoht sich der Strom Uber den Transistor der Latchup-
Schutzschaltung auf 100mA und simuliert damit den EOL-Fall des Sensors nach
der Strahlungsbelastung im Orbit. Der Widerstand ist im Inneren des Gehauses
untergebracht, um die Leistung dort in Warme abzugeben.

Es werden insgesamt 6 Temperaturen Uberwacht. Die Temperatur der Thermal-
kammer sowie die interne Temperatur des Sensors kénnen direkt Uber Software
ausgelesen werden. Zur Uberwachung der restlichen Temperaturen werden
PT100-Widerstande eingesetzt. Diese sind mit Kleber an den vorgesehenen Stel-
len fixiert, wobei Warmeleitpaste zwischen Sensor und Teststelle fir einen hohen
Warmeubergang sorgt. Mit PT100-Temperaturfihlern werden folgende vier Tem-

peraturen gemessen:

Temperatur an der Innenwand der Vakuumkammer

Temperatur des Gehauses nahe der Einspannstelle

Temperatur der Platine unter den 2N2907A Transistoren der Latchup-

Schutzschaltung

Temperatur der Platine unter dem MEMS-Sensor
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Die Temperatur am Experimentgehause dient dabei als Referenztemperatur und
wird zur Einstellung der Qualifikationslevel verwendet. Wegen der Kompaktheit

des Experiments wird nur dieser eine Referenzpunkt benutzt.

Temperatur [°C] einschalten Latchup-test
A

Maximale Last ausschalten
Max min 2h 4
+85°C

Raum \
Temperatur
20°C
Min

-50°C min2h 1~ 2h %h

[N
=
[N
=

Verhalten
aufzeichnen

ausgasen
Verhalten
aufzeichnen

Verhalten
aufzeichnen

Verhalten
aufzeichnen

einschalten  Maximale Last Latchup-test .
» Zeit

Druck [mbar]
A

Umgebung

1 bar /

10”-2 mbar
Min I
< 10"-3 mbar Zeit

Abbildung 6-14: Testkurve des Thermal-Vakuum-Test

Abbildung 6-14 zeigt die geplante Testkurve. Die verwendeten Temperaturlevels
sind dabei die gleichen wie im Thermal Zyklen Test. Wie in der ECSS-Norm als
Option angegeben, wird nur ein kompletter Zyklus im Vakuum gefahren. Fir die
restlichen Zyklen wird der Thermalzyklus-Test unter normalem Umgebungsdruck
verwendet. Die hohe Temperatur wird zuerst angefahren, um das Ausgasen im

Vakuum zu erhohen.

Testapparatur

Abbildung 6-15 zeigt den Aufbau der Vakuumkammer. Im rechten Bild ist die Mon-
tagehalterung fur den Sensor zu erkennen. Links ist die fast fertig montierte Kam-
mer dargestellt. Zum Zeitpunkt der Fotos fehlte noch der schwarze Innenanstrich.
Der linke Teil von Abbildung 6-16 zeigt den gesamten Testaufbau. Im rechten Bild

ist die in der Temperaturkammer eingebaute Vakuumkammer zu sehen.

DREWSII Abschlussbericht



EADS |

Innovation Works Seite 108

Abbildung 6-15: Interner Aufbau der Vakuumkammer

Abbildung 6-16: Experimentaufbau des Thermal-Vakuum-Tests

6.5.2.2 Testbedingungen

Tabelle 6-13: Testbedingungen Thermal-Vakuum-Test

Parameter

Level

Testumfang

Qualifikations-Modelle: 1 Einheit (mit Gel)
Proto-flight-Modelle: 4 Einheiten

Versorgungsspannung Platine

A%

Sensor Kanal

Messbereich 1 (+/- 100 °/s) Name im Datenblatt: Rate2x
Messbereich 1 (+/- 2 g) Name im Datenblatt: Acc2y (nur Sensortyp SD755)

Anzahl der Zyklen

1 Kompletter Temperaturzyklus im Vakuum

Maximale Temperatur

+80 °C (+5°C Messunsicherheit)

Minimale Temperatur

-45 °C (-5°C Messunsicherheit)

Vakuum Druck

107-2 hPa (mbar) oder weniger

Temperaturgradient (dT/dt)

<2 °C/min (Hohe Temperaturgradienten werden im Temp. Cycling Test getestet)

Testzeit

2 Stunden pro Testabschnitt
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6.5.3 Testspezifikation Burn-in-Test (BURN-IN)

6.5.3.1 Testbeschreibung

Dieser Test wird nur an den Flugeinheiten durchgefuhrt. Er dient dazu, fehlerhafte
Einheiten vor Beginn der Mission zu identifizieren. Bei elektrischen Bauteilen gilt
die Regel, dass die Ausfallwahrscheinlichkeit der Komponenten in den ersten Be-
triebsstunden am grof3ten ist. In den meisten Fallen tritt ein im Bauteil vorhande-
ner Fehler bereits innerhalb kurzer Zeit nach Betriebsbeginn zum Vorschein und
fuhrt damit zum Ausfall. Nach diesem Zeitraum féallt die Kurve der Ausfallwahr-
scheinlichkeit stark ab, so dass Komponenten, die diesen Anfangszeitraum unbe-
schadet Uberleben, mit grof3er Wahrscheinlichkeit auch in der spezifizierten Le-

benszeit nicht ausfallen.

Es werden Uber einen langeren Zeitraum Temperaturzyklen gefahren. Der Test
wird bei den maximal spezifizierten Temperaturlevels durchgefihrt, um die Bautei-
le bis an die Belastungsgrenze zu testen. Zum Bestehen des Tests dirfen die
Einheiten innerhalb der letzten 100 Stunden keine Ausfallerscheinungen zeigen.

6.5.3.2 Testbedingungen

Tabelle 6-14: Testbedingungen Burn-In-Test

Parameter Level
Testumfang Proto-flight-Modelle: 4 Einheiten
Versorgungsspannung Platine A%

Messbereich 1 (+/- 100 °/s) Name im Datenblatt: Rate2x

Sensor Kanal Messbereich 1 (+/- 2 g) Name im Datenblatt: Acc2y

Testumfang Qualifikation: Alle Flugeinheiten

Dauer > 212 Stunden (250 Stunden — Thermal Vakuum Zeit — Thermal Zyklen Zeit)

+80 °C (+5°C Messunsicherheit)

Temperaturlevels -45 °C (-5°C Messunsicherheit)

W artezeit Jeweils 4 Stunden bei den Maximaltemperaturen

6.6 Vibrationstests
6.6.1 Testspezifikation Sinus-Vibration-Test (SIN-VIB)

6.6.1.1 Testlbersicht

Testbeschreibung
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Ziel des Tests ist die Bestatigung der Widerstandsfahigkeit des Experimentes ge-
gen Vibrationen mit niedriger Frequenz. Diese treten wahrend der Aufstiegsphase
in der Rakete auf und werden hauptséchlich durch Verbrennungsschwingungen im
Triebwerk erzeugt. Im darauf folgenden Orbit-Betrieb ist eine derartige Belastung

nicht mehr vorhanden.

Der zur Durchfihrung des Tests benutzte Messaufbau ist schematisch in
Abbildung 6-17 dargestellt. Die Sinus-Vibration wird mit einem mechanischen
Schwingtisch erzeugt. Die Funktionsweise eines solchen Elements entspricht in
etwa der eines gewohnlichen Lautsprechers. Das zur Ansteuerung genutzte Sinus
Steuersignal wird von einem Signalgenerator erzeugt und dann von einem Leis-
tungsverstarker verstarkt, bevor es den Schwingtisch treibt. Die entstehende
Schwingung wird mit einem Piezo-Beschleunigungssensor, der auf dem Experi-
ment aufgeklebt ist, abgegriffen. Dessen Signal wird von einer Ladungspumpe
verstarkt und in den Signalgenerator zurtckgefiihrt. Zur SchlieBung der Rege-
lungsschleife ist dafur ein spezieller Eingang vorhanden.

Oszi

M rstarker Sensor

Experiment

Montage
Adapter

=

Signal Generator Power Amplifier Schwingtisch
(Sinus) B&K 2707 B&K 4808

Abbildung 6-17: Aufbau des Sinus-Vibrationstest

Zur Charakterisierung einer Sinusvibration kénnen die drei Gréfen Beschleuni-
gung, Geschwindigkeit und maximale Auslenkung verwendet werden. Dabei ist es
entscheidend, dass alle drei Grof3en voneinander abhangig sind. Eine Beschrei-
bung dieser Verhaltnisse kann in der Literatur [25] nachgelesen werden.

Die Grenzlevels des Tests werden durch zwei Parameter des Schwingtisches
festgelegt. Aufgrund der zur Verfigung stehenden elektrischen Leistung ergibt
sich eine maximale erzeugbare Kraft. Diese limitiert bei einem festgelegten Be-
schleunigungslevel die mogliche Nutzlast. Bei sehr starken Leistungsverstarkern
kann es allerdings auch vorkommen, dass die durch Reibung erzeugte Warme im
Inneren des Schwingtisches der limitierende Faktor ist. Bei niedrigen Frequenzen
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spielt dagegen die maximale Auslenkung die entscheidende Rolle. Bei einer fest-
gelegten Maximalbeschleunigung steigt die daraus resultierende Amplitude mit
abfallender Frequenz stetig an. Hierdurch wird der maximal erzeugbare Beschleu-

nigungslevel begrenzt.

Die verwendeten Testamplituden sollten dem des benutzten Tragersystems inklu-
sive einem Sicherheitsfaktor entsprechen. Da das verwendete Tragersystem zum
Zeitpunkt der Testplanung noch nicht bekannt ist, werden die in der ECSS-Norm
angegebenen Standard-Level verwendet. Fir Hardware mit einer Masse kleiner
50kg und einer ersten Resonanzfrequenz grof3er 100Hz werden folgende Be-

schleunigungen angesetzt:
e \Von 5Hz bis 21Hz 22 mm (Spitze -- Spitze)
e \Von 21Hz bis 60Hz 20 g (0 -- Spitze)

e Von 60Hz bis 100Hz 6 g (0 -- Spitze)

Der zur Verfugung stehende Schwingtisch hat allerdings nur eine Auslenkung von
maximal 12mm. Dadurch missen die Beschleunigungslevels ab Frequenzen un-
terhalb von 30Hz reduziert werden. Da das Experiment durch seine kleinen Ab-
messungen und dicken Wande einen sehr steifen Aufbau besitzt, sind die tiefen
Frequenzen bei diesem Test aber auch nicht der kritische Punkt.

Bei dem Test muss der Sensor in drei senkrecht zueinander stehenden Achsrich-
tungen getestet werden. Eine direkte Befestigung des Experimentes auf dem
Schwingtisch kommt daher nicht in Frage. Stattdessen wird fur diesen Zweck ein
spezieller Adapter benétigt. Da dieser beim Test mit beschleunigt werden muss,
ist sein maximal erlaubtes Gewicht limitiert. Der verwendete Schwingtisch kann
bei einem Maximallevel von 20g mit einer Nutzlast von 420g betrieben werden. Da
davon ausgegangen werden muss, dass die Schwingungsformen bereits im nahen
Grenzbereich Verzerrungen aufweisen, wird in diesem Fall fir den gesamten Auf-
bau ein maximales Gewicht von 3509 festgesetzt. Das Gewicht der Experimenttei-
le ist in Tabelle 5-2 aufgelistet. Insgesamt wiegt dieses etwa 100g. Die Befesti-
gungsschrauben und restlichen Kleinteile haben ein Gewicht von ungefahr 30g, so
dass nach dem Abzug ein Gewicht von 220g fir den Adapter tbrig bleibt. Trotz
des kleinen Gewichts muss die Konstruktion starr sein, um die spezifizierten Vibra-
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tionen Ubertragen zu kdnnen. Wahrend dem Test in eine Achsrichtung sollen kei-

ne Beschleunigungen in andere Achsrichtungen auftreten.

