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Vorbemerkung

Die sprachliche Kommunikation innerhalb des ESA-ROSETTA-Teams erfolgt iiber-
wiegend in Englisch, das mit einer nahezu iiberwiltigenden Anzahl von Akronymen
und Abkiirzungen angereichert ist. Die Liste der allein im Rahmen des hier beschrie-
benen Projektes relevanten Akronyme [ThiOl] enthdlt iiber tausend FEintrdge.
Kompatibel zu diesem Dokument werden in der vorliegenden Arbeit Akronyme in der
international iiblichen Schreibweise verwendet (z. B. S/W fiir Software). Eine Liste der
verwendeten Akronyme und Abkiirzungen befindet sich im Anhang. Englische Fach-
begriffe wurden nur dann ins Deutsche tibersetzt, wenn dies ohne Verlust an Genauig-
keit (und ohne die Erzeugung von Stilbliiten) moglich war. Die englischen Original-
begriffe werden in dieser Arbeit kursiv geschrieben, sofern sie nicht als Lehnworte
bereits Bestandteil des Deutschen sind.

Wie in naturwissenschaftlichen Veroffentlichungen weit verbreitet, werden auch in
dieser Arbeit bei Zahlenangaben die Dezimalziffern durch einen Punkt (und nicht durch
ein Komma) von dem ganzzahligen Anteil getrennt. Ein Zeichen zur Bildung von
Dreiergruppen bei groBen Zahlen wird nicht verwendet. Ansonsten habe ich mich
bemiiht, die 1998 eingefiihrte Neuregelung der deutschen Rechtschreibung zu beachten.
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Abstract

During the ROSETTA mission to comet 46P/Wirtanen the cluster experiment SESAME
will investigate mechanical and electrical properties of the comet's nucleus and its
environment. The software program for the control of the three instruments CASSE,
DIM, and PP, and for the data pre-evaluation on board the comet lander has been
developed. The functionality of the single instruments and of the entire experiment
integrated into ROSETTA lander has been checked by a number of tests. Calibration
data of the integrated instruments CASSE and DIM has been collected for the first time.
A software program for use at the ground station has been developed, which processes
the scientific data of the instruments and makes it possible to assess the measuring
results shortly after the arrival of the telemetry data.

During the approximately ten years of space mission a RadFET dosimeter will measure
the dose due to cosmic radiation inside SESAME central electronics. In order to prepare
these measurements the expected dose level has been calculated by performing a
sectorial analysis of the shielding distribution inside the lander. The sensitivity to
protons with an energy of 17.4 MeV and further properties of the RadFET dosimeter
have been experimentally determined using a flight-compatible electronic circuit.
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Kurzfassung

Bei der ROSETTA-Weltraummission zum Kometen 46P/Wirtanen wird das Cluster-
Experiment SESAME mechanische und elektrische Eigenschaften des Kometenkerns
und seiner Umgebung erforschen. Das zur Steuerung der drei Instrumente CASSE, DIM
und PP und zur Vorauswertung der experimentellen Daten an Bord der Kometen-
Landesonde erforderliche Software-Programm wurde entwickelt. Die Funktionalitét der
einzelnen Instrumente und des in die Landesonde integrierten Experiments wurde mit
einer Reihe von Tests iiberpriift. Des Weiteren erfolgten — im integrierten Zustand
erstmalig — Kalibrierungen fiir Messungen der Instrumente CASSE und DIM. Fiir den
Einsatz in der Bodenstation wurde ein Programm entwickelt, das die experimentellen
Daten der Instrumente aufbereitet und eine Bewertung der Messergebnisse kurz nach
der Ankunft der Telemetriedaten ermoglicht.

Wihrend des etwa zehnjdhrigen Raumfluges wird ein RadFET-Dosimeter die von der
kosmischen Strahlung erzeugte Dosis in der SESAME-Elektronik messen. Zur Vor-
bereitung dieser Messungen wurde die zu erwartende Strahlungsdosis durch eine Sek-
torenanalyse der Abschirmung in der Landesonde berechnet. Die Empfindlichkeit fiir
Protonen mit der Energie 17.4 MeV und weitere Eigenschaften des RadFET-Dosimeters
wurden experimentell in einer flugkompatiblen elektronischen Schaltung bestimmt.
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1 Einleitung

1.1 Motivation

Im Jahr 1799 wurde beim Ausbau franzosischer Befestigungsanlagen nahe der nieder-
dgyptischen Stadt Rashid (franz. Rosette) eine Steintafel gefunden, die eine Inschrift aus
Anlass des ersten Thronjubildums des Konigs Ptolemaios V. Epiphanes (Regierungszeit
205-180 vor unserer Zeitrechnung) enthdlt. Infolge der Eroberung Agyptens unter
Alexander dem Groffen waren offizielle Verlautbarungen in dgyptisch (demotisch) und
griechisch abzufassen, fiir religiose Zwecke zusdtzlich in der heiligen Hieroglyphen-
Schrift. Auf dem so genannten Stein von Rosetta sind Fragmente aller drei Fassungen
erhalten, so dass durch vergleichende Untersuchungen die Hieroglyphen und die
demotische Schrift (1822 durch Jean Francois Champollion) entziffert werden konnten.

Das Ziel der ROSETTA-Mission der europdischen Weltraumagentur ESA ist der Komet
46P/Wirtanen. Nach dem Start im Januar 2003 und einem etwa zehnjdhrigen Raumflug
soll erstmals der Versuch einer Landung auf einer Kometenoberfliche unternommen
werden. Es wird erwartet, dass die Ergebnisse der Weltraummission fiir Fragestellungen
zum frithen Sonnensystem eine dhnliche Schliisselrolle spielen werden wie der Stein
von Rosetta bei der Entzifferung der altigyptischen Schriften.

Kometenkerne sind aus verschiedenen Griinden interessante Untersuchungsobjekte. Sie
sind relativ kleine Korper im Sonnensystem mit Abmessungen im Bereich von wenigen
hundert Metern bis zu einigen zehn Kilometern, die vor etwa 4.5 Milliarden Jahren (also
mit dem Planetensystem) weit entfernt von der Sonne, vermutlich auBerhalb der
Neptunbahn im so genannten Kuiper-Belt, entstanden sind. Durch Bahnstorungen
wurden sie in der Folgezeit auf noch weitaus groflere Entfernungen gestreut und bilden
heute die sog. Oortsche Wolke, deren Abstand von der Sonne etwa 50000-mal grofer ist
als die mittlere Entfernung Sonne-Erde. Prozesse, die die chemische Zusammensetzung
und physikalische Struktur verdndern, finden bei Kometenkernen in erheblich
geringerem Ausmal statt als bei den groBeren planetaren Korpern mit innerer Energie-
quelle und Dynamik. Aufgrund der groflen Entfernung von der Sonne sollten die
Bestandteile des priplanetaren Nebels im Kometenkern daher bei Temperaturen nahe
dem absoluten Nullpunkt "eingefroren" sein. Die Analyse des Kometenmaterials bietet
also einen Einblick in die Frithphase des Sonnensystems.



Auch nach den ersten ndheren Inspektionen von Kometenkernen durch Raumsonden
(1986 wihrend der GIOTTO-Mission der ESA beim schnellen Vorbeiflug an Halley,
2001 durch die NASA-Sonde Deep Space 1 bei Borelly) sind grundlegende Annahmen
tiber die Natur der Kometen widerspriichlich. Lisst sich ein Komet als "schmutziger
Schneeball" [Whi50] beschreiben, oder sind die Massenverhéltnisse umgekehrt und er
ist eher eine Ansammlung von vereistem Staub? Haben Kometen einen relativ homo-
genen Kern oder ist dieser aus locker verbundenen Blocken (Building Blocks [M6h97])
zusammengesetzt? Die bei den schnellen Vorbeifliigen erstellten Aufnahmen der Kome-
tenkerne zeigen eine liberraschend dunkle Oberflache (mit einer Albedo von nur 2 bis 4
Prozent, das entspricht dem Reflexionsvermdgen von schwarzem Samt). Spielen
kohlige Ablagerungen auf der Oberfliache eine Rolle, oder zeigt sich hier eine Eigen-
schaft auch des Kometeninneren? Ungeklért ist auch, warum — zumindest bei den unter-
suchten Objekten — nur einzelne Regionen des Kometenkerns Staub und Gas emittieren,
wihrend der iiberwiegende Teil der Oberflache inaktiv bleibt.

Noch etwas spekulativ sind folgende Uberlegungen: Wihrend heute nur wenige Kome-
ten im Jahr beobachtet werden, deren Bahnen in der Regel in sicherer Entfernung zur
Erde verlaufen, wurde die Erde bis vor ca. 3.8 Milliarden Jahren von einer Vielzahl von
Kometen getroffen; es wird vermutet, dass ein groBer Teil des Wassers auf unserem
Planeten durch Kometeneinschlige eingebracht worden ist und damit erst die Ent-
stehung von Leben ermdglicht wurde. Unterstiitzt wird diese Hypothese durch den
Befund, dass der — spédter auseinander gebrochene — Komet Linear (C/1999 S4) Wasser
mit der gleichen isotopischen Zusammensetzung enthielt wie das irdische Wasser
[MumO1]. Dariiber hinaus wird diskutiert, ob die organischen Bestandteile, die bereits
in der Koma von Kometen nachgewiesen wurden, ebenso wie Aminosduren in dem
Orgueil-Meteoriten (der vermutlich von einem Kometen stammt [EhrO1]) bei der pra-
biotischen Evolution auf der Erde (beschleunigend oder sogar initiierend) mitgewirkt
haben [Kis00].

Wichtige Erkenntnisse iiber die Zusammensetzung der Kometenmaterie lassen sich mit
erdgebundenen Beobachtungen gewinnen, z.B. durch die spektroskopische Untersu-
chung der Kometenschweife. Bis zu einem gewissen Grad konnen Modellvorstellungen
auch durch Laborexperimente iberpriift werden (z.B. durch die KOSI genannten
Untersuchungen iiber die Entwicklung von Modellkometen unter weltrauméhnlichen
Bedingungen [Gru91], [Thi95]). Viele der noch offenen Fragen konnen allerdings nur
durch die Analyse von Kometenmaterial in situ oder im Labor nach Sample-Return-
Missionen beantwortet werden.

Nach einer mehrmonatigen Erkundungsphase in einer Umlaufbahn um den Kometen-
kern wird sich die ROSETTA-Raumsonde trennen in einen Orbiter, der weiterhin den



Kometenkern umkreist, und in ein Landegerit (Lander). Wéhrend des Abstiegs des
Landers auf die Kometenoberfliche und nach der Landung wird u.a. das Cluster-
experiment SESAME (Surface Electric Sounding and Acoustic Monitoring Experiment)
mechanische und elektrische Eigenschaften des Kometenmaterials untersuchen. Hierzu
werden drei Instrumente eingesetzt: mit CASSE (Comet Acoustic Surface Sounding
Experiment) werden die Struktur und die elastischen Eigenschaften der oberen Schich-
ten der Oberflache erforscht, der Dust Impact Monitor (DIM) beobachtet Staubteilchen,
die von aktiven Regionen des Kometenkerns emittiert werden, und das Permittivity
Probe (PP) genannte Instrument untersucht den Wassergehalt des Kometenmaterials
und die Sublimation von Eis wéhrend verschiedener Aktivitdtsphasen des Kometen
Wirtanen.

1.2 Zielsetzung dieser Arbeit

1.2.1 Software-Entwicklung fiir das SESAME-Clusterexperiment

Die drei SESAME-Instrumente wurden eigens fiir die ROSETTA-Mission und weit-
gehend unabhéngig voneinander entwickelt: CASSE beim Deutschen Zentrum fiir Luft-
und Raumfahrt (DLR) in K6ln, DIM beim ungarischen Forschungsinstitut fiir Atom-
energie (KFKI) in Budapest und die Permittivity Probe beim Finnischen Meteoro-
logischen Institut (FMI) in Helsinki. Zur Steuerung des Messablaufs aller Instrumente
wird ein ebenfalls neu entwickelter Mikrocomputer genutzt. Ein Ziel dieser Arbeit war
es, das Gesamtkonzept fiir das erforderliche Software-Programm zu entwerfen und
optimiert fiir die eingesetzte Elektronik umzusetzen. Vor dem Hintergrund sehr ein-
geschrinkter Hardware-Ressourcen sollten die unterschiedlichen Vorgaben der
Experimentatoren gepriift und so weit wie moglich als gemeinsam genutzte Software-
Bestandteile programmiert werden.

Uber instrumentspezifische Aufgaben hinaus war unter anderem die Kontrolle der
Experimente in der Bodenstation (7Telecommanding) und die Moglichkeit autonomer
Messabldufe zu konzipieren. Die Verarbeitung der experimentellen Rohdaten und die
Formatierung der Ergebnisse an Bord (durch die Flug-Software) waren zu ergidnzen
durch entsprechende Auswertungsprogramme fiir den Einsatz in der Bodenstation
(Boden-Software).

Bei aller Komplexitét der Software waren qualititssichernde Grundsitze (z. B. Einfach-
heit, Robustheit, Fehlertoleranz) strikt einzuhalten. Da die SESAME-Instrumente erst
im Jahr 2013 aktiviert werden, sollte die Mdglichkeit vorbereitet werden, die Software



wihrend des Raumflugs an neue wissenschaftliche Erkenntnisse und verénderte Mess-
programme anzupassen. Die Funktionsfdhigkeit der Software war aber bereits fiir den
Einsatz bei Bodentests sicherzustellen, an denen im Rahmen dieser Arbeit mitgewirkt
werden sollte.

1.2.2 Untersuchungen zum RadFET-Dosimeter

Wihrend des etwa zehnjdhrigen Raumflugs wird die Bord-Elektronik der ROSETTA-
Raumsonde der kosmischen Strahlung ausgesetzt sein. Der Gefahr von Fehlfunktionen
durch strahlungsbedingte Alterung der Bauelemente und durch Ausfille, die schon
durch ein einzelnes kosmisches Teilchen ausgelost werden konnen, wird durch den
Einsatz von strahlungsharten Komponenten begegnet (dieser Schutz sollte beim
SESAME-Experiment durch Software-Priifroutinen erweitert werden).

Nachteile der strahlungsharten Elektronik-Bauteile sind ihr hoher Preis und die oft
schwierige Beschaffung. Aulerdem liegen ihre Leistungsmerkmale weit zuriick hinter
dem aktuellen Stand der Mikroelektronik. Deshalb priifen die Weltraumagenturen die
Verwendbarkeit von Standard-Elektronikkomponenten, die serienméBig fiir erdgebun-
dene Aufgaben eingesetzt werden (sog. COTS i.e. Commercial-off-the-shelf~Kompo-
nenten). Den Vorteilen der COTS-Elektronik steht allerdings entgegen, dass jeder Kom-
ponententyp mit aufwéndigen Bestrahlungstests auf die Weltraumtauglichkeit gepriift

werden muss.®

Fiir die Beantwortung der Frage, ob zukiinftig Standardbauteile eingesetzt werden kon-
nen, sind Messungen der bei Weltraummissionen tatsdchlich auftretenden Strahlen-
belastung der Elektronik notwendig. Deshalb wurde auf der Elektronikplatine des
CASSE-Instruments ein RadFET-Dosimeter angebracht. Dosimeter dieses Typs nutzen
die Verdnderung der elektrischen Parameter von Feldeffekt-Transistoren zur Erzeugung
des Dosissignals.

RadFET-Dosimeter wurden bereits bei mehreren Weltraummissionen eingesetzt. Bisher
wurde davon ausgegangen, dass sich die Empfindlichkeit der Dosimeter fiir die im
Weltraum vorherrschende Protonenstrahlung nur unbedeutend von der Empfindlichkeit
fiir 60Co—Strahlung unterscheidet, die zur Kalibrierung verwendet wurde. Vorldufige Er-

gebnisse von Protonenbestrahlungen des beim SESAME-Experiment eingesetzten

™ Das Ziel eines Folgeprojekts "Predicting Displacement Damage Effects in Electronic Com-
ponents by Method of Simulation" (im Auftrag der ESA) ist eine rechnerische Extrapolation auf
andere Bautypen und Bestrahlungsfelder auf der Basis nur weniger experimenteller Daten.



RadFET-Typs zeigen jedoch eine deutlich andere Dosischarakteristik als nach Gamma-
Bestrahlungen und grofle Unterschiede in der Empfindlichkeit der einzelnen Dosimeter
[Haj00].

Zur Vorbereitung der Messungen wéhrend der ROSETTA-Mission sollte im Rahmen
der vorliegenden Arbeit der bisherige Informationsstand iiber das eingesetzte RadFET-
Dosimeter bewertet und — soweit erforderlich — durch eigene Experimente ergéinzt
werden.

1.3 Die ROSETTA-Mission zum Kometen 46P/Wirtanen

1.3.1 Missionsprofil

Die ROSETTA-Mission wird im Januar 2003 mit dem Start einer Ariane-5-Trager-
rakete in Kourou (Franzosisch-Guayana) beginnen. Zur Beschleunigung der Raumsonde
auf die Bahn des Zielkometen werden insgesamt drei Gravity-Assist-Mandver statt-
finden: Im August 2005 erfolgt ein naher Vorbeiflug am Planeten Mars, und im Novem-
ber 2005 und November 2007 kehrt ROSETTA wieder in die Ndhe der Erde zuriick
(Abb. 1.1). Wihrend des langen Fluges zu 46P/Wirtanen ist die Raumsonde iiber-
wiegend inaktiv, unterbrochen wird diese Hibernation Phase durch Untersuchungen der
Asteroiden Otawara und Siwa.