Die Sensoren sollen auf dem Adapter wie im Flugeinsatz montiert sein. Der Sen-
sor liegt in diesem Fall eben auf dem Untergrund auf und ist tGber die vier dafir am
Gehéause vorgesehenen Befestigungsflansche fixiert. Beim Test soll der Unter-
schied in der Ubertragungsstarke der Schwingungen iiber die Montagepunkte den
Faktor 3dB nicht Uberschreiten. Daher ist es nétig, die Befestigungsschrauben
gleichmafig mit einem Drehmomentschlissel anzuziehen. Des Weiteren missen
die Schrauben mit einem Sicherungskleber fixiert werden, damit sich diese beim
Test nicht I6sen. Um Gewicht zu sparen, wurden zwei verschiednen Adapterplat-
ten gefertigt. Abbildung 6-18 zeigt die Konstruktion dieser Elemente.

Abbildung 6-18: Konstruktion der Montageadapter fir die Vibrationstests

Die Qualifikationsmodelle missen speziell fir den Test vorbereitet werden. Alle
grof3en Bauteile auf der Platine missen mit Kleber fixiert werden, wie dies auch in
der fertigen Flugversion der Fall ist. Der Kleber wird vor dem Verkleben erwarmt,
um seine Viskositat zu erh6hen. Dadurch gelangt er beim Klebevorgang besser

unter die Bauteile. Fur das Einléten des Steckers muss der dazu vorgesehene
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Lotadapter benutzt werden. Vor der Létung mussen alle Schrauben fest angezo-
gen sein. Dieses Vorgehen verhindert, dass an der Einlotstelle im spateren Ge-
haduse Spannungen auftreten, die wahrend des Vibrationstests zu Rissen auf der
Platine fuhren kénnen. Bei der Montage der Platine im Testgehduse mussen alle
Befestigungsschrauben mit Sicherungsringen und Sicherungslack versehen wer-
den. Damit an den Einspannstellen keine Spannungsspitzen entstehen, muss an
jeder Schraube eine Beilagscheibe mit grolem Kopf verwendet werden. Bei der
kommerziellen Version des Linearreglers, die bei diesem Test zum Einsatz
kommt, wird fur den Betrieb im Gegensatz zu der weltraumqualifizierten Version
eine Isolationsscheibe benttigt. Sie muss bei der Durchfiihrung des Tests entfernt
werden, da dieses weiche Material sonst beim Vibrationstest flieRen kann, wo-
durch eine sichere Befestigung des Linearreglers nicht gewahrleistet ist. Bei der
spateren Mission ist der Sensor wahrend der Aufstiegsphase ausgeschaltet. Da-
her wird auch der Vibrationstest ohne angelegte Spannung durchgefihrt, wodurch
die fehlende Isolation kein Problem darstellt.

Im Test sollen alle Resonanzfrequenzen erfasst werden. Dazu wird vor Beginn
des eigentlichen Tests eine Resonanzfrequenzsuche durchgefiihrt, wobei alle
Frequenzen mit einem Verstarkungsfaktor gréRer 3 aufgezeichnet werden. Die
Resonanzfrequenzsuche findet in dem Frequenzbereich von 5Hz bis 2000Hz statt
und wird bei einem niedrigen Beschleunigungslevel durchgefiihrt. Danach werden
nacheinander alle drei Achsen getestet. Um Fehler friihzeitig zu erkennen, wird
der Test zuerst auf einem reduzierten Levels durchgefuhrt. Danach erfolgt eine
Wiederholung mit den spezifizierten Werten. Jeweils vor und nach dem Test mus-
sen Sichtkontrollen am Design durchgeftihrt werden. Alle Unregelmafiigkeiten sind

zu dokumentieren.

Testapparatur

Im linken Bild von Abbildung 6-19 ist der komplette Messaufbau des Sinus-
Vibrationstests zu sehen. Im rechten Bild ist der Schwingtisch mit Montageadapter
und dem darauf befestigten Sensor gezeigt.
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Abbildung 6-19: Shaker-Aufbau fir den Sinus-Vibrationstest

6.6.1.2 Testbedingungen

Tabelle 6-15: Testbedingungen Sinus-Vibration-Test

Parameter

Level

Testumfang

Qualifikations-Modelle: 1 Einheit (mit Gel)
Proto-flight-Modelle: 4 Einheiten

Versorgungsspannung Platine

Ohne Spannung

Dauer

Ein Zyklus hoch auf 200Hz und ein Zyklus runter bis 5Hz. 2 Oktaven pro Minute

Umfang

Alle 3 Achsen

Level 5Hz - 30Hz

12mm peak-peak

Level 30Hz - 60Hz

20g

Level 60Hz — 200Hz

69

6.6.2 Testspezifikation Random-Vibration-Test (RND-VIB)

6.6.2.1 Testlbersicht

Testbeschreibung

Der Random-Vibration-Test wird zur Simulation der héherfrequenten unregelma-

RBigen Schwingungen, die wahrend der Startphase entstehen, benutzt. Beim Test

erfahrt der Schwingtisch eine zuféllige Anregung. Es kann dabei keine feste Fre-
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guenz angegeben werden. Stattdessen weist die Schwingung eine vorgegebene

spektrale Verteilung auf.

Der schematische Aufbau des Experiments kann in Abbildung 6-20 gesehen wer-
den. Er ist dem Aufbau des Sinus-Vibrationstests sehr dhnlich, allerdings wird als
Signalquelle und Messgerat ein Vektor-Signal-Analysator verwendet. Dieser be-
sitzt einen Signalausgang, mit dem das fur den Test bendétigte Spektrum ausge-
geben werden kann. Aul3erdem kann das vom Referenzsensor stammende Mess-
signal durch eine Fourieranalyse auf seine spektrale Zusammensetzung Uberprift
werden. Der Test wird direkt nach dem Sinus Vibrationstest durchgefihrt. Das Ex-
periment inklusive Montageadapter wird direkt bernommen wird. Informationen

Uber den Aufbau und die Vorbereitung kdnnen in Kapitel 6.5.3 nachgelesen wer-

den.
,— Messverstarker Sensor
Experiment
Vektor Signal
Montage
Analysator Adapter
Source
QOutput
Power Amplifier Schwingtisch
B&K 2707 B&K 4808

Abbildung 6-20: Schematischer Aufbau des Random-Vibration-Test

Da noch kein Tragersystem feststeht, erfolgt die Auslegung in Anlehnung an die
Standardlevels nach den Angaben in der ECSS-Norm. Fur Hardware mit einer
Masse von 100g und einer ersten Resonanzfrequenz grol3er 100Hz errechnet sich
der maximale Qualifikations-Level im Frequenzbereich von 100Hz bis 300Hz zu
2,2 g?Hz, wenn eine senkrechte Schwingung in Bezug auf die Monateflache vor-
liegt. Fur den Fall einer parallelen Anregung liegt der Wert bei 0,9 g?/Hz. Unter
100Hz fallt die Kurve mit 3dB pro Amplitude ab. Uber 300Hz mit 5dB pro Amplitu-
de. Die geforderten Abnahme-Levels sind um den Faktor 2,25 kleiner.

Bei einer Zufallsanregung gibt es keine definierbare Maximalamplitude. Stattdes-
sen wird die Standardabweichung vom Mittelwert angegeben. Die Wahrschein-
lichkeiten der Amplituden entspricht in etwa einer Gausverteilung. Das heil3t, dass
fur kurze Zeitraume auch sehr grof3e Amplituden auftreten kdnnen. Im Normalfall
wird die maximale Amplitude mit dem dreifachen Wert der Standardabweichung

angenommen. Dann liegen 99.6% aller Werte innerhalb dieser Grenzen. Eine An-
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leitung zur Auslegung von Vibrationstests kann beim Schwingtischhersteller Lab-
works-inc [25] nachgelesen werden. Die maximale Amplitude bei zufélliger Anre-
gung kann danach mit folgender Formel bestimmt werden. Die g; sind darin stick-
weise konstante spektrale Beschleunigungslevels und fi, fi.; die zugehorigen Fre-

guenzgrenzen.

%
1 1 1 1
D :42’8|:91(F_Fj+92(?_ﬁj+ """ :l
1 2 2 3

Die Tatsache, dass die Filter das vorgegeben Band nicht scharf begrenzen und
damit auch noch Schwingungsanteile aul3erhalb der Grenzen auftreten, ist darin
schon enthalten. Fir die auftretende Amplitude sind wieder die tiefen Frequenzen
entscheidend. Wegen der maximalen Schwingtischauslenkung von 12mm mussen
die Anteile mit niedrigen Frequenzen wie schon beim Sinus-Vibrationstest abge-
schwacht werden, um innerhalb der Betriebsgrenzen des Schwingtisches zu blei-
ben. Aufgrund der maximalen Leistung des Verstarkers kann nur ein Level von
1,49%/Hz erreicht werden, welches in allen drei Achsen angewendet wird.
Abbildung 6-21 zeigt den fir den Random-Vibration-Test gewahlten Kurvenverlauf

der Anregung.

Spektrale Verteilung Random Vibration Test —&— Spektrale Verteilung
Qualifikation
10 o e — .
Fo--—--------—--—--—---—--—--------------+-------—#— Spekirale Verteilung
Acceptance
P A b LR
o N
> I
Ex 1+ & e 0000
Q< - __ ____ _ _____ & _§»-_____ " _ _‘“"S _ " __ " _______ ___~“_________
EZ2 S
<  __________* = B
0,1

10 100 1000 10000
Frequenz [Hz]

Abbildung 6-21: Spektrale Verteilung Random-Vibration-Test
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6.6.2.2 Testbedingungen

Tabelle 6-16: Testbedingungen Random-Vibration-Test

Parameter

Level

Testumfang

Qualifikations-Modelle: 1 Einheit (mit Gel)
Proto-flight-Modelle: 4 Einheiten

Versorgungsspannung Platine

Ohne Spannung

Dauer

2 Minuten pro Achse

Umfang

Alle 3 Achsen

Level 20Hz - 100Hz

+3 dB/octave

Level 100Hz - 300Hz

Qualifikation: PSD(Max)=1,4 g2/Hz
Acceptance: PSD(Max)=0,9 g2/Hz

Level 300Hz — 2000Hz

--5 dB/octave
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7 Auswertung der Tests

7.1 Einfluss mechanischer Spannungen auf die Parameter

Bei der Messung der Sensorenparameter wurde festgestellt, dass die Einheiten
schlechte Bias Werte aufwiesen, die dariiber hinaus auch noch einer zeitlichen
Drift unterlagen. Zur Veranschaulichung dieser Effekte werden hier exemplarisch
die Ergebnisse eines Sensors dargestellt. Alle anderen getesteten Einheiten wei-
sen ein sehr ahnliches Verhalten auf. Abbildung 7-1 zeigt die Messwerte des Sen-
sorausgangs bei einer Eingangsdrehrate von 0 °/s. Zur Sicherheit wurde die Mes-
sung mehrmals durchgefthrt. Die Dauer jeder der dargestellten Messung betragt
15 Stunden. Wie in den Bildern zu erkennen ist, andert sich der Bias dabei um bis
zu 0.7 °/s.