Im November 2011 soll ROSETTA den Kometen mit geringer Relativgeschwindigkeit
erreichen und ihm zunéchst einige Monate folgen, bevor eine Umlaufbahn um den Kern
angesteuert wird. Aus dem Orbit wird die Kometenoberfliche eingehend kartiert und
sondiert, und nach der Auswahl eines Landeplatzes wird Anfang 2013 der ROSETTA
Lander abgesetzt. Raumsonde und Komet sind dann etwa 3.25 AE von der Sonne
entfernt (eine AE, d.i. eine Astronomische Einheit, entspricht dem mittleren Abstand
Erde-Sonne, also ca. 150 Millionen Kilometern). Wegen der geringen Schwerkraft des
Kometen und dem entgegengesetzt wirkenden Gasdruck muss der Landevorgang vor-
aussichtlich durch das Ziinden eines Diisentriebwerks beschleunigt werden. Nach der
Landung soll moglichst lange die Entwicklung des Kometen auf seinem Weg zum son-
nennichsten Punkt seiner Bahn (bei 1.05 AE) beobachtet werden. Detaillierte Planun-
gen fiir die Messungen auf der Kometenoberfldche liegen zurzeit fiir die ersten Wochen
nach der Landung vor.



Landung 2013 Orbit und nahe
Beobachtung

- Rendezvous mit
\Wiﬂanen 2011

i

P ‘Otawara 2006
- -

—
T — — —

Siwa 2008

Kometenbahn

Abb. 1.1: Die geplante Flugbahn der ROSETTA-Sonde. Nach drei Gravity-Assist-Mandvern
(2005 bei Mars und Erde, 2007 bei der Erde) ist die Umlaufbahn von 46P/Wirtanen erreicht.
Wihrend der nahen Beobachtungsphase und nach der Landung nihert sich der Komet der
Sonne, so dass die Entwicklung der Kometenaktivitit beobachtet werden kann. (Unter Verwen-
dung einer Zeichnung der ESA.)

1.3.2 Der ROSETTA-Lander

Beim ohnehin schon riskanten ROSETTA-Projekt stellte die Konstruktion des Landers
eine besondere Herausforderung dar: Die Beschaffenheit der Kometenoberflidche ist
weitgehend unbekannt (s.u.), und wegen der geringen Masse von 46P/Wirtanen reicht
das Gewicht des Landers nicht fiir einen sicheren Stand. Die Konstrukteure des Lande-
gestells beim Max-Plank-Institut fiir Aeronomie (MPAe) haben Schrauben ("Eisschrau-
ben") an den Fiilen angebracht, die sich bei der Landung in die Kometenoberfldche
drehen und verkanten sollen. Zusétzlich wird eine Harpune in die Kometenoberfldche
geschossen und das Harpunenseil anschlieBend gestrafft. Hierdurch soll auch der fiir
einige SESAME-Messungen notwendige Andruck der Fiile auf die Kometenoberfldche
erreicht werden.

In den Sohlen der Fiie sind Schallaufnehmer und Schallgeber des CASSE-Instrumen-
tes und aktive PP-Elektroden untergebracht. Weitere Elektroden befinden sich am Kopf
des APX-Instrumentes, am MUPUS-PEN und — fiir die Messung von Plasmawellen —
am DIM-Sensor. Der wiirfelformige DIM-Sensor wird aufprallende Staubteilchen regis-

trieren (Abb. 1.2). Eine Ubersicht iiber alle wissenschaftlichen Instrumente an Bord des
ROSETTA-Landers enthélt die Tabelle 1.1.
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Abb. 1.2: Der ROSETTA-Lander auf der Kometenoberfliche. Die zwei Sohlen der Fiifie (1a
bis 1c) enthalten Sender und Empfinger der SESAME-Instrumente CASSE und PP. Zwischen
den Sohlen sind die "Eisschrauben" zu erkennen, die fiir einen sicheren Stand des Landers
sorgen sollen. Ein Bohrer (2) wird Proben des Kometenbodens entnehmen und zur Analyse an
verschiedene Instrumente verteilen. Zur Messung wird der hohenverstellbare Sensorkopf des
APX-Instrumentes (3) auf die Oberfliche gesenkt. Durch einen Hammermechanismus wird der
MUPUS-Penetrator (4) in den Boden getrieben. Dabei wird das Temperatur- und Dichteprofil
gemessen. Der kubische Sensor des SESAME-Instrumentes DIM (5) ist auf der oberen
Abdeckung des Landers angebracht, damit eine wenig gestorte Messung des dreidimensionalen
Staubflusses mdglich ist. Die zentrale Elektronik befindet sich unterhalb der Abdeckung im
hinteren Landerteil. Entsprechend dem Lander-Koordinatensystem werden folgende Bezeich-
nungen fiir die Fiile verwendet: "Full +X" (hier mit "1a" markiert), "Full +Y" (1b) und "Fuf} -Y"
(1c). (Unter Verwendung einer Modellierung des Landers auf der Kometenoberfliche von
Michael Kretschmer.)

Der Lander hat eine Masse von ca. 83 kg und — ohne die Landebeine — Abmessungen

von ca. 0.85 - 0.85 - 0.59 m". Zur Konstruktion wurden Materialien aus Kohlefasern und
Aluminium verwendet. Die Au3enhaut ist {iberwiegend mit Solarzellen bedeckt.

Wichtige Subsysteme sind das Telekommunikationsmodul, das mit dem Orbiter als
Relaisstation die Verbindung zur Erde ermdglicht, und das Temperaturkontrollsystem.
Es soll die Temperatur im Inneren des Landers wéhrend der gesamten Mission im



Bereich von -55 °C bis +70 °C regeln. Die zentrale Kontrolle aller Subsysteme und

Experimente erfolgt durch den Bordcomputer des Landers, das Command and Data
Management System (CDMS).

APX Alpha-Proton-Rontgen-Spektrometer zur chemischen Analyse der Oberfléche
CIVA Panorama-, Stereo- und Makrokamera
ROLIS Infrarotspektrometer und -kamera
CONSERT Rad_iowellen-"Tomographie" des Kometenkerns in Verbindung mit dem
Orbiter
Ofen und Gasspektrometer zur Identifizierung von natiirlichen und pyrolytisch
COSAC erzeugten fliichtigen Verbindungen mit dem Schwergewicht auf organischem
Material
SD2 Sample and Drill: Probennahme und -verteilung
MODULUS |Gaschromatograph zur priazisen Bestimmung von Isotopenverhiltnissen
PTOLEMY insbesondere leichter Elemente wie Kohlenstoff
MUPUS Multi-Purpose Sensor for Surface and Sub-surface Science; Messung
thermischer und mechanischer Eigenschaften der oberen Kometenschichten
ROMAP ROSETTA Magnetometer and Plasma Monitor
Akustische  Bodensondierung, Flussmessungen des Kometenstaubs,
SESAME Bestimmung des Wassergehalts durch Messung der komplexen Dielektrizitéts-
konstante

Tab. 1.1: Die Experimente an Bord des ROSETTA-Landers (nach [Sch98]).

1.3.3 Der Komet 46P/Wirtanen

Die heutige Raketenantriebstechnik erlaubt weiche und kontrollierte Landungen nur auf
Kometen, deren Umlaufbahn um die Sonne auf einige Jahre vorhersagbar und relativ
kurz ist. Solche Kometen sind "alt" in dem Sinn, dass sie bereits oft in die Ndhe der
Sonne gekommen sind und ihre Aktivitdt nicht mehr zu vergleichbar spektakuldren
Staub- und Gasschweifen fithrt wie zum Beispiel bei den Kometen Hyakutake (im Jahr
1996) und Hale-Bopp (1997). Unter den in Frage kommenden kurzperiodischen
Kandidaten wurde 46P/Wirtanen als Zielkomet der ROSETTA-Mission ausgewihlt, da
mit ihm die kiirzeste Missionsdauer zu realisieren ist.

Im Jahr 1948 entdeckte Carl Wirtanen den Kometen durch Zufall auf fotografischen
Platten am Lick Observatorium (Kalifornien). Der Komet wurde mehrfach wieder-
entdeckt, als er sich in sonnennahen Bereichen seiner Bahn befand; 1999 konnte er



erstmals nahe dem sonnenfernsten Punkt (Aphel) bei 5 AE beobachtet werden (mit dem
Very Large Telescope der ESA). Durch zwei nahe Vorbeifliige an Jupiter hatte sich die
urspriingliche Umlaufperiode um die Sonne von 6.65 Jahren auf zurzeit 5.5 Jahre
verkiirzt.