Allan RMS Plot Allan RMS Plot Allan RMS Plot
SD751-121-0820A001-0156-wLU_ALV-NOI_080627_00 SD751-121-0820A001-0156-wLU_ALV-NOI_080703_00 SD751-121-0820A001-0156-wLU_ALV-NOI_080704_00
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Abbildung 7-1: Messung des Biasdrift Uber jeweils 15 Std. (Verspannungen auf

der Platine)

Bei der Charakterisierung tber die Temperatur ist der Einfluss sogar noch starker.
Abbildung 7-2 zeigt die Ergebnisse des Temperaturtests nach der Testspezifikati-
on in Kapitel 6.3.2 am gleichen Sensor. Der Bias erreicht dabei sogar Spitzenwer-
te von 2°/s und weist beim mehrfachen Durchlaufen der Temperaturzyklen starke

Hysterese Effekte auf.
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Abbildung 7-2: Darstellung des Bias uber die Temperatur (mit Spannungen auf der
Platine)

Ein Fehler im Messaufbau kann als Ursache dieses Verhaltens ausgeschlossen
werden, da Sensoren anderer Hersteller problemlos vermessen werden kénnen.
Nach vielen Versuchen zeigte es sich, dass der Bias des Gyroskops empfindlich
auf mechanischen Einfluss reagiert. Sogar eine Anderung der Schraubenspan-
nung an der Platine oder Druck auf das Geh&ause zeigen starken Einfluss.

Bei der weiteren Untersuchung konnte die Art der L6tung des Sensorgehauses als
Ursache fur die Probleme identifiziert werden. Um mechanische Spannungen
weitgehend vom Sensor fernzuhalten, kann eine Lotung mit sehr wenig L6tzinn
genutzt werden. Dabei erweist es sich als gunstig, wenn das LGtzinn nur zwischen
dem Pad und dem Bein sitzt. Lot, welches beim Létvorgang geringfligig an den
Beinen des Geh&uses nach oben gezogen wird und dadurch die Steifigkeit an der

unteren Ful3kante vergrof3ert, wirkt sich sehr unglnstig aus.

Im Folgenden wurde alles uberfliissige Lot mit Hilfe einer Entl6tlitze entfernt. Nach
der Anpassung weist der gleiche Sensor ein stark verbessertes Verhalten auf.
Abbildung 7-3 und Abbildung 7-4 zeigen die Ergebnisse der wiederholten Mes-
sungen. Wie aus den Grafiken entnommen werden kann, ist der urspringliche
Biasdrift nicht mehr vorhanden. Auch das Verhalten Uber der Temperatur weist
nun keine Hysterese mehr auf, und die maximalen Abweichungen des Bias haben
sich stark verringert. Das Problem ist mittlerweile beim Hersteller bekannt und wird
zurzeit behoben.
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Abbildung 7-3: Biasdrift Gber 15 jeweils Stunden (mit verbesserter Lotung des Ge-
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Abbildung 7-4: Bias Uber die Temperatur (mit verbesserter Létung des Gehauses)

Fur die Durchfihrung der Strahlungstests kam diese Erkenntnis allerdings zu spat,

da zu diesem Zeitpunkt schon alle Sensoren vermessen waren und die Bestrah-

lung bereits begonnen hatte. Daraus folgt, dass kleine Einflisse der Strahlung auf

das Temperaturverhalten nicht beobachtet werden kénnen.

7.2 Ergebnisse des Total-lonising-Dose-Test

Im Folgenden werden die Ergebnisse dargestellt, die beim Total-lonising-Dose-

Test gewonnen wurden. Die Testspezifiktion, nach der der Test durchgefihrt wur-

de, kann in Kapitel 6.4 nachgelesen werden. Tabelle 7-1 zeigt den Verlauf des

durchgefiihrten TID-Test. Getestet wurden insgesamt 16 Sensoren. Davon waren

10 Einheiten ohne Gehause und unter Spannung, 3 Einheiten mit Geh&use und

unter Spannung und 3 Einheiten ohne Geh&use und ausgeschaltet.
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Tabelle 7-1: Durchgeftihrter Verlauf des TID-Tests

Sensor Mounting |[kRad Gesamtdosis
SD751-121- planned ist
0820A001 100 20| 30f 40| 50 60/ 7of 80| 90| 100][kRad] [kRad]
0031 Alu Case 1 1 1 1 1 1 1 1 100 75
0123 Alu Case 1 1 1 1 1 1 1 1 100 75
0129 Alu Case 1 1 1 1 1 1 1 1 100 75
0075 oV 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 100 108
0120 oV 1 1 1 1 1 1 1 1 100 75
0122 oV 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 100 108
0150 1 1 1 1 1 1 1 100 67
0147 1 1 1 1 1 50 50
0076 1 1 1 1 1 1 1 100 67
0133 1 1 1 1 1 1 100 59
0090 1 1 1 1 1 1 80 51
0158 1 1 1 1 1 1 80 51
0175 1 1 1 30 26
0328 1 1 1 1 1 50 58
0530 1 1 1 50 25
0144 1 10 15
Summe Sensoren
16 total | 10 11 13 13 13 13 12 10 3 3

7.2.1 Daten wahrend der Bestrahlung

7.2.1.1 Versorgungsstrom

Die wahrend der Bestrahlung gemessenen Versorgungsstrome sind in Abbildung
7-5 dargestellt. Die Messgenauigkeit betragt nur 1mA. Deshalb wird sie in einigen
Fallen sichtbar. Es sind sehr deutlich zwei verschiedene Entwicklungsverlaufe er-
kennbar. Wie bei einer Bestrahlung typisch, kommt es mit ansteigender Dosis zu
einem Anstieg der Stromaufnahme. Bei einem Teil der Sensoren ist dieser Effekt
starker ausgepragt. Diese Einheiten waren wahrend der Bestrahlung mit Span-
nung versorgt. Die drei Einheiten im Aluminiumgehéause, bei denen die nieder-
energetische Streustrahlung abgeschirmt ist, weisen wie erwartet kein abweichen-
des Verhalten auf. Die ersten Auswirkungen der Strahlung beginnen bei ungefahr
25kRad. Danach wird der Stromanstieg mit steigender Strahlungsdosis immer
starker. Zwischen 50kRad und 75kRad zeigen die Sensoren dann erste Ausfaller-
scheinungen. Die Bestrahlung der betroffenen Einheiten wurde an dieser Stelle
beendet. Insgesamt ist Uber die Strahlung ein Stromanstieg von ungefahr 10mA

oder 20% des nominalen Betriebsstroms zu beobachten.
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Bei den Sensoren mit den Seriennummern 075, 120 und 122 ist der Stromanstieg
dagegen nur minimal. Diese drei Sensoren wurden bei der Bestrahlung ohne
Spannung und mit kurzgeschlossenen Power-Pins betrieben. Die Sensoren zei-
gen nicht nur beim Betriebsstrom viel weniger Einfluss, sondern sind auch bis zum
getesteten Maximallevel von 108kRad funktionstauglich, ohne dass Strahlungs-
auswirkungen auftreten. Sensor 120 wurde dem Test extra frihzeitig bei 75kRad

entnommen, ohne dass dies aufgrund von Ausfallen nétig gewesen waére.

Im Anschluss an die Bestrahlung erholt sich der Betriebsstrom und erreicht nach
einer Woche Tempern wieder den Anfangswert. Aus dem Messergebnis ist ein-
deutig zuerkennen, dass die getesteten Sensoren ein reproduzierbares Verhalten
aufweisen. Es wurden keine Ausreil3er beobachtet.

SD751 360rad/h Low Dose TID - Current consumtion

—e—031-alu
—m— 075-0V
076
090
——120-0V
—e— 1220V
—+—123-alu
——129-alu
133
144
147
150
158
175
328
—-—530

Current [mA]

Dose [kRad]

Abbildung 7-5: Versorgungsstrom Anstieg wahrend der Bestrahlung
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7.2.1.2 Bias der Sensoren

SD751 360rad/h Low Dose TID - Bias @0°/s
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Abbildung 7-6: Biasdrift wahrend der Bestrahlung

Die Sensoren weisen hier schon vor Beginn der Bestrahlung grof3e Biasabwei-
chungen auf. Das liegt daran, dass die verwendeten Sensoren empfindlich auf
mechanische Spannungen reagieren. Genauere Informationen kdnnen in Kaptitel
7.1 nachgelesen werden. Die Ergebnisse der Bias Messung sind in Abbildung 7-6
dargestellt. Aufgrund des schlechten Bias Verhaltens kann nicht gesagt werden,
ob die sichtbaren Veranderungen durch die Strahlung oder mechanische Ver-
spannungen ausgeldst werden. Es ist aber wahrscheinlicher, dass der Hauptein-
fluss durch Anderungen der Einspannung ausgelost wird, da die Platinen fur die
Zwischenmessungen immer wieder aus der Halterung entfernt werden mussten.
Eine unregelmalige Schwankung, wie sie im Diagramm zu sehen ist, ist auch bei
nicht bestrahlten Sensoren zu finden. Auf jeden Fall bleibt die Bias Anderung aber
bis zur Dosis von 50kRad unter 1°/s.

Zwischen der Bestrahlungsdosis von 50kRad und 70kRad versagen die Sensoren.
Der Ausgang beginnt dann an undefinierbar zu schwingen. Ein typisches Aus-
gangssignal von diesem Zustand in ist Abbildung 7-7 zu sehen. Der Bias springt
dadurch ebenfalls auf ein undefinierbares Level, was im Diagramm anhand der
steil abknickenden Linien zu erkennen ist. Beim Sensor mit der Identifikations-
nummer 328 fehlt der Messpunkt bei 50kRad.
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Der Bias aller Sensoren erholt sich ebenfalls im Verlauf der Temperung wieder.
Dabei nimmt die Starke der Ausgangsschwingung immer weiter ab und ver-
schwindet anschlieRend komplett. Auch bei dieser Messung zeigen alle Sensoren

ein sehr ahnliches Verhalten.

Schwingung des Ausgangssignals
751-121-0820A001-0133-60kRad

150
.
100 - —

50 |-

Rate X [°/s]
o
|

-50 ~

-100 ~

-150

Zeit

Abbildung 7-7: Schwingung des Ausgangsignals nach 60kRad beim Sensor 0133

7.2.1.3 Rauschen

Das Sigma-Rauschen und der Noise-Floor der Sensoren bleiben bis zum Versa-
gen der Sensoren unverédndert. Die Verlaufe sind in den Grafiken Abbildung 7-8
und Abbildung 7-9 dargestellt. Ein kleiner Ausreil3er ist beim Sensor mit der Num-
mer 123-alu wahrend der 50kRad Messung zu verzeichnen. Beide Werte sind bei
der Messung erhoht. Abbildung 7-9 zeigt den Verlauf des Noise-Floor zwischen
24Rad und 60kRad.
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Abbildung 7-8: Sigma-noise Verlauf wahrend der Bestrahlung

Noise floor [°/s/ YHz]
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Abbildung 7-9: Noise-floor Verlauf wahrend der Bestrahlung

Wie schon in den vorherigen Grafiken des Bias sind die Rauschwerte mit dem

Versagen des Sensorausgangs nicht mehr aussagekraftig. Nach der Bestrahlung

erholen sich diese durch das Tempern wieder bis auf das Normalniveau. Auch bei

den Rauschparametern lasst sich ein gut reproduzierbares Verhalten beobachten.
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Abbildung 7-10: Erhdhtes Rauschen bei der 50kRad Messung von Sensor 132-alu
(Mitte)

7.2.2 Analyse von Prerad- und Postradverhalten

Da eine Messung der meisten Sensorparameter wahrend der Bestrahlung nicht
durchfihrbar war, wurden die Sensoren vor und nach der Bestrahlung ausfuhrlich
vermessen. Im Folgenden werden diese Ergebnisse dargestellt, wobei vor allem
auf das veranderte Verhalten tGber die Bestrahlung eingegangen wird. Die in den
Balkendiagrammen in gelber Farbe dargestellten Ergebnisse der Messung 24
Stunden nach der Bestrahlung sind nicht Uberall vorhanden, da ein Teil der Sen-

soren zu diesem Zeitpunkt immer noch Ausfallerscheinungen zeigte.

7.2.2.1 Rauschen

Beim Rauschen ist kein grof3er Einfluss tber die getestete Strahlung zu erkennen.
Der Vergleich des Sigma-Rauschens sowie des Noise-Floors sind in Abbildung
7-11 und Abbildung 7-12 dargestellt. Die Daten vor und nach der Bestrahlung wei-
sen ein gut reproduzierbares Verhalten auf. Nur zwei der Sensoren zeigen leichte
Auffalligkeiten. Dabei handelt es sich um die Einheiten mit den Nummern 0133
und 0123. Der Sensor 0123 zeigt nach 60kRad und 24 Stunden bei Raumtempe-
ratur ein leicht erhdhtes Rauchen bei niedrigen Frequenzen unter 4Hz. Eine detail-
lierte Darstellung dieser Rauschmessungen ist in Abbildung 7-13 gegeben. Die
relevante Messung ist im mittleren Bild gezeigt. Der Sensor 0123 weist eine deut-
lichere Veranderung auf. Nach der Bestrahlung mit 75kRad und der Temperung
Uber eine Woche bei 100°C sind in der Leistungsspektraldichte deutliche Rausch-
spitzen zu sehen. Die Ergebnisse der Messung sind im rechten Bild von Abbildung
7-14 dargestellt. Die Bilder links daneben zeigen zwei Messungen, die vor der Be-
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strahlung durchgefihrt wurden. Dabei ist zu erkennen, dass der Sensor auch dort
schon Auffalligkeiten im Rauschverhalten zeigt, wobei die Starke dieser Erschei-
nungen jedoch geringer ist. Auch in den Messungen wahrend der Bestrahlung, die
im letzten Kapitel dargestellt wurden, konnten Auffalligkeiten festgestellt werden.

Tested SD751 Sensors (TID) - sigma noise m sigma noise prerad
0.140 m sigma noise 1w-temp
O sigma noise 24h

0.120 M

o 0.100 - |

Y

e

[¢}] s - — —| —| 1|

& 0.080

o

< 0.060 H — — NN H | | | H

©

1S

o 0.040 H — — NN H | | | H

[

0.020 — = =l = — — — H

0.000’_ T T T T T T T B
282% 08 cof3823928 2808+ %ol ofniodod
T E o R a2 8T8 P IaxcSaelBarRarrear @
mexoxoxoxNxmxmxHxHxHxHxﬁxﬁxmxmx
Mg OO~ Od N5 NO Nm N5 OO O OO0 O O+ OV O O Ww
O,\OO © LOH,\\—!O\—!,\\—!,\ © — wn © Yol N Yol N
o o o o € O o

Abbildung 7-11: Vergleich des Sigma-Rauschens vor und nach der Bestrahlung
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Abbildung 7-12: Vergleich des Noise-Floor vor und nach der Bestrahlung
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Abbildung 7-13: Erhohtes Rauschen kurz nach der Bestrahlung am Sensor 0133
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Abbildung 7-14: Entwicklung von Rauschspitzen tber die Strahlung beim Sensor

0123

Die Darstellung der Grenzfrequenz des internen Filters wird in Abbildung 7-15 ge-

zeigt. Wie aus den Ergebnissen zu erkennen ist, gibt es keine gravierenden Ande-

rungen. Bei der Ermittlung dieses Parameters sind die Messtoleranzen relativ

grof3, so dass die gezeigten Abweichungen darauf zuriickgefiihrt werden kdnnen.
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Abbildung 7-15: Vergleich der Grenzfrequenz vor und nach der Bestrahlung

7.2.2.2 Allan Varianz

Der Vergleich des Angular-Randam-Walk wird in Abbildung 7-16 gezeigt und der
Vergleich der Bias-Instability in Abbildung 7-17. Aus den Grafiken ist gut zu er-
kennen, dass bei den Parametern keine grof3en Veranderungen auftreten. Sensor
0123 zeigt, wie auch schon bei den vorherigen Rauschmessungen, Auffalligkeiten.
Vor Beginn der Bestrahlung war der Angluar-Random-Walk erhdht. Nach der Be-
strahlung ist dieses Verhalten verschwunden. Aus den Ergebnissen der Allan-
Varianz kann im Zusammenspiel mit den weiter oben dargestellten Rauschmes-
sungen des Sensors darauf geschlossen werden, dass der Sensor 0123 zeitweise
ein erhohtes Rauschen aufweist. Dieses Verhalten war aber bereits vor der Be-

strahlung vorhanden.
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Abbildung 7-16: Vergleich des Angular-Random-Walk vor und nach der Bestrah-

lung
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Abbildung 7-17: Vergleich der Bias-Instability vor und nach der Bestrahlung

Neben den oben dargestellten Parametern bleiben in den Allan-Varianzen der
Sensoren auch die Kurvenformen sowie die Zeitpunkte der niedrigsten Werte Utber

die getestete Strahlungsdosis unveréndert. Exemplarisch werden dafir die ge-

messenen Kurven des Sensors 0147 in Abbildung 7-18dargestellt.

Rate Allan Variance
SD751-121-0820A001-0147-prerad_ALV-NOI_080618_00

100E-3

—-=—-0c

measurement om

10E-3

allan varianz [°/s]

10 100 1000
averaging time [s]

10000

100000

allan varianz [°/s]

Rate Allan Variance
SD751-121-0820A001-0147-50kRad-24h_ALV-NOI_080702_00

measurement om
100E-3

10E-3

|
1E3 Ll

10 100 1000 10000 100000
averaging time [s]

Abbildung 7-18: Darstellung der Allan-Varianz vor und nach der Bestrahlung

7.2.2.3 Temperaturverhalten

Abbildung 7-19 zeigt die gemessenen Ergebnisse des Rate-Bias-Drifts. Bei den
Messungen des Temperaturverhaltens kommen die in Kapitel 7.1 beschriebenen
Probleme mit der Lotung zum Tragen. Deshalb sind die Werte der dargestellten
Parameter teilweise sehr grofl3. Fur die Durchfihrung der Messungen mussten die
Sensoren ofters neu im Gehduse montiert werden, was aufgrund der mechani-
schen Spannungsempfindlichkeit zu einer starken Anderung der gemessenen Pa-
rameter fuihren kann. Auch die hohen Temperaturen beim Tempern konnen Effek-
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te in diese Richtung hervorrufen. Die gezeigten Abweichungen missen also nicht
zwangslaufig vom Strahlungseinfluss herrtihren. Trotz dieser Probleme ist auch
hier eine gewisse Reproduzierbarkeit der Messergebnisse uber die getestete Do-

Sis zu beobachten.

Die detaillierten Kurvenverlaufe des Bias werden weiter unten in Abbildung 7-21
dargestellt. Die einzelnen Kurven andern sich teilweise sehr stark tber die durch-
gefuhrten Messungen, jedoch zeigen alle das typische Verhalten wie es auch bei
einer zu steifen Einspannung beobachtet wird. Messergebnisse dazu sind in
Abbildung 7-4 zu finden. Aufgrund dieser Tatsache ist davon auszugehen, dass
die gezeigten Effekte zum grof3en Teil auf die Probleme mit der Einl6tung zurick-
zufihren sind. Dies wird auch noch durch eine weitere Tatsache gestutzt, die bei
den Einheiten 0076, 0123, 0150, 0328 und 0530 zu sehen ist. Diese Sensoren
besitzen durch Zufall eine gunstige Einlétung auf der Platine und zeigen dadurch
ein besseres Verhalten, das auch durch die Strahlung nicht verandert wird. Wie

hoch der genaue Strahlungseinfluss ist, l&sst sich nicht genau bestimmen.
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Abbildung 7-19: Vergleich des Rate-Bias-Drifts vor und nach der Bestrahlung

Die Probleme mit den mechanischen Spannungen auf der Platine beeinflussen
auch beim Skalenfaktor die gemessenen Werte. Der Einfluss ist aber deutlich Kklei-
ner als beim Rate Bias Drift, so dass die in Abbildung 7-19 dargestellten Anderun-
gen sicher auf den Strahlungseinfluss zurtickzufiihren sind. Bei allen Einheiten mit
Strahlendosen Uber 50kRad, die zur 24 Stunden Messung bereits wieder funkti-
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onstichtig waren, ist ein starker Anstieg des Skalenfaktor-Fehlers sichtbar. Nach
dem Tempern hat sich dieser Zustand wieder zurtickgebildet, jedoch ist Uber alle
getesteten Sensoren die Tendenz eines leichten Anstiegs zu beobachteten.
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Abbildung 7-20: Vergleich des Scale-Factor-Errors vor und nach der Bestrahlung

Die detaillierten Kurven des Skalenfaktors utber der Temperatur werden in
Abbildung 7-21 gezeigt. Die relevanten Kurven sind dabei in turkiser Farbe darge-
stellt. Vor Beginn der Bestrahlung weisen die Kurven, die auf der linken Seite dar-
gestellt sind, eine mehr oder weniger ausgepragte V-Form auf. Die Stelle des
Knicks der Kurve liegt aufgrund der internen Temperaturkompensation bei 20°C

und bleibt von der Strahlung unbeeinflusst.