Erdgebundene Untersuchungen der Eigenschaften des Kometenkerns sind schwierig, da
er fast immer von einer Koma aus volatilem Material umgeben ist. Nur die Fotografien
des Kometen im Aphel zeigen vermutlich den eigentlichen Kern; zu ihrer Interpretation
miissen aber auch hier Annahmen (z. B. iiber die Albedo der Oberfldche) gemacht wer-
den. Nicht-gravitative Beschleunigungen des Kerns durch die Massenauswiirfe
erschweren eine Berechnung der Masse aus der Bahndynamik.

Aktuelle Abschéitzungen des Radius fiihren zu Werten von maximal 1.5 km und mini-
mal 500 m, dann allerdings miisste die gesamte Oberfldche aktiv sein [M6h97], was bei
Borelly und Halley nicht der Fall war. Der Lander wird Oberflichentemperaturen im
Bereich von -150 °C bis -70 °C antreffen [ESC99]. Wéhrend der dreistiindigen Be-
obachtung am Very Large Telescope war die Helligkeit des Kerns konstant, also ist
entweder die Rotationsperiode des Kometenkerns grof3, oder er ist nahezu sphérisch und
die Oberflache ist relativ homogen ([Kre00] und dort enthaltene Literaturhinweise).

Die Unsicherheit beziiglich der Oberflachenbeschaffenheit ist allerdings groB. Durch
die wechselnden Temperaturbedingungen wéhrend der zahlreichen Sonnenumlédufe und
durch die Kometenrotation wird die Oberfldche durch Prozesse wie die Sublimation und
Rekondensation von fliichtigen Bestandteilen verdndert. Abhéngig von der Masse des
Kerns und seiner Aktivitidt konnten zuriickgefallene Staubteilchen oder groflere Blocke
die Oberflache ganz oder teilweise bedecken. Vorstellbare Worst-Case-Szenarien fiir
die ROSETTA-Mission wiren also, dass die Oberfliche zu stark zerkliiftet ist fiir eine
Landung, oder dass der Lander in einer meterhohen Staubschicht versinkt.



2 Software-Entwicklung fiir das SESAME-Experiment

2.1 Organisatorische Einbindung in das ROSETTA-Projekt

Eine grofle Anzahl von Institutionen und Firmen aus der Europdischen Gemeinschaft ist
am ROSETTA-Projekt beteiligt. Das Lander Project Office beim Deutschen Zentrum
fiir Luft- und Raumfahrt (DLR) in K6Iln-Porz organisiert die Integration der Subsysteme
und Experimente. Fiir den organisatorischen Zusammenhalt bei den Entwicklungs-
arbeiten fiir das SESAME-Cluster-Experiment ist das Projektmanagement mit dem
Principal Investigator (P1) Prof. Dirk Mohlmann und dem Koordinator Dr. Klaus
Seidensticker verantwortlich.

Die Arbeit der Software-Gruppe an der Universitit zu Koln (SESAME-Co-Investigator:
Prof. Klaus Thiel) erforderte einen intensiven Informationsaustausch innerhalb und
auBerhalb des SESAME-Teams (Abb. 2.1). Entsprechend dem innovativen Charakter
des Projekts, bei dem viele Beteiligte Neuland betraten, konnten oft erst durch diese Zu-
sammenarbeit optimierte Losungen gefunden werden.

ESAME PI SESAME
SD 36hlmann Koordination
CASSE Software DLR KbIn K. Seidensticker
M. Kretschmer
DLR KéIn
CASSE Hardware Flight Operations
L. Ziegler, G. Krein K. Seiden.sticker
von Hoerner & Sulger K. Thiel
Flugsoftware
D'M K. Thiel (Co-l) Prozessorboard
A. Péter H.-H. Fischer A. Lichopoj, R. Schrédter
KFKI Budapest Universitit Kéln DLR Berlin
PP CDMS
W. Schmidt A. Balacs
FMI Helsinki KFKI Budapest
Common Lander Project Lander
Electronics . Experimente
L. Ziegler, G. Krein MgkR II_(.OIS’ MUPUS. APX, SD2
von Hoerner & Sulger e Lindau ’ )

Abb. 2.1: Ansprechpartner der Software-Gruppe innerhalb des ROSETTA-Projektes.
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Die Flug-Software war ausgehend von den Vorstellungen der Experimentatoren in
Ko6lIn, Budapest und Helsinki zu konzipieren und in einer fiir das eingesetzte Prozessor-
board (entwickelt bei der DLR Berlin) geeigneten Weise zu implementieren. Wichtige
Ansprechpartner fiir die hardwarenahe Programmierung waren Mitarbeiter der Firma
von Hoerner & Sulger, die fiir die Realisierung der CASSE-Elektronik und die Inte-
gration aller Elektronikkomponenten zustindig waren. Die Notwendigkeit eines inten-
siven Informationsaustausches ergab sich schon aus der Tatsache, dass die volle Funk-
tionalitdt der Instrumente erst im Zusammenspiel mit der Software getestet werden
konnte. Die wihrend der Software-Entwicklung erworbene Erfahrung mit dem inte-
grierten Gesamtsystem "SESAME-Experiment" erginzte so das Spezialwissen der
anderen Projektbeteiligten.

Zu beriicksichtigen waren die Anforderungen an ein in den Lander integriertes Experi-
ment. Dies betraf sowohl die Einhaltung formaler Richtlinien des Lander Projects (zu-
sammengefasst im ROSETTA Lander Interface Document [KleO1]) als auch die
spezifikationsgeméfBe Bedienung von Schnittstellen z. B. zum zentralen Bordcomputer
des Landers, dem Command and Data Management System (CDMS). Da einige
SESAME-Messprogramme unter Mitwirkung anderer Lander-Experimente stattfinden
sollen, waren mit den jeweiligen Experimentatorengruppen die Datenschnittstellen zu
vereinbaren.

Die Steuerung des Cluster-Experiments unter Missionsbedingungen und die Auswer-
tung der Telemetriedaten gehdrten zu den Aufgaben der Software-Gruppe; daher war
sie Ansprechpartner des Lander-Teams bei der Vorbereitung von Tests und der Inter-
pretation der Ergebnisse nach der Integration des SESAME-Experimentes in den
Lander.

Im Zuge der Entwicklungsarbeiten entstanden neben der eigentlichen Software-Doku-
mentation eine Reihe weiterer Projektdokumente (sieche Kapitel 2.9). Es wiirde den
Rahmen der vorliegenden Arbeit sprengen, alle Details aufzufithren, die in diesen
Dokumenten spezifiziert sind. Hier soll lediglich die grundlegende Struktur der Flug-
Software erlautert und der Versuch eines kritischen Riickblicks auf den Software-
Entwicklungsprozess unternommen werden. Auflerdem werden Experimente mit den
SESAME-Instrumenten vorgestellt, die liber den Zweck von Software-Tests hinaus-
gehend fiir Kalibrierungen der Instrumente verwendet wurden oder ihre Funktionalitét
in einer simulierten Kometenumgebung untersuchten. Da Aufbau und Wirkungsweise
der Flug-Software eng verkniipft sind mit der eingesetzten Elektronik, erfolgt zundchst
eine kurze Darstellung der SESAME-Hardware-Komponenten.
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2.2 Die SESAME-Elektronik

2.2.1 Ubersicht

Die SESAME-Elektronik besteht aus einem zentralen Teil (Central Electronics), der im
Inneren des Landers zusammen mit den Platinen anderer Experimente in einer so
genannten Common Ebox untergebracht ist, und der Sensorik, die an exponierten Stellen
des Landers montiert ist. Eine Schnittstellenkarte (/nterface Board) verbindet SESAME
mit den Datenleitungen des Bordcomputers (CDMS) und mit der Spannungsversorgung
(Abb. 2.2).
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Abb. 2.2: Blockdiagramm der SESAME-Elektronik. Die zentrale Elektronik mit den Instru-
mentenplatinen, dem Prozessorboard (Common DPU) und dem Interface Board ist iiber den
SESAME Experiment Bus verbunden. Der Anschluss der Sensorik erfolgt an den jeweiligen
Instrumenten-Platinen (Zeichnung: Klaus Seidensticker, Michael Kretschmer).
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Die zentrale SESAME-Elektronik setzt sich zusammen aus jeweils einer Platine fiir die
drei Instrumente CASSE, DIM und PP und dem Prozessorboard. Die Verbindung der
Boards erfolgt iiber eine Platine, die den SESAME Experiment Bus bildet. Von allen
Instrumenten gemeinsam genutzt werden ebenso die Schnittstellenkarte zum Lander
sowie eine kleine Schaltung, auf der die Spannungs- und Stromwerte der Versorgungs-
leitungen gemessen werden konnen. Sie enthilt zusitzlich eine Uberstrom-Schutz-
schaltung. Einzelheiten dieser Komponenten werden in [Zie01] beschrieben.

2.2.2 Das Prozessorboard

Der verwendete Mikrocomputer [LicO0] wurde am Institut fiir Weltraumsensorik und
Planetenforschung bei der DLR Berlin fiir den ROSETTA-Lander entwickelt und wird
in fast identischen Ausfiihrungen bei den Experimenten und Subsystemen CIVA/
ROLIS, COSAC, MUPUS, SD2 und SESAME eingesetzt. Er tragt deshalb die Bezeich-
nung Common Digital Processing Unit (Common DPU oder C-DPU). In der Abbildung
2.3 ist ein Blockdiagramm der C-DPU dargestellt.

Address Bus
Data Bus
Harris FPGA
PROM Control
16 kByte RTX — /O and Memory
2010RH ICLK Controller Watchdog
EEPROM ¢ RST
64 kByte
Power
ClU
SRAM Management
512 kByte
I F T
MUX || ADC CLK RESET
A
SESAME Experiment Bus | | I/F Board (to CDMS)

Abb. 2.3: Blockdiagramm des Prozessorboards (Erléduterungen siehe Text).
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Zentraler Bestandteil der C-DPU ist ein strahlungsharter Harris RTX2010-Prozessor
[Har96]. Dieser 16-Bit-Microcontroller verfiigt {iber einen 256 Worte groflen Daten-
stapel (Stack). Operationen mit Daten innerhalb des Stacks werden besonders schnell
ausgefiihrt, da keine Zugriffe auf den externen Speicher notwendig sind. Die ein-
gestellte Prozessorfrequenz betrdgt 5 MHz. Externe Daten werden vom und zum Micro-
controller iiber 16-Bit Daten- und Adressbusse transferiert. Uber den Speicherbus
konnen 16 Seiten mit einer Grofe von jeweils 64 Kilobyte (kByte) adressiert werden, so
dass insgesamt ein Adressraum von einem Megabyte (MByte) zur Verfligung steht.
Uber einen weiteren Bus ("G-Bus") kénnen Daten mit 8 externen Geriten ausgetauscht
werden. Dieser Bus wird zur Kommunikation mit den Instrumenten genutzt.

Speicherkomponenten auf dem Prozessorboard sind ein 16 kByte groer PROM, ein 64
kByte groBer EEPROM und statischer RAM (SRAM). Der PROM (Programmable
Read Only Memory) enthdlt den Urlader, C-DPU Debug Monitor [Lic00] genannt. Nach
dem Einschalten der SESAME-Elektronik wird zunédchst dieses Programm ausgefiihrt,
das unter anderem das Aufspielen neuer Flug-Software auf den EEPROM ermdoglicht.
Eine Minute nach Einschalten der Spannungsversorgung (oder nach einem Kommando
von der Bodenstation) wird die SESAME-Flug-Software aus dem EEPROM
(Electrically Erasable Programmable Read Only Memory) in den Hauptspeicher kopiert
und ausgefiihrt. Die SESAME-Version der C-DPU enthélt zwei 512 kByte grofle
SRAM-Module, allerdings konnen nur 512 kByte genutzt werden, da der 1 MByte
grofle Speicheradressraum auch fiir andere Zwecke verwendet wird. Die erste Seite des
SRAM ist reserviert fiir den Programmcode, so dass 7 Seiten mit jeweils 64 kByte zur
tempordren Speicherung von Messdaten zur Verfligung stehen.

Das Prozessorboard ist mit einem 14-Bit Analog-Digital-Konverter (ADC) ausgestattet.
Uber einen 16-Kanal Multiplexer (MUX) konnen 15 analoge MessgroBen angeschlos-
sen werden (ein Kanal ist reserviert fiir die Messung der Spannungsversorgung der
Common DPU).

Die Hardware-Schnittstelle zum Bordcomputer des Landers ist implementiert in einem
FPGA (Field Programmable Gate Array), in Abbildung 2.3 gekennzeichnet als "CIU"
(Central Interface Unit). Nach dem Empfang einer Nachricht vom zentralen Board-
computer wird ein Interrupt ausgeldst, und der Interruptvektor wird entsprechend dem
Inhalt der Nachricht gesetzt. In dem FPGA ist u.a. auch ein Watchdog programmiert,
der bei blockierter Software, zum Beispiel durch eine durch Fehlfunktionen bedingte
Endlosschleife, ein Zuriicksetzen (Reset) der Hardware bewirkt.
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2.2.3 Die Elektronik der Instrumente

In der vorliegenden Arbeit werden software-relevante Details der Schaltungen und der
Sensorik zusammen mit dem Messprinzip und der Software-Steuerung der einzelnen
Instrumente erldutert. Auf die Funktionsweise des RadFET-Dosimeters, das auf der
CASSE-Platine angebracht ist, wird ausfiihrlich in Kapitel 3 eingegangen.

2.2.4 Hardware-Versionen

Zu Beginn der Software-Entwicklung standen Labormodelle der Common DPU und der
Instrumente CASSE und PP zur Verfiigung. Nach der Integration der Labormodelle
(unter Mitarbeit der Elektronik-Werkstatt der Abteilung Nuklearchemie, Universitit zu
Ko6lIn) konnten, trotz der teilweise sehr eingeschrinkten Funktionalitit, erste Erfahrun-
gen mit der Ansteuerung der Instrumente und dem Zusammenspiel der Hardwarekom-
ponenten gewonnen werden.

Ein wichtiger Schritt in Richtung auf die Zielfunktionalitdt war die Fertigstellung der
EQM-Komponenten. Nach der Terminologie der ESA bezeichnet der Begriff EQM
(Electrical Qualification Model) Bauteile, die sich elektrisch sehr dhnlich wie die Flug-
Hardware verhalten, aber nicht zwingend weltraumtauglich sind. Die SESAME-EQM-
Komponenten (Abb. 2.4) wurden im Dezember 1999 an das Lander Project abgegeben
zur Integration in das Lander-EQM. Die Erfahrungen mit den ersten EQM fiihrten zur
Herstellung der verbesserten EQM2- und (bei PP) EQM3-Elektronik. SchlieBlich
erfolgte im Mérz 2001 die Abgabe der FM (Flight Model)-Versionen an das Lander
Team. Im EEPROM des Prozessorboards ist die Version FM 1.0 der Flug-Software
gespeichert.
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Abb. 2.4: Die zentrale SESAME-Elektronik (EQM-Version). Der so genannte Boardstack
enthélt eine Schnittstellenkarte zum zentralen Computer und zur Spannungsversorgung des
Landers sowie das Prozessorboard und die Platinen der Instrumente CASSE, DIM und PP (von
links nach rechts). Vorne sind die Anschliisse fiir die Sensorik der Instrumente erkennbar (sowie
fiir einen Teststecker, mit dem Spannungen und Stromstérken an verschiedenen Punkten der
Elektronik abgegriffen werden konnen). (Foto: von Hoerner & Sulger GmbH, Schwetzingen.)

2.3 Der Software-Entwicklungsprozess

Bis in die 70er Jahre wurde die Software-Entwicklung als eine eher kiinstlerische Téatig-
keit angesehen, bei der sowohl der Entwicklungsprozess als auch die erstellte Software
stark von der Personlichkeit des Entwicklers bzw. der Entwicklerin geprigt waren.
Immer groBere Projekte, der Wunsch nach Wiederverwendbarkeit von Software-
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Modulen und Uberpriifbarkeit der S/W-Qualitiit hatten die Einfiihrung von zumeist
projekt- oder problemorientierten Software-Standards zur Folge.

In Rahmen dieser Arbeit war der ESA-Standard PSS-05 [Ano91] in der mit Uber-
reglementierungen weniger befrachteten Version fiir kleinere Projekte [BSS96] anzu-
wenden. Danach lassen sich zundchst grob drei Phasen der S/W-Entwicklung unter-
scheiden: die Problemanalyse, die Festlegung des S/W-Design sowie Kodierung und
Test. Ein Idealtypus eines solchen Software Life Cycles wird durch das sog. Wasser-
fallmodell beschrieben, bei dem jede Entwicklungsphase erst nach vollstandiger
Beendigung der vorangegangenen Phase begonnen wird. Allerdings sollte beim
SESAME-Projekt die Software parallel zu den Hardware-Entwicklungsarbeiten erstellt
werden, und die Aufgabenstellung der Software erst im Laufe des Projekts durch die
Experimentatoren prazisiert werden. Dariiber hinaus ergaben Software-Tests (dritte
Phase) Hinweise auf Verbesserungsmoglichkeiten der Hardware und auf besser ab-
gestimmte Messprogramme, deren Berticksichtigung wiederum Auswirkungen auf das
Software-Design hatten.