Bei der Messung 24 Stunden nach der Bestrahlung, die in den mittleren Bildern
von Abbildung 7-21 zu sehen ist, bleibt die Stelle des Kurvenknicks unverandert.
Die beiden nur mit 25kRad bestrahlten Einheiten 0175 und 0530 sowie die ausge-
schalteten Sensoren zeigen dariber hinaus auch keine Veranderung der Kurven-
form. Bei héheren Dosen bis ungefahr 60kRad entsteht ein starker Einfluss. Die
Sensoren erreichen dabei wie oben beschrieben sehr grol3e Werte im Skalenfak-
tor Fehler. Die Kurve nimmt mit steigender Dosis immer mehr die Form einer Ge-
rade an, die zu grél3eren Temperaturen hin ansteigt. In den Messergebnissen
kann Uber die gefahrenen Temperaturzyklen bereits eine leichte Erholung gese-

hen werden.
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Durch das Tempern entstehen weitere Anderungen. Die Kurven werden in den
rechten Diagrammen gezeigt. Der Wert des Skalenfaktor Fehlers am Knick ver-
schiebt sich nach unten. Auch die Kurvenform andert sich. Wahrend die rechte
Kurvenhélfte davon fast unbeeinflusst ist, erhalt der linke Teil der Kurve eine star-
kere Rundung und kippt nach unten weg. Es ist allerdings nicht geklart, ob die Ef-
fekte durch den Strahlungseinfluss hervorgerufen werden. Genauso kdnnten die
hohen Temperaturen beim Tempern die Ursache der Veranderung sein. Diese
Annahme wird dadurch verstarkt, dass auch Sensoren, die bei der Messung nach
24 Stunden noch keinerlei Einfluss zeigen, diese Effekte aufweisen.
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Abbildung 7-21: Temperaturverhalten der Sensoren vor und nach der Strahlung

7.2.2.4 Fehlercodes der Sensoren

Der Sensor besitzt ein internes Fail-Safe-System. Uber das digitale Interface kon-
nen zwei verschiedene Fehlertelegramme ausgelesen werden. In dem ersten Te-
legramm ,Read Status®” wird der Status des Sensors in Echtzeit dargestellt. Das
zweite mit dem Namen ,Error Flags Transfer” speichert den Zustand beim Auftre-
ten des letzten Fehlers und liefert dariiber hinaus noch erweiterte Informationen.
Tabelle 7-2 zeigt eine Ubersicht der aufgetretenen Fehler. Dabei ist deutlich ein
reproduzierbares Verhalten zu erkennen. Bei der Analyse wurden drei verschie-
dene Fehlerkombinationen beobachtet. Diese werden im Folgenden mit den
Buchstaben a bis ¢ bezeichnet, wobei die Anzahl der auftretenden Fehlercodes
mit steigendem Buchstabe wachst.
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Tabelle 7-2: Entwicklung der Fehlercodes tber die Strahlung

075 oV

108

ok

Innovation Works

ok

Seite 137

ok

122 oV

108

ok

ok

ok

031 Alu

75

ok

123 Alu

75

ok

129 Alu

75

ok

120 oV

75

ok

150

67

ok

ok

076

67

ok

ok

133

60

ok

328

58

090

51

ok

158

51

ok

147

50

ok ?

ok

175

26

ok

ok

ok

530

25

ok

ok

ok

144

15

ok

ok

ok

In Tabelle 7-3 bis Tabelle 7-5 sind die Fehlerkombinationen genauer aufgelistet.
Dabei wird fur die Aufschliisselung der einzelnen Fehler die Namensgebung aus
dem Datenblatt verwendet. Wie aus Tabelle 7-2 zu sehen ist, entstehen fur die mit
Spannung betriebenen Sensoren mit steigender Dosis immer mehr Fehler. Bei
25kRad sind noch keinerlei Auswirkungen zu sehen. Bis zur Dosis von 50kRad
erscheinen dann die ersten Fehler. Der Sensor zeigt dort Leveliberschreitungen
der Referenzspannung des Digitalkonverters an. Auch 24 Stunden nach der Be-
strahlung ist dieser Fehlertyp noch bei einigen Sensoren vorhanden. Der Skalen-
faktor zeigt starke Abweichungen, was in den Messungen der entsprechenden
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Sensoren in Abbildung 7-21 zu sehen ist. Zwischen 50kRad und 60kRad tritt dann
Fehlertyp c in Erscheinung. Ab diesem Zeitpunkt schwingt der Ausgang wie in
Abbildung 7-7 gezeigt ist. Aus den Fehlercodes ist zu erkennen, dass die Phase-
Lock-Loop des Sensors nicht mehr funktioniert, wodurch der Sensor funktionsun-
tuchtig wird. Nach der Bestrahlung erholen sich die Fehler mit steigender Tempe-
rungszeit immer weiter. Nach einer Woche sind alle Fehler wieder verschwunden.
Einzige Ausnahme stellt der mit 58kRad bestrahlte Sensor 0133 dar. Dieser zeigt
noch einen Fehler im Spannungslevel der Versorgungsspannung an, was aber

keine messbaren Stérungen der Funktionalitat bewirkt.

Tabelle 7-3: Fehler Typ a

Typ a Read Status (Opcode 0x02)

Bit Nummer in Status Wort | Fehlerbeschreibung Beobachtete Haufigkeit

23 voltage_level_fail immer

Error Flags Transfer (Opcode 0x07)

Bit Nummer in Status Wort | Fehlerbeschreibung Beobachtete Haufigkeit

28 voltage_level_fail -> Vdd check immer

Tabelle 7-4: Fehler Typ b

Typb Read Status (Opcode 0x02)

Bit Nummer in Status Wort | Fehlerbeschreibung Beobachtete Haufigkeit
23 voltage_level_fail

immer
26 LC_fail

Error Flags Transfer (Opcode 0x07)

Bit Nummer in Status Wort | Fehlerbeschreibung Beobachtete Haufigkeit

30 voltage_level_fail -> DACREFs immer
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Tabelle 7-5: Fehler Typ ¢

Typc Read Status (Opcode 0x02)

Bit Nummer in Status Wort | Fehlerbeschreibung Beobachtete Haufigkeit
27 Qbias_fail

28 Qfactor_fail immer

29 disturbance immer

25 inchan_fail immer

26 LC_fail oft

23 voltage_level_fail immer

oft
19 freq_drift_fail
immer
agc_fail
oft

ppl_fail

Error Flags Transfer (Opcode 0x07)

Bit Nummer in Status Wort | Fehlerbeschreibung Beobachtete Haufigkeit
) . . immer
11 fp_sat -> sd_filter_bank_internal_saturation
disturbance -> disturbance check| immer

agc_fail -> AGC_lock error .
immer

6 ppl_fail -> PPL_lock_error )
immer

Bei der Bewertung des Fehlerverhaltens wurde auch das globale Fehlerbit unter-
sucht. An der Funktion des Bits konnte kein Fehlverhalten festgestellt werden. Das
in der Software enthaltene globale Fehlerbit wurde immer synchron mit dem ex-
ternen Signal am Sensor-Pin beobachtet und war auch nur dann vorhanden, wenn

andere Fehler aktiv waren.

7.2.3 Bewertung der Ergebnisse des Total-Dose-Test

AbschlieRend kann gesagt werden, dass die Sensoren bis zu einer Dosis von
25kRad uberhaupt keinen Einfluss zeigen. Wéahrend der Bestrahlung entstehen
bis zum Level von 50kRad die ersten Fehler. Das betrifft vor allem den Skalenfak-
tor, der dann einen starken Drift GUber die Temperatur aufweist. Ab 60kRad versa-
gen die Sensoren komplett. Die angezeigten Fehlercodes stimmen in allen Fallen
mit den sichtbaren Veranderungen uberein, was darauf schlie3en lasst, dass das
interne Fail-Safe-System des Sensors auch unter Strahlungseinfluss funktioniert.
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Nach dem Tempern sind alle Sensoren wieder voll funktionstiichtig und arbeiten
ohne sichtbare Veranderungen. Wird der Endtest als Bewertung verwendet, dann
arbeiten die Sensoren bis zu einem Level von 75kRad. Noch hoher liegt die Gren-
ze bei den ausgeschalteten Einheiten. Diese zeigen selbst nach einer Dosis von
108kRad keinerlei Veranderungen im Betriebsverhalten.

Zusammenfassung TID

o funktionsfahig bis ca. 50 kRad

e geringe Zunahme der Leistungsaufnahme

e Fehlermeldungen kiindigen Stérungen rechzeitig an (fail-safe-system im ASIC)
e Fehlermeldungen nehmen mit Strahlung zu

¢ Funktionsstorungen (Schwingung) ab 50/60 kRad

e nach Tempern: alle Sensoren funktionstiichtig

e Sensor bis 75kRad einsetzbar

e Sensor ohne Spannung: kein Einfluss bis 108 kRad erkennbar

7.3 Ergebnisse der SEE-Tests

Im Folgenden werden die Ergebnisse dargestellt, die beim Single-Event-Effect-
Test gewonnen wurden. Die Testspezifiktion, nach der der Test durchgefihrt wur-
de, kann in Kapitel 6.4 nachgelesen werden. Fur die Durchfihrung von SEE-Tests
an Bauteilen ist ein Teilchenbeschleuniger erforderlich. Von groRem Vorteil war
hier, dass im Konzern EADS jahrelange Erfahrung im Umgang mit derartigen
Testeinrichtungen besteht. So war es mdglich zusammen mit Astrium Frankreich

die SEE-Tests in Belgien Louvain la neuve bei UCL durchzufihren.

Die Kollegen von Astrium sind mit der Hardware vor Ort bestens vertraut und ver-
fugen Uber Software, die zur Durchfihrung der Tests und deren Auswertung erfor-
derlich ist. Der Aufbau der Messkammer, Abbildung 7-22, erlaubt den Einbau einer
bestimmten Probengrof3e und es sind 6 elektrische Durchfiihrungen in D-Sub 25-
polig vorhanden. Fur die Durchfihrung der Tests wurden 8 Sensormodule ohne
Gel vorbereitet. Vier davon wurden auf eine Halterung aufgeschraubt und in der
Messkammer mit den Adaptern an die elektrischen Durchflihrungen angeschlos-
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sen. Die Metalldeckel konnten nach der Fixierung in der Messkammer entfernt

werden.

Abbildung 7-22 : Geotffnete Messkammer fur SEE-Tests

Der prinzipielle Messaufbau ist in Abbildung 7-23 zu sehen. Aul3en an der Mess-
kammer sind eine Spannungsversorgung und die Messwertaufnahme ange-
schlossen. Die Spannungsquelle wird von Astrium gestellt und kann im Falle eines
Latch-ups definiert die Spannung abschalten. Diese Quelle wird tber einen Steu-
errechner kontrolliert. Die Messwerterfassung ist von EADS-IW und nimmt Sen-
sorsignale und Fehlermeldungen des Sensors wahrend der offene Sensor mit lo-
nen beschossen wird. Durch den Einbau von 4 Sensoren kdnnen diese 4 Senso-
ren getestet werden, ohne zwischendurch die Kammer wieder beliften und evaku-
ieren zu mussen. Zum Umschalten zwischen den Sensoren muss lediglich aul3en
an der Kammer von einem D-Sub (25 polig) Anschluss zum anderen umgesteckt

werden.
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Abbildung 7-24 zeigt den realen Messaufbau, wie er beim Teilchenbeschleuniger
in Belgien bei UCL verwendet wurde. Im Hintergrund ist die getffnete Messkam-
mer zu sehen, in die die Sensoren eingebaut wurden. Die Messkammer ist in
Abbildung 7-24 von der anderen Seite als in Abbildung 7-22 aufgenommen. Das
bedeutet, der Teilchenstrahl kommt in Abbildung 7-24 von der gegenuberliegen-
den Seite.

Im Vordergrund ist auf der linken Seite der Steuerrechner von Astrium zu sehen.
Dieser Rechner steuert die Anlage und Uberwacht den Teilchenstrom. Die Aus-
wahl der Teilchenart nach Tabelle 6-10 wird vom Bedienungspersonal vorgenom-
men und dauert ca. 15-30 Minuten.

Bei einem auftretenden Latch-up wird die Spannungsversorgung nach definierten
Strom-Zeit-Relationen unverziglich abgeschaltet, um Beschadigungen am Test-

objekt in der Messkammer zu vermeiden.