Die mehrfach verdnderten Anforderungen an die Funktionalitit der Software machten
ein zyklisches Durchlaufen der oben genannten S/W-Entwicklungsphasen notwendig.
Eine solche S/W-Entwicklung nach einem iterativ-inkrementellen Modell erfordert ein
préazises Konfigurationsmanagement und eine zuverldssige Versionenverwaltung, deren
Prinzipien zusammen mit weiteren Aspekten der Qualitdtssicherung in einer frithen
Projektphase festgelegt wurden [Thi99]. Die verschiedenen Phasen der SESAME-
Software-Entwicklung und die dabei gewonnenen Erfahrungen werden im Folgenden
kurz erldutert.

2.3.1 Festlegung der Prinzipien und anzuwendenden Standards

Die allgemeinen Software-Standards mussten auf das SESAME-Projekt zugeschnitten
(taylorisiert) werden. Zu Beginn des Entwicklungsprozesses wurden deshalb in einem
Software Quality Assurance Dokument [Thi99] Richtlinien auf der Basis von ANSI
IEEE- und ESA-PPS-05-Standards festgelegt. In diesem Dokument sind die Entwick-
lungsphasen definiert und es wird beschrieben, zu welchen nachpriifbaren Ergebnissen
jede Phase fiithren sollte. Zudem wurde das Vorgehen bei Anderungen an der Software
und der Dokumentation und bei der Bereitstellung von verschiedenen Versionen fiir
unterschiedliche Hardware- und Software-Umgebungen (Versionenverwaltung und
Konfigurationsmanagement) festgelegt. Die hier ebenfalls vorgesehenen wochentlichen
internen Audits der Software-Gruppe haben sich in der Praxis bewihrt. Da die Zeit-
planung des Gesamtprojekts liber weite Strecken faktisch aufler Kraft gesetzt war,
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konnten bei diesen Treffen Strategien fiir ein flexibles weiteres Vorgehen diskutiert und
in Protokollen nachvollziehbar dokumentiert werden.

2.3.2 Problemanalyse und Festlegung des Funktionsumfangs

Die SESAME-Experimente wurden von drei Experimentatorengruppen in Koln,
Budapest und Helsinki geplant, die Entwicklung von Hardware-Komponenten erfolgte
ebenfalls dort und zusétzlich in Schwetzingen und Berlin. Als eine der schwierigsten
Aufgaben im Rahmen der Software-Entwicklung erwies sich das Zusammentragen von
User Requirements, d.h. von konkreten Aussagen, welche Funktionalitit die Software
unter Einsatz welcher Mittel zu leisten hat. Grundlegende Anforderungen, die sich in
einem iterativen Prozess aus den Wiinschen der Experimentatoren und den Moglich-
keiten und Einschrankungen der Hardware ergaben, konnten in einem User Require-
ments Dokument festgeschrieben werden [Thi99a].

Speziell auf den Ablauf und die Steuerung der drei Experimente bezogen sich Doku-
mente (etwas irrefithrend Software Descriptions genannt), die von den jeweiligen Ent-
wicklergruppen verfasst wurden. Diese Dokumente wurden im Laufe der Software-
Entwicklung mehrfach revidiert; zum Zeitpunkt der Fertigstellung und Abgabe der
Flugversion FM 1.0 lag eine vollstindige Anforderungsbeschreibung nur fiir ein
Instrument vor.

2.3.3 Software-Design

Bei der Spezifikation der S/W-Architektur wurde eine hohe Modularisierung angestrebt.
Je nach vorliegendem Informationsstand konnten dadurch einzelne Module detailliert
spezifiziert werden, wihrend andere zunéchst nur grob skizziert wurden. Voraussetzung
war, dass zumindest plausible Annahmen tiiber die Datenschnittstellen der Module
getroffen werden konnten. Die Wartung des Spezifikationsdokumentes [FisOlc] wurde
dadurch erleichtert, dass die Beschreibung funktional kohdrenter und bereits spezi-
fizierter Softwareteile in separaten Technical Notes ausgelagert wurde.

2.3.4 Kodierung

Spezifizierte Software-Module wurden in der Programmiersprache Forth-83 kodiert.
Diese relativ selten verwendete Sprache wird vorwiegend bei der Programmierung von
Mikrocomputern eingesetzt (aber auch hier zunehmend durch C verdringt). Zentrales
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Datenelement ist ein Stapel (Stack), und im Kern besteht Forth aus Anweisungen zur
Manipulation dieses Stapels. Daten auf dem Stapel konnen unter anderem dupliziert
(DUP), entfernt (DROP) oder vertauscht werden (SWAP), und arithmetische Opera-
tionen werden zwischen den obersten Datenelementen im Stapel durchgefiihrt. Forth
wurde als Programmiersprache gewihlt, da ihre Eigenschaften besonders gut zur
Architektur des RTX2010-Prozessors mit seinem 256 Worte groBen Datenstapel passen.

Der gesamte Forth-Sprachumfang ist in einem Dictionary enthalten, und der Entwickler
hat vollen Zugriff auf alle Anweisungen (in Forth Words genannt) in diesem Dictionary.
Die Anweisungen konnen verdndert, neue Words hinzugefiigt und nicht genutzte
geloscht werden. Es ist deshalb mdglich, einen effizienten und kompakten Code zu
generieren. Wegen der geringeren Verarbeitungsgeschwindigkeit werden in der
SESAME-Software keine FlieBkommaoperationen verwendet; es wird gerechnet mit §,
16 oder 32 Bit grolen Ganzzahlwerten bzw. 16-Bit-Adressen. Die Mehrzahl der beno-
tigten Anweisungen zur arithmetischen Manipulation solcher Daten war in dem Forth-
Sprachumfang [Lab97] enthalten, zur Vereinfachung und Verkiirzung des Programm-
textes wurden jedoch einige grundlegende Operationen neu entwickelt oder der Forth
Scientific Library [Ano99] entnommen. Transzendente Funktionen waren im
Sprachumfang nicht enthalten, deshalb wurden die Sinusfunktion und der dekadische
Logarithmus in gemischt tabellarisch-algorithmischen Néherungen implementiert.

Die Programmiersprache Forth und das zur Verfiigung stehende archaische Entwick-
lungssystem [Lab97a] unter dem Betriebssystem DOS bieten dem Entwickler nur wenig
Hilfestellung bei der Vermeidung und Entdeckung von Programmierfehlern. Die bei
moderneren Programmiersprachen bekannten Hilfsmittel, wie zum Beispiel ein Syntax-
check des Compilers oder die Uberpriifung des Variablentyps, sind nur sehr ein-
geschrinkt bzw. prinzipiell nicht verfiigbar. Daher ist ein besonders sorgféltiges und
konzentriertes Kodieren notwendig. Zur Unterstiitzung der Programmiertitigkeit und
zur Erzielung eines moglichst eindeutigen Codes wurden Forth Coding Rules and Style
Conventions [Fis98] festgelegt.

2.3.5 Tests

Forth-Routinen und -Module wurden in Testumgebungen gepriift, die die Module mit
definierten Eingangsdaten versorgten. Dies war auf dem Entwicklungs-PC fiir die-
jenigen Module einfach zu realisieren, die unabhingig von der Hardware funktionieren
sollten (z.B. die Implementierung der transzendenten Funktionen). Fiir schnittstellen-
nahe Module musste entweder eine Hardware-Umgebung auf dem PC simuliert werden
oder — was héufiger notwendig war — der Programmcode auf das Zielsystem (d.h. in
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den Hauptspeicher des Prozessorboards) transferiert und dort ausgefiihrt werden. Die
Schwierigkeit war hier, dass ein Zugang zu Daten auf den EQM- und FM-Versionen der
C-DPU nur iiber die Telecommand- und Telemetrieleitungen moglich war. Eine Online-
Analyse des Modulablaufes (z. B. durch Inspektion des Datenstacks) war deshalb nicht
moglich, was den Zeitwand fiir einen Modultest erheblich vergroBerte.

Funktionstests wurden flir groBere Programmeinheiten durchgefiihrt. So wurde zum
Beispiel untersucht, wie sich bei definierten Eingangssignalen die Messergebnisse des
CASSE-Instruments in Abhingigkeit von Einstellwerten (z.B. Abtastrate, Verstér-
kungsfaktor, Messzeit, Kanalauswahl) verdnderten. Die nominalen Parameter wurden
dabei iiber eine simulierte Erde-Raumsonde-Verbindung als Telekommandos an
SESAME gesendet, von der Flug-Software empfangen, ausgewertet und am Instrument
eingestellt [FisOO0b].

Integrationstests dienten zur Uberpriifung der Software anhand der User Requirements
und sonstiger Referenzwerte, soweit sie von den Experimentatoren zur Verfiigung
gestellt wurden. Hierzu wurden eine flugkompatible Elektronik bzw. die Flugmodelle
selbst eingesetzt und moglichst realistische Messszenarien eingestellt. Die gleichen
Tests dienten zur Verifikation der Hardware, die vor und nach der Integration der
SESAME-Elektronik in den ROSETTA-Lander erfolgte (die Testergebnisse sind ent-
halten in den Software Verification and Validation Reports [FisO1b]).

Die vorliegende Arbeit enthélt dariiber hinaus Tests mit einem erweiterten Anspruch:
Soweit der Status der Hardware dies zulieB, sollten die Experimente erstmalig demon-
strieren, dass das komplette System aus Software und Hardware die physikalisch er-
warteten Messergebnisse liefert.

Die SESAME-Hardware-Komponenten wurden von den Herstellern getestet, bevor sie
zur Integration an die Firma von Hoerner & Sulger geliefert wurden. Dort wurde der
Erfolg der Integration anhand von (allerdings iiberwiegend sehr knappen) Testspezi-
fikationen der Zulieferer liberpriift. Deshalb war es zunéchst liberraschend, dass wéh-
rend der intensiven Software-Tests Fehlfunktionen und Schwiéchen der Elektronik ent-
deckt wurden (die bei den Folgemodellen behoben werden konnten). Offensichtlich
zeigen sich einige Fehler erst im voll integrierten System und bei Tests der gesamten
Funktionalitdt durch die Flug-Software. Bei zukiinftigen Projekten sollten deshalb aus-
reichend lange Testphasen eingeplant werden, wobei eine intensive Zusammenarbeit
zwischen Hardware- und Software-Entwicklern ermdglicht werden muss.
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2.3.6 Dokumentation

Neben der Entwicklungsdokumentation, die wihrend der verschiedenen Phasen der
Software-Entwicklung erstellt bzw. iberarbeitet wurde, wurde ein Sofiware User
Manual [FisOle] verfasst, das die Struktur der Software skizziert und alle Informationen
zur Bedienung und Wartung enthélt. Die dort enthaltenen Sofiware Release Notes be-
schreiben den Implementierungs- und Teststatus fiir die Version FM 1.0, die zusammen
mit der Flug-Hardware im Mérz 2001 an das Lander-Team {iibergeben wurde.
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2.4 Die Flug-Software

2.4.1 Modulare Struktur

Die funktionalen Gruppen der SESAME-Flug-Software sind in Abb. 2.5 dargestellt.

Der Datenfluss zwischen SESAME und der Erde findet iiber den Bordcomputer des
Landers, das Command and Data Management System (CDMS) statt, das wiederum
iiber den Orbiter mit der Bodenstation kommuniziert. Zusammen mit dem Hardware-
Interface (CIU) auf dem Prozessorboard ist eine Software-Schnittstelle verantwortlich
fiir die Einhaltung des Kommunikationsprotokolls zwischen SESAME und dem CDMS.
Telekommandos werden dekodiert und dienen zur Steuerung der Hauptaufgabe der
Flug-Software, der Durchfiihrung von Messungen der SESAME-Instrumente CASSE,
DIM und PP.

Der S/W-Code zur Steuerung der Experimente der drei Instrumente ist jeweils aus
mehreren Schichten aufgebaut. Entsprechend den in einem Telekommando enthaltenen
Informationen wird der Messablauf festgelegt und es erfolgt eine Berechnung aller
Messparameter (Measurement Control). Die Umsetzung dieser Parameter in Einstell-
werte fiir die Elektronik und das Schreiben der entsprechenden Registerwerte erfolgt in
einem Software-Hardware-Interface. Uber diese unterste S/W-Schicht kénnen nach er-
folgter Messung auch die Messergebnisse gelesen werden. Die Rohdaten werden an-
schlieBend (vor-)ausgewertet (Data Evaluation) und die so erhaltenen experimentellen
Daten (Science Data — SD) in einem instrumentspezifischen Format gespeichert
(Primary Formatter). Mit Telekommandos konnen zusétzlich Aktionen initiiert werden,
die kein bestimmtes Instrument betreffen (zum Beispiel ein Test des SRAM) oder mit
denen die Verarbeitung von Telekommandos selbst gesteuert wird.

Die Daten werden mit Informationen iiber den Zeitpunkt ihrer Erzeugung und die
eingestellten Messparameter versehen und in einem Puffer gespeichert, von dem aus sie
zum CDMS transferiert werden. Zusétzlich werden in regelmiBigen Abstinden Kon-
trollworte in den Datenstrom eingefiigt, mit denen die Datenintegritét tiberpriift werden
kann (SD Output Module).

Uber das CDMS erhilt die SESAME-Software Informationen iiber die aktuelle Flug-

situation und den Zustand des Landers. Interessante Informationen betreffen u. a. die
Flugphase (z. B. "Abstieg auf Komet und Landebeine ausgeklappt"), die Aktivitét
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anderer Experimente (fiir gekoppelte Messungen oder um Stdrungen auszuschlieSen)
und die Kometentageszeit. In umgekehrter Richtung libermittelt SESAME Daten iiber
den eigenen Status. Dies sind zum einen Riickmeldungen dariiber, ob die Kommunika-
tion fehlerfrei funktioniert. Des Weiteren werden wiahrend des sog. Housekeeping in
regelméBigen Abstinden Parameter gemessen oder errechnet, die Aufschluss iiber den
aktuellen Messablauf und den Zustand der Elektronik geben.

Fiir einige SESAME-Messungen werden detaillierte Informationen iiber die anderen
Lander-Experimente bendtigt. Das CASSE-Instrument soll zum Beispiel akustische
Schwingungen registrieren, die beim MUPUS-Experiment durch das Einhdmmern eines
Metallstabes (Penetrator) in den Kometenboden entstechen. Die SESAME-Software
kann die Tiefe des Penetrators, die erwartete Zeit bis zum nidchsten Hammerschlag und
weitere Daten aus einem Speicherbereich (Backup RAM Buffer) des CDMS lesen, der
zuvor von MUPUS mit diesen Informationen beschrieben worden ist. Das
Kommunikationsprotokoll zwischen SESAME, MUPUS und weiteren Lander-Experi-
menten wurde in [ThiO1] festgelegt.

2.4.2 Ablauf des Programms

Nach der Initialisierung der Soft- und Hardware tritt das Programm in die Hauptschleife
ein (Abb. 2.6). Dort wird zunéchst liberpriift, ob die Verarbeitung von Telekommandos
zugelassen ist (zur Steuerung eines komplexen Messablaufes kann die Ausfiihrung von
Telekommandos fiir eine bestimmte Zeitspanne oder bis zum Erreichen einer absoluten
Zeit ausgesetzt werden). Fillt die Uberpriifung positiv aus, wird ein vorliegendes Tele-
kommando analysiert. Da fiir alle Aktionen, die von der Bodenstation ausgeldst werden
konnen, ein einheitliches Kommandoformat festgelegt wurde, kann leicht identifiziert
werden, welche Software-Module die Ausfithrung des Telekommandos ilibernehmen
sollen und welche Instrumente gegebenenfalls betroffen sind. Auflerdem ist es hier
moglich, unbekannte (durch Ubertragungsfehler oder Strahlungseffekte verfilschte)
Kommandos zuriickzuweisen.

In regelmiBigen Abstinden (allerdings nicht wahrend der Messungen der Instrumente)
wird eine Bestandsaufnahme des Zustandes der SESAME-Elektronik und des aktuellen
Messablaufes durchgefiihrt (in der ESA-Terminologie Housekeeping genannt). Hierzu
werden eine Reihe von Spannungs- und Stromwerten an verschiedenen Stellen in der
SESAME-Elektronik gemessen. Zusammen mit weiteren von der Software bereit-
gestellten ZustandsgroBen (z. B. die letzten empfangenen Telekommandos, aufgetretene
Fehler) entsteht so ein Satz von Housekeeping Parametern, der in der Bodenstation
ausgewertet werden kann.
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In der Hauptschleife erfolgt die Bearbeitung von aufgetretenen Fehlern, die nicht auf
den unteren Software-Ebenen behoben werden konnten. Fehlermeldungen werden in
den Strom der wissenschaftlichen Daten eingefiigt.

Die erzeugten experimentellen Daten werden in einem SESAME-eigenen Format in

einen Puffer geschrieben. Die Ubertragung an das CDMS erfolgt durch Interrupt-
Routinen des SESAME-CDMS-Interfaces.

Start Initialize buffers | | Enable interrupts | | g:;l qlléeSC:)tZ[nS
a and variables EI1 and EI4 “Statli]s

Setup HK and TC | | Acquire SESAME
timers HK data Ready Message

Execute
CASSE TC

Execute
Y DIM TC

TC

processing Decode TC
enabled? - Execute -
PP TC
|| Execute |
Common TC
HK timer Acquire
elapsed? HK data

Error handling

Format and
Buffer SD

Abb. 2.6: Die Hauptschleife der Flug-Software
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2.4.3 Interrupt-gesteuerte Aktionen

Fiir den Datenaustausch zwischen SESAME und dem CDMS ist im Kommunikations-
protokoll ein striktes Zeitverhalten festgelegt. Aus diesem Grund werden in der Pro-
grammschleife die wissenschaftlichen und die Housekeeping-Daten fiir den Transfer nur
vorbereitet, und die eigentliche Dateniibertragung erfolgt interrupt-gesteuert. Der
Empfang von Daten geschieht ebenfalls durch Interrupt-Routinen, die ankommende
Datensitze zu kompletten Nachrichten (z. B. Sequenzen von Telekommandos) zusam-
mensetzen und speichern. Die Auswertung dieser Nachrichten erfolgt im Hauptpro-
gramm.