Auf der rechten Seite in Abbildung 7-24 ist der Messwerterfassungsrechner zu
sehen. Mit diesem Rechner wird wéhrend der Bestrahlung das normale Aus-
gangssignal des Sensors mit maximaler Abtastrate aufgezeichnet. Das Messwert-
erfassungsprogramm wurde so ausgelegt, dass jeder grof3ere, unplausible Sprung
im Sensorsignal oder eine auftretende Fehlermeldung einen Z&hlerwert (error-
counter) um eins erhohte. Dartber hinaus wurden bei allen auftretenden Fehlern
sowohl die Zeit wie auch die genaue Fehlermeldung in einer Datei mitprotokolliert.
Da im Vorfeld nicht vorhersehbar war, wie sich der Sensor, und hier naturlich in
erster Linie der ASIC beim Beschuss mit den lonen verhélt, wurde nach jeweils 8
Fehlermeldungen ein Reset des Sensors durchgefuhrt. Dadurch sollte sicherge-
stellt werden, dass Fehlermeldungen geldscht werden und nicht durch ein einziges
Event Uber einen langeren Zeitraum bestehen bleiben. Grundlage fur die Erken-
nung von auftretenden Fehlern ist das im ASIC implementierte Fail-Safe-System.
Dieses System hat bereits bei den TID-Tests, siehe Kapitel 7.2 , rechtzeitig auf
auftretende Fehler hingewiesen.

Als erstes sollte das Auftreten von sogenannten Singel-Event-Latchups ermittelt
werden. Da die Schwelle fur Lachtup-Effekte bei kommerziellen Bauteilen oft sehr
gering ist, wurde vorsichtig mit den energetisch niedrigeren Teilchen begonnen.
Es stellte sich fur die Fachleute von Astrium sehr schnell heraus, dass die Strah-
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lungsfestigkeit des ASICs nicht sehr hoch ausfallen wird. Die auftretenden Lat-
chups wurden mit der Steuersoftware erfasst und mit den entsprechenden Daten
gespeichert. Um Exemplarstreuungen auszuschlie3en, wurden alle 4 eingebauten
Sensoren getestet. Es wurde eine sehr gute Reproduzierbarkeit Giber alle 4 Senso-
ren festgestellt.

SEE sensitivity SD755 Vcc +5V
m  SEL Xsection = = =Weibull fit SEL
1.E-01
1.E-02 4
5 1E03
c
S e w e === e
[S] - -
$ 1E04 e d
> =
> (3
'
1.E-05 T
1
1
lE'OG T T T T T T T
0.0 20.0 40.0 60.0 80.0
LET (MeV cm2/ mg)

Abbildung 7-25 : SEL cross section curve

Tabelle 7-6: Weibull Fitparameter fur SEL

Weibull fit SEL
o sat (cm?) 3.00E-04
LET th (MeV cm2/mg) 38
S 1.3
W (MeV cm?/mg) 10

Im Anschluss an die Testreihe konnte bereits Uber ein Auswerteprogramm die
entsprechende Kurve, Abbildung 7-25, und die Fitparameter , Tabelle 7-6, ermittelt
werden.

Der Schwellwert des Linear Enegy Transfer (LETy,) liegt mit 38 MeVem?/mg relativ

niedrig. Er ist aber fur kommerzielle Bauteile in einem noch akzeptablen Bereich.
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Im Anschluss an die SEL-Tests wurden SEU-Tests durchgefuhrt. Was sich bereits
bei den Latchup-Untersucheungen angedeutet hat, kann bei den Single-Event-
Upsets noch deutlicher gesehen werden. Nach der Auswertung ist das Verhalten
in Abbildung 7-26 zu sehen. Es wird einmal das Auftreten einer Fehlermeldung
dargestellt (blau) und als zweite Kurve die Anzahl der Resets, die erfolgt sind. Die
beiden Kurven unterscheiden sich, wie bereits oben erlautert, durch den Faktor 8.
Dieser Faktor kommt dadurch zustande, dass nach dem Auftreten eines Fehlers,
der durch das Fail-Safe-System erkannt wurde die Fehlermeldung aufrecht erhal-
ten blieb. Erst durch einen Reset (nach 8 Fehlermeldungen) konnte die Fehler-

meldung zurlckgesetzt werden.

SEE sensitivity SD755 Ve +5V‘ ¢ ERROR Xsection o  RESET Xsection
= = =Weibull it ERROR Weibull fit RESET
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Abbildung 7-26 : SEU cross section curve
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Tabelle 7-7: Weibull Fitparameter fir SEU

Weibull fit ERROR Weibull fit RESET

o sat (cm?) 8.00E-03 1.00E-03
LET th (MeV cm3/mg) 2 2

S 1.3 1.3
W (MeV cm?/mg) 15 15

Die entsprechenden Fitparameter sind in Tabelle 7-7 zu sehen. Hier fallt der be-
sonders geringe Schwellwert des LETy auf. Das bedeutet, dass bereits bei sehr
niedriger Teilchenenergie ein Fehler im ASIC auftreten kann. Das Fail-Safe-
System zeigt die Fehler sehr friihzeitig an. Das Sensorausgangssignal blieb weit-
gehend unbeeinflusst von den Fehlermeldungen. Bei einer Zunahme der Teil-
chenenergie konnten am Sensorausgang einzelne Signalspitzen und in Ausnah-
mefallen auch ein Sensorausfall detektiert werden. Allerdings konnte in allen Fal-
len der Sensor Uber den Reseteingang zurtickgesetzt werden. Danach war der
Sensor wieder funktionsfahig. Die Reproduzierbarkeit der Ergebnisse war auch

hier bei 6 Sensoren sehr hoch.

Anhand der Messergebnisse wurde von Astrium eine Vorhersage uber das Ver-
halten des Sensors fir bestimmte Konstellationen berechnet. In Tabelle 7-8 sind
die berechneten Latchup- und Fehlerraten aufgelistet. Bei dieser Vorhersage wur-
den eine Low Earth Orbit und eine geostationare Umlaufbahn als Beispiel verwen-
det. Als weiterer Parameter ist die Sonnenaktivitat implementiert. Angegeben sind

die jeweiligen zu erwartenden Fehlerraten pro Tag.
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Tabelle 7-8: Events rate prediction

Z=20

SEL rate [/day]

M=3 M=8
GEO 3.21E-05 2.44E-02
LEO 7.88E-06 6.10E-03

Z=5

error rate [/day]

M=3 M=8
GEO 8.73E-02 2.51E+01
LEO 2.27E-02 7.21E+00
Z=5

reset rate [/day]

M=3 M=8
GEO 1.07E-02 3.02E+00
LEO 3.30E-03 8.11E-01

Z : collection charge depth, GEO Geostationary Earth Orbit, LEO Low Earth Orbit
(1000km / 99°), M Solar indice, 3 --> quiet sun, 8 --> solar flare

7.4 Ergebnisse der Thermaltests

7.4.1 Ergebnisse des Thermal-Cycling-Test (TMP-CYC)

Im Thermal-Zyklen-Test wurden die vier Einheiten mit den Nummern 156, 263,
311 und 559 getestet. Abb. 7-1 prasentiert die gemessenen Daten. Die blauen
Kurven stellen den Verlauf der Temperaturen dar und zeigen, dass die spezifizier-
ten Levels erreicht wurden. Die interne Sensortemperatur liegt aufgrund der Ver-

lustleistung im Chip ungefahr 20°C hoher.

Die turkise Kurve stellt das Ausgangssignal des Sensors dar. Die Einschaltvor-
gange auf den Maximallevels funktionierten fehlerfrei. Auch wéhrend dem Test

weisen die Sensoren keine Ausfalle auf. Der Bias Unterschied zwischen den bei-
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den Maximaltemperaturen liegt mit 0.2°/s im normalen Bereich der Sensoren. Wie
in den beiden linken Bildern von Abb. 7-1 zu sehen ist, kann der Bias des Sensor-
ausgangs jedoch wahrend den Temperaturrampen deutliche Spitzen aufweisen.
Wenn dieses Verhalten fur den geplanten Einsatz kritisch ist, dann kénnen durch
eine Selektion geeignete Sensoren ausgewahlt werden, da dieser Effekt nicht bei

allen Sensoren auftritt.

Abb. 7-1: Sensorverhalten wahrend dem Thermal-Zyklen-Test

7.4.2 Ergebnisse des Thermal-Vakuum-Test (TMP-VAC)
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Abb. 7-2: Temperatur und Druckverlaufe wahrend dem Thermal-Vakuum-Test

Die beiden Grafiken in Abb. 7-2 zeigen die Temperatur und Druckverlaufe wah-
rend dem Thermal-Vakuum-Test. Der Test wurde an dem Sensor mit der Nummer
559 durchgefiihrt. Bei den hohen Temperaturen liegt der Druck wegen dem Aus-
gasen nur bei 0,01lmbar. Bei Temperaturen unter -20°C entstanden Probleme mit
den Dichtungen an der Vakuumkammer. Dies ist am Verlauf der Kurven beim
Zeitpunkt von 24 Stunden zu sehen. Die Kammer wurde undicht, was zu einer
Notabschaltung der Turbomolekularpumpe fiihrte. Zur Behebung dieses Problems
werden in Zukunft spezielle Silikon-Dichtungen verwendet, die bei diesen Tempe-
raturen keine Dichtigkeitsprobleme aufweisen. Um den Projektzeitplan einhalten
zu konnen, wurde der Test fortgesetzt und die Abkuhlung wiederholt, wobei der
Level nur bis zu einer tiefen Temperatur von -20°C eingestellt wurde. Da der Sen-
sor bei dem Thermal-Zyklen-Test einwandfrei funktionierte, ist nicht zu erwarten,
dass bei den tiefen Temperaturen im Vakuum Probleme auftreten. Der Test mit

einem Temperaturlevel von -50°C wird erst bei den Abnahme-Tests angewendet.

Abb. 7-3: Bias am Sensorausgang wahrend des Thermal-Vakuum-Tests

Abb. 7-3 zeigt die Verlaufe des Bias am Sensor. Auf der linken Seite befindet sich
die Messung bei den hohen Temperaturen, wahrend rechts die Messung bei tiefen
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Temperaturen abgebildet ist. Wie aus der Grafik ersichtlich ist, funktioniert der

Sensor innerhalb der normalen Parameter.

7.5 Ergebnisse der Vibrationstests

7.5.1 Ergebnisse des Sinus-Vibration-Test (SIN-VIB)

Fur die Vibrationstests kam der Sensor mit der Nummer 559 und spéater die 4
Flugmodelle zum Einsatz. An Anfang wurde die Resonanzmessung zwischen 5Hz
und 2000Hz durchgefuhrt. In allen drei Achsen wurden keine Resonanzfrequen-
zen mit einem merklichen Verstarkungsfaktor gefunden. Beim folgenden Sinus-
Vibrationstest mit einem Maximallevel von 20g traten keine Probleme an der
Hardware auf. Auch in der nach dem Test durchgefuhrten Sichtprifung konnten

keine Veranderungen festgestellt werden.

7.5.2 Ergebnisse des Random-Vibration-Test (RND-VIB)

Abb. 7-4 zeigt die gemessene spektrale Kurve beim Random-Vibration-Test. Der
zur Messung verwendete Beschleunigungssensor hat eine Empfindlichkeit von
0,1V/g. Bei einem geforderten Level von 1,4g%/Hz ergibt das umgerechnet ein
Spannungslevel von 70mVrms/YHz am Sensor. Auch beim Random-Vibration-
Test traten wahrend der Durchfiihrung keine Probleme auf und es konnten nach

dem Test keine Veranderungen am Experiment festgestellt werden.

Abb. 7-4: Gemessene spektrale Verteilung beim Random-Vibration-Test
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7.6 Langzeitverhalten der Sensorparameter

An den vier nicht bestrahlten Sensoren mit den Nummern 156, 263, 311 und 559
wurden wahrend der Testkampagne viele Messungen durchgefihrt. Abb. 7-5 bis
Abb. 7-8 stellt das Langzeitverhalten der Parameter dar. Ein Versagen von Bautei-
len tritt oft nicht sofort auf, sondern kiindigt sich durch ein kontinuierliches Ver-
schlechtern einzelner Parameter an. Daher lasst sich ein Ausfall meist schon frih-

zeitig voraussagen, wenn die Degradationsprozesse beobachtet werden.

Anhand der Grafiken ist zu erkennen, dass die Parameter bei den Sensoren zwar
teilweise schwanken, jedoch keinen kontinuierlichen Trend zu einer Verschlechte-
rung aufweisen. Nur beim Bias-Drift in Abb. 7-8 sind die letzten beiden Messungen
der Sensoren 311 und 559 schlechter. Das liegt an dem Einfluss von mechani-
schen Spannungen, die in Kapitel 7.1 beschrieben sind. Fur die Durchfiihrung der
Vibrationstests war es notig, die beiden Sensoren mit Kleber auf der Platine zu

fixieren.
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Bias bei Raumtemperatur 63 Blas" over temperatLire (mln/:l1 ax) 156-min
0,8 311 (Gber Bereich -30°C bis 70°C) 263-max
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Abb. 7-5: Langzeitverhalten des Sensor Bias
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Abb. 7-8: Langzeitverhalten des Rauschens und des Bias-Drift
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8 Testergebnisse Proto-Flight-Modelle

Nach Fertigstellung der Proto-Flight-Modelle, Abbildung 5-5 , wurden alle Test laut
Testplan an diesen Sensoren durchgefuhrt. Alle Belastungstests konnten erfolg-
reich ohne Ausfalle durchgefuhrt werden.

8.1 Standardtests

In den Standardtests sind z.B. Rauschen, Allanvarianz, Bias, Skalenfaktor und die
Temperaturabhangigkeiten enthalten. Die wichtigsten Ergebnisse der Standard-
tests lassen sich wie folgt darstellen:

Das Rauschen der 4 Beschleunigungssensoren betragt ca. 0.6 mg. Die Rausch-
leistungsdichte belauft sich bei ca. 70ug/VHz. Aus der Allanvarianz lasst sich die
Biasinstability zu ca. 280ug bestimmen. Schlief3lich noch ein sehr wichtiger Para-
meter die Biasdrift Gber der Temperatur. Dieser Wert betragt zwischen 12 und 25
mg.

SD755-126 Test Results, 2 chips dual cavity, Flughardware
o
5 £ S 3 S o
3l 8 | & = a |5 g
= c No= —~ c = 2
© < € 29 O K=} e} =
X% x @ © o = O ©
L o > S B o i © 3]
Z = (O = S ol B =
Q Q x . 2 o =| & =
g ol c=|ge8l 8| 8E|S| §
Sensor 2 0 S22 22m [ <alanbt Z|
[m/s72]| [m/s~2/VHzZ]| [misiNh]|  [m/s~2]| [m/s72] [all [ppm]| [Ppm]
126-0912A008-0002 6.8E-3 798.0E-6 0.066 2.9E-3| -0.265| 20.7E-3| 6323| 631
126-0912A008-0129 6.3E-3 646.0E-6 0.047 2.6E-3| -0.180| 12.7E-3| 7315| 779
126-0912A008-0158 6.8E-3 723.0E-6 0.044 3.0E-3| -0.317| 17.2E-3| 6983| 822
126-0912A008-0161 7.0E-3 791.0E-6 0.066 3.0E-3| -0.219| 25.1E-3| 6029| 988

0.6 mg 70ug/\Hz 280ug  -25mg

Abbildung 8-1: PFM: Daten B-Sensoren
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SD755-126 Test Results, 2 chips dual cavity, Flugmodule
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s| € 2 El s & =
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Sensor 0 2 1 I ol xlob pd RON%)
[°/s] /]| [*/siHz]| [(°/+h] [/l)  [/s)) [°/h]) [ppmi} [ppm]| [°/h]
126-0912A008-0002 | -0.194| 121.5E-3| 18.2E-3| 0.62 28.8| -0.174| 765| 1747| 408| 20
126-0912A008-0129 | -0.442| 149.6E-3| 22.4E-3| 1.07 33.8| -0.434| 803| 2640 323| 32
126-0912A008-0158 | -0.232| 128.4E-3| 18.1E-3| 1.01 30.0| -0.241| 1228| 2017| 413| 32
126-0912A008-0161 | -0.104| 113.8E-3| 16.5E-3| 0.60 31.0| -0.140| 999| 1752| 292| 34

Abbildung 8-2: PFM: Daten Drehratensensor

Das Rauschen der Drehratensensoren hat sich im Laufe der ausgelieferten Versi-
onen ein wenig verschlechtert. Die Flugmodelle zeigen eine spektrale Rauschleis-
tungsdichte von ca. 0.02 °/s/NHz. Bei friiheren Versionen konnten auch Werte von
ca. 0.01 °/s/NHz erzielt werden. Besonders aufféllig in dieser Tabelle ist die Bia-
sinstability. Auch dieser Wert hat sich leider noch einmal erhéht und liegt nun bei
ca. 30°/h. Beim Prototyp I, Abbildung 4-10, konnte noch ein Wert von 2°/h erzielt
werden. Die Biasdrift liegt relativ konstant bei ca. 1000°/h. Nach der Charakterisie-
rung der ersten Prototypen war die Hoffnung sicherlich berechtigt, dass im Laufe
der Weiterentwicklung eine Leistungssteigerung der Sensoren zu erwarten sein
wird. Trotz Vorselektion konnte hier aber kein besserer Wert von etwa 100-300°/h

erzielt werden.

8.2 Thermaltests und Vibrationstests

Grundsatzlich sind die Ergebnisse dieser Tests mit den Proto-Flight-Modellen ge-
nauso, wie die der Qualifikationsmodelle in den Kapiteln 7.4 und 7.5. Nach Fertig-
stellung der Flugmodelle wurden alle 4 Flugmodelle dem Thermal-Zyklen-Test
unterzogen. Uberpriifungen nach den Vibrationstests ergaben keine Hinweise auf

Veradnderungen, die auf die Vibrationen zurtickzufihren gewesen waren.

Der Verlauf eines der Sensoren wird in Abbildung 8-3 und Abbildung 8-4 verdeut-
licht. Die Solltemperatur, in Abbildung 8-3 rot dargestellt, wird zwischen -30 °C und
65°C umgeschaltet. Dabei wird jede der beiden Temperaturen 2 Stunden einge-
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stellt. Insgesamt wurden 4 Temperaturzyklen gefahren. Die Ist-Temperatur im
Temperaturschrank ist in magenta und die Sensortemperatur in hellblau darge-
stellt. Nach ca. 3.5 und 4.5 Stunden ist in der Sensortemperatur ein kleiner Peak
nach unten zu erkennen. Zu diesen Zeitpunkten wurde die Versorgung am Sen-
sormodul fur 3 Minuten ausgeschaltet, um das Einschaltverhalten (power off/on)
unter extremen Bedingungen zu testen. Fur alle 4 Sensoren war dieser Test er-

folgreich.

Abbildung 8-3: PFM: TMP-CYC Temperaturprofil

In Abbildung 8-4 werden die Sensorsignale von Beschleunigungssensor (griin)
und Drehratensensor (blau) gezeigt. Auch hier in magenta noch einmal die Ist-
Temperatur in der Messkammer. Die Ausgangssignale zeigen eine Biasdrift fur
den Beschleunigungssensor von ca. £ 5mg und fur den Gyro von + 360°/h.
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Abbildung 8-4: PFM: TMP-CYC Sensorsignale

Schlie3lich wurden bei den 4 Flugmodellen noch die Burn-In-Tests nach dem
Testplan in Kapitel durchgefiihrt. Die eingestellte Temperatur wird zwischen -50°C
und +85°C hin- und hergeschaltet. Bei jeder Temperatur wird 4 Stunden verblie-
ben. Danach wechselt die Temperatur wieder zum anderen Wert. Die gesamte
Dauer dieses Tests betrug 220h.
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Abbildung 8-5: PFM: Burn-in-Test: B-Sensor

Abbildung 8-6: PFM: Burn-in-Test: Gyro

Auch bei diesem Test wurden die inertialen Sensorsignale mitprotokolliert. Das
Signal des Beschleunigungssensors ist in Abbildung 8-5 und das des Gyros in
Abbildung 8-6 zu sehen. Auch dieser Test konnte fur alle 4 Flugmodelle erfolg-
reich abgeschlossen werden.
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9 Moglichkeiten der On-Orbit-Verifikation

9.1 Missionsubersicht

Die Umgebungs- und Einsatzbedingungen im Weltraum kénnen auf der Erde nicht
vollstandig simuliert werden. Daher kommen neue Technologien aufgrund der ho-
hen Risiken in der Raumfahrt nur ungern zum Einsatz. Aus diesem Grund soll der
Sensor im realistischen Einsatz auf einer On-Orbit-Verifikation erprobt werden. Die
Komplexitat einer Mission steigt allerdings mit einem umfangreichen Testplan im
Orbit extrem an. Aus Kostengrinden ist es daher erforderlich, den minimalen
Testumfang zu ermitteln, mit dem eine sinnvolle Aussage uber die Leistungsfahig-

keit des Sensors getroffen werden kann.

Zur Bestatigung der Einsatztauglichkeit werden zwei Punkte gefordert. Erstens
muss der Sensor im Orbit Uber einen langeren Zeitraum Uberleben und zweitens
darf die Sensorperformance Uber die Missionszeit nicht unter die spezifizierten
Grenzen fallen. Zur Bewertung der Sensorleistung sind die Parameter Bias, Ska-
lenfaktor, Rauschen und der Drift aus der Allan-Varianz ausreichend. Diese Werte
sollen Uber den Zeitraum der Mission beobachtet werden, um in der spateren
Auswertung den Verschleil3 des Sensors auswerten zu kénnen. Die Messung des
Rauschens sowie der Driftparameter erfordert eine Aufzeichnung des Sensorsig-
nals tber einen langeren Zeitraum, in der sich der Satellit in einem quasistationa-
ren Zustand befinden muss. Fur die Messung des Skalenfaktors ist es dagegen
notig, dass der Sensor ein Eingangssignal in Form von Drehrate und Beschleuni-
gung erfahrt. Das Erzeugen einer Beschleunigung kann wahrend der Drehung
durch eine Montage aul3erhalb des Schwerpunktes erreicht werden. Die maximal
auftretenden Eingangsgrof3en sollten so grof3 wie mdglich sein, damit die Mes-

sungenauigkeit klein ist.

Die Auswertung kann entweder direkt auf dem Satelliten geschehen oder spéter
mit den gespeicherten Daten auf der Erde erfolgen. Um die Auswertung durchfih-
ren zu kdnnen, muss zusatzlich zu den Sensordaten auch der echte Bewegungs-
zustand des Satelliten bestimmt werden oder nachtraglich bekannt sein. Wenn ein
eigenes Inertial-Messsystem vorhanden ist, dann kann es genutzt werden. Alter-
nativ konnen auch Sonnensensoren, Erdsensoren oder Sternensensoren fir die-

sen Zweck verwendet werden. Bei der Rausch- und Driftmessung kénnte der Sa-
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tellit damit im Stillstand gehalten werden. Auch die aufgetretenen Drehraten las-

sen sich daraus errechnen, wenn genugend viele Sensoren vorhanden sind.

Bei der Einsatzprioritat konnen verschiedene Ansatze gewahlt werden. Ein Einsatz
als primare Nutzlast bietet den Vorteil, dass die zur Messung des Sensors ge-
winschten Bewegungszustande des Satelliten jederzeit eingestellt werden kon-
nen. Wegen der hohen Kosten kann dieser Ansatz aber direkt ausgeschlossen
werden. Sinnvoller ist der Einsatz als sekundare Nutzlast. Bei der Verifizierung
des Sensors muss dann aber in Kauf genommen werden, dass die Bewegung des
Satelliten durch die anderen Nutzlasten vorgegeben wird. Dies erschwert die
Auswertung und macht die Suche von Tragern mit geeigneten Missionsszenarien
notig. Alternativ steht auch noch der Einsatz als Lageregelungssystem zur Option.
Aufgrund der hohen Risiken ist ein solcher Einsatz jedoch nur auf einem relativ
billigen Cubesat denkbar. Dort wirde dann aber anstelle des hier entwickelten
Experiments nur der Sensor selbst verwendet werden. Durch die ungenaue Be-
stimmung der Lage des Satelliten ist in diesem Fall eine Charakterisierung des
Sensorverhaltens jedoch nur bedingt méglich. Daher wird der Einsatz als sekun-
dare Nutzlast durchgefinhrt.

Bei der Auswahl eines geeigneten Satelliten sind das Lagereglungssystem sowie
die geplante Missionsart entscheidende Auswabhlkriterien. Passiv stabilisierte Sa-
telliten sowie drallstabilisierte Typen besitzen einen festen oder nur extrem lang-
sam veranderlichen Bewegungszustand, was zu Problemen bei der Bestimmung
des Skalenfaktors fuhrt. Bei Satelliten mit einem 3-achsigen Lageregelungssystem
tritt dieses Problem nicht auf. Missionsszenarien, die zeitweise eine schnelle Neu-
ausrichtung des Satelliten, gefolgt von einem langeren Stillstand, enthalten, sind
ideal. Dazu eigenen sich viele Missionen aus den Gebieten Wissenschaftliche
Forschung, Wetter und Erdbeobachtung. Die Gréf3e des Satelliten ist aufgrund der
kleinen Experimentabmaf3e und des geringen Energiebedarfs nur nebenséchlich,
so dass ein Einsatz sowohl auf sehr grof3en, als auch auf kleineren Tragern mog-
lich wird.

Die erforderliche Rechenleistung im Orbit und die benétigten Datenrate Gber den
Downlink stehen in Zusammenhang. Da eine Auswertung am Boden wegen der
direkten Verfugbarkeit der Messdaten Vorteile hat, wird hier eine Abschatzung der
auftretenden Datenmenge durchgefuhrt:
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Die Sensordaten pro Messung setzten sich aus 16Bit fur die Drehrate, 16Bit fur

die Beschleunigung und 8 Bit fur die Temperatur zusammen

Fur die Messung des Bias und Skalenfaktors werden taglich an gunstigen Zeit-
punkten tUber den Tag verteilt 1000 Werte des Sensors aufgezeichnet. Pro Mes-
sung ergibt das 40Bit fur die Daten + 40Bit fur Referenzdaten oder einen Zeit-

stempel. Insgesamt sind das 80000 Bit/Tag

Die Rauschmessung erfolgt wochentlich Giber 65536 Werte mit hoher Samplingra-
te. Mit einem Sicherheitsfaktor wird eine Datenrate von 320000 Bit/Tag ange-

nommen.

Die Allanvarianz erfolgt alle zwei Wochen mit 10Hz Uber 10 Stunden. Es wird eine
Datenrate von 900kBit/Tag abgeschatzt.

Insgesamt ergibt sich daraus eine Datenrate von 162,5 kByte/Tag

9.2 Anforderungen an die Mission

Im Folgenden werden die Punkte, die bei der Suche nach einem geeigneten Satel-

liten zu bertcksichtigen sind, noch einmal zusammengefasst dargestellt:
Orbit
e Keine besonderen Orbitanforderungen.

e Strahlung im Inneren Uber die Lebensdauer nicht héher als 75kRad

AOCS

e Der Satellit muss sich fur einen Grol3teil der Missionszeit in einem quasistatio-
naren Bewegungszustand befinden. Der Stillstand wird in diesem Fall bevor-

zugt.

e Es muss zeitweise eine Rotation des Satelliten stattfinden. Die Drehraten soll-

ten grol3er als 5°/s sein.

e Bei der Auswertung mussen die Drehraten zum Zeitpunkt der Sensormessung

auf 0,02°/s bekannt sein.
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EPS
e Das Experiment muss mit 7V versorgt werden.

e Der Satellit muss dem Experiment im eingeschalteten Zustand mindestens
0,4W an Leistung zur Verfigung stellen. Die eingeschaltete Zeit betragt durch-
schnittlich 2 Stunden am Tag. Fur die Allen-Varianz muss der Sensor jedoch
fur 10 Stunden am Stiick eingeschaltet werden kdnnen.

e Es muss moglich, sein das Experimentmodul von der Energieversorgung zu

trennen.

OBDH
e Fur die Anbindung muss ein SPI Interface zur Verfigung stehen.

e Die Drehrate, Beschleunigung und Temperatur des Sensors muss ausgelesen

werden kénnen.

e Die internen Fehler und Warnungen des Sensors missen ausgelesen werden

kbnnen.
e Das OBDH muss die Zeit der Messung mitprotokollieren.

e Das System muss wahrend der ganzen Zeit im Orbit autonom funktionieren.
Das betrifft zum einen die Ablaufsteuerung der Messungen. Andererseits muss
im Notfall die Latchup Schutzschaltung wieder reaktiviert oder ein Reset am
Experiment durchgeftihrt werden.

e Es muss gentgend Speicher vorhanden sein, um die Daten zwischen zulagern.

Struktur und Thermal

e Das Experiment mit den Abmal3en von 80x50x23mm und 100g muss in den

Satelliten passen.
e Das Experiment muss im Inneren des Satelliten untergebracht sein.

e Die Befestigungsstelle am Satelliten muss die Warme vom Experiment ableiten

kénnen
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e Die Experimente miussen aul3erhalb des Schwerpunktes montiert sein.

e Die Temperaturen dirfen den Bereich von -30°C bis +70°C nicht tberschreiten

CDS und Ground-Operations

e Es muss eine Downlink-Rate von mindestens 162,5kByte/Tag fur das Experi-

ment zur Verfiigung stehen.

e Es mussen alle wahrend der Mission erzeugten Experimentdaten zur Boden-

station gesendet und dort gespeichert werden.

e Es muss mdglich sein, die Experiment Module manuell vom Boden zu steuern.
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10 Zusammenfassung und Ausblick

Das urspriingliche Ziel in DREWSII, die Weiterfuhrung des Vorlauferprojektes mit
den von EADS und TEMIC entwickelten Drehratensensoren, konnte leider nicht
verwirklicht werden, da die Firma TEMIC die Entwicklung Ende 2005 aus Kosten-

grinden eingestellt hatte.

Nachdem das Fraunhofer Institut ISIT aus Itzehoe reges Interesse an einer Betei-
ligung am Projekt bekundet hatte, wurde das Projekt entsprechend umgestaltet
und neu ausgerichtet. Das ISIT hatte zu diesem Zeitpunkt zusammen mit Sensor-
Dynamics ein gemeinsames Entwicklungsprojekt von Inertialsensoren fir Auto-

mobilanwendungen.

Wahrend der Projektlaufzeit konnten verschiedene Sensorversionen vom Sensor-
hersteller geliefert werden. Diese Sensormodule wurden bei EADS Innovation
Works umfangreich charakterisiert und analysiert. Fur eine mogliche Verwendung
in einem Testflug wurden eine Elektronik und ein geeignetes Gehause entwickelt.
Alle externen Bauteile des ASICs konnten als Standardbauteile oder als raum-

fahrtqualifizierte Exemplare verbaut.

Das neu entworfene Design der Hardware ist flr den Einsatz auf einer On-Orbit-
Verifikation geeignet. Eine zusatzliche Latchup-Schutzschaltung wurde im Rah-
men des Projekts entwickelt. Im Test wurde dann auch die einwandfreie Funkti-
onstichtigkeit dieser Komponente untersucht und bestéatigt. Durch die Latchup
Schutzschaltung ist die Wahrscheinlichkeit, dass der Sensor uber einen langeren

Zeitraum im Orbit unbeschadet lbersteht, stark gestiegen.

Der Aufbau der Qualifikationsmodelle konnte anschlie3end problemlos durchge-
fuhrt werden. Leider gab es Verzdgerungen bei der Lieferung der endgultigen
Sensoren, so dass nur dhnliche Typen ohne Beschleunigungsmesser in den Mo-
dellen verwendet werden konnten. Zusatzlich zeigten diese Sensoren bei der Bi-
as-Drift ungewdhnlich hohe Werte auf. Die Ursachen dieser Probleme wurden da-

nach beim Hersteller erkannt und behoben.

Wegen des engen Zeitplans musste die Testkampagne mit den verfigbaren Sen-
sor-Modellen begonnen werden. Es konnten fast alle Qualifikationstests problem-
los wie geplant durchgefihrt werden. Trotzdem haben die Sensoren in den Quali-

fikationstests gezeigt, dass sie in der Lage sind, im Weltraum zu tberleben. Zu-
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satzlich weisen die Sensoren fir kommerzielle Bauteile sehr gute Werte beim TID

auf.

Bei den Single-Event-Upset-Tests reagierten die verwendeten ASICs in BCD6
Technologie sehr empfindlich auf den lonenbeschul3. Selbst bei geringen Teil-
chenenergien waren Reaktionen im ASIC durch das Fail-Safe-System erkennbar.
Im Sensorausgangssignal waren deutlich weniger Ereignisse oder Stérungen zu

registrieren.

Wie bereits bei den TID-Tests konnten auftretende Fehler Gber das Fail-Safe-
System im ASIC rechtzeitig erkannt und angezeigt werden. Ein totaler Funktions-
ausfall trat, wahrend der Sensor den lonen ausgesetzt war, nur sehr selten auf.
Bei einem derartigen Funktionsausfall konnte jedoch in allen Féallen durch den ein-
gebauten Reseteingang am ASIC die Funktionalitat sofort wieder hergestellt wer-
den. Die zuséatzliche Moglichkeit, die Versorgungsspannung fur eine kurze Zeit auf

0V zu setzen, war nicht erforderlich.

Im Rahmen von DREWSII wurden vier Module mit je einem Beschleunigungssen-
sor und einem Drehratensensor nach ESA-Standard gefertigt. Bei diesen Modulen
wurden Standard ASIC’s aus der Herstellung fur Automobilanwendungen und
raumfahrtqualifizierte externe Bauteile verwendet. Nachdem diese Module aufge-
baut waren, konnten die Tests nach einem im Projekt entwickelten Plan, der sich
an Raumfahrtrichtlinien orientiert, erfolgreich durchgefihrt und abgeschlossen

werden.
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