Die SESAME-Software enthdlt weitere Routinen zur Bearbeitung von Interrupts, die
nach Beendigung der Digitalisierung eines Spannungswertes durch den ADC der Com-
mon DPU oder bei einem Uberstrom auf der DIM-Platine ausgeldst werden. Zur Er-
mittlung der absoluten Zeit und zum Einstellen von Verzogerungen werden unter
anderem Interrupts ausgewertet, die von drei Timern des Microcontrollers erzeugt
werden.

Die Programmierung der Interrupt-Routinen basiert auf dem BIOS (Basic Input/Output

System) der Common DPU, das von den Entwicklern des Prozessorboards zur Verfii-
gung gestellt wurde [Lic00].
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2.5 Flug-Software fiir das CASSE-Instrument

2.5.1 Grundlagen und Messprinzip

Das CASSE-Instrument wird die Ausbreitung von akustischen Wellen im Kometen-
material im Frequenzbereich von wenigen hundert Hz bis zu etwa 10 kHz beobachten.
Hierdurch konnen mechanische Eigenschaften und die Struktur der dufleren Schichten
des Kometenkerns untersucht werden.

Schon die Messung der Ausbreitungsgeschwindigkeit der Kompressionswellen ¢, und

der Scherwellen ¢ flihrt zu grundlegenden Erkenntnissen iiber das Kometenmaterial, da
sie verkniipft sind mit elastischen Parametern des Materials:

2=r 1-u
Pop (vp)-(1-2-p) 2.1)
2-r 1
S p 2.(1+‘u) . (2.2)

Die Indices p und s stehen fiir die der Seismik entlehnten Begriffe Pressure Wave und
Shear Wave, Y ist der Elastizitaitsmodul (Young's Modulus), p die Poissonzahl und p die
Dichte des Mediums. Aus dem Elastizititsmodul lassen sich weitere elastische und
mechanische Parameter ableiten, zum Beispiel die Bruchfestigkeit des Materials (eine
auch fiir andere Lander-Experimente, wie das Bohrsystem oder das MUPUS-
Experiment, interessante Information). Zu priifen ist, ob dariiber hinaus aus der
Frequenzabhéngigkeit der Dampfung des Signals auf die Verteilung der Korngrof3e des
Oberflichenmaterials geschlossen werden kann [K6h97].

Die gesamte CASSE-Sensorik ist in den Fiilen des Landers untergebracht. Zur Mes-
sung der Schallgeschwindigkeiten wird ein Transmitter in einer der Sohlen ein akus-
tisches Pulssignal aussenden, das von Empfingern in anderen Landersohlen (im Ab-
stand von ca. 2.40 m) registriert wird (Abb. 2.7). Als Empfanger werden triaxiale Ak-
zelerometer verwendet, die im Vergleich zu einachsigen Schallaufnehmern eine bessere
Diskriminierung von Kompressions- und Scherwellen ermoglichen sollen. Neben der
Bestimmung der elastischen Parameter des Oberflichenmaterials dienen die Messungen

von ¢, und ¢, zugleich zur Vorbereitung weiterer Experimente: Analog zum Echolot-
Verfahren sollen die aufgezeichneten Schallsignale auf Reflexionen untersucht werden.
Durch den Vergleich der mit verschiedenen Kombinationen von Transmitter- und
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Empfangersohle erhaltenen Signalverlaufe kann mit bekannten ¢, und ¢, die (vermutete)
Schichtung des Kometenmaterials vermessen werden und eine rdumliche Ortung von
Inhomogenititen (z. B. eingeschlossene Gesteinsblocke) erfolgen.

Neben der aktiven Sondierung des Kometen werden im passiven Betrieb Umgebungs-
gerdusche aufgezeichnet. Mogliche natiirliche Quellen von akustischen und seismischen
Wellen sind unter anderem thermische Spannungen auf der Oberfliche in Folge der
Sonneneinstrahlung, die Emission von Gas und Staubteilchen und zuriickfallendes
Kometenmaterial. Wéhrend einiger Stunden wird das Experiment MUPUS einen
Metallstab (Penetrator) in den Kometenboden himmern. Die Aufzeichnung und Ana-
lyse der hierbei erzeugten Schwingungen soll ebenfalls Aufschluss iiber die Struktur der
oberflichennahen Schichten liefern.

FuB 1 FuB 2

Seismische
und akustische
Ereignisse

v !

Abb. 2.7: Schematisch dargestellt sind die FiiBe von zwei der drei Lander-Beine auf der
Kometenoberflache. Jeweils eine Sohle eines Fules enthdlt einen akustischen Transmitter (in
der Zeichnung links), die andere Sohle ein triaxiales Akzelerometer als Empfanger. Im aktiven
Betriebsmodus (Schallwellen werden durch die Transmitter angeregt) kann die Schall-
geschwindigkeit von Kompressions- und Scherwellen gemessen werden. Auflerdem erfolgen
akustische Sondierungen der Kometenschichten unterhalb des Landers und die Ortung von In-
homogenitéten. Im passiven Betrieb registrieren die Akzelerometer Gerdusche und seismische
Schwingungen, die z. B. durch die thermische Belastung der Kometenoberflache, durch zuriick-
fallendes Kometenmaterial oder die Aktivitit anderer Lander-Experimente entstehen kdnnen.
(Zeichnung nach [Kre00].)
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Die physikalische Beschaffenheit der Kometenoberfliche und der darunter liegenden
Schichten ist bisher weitgehend unbekannt. Deshalb wurden zur Vorbereitung der
CASSE-Messungen Laborexperimente und Modellrechnungen zur Schallausbreitung in
einer Reihe von Materialien durchgefiihrt, die den Vorstellungen iiber die Situation auf
46P/Wirtanen nahe kommen oder denkbare Extremwerte reprisentieren. Zu den unter-
suchten Substanzen gehdren unter anderem mineralischer Staub, Sand und Kies in
unterschiedlichen Korngrofen, Eis bei verschiedenen Temperaturen und speziell herge-
stellte und prozessierte Mischungen aus mineralischem Staub und Eiskiigelchen. Diese
Untersuchungen kommen zu dem Ergebnis, dass die grundlegenden CASSE-Messungen
auch unter den denkbaren Extrembedingungen auswertbar sind, die Moglichkeit von
akustischen Tiefensondierungen aber weiterhin gepriift werden muss ([Kre00] und dort
enthaltene Literaturhinweise).

Wichtig fiir den Erfolg der CASSE-Messungen ist ein guter akustischer Kontakt der
Lander-Fiile mit der Oberfliche von 46P/Wirtanen. Mit der Harpune, die den Lander
auf der Kometenoberfliche festhélt, soll eine Auflagekraft von mindestens 10 N pro
FuB eingestellt werden.

2.5.2 Software-Steuerung von CASSE-Messungen

2.5.2.1 Jobcards

Jede CASSE-Messung wird durch einen Satz von 21 Parametern festgelegt, die den ge-
wiinschten Messablauf und einstellbare Instrumentenwerte beschreiben [Kre0O]. Per
Telekommando empfangt die Flug-Software diese Parameter kodiert in einer 32 Byte
groBBen Datenstruktur, einer so genannten Jobcard. Sie enthélt unter anderem Informa-
tionen dariiber, welche Lander-Sohlen als Sender und Empfanger zu aktivieren sind,
wie grof3 die Transmitterfrequenz und die Abtastrate des Verstirkerkreises sein sollen
und ob PT1000-Temperatursensoren an den Fiilen ausgelesen werden sollen. Der
Ablauf eines Experiments wird unter anderem durch die Solldauer und die Zahl der
Wiederholungen einer Messung (ggf. mit zyklisch verdnderter Auswahl von Sende- und
Empfangskanilen) angegeben.

Eine spezielle Jobcard ist im EEPROM der SESAME-Flugelektronik abgelegt. Sie be-
schreibt einen festen Messablauf zum Test des CASSE-Instrumentes (CASSE Health-
check). Hierbei wird nacheinander von jeder Transmittersohle ein 5 ms langes Puls-
signal mit einer Frequenz von 2000 Hz emittiert und das an der benachbarten Sohle des
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gleichen Fulles empfangene Signal aufgezeichnet. Zu Beginn und am Ende des
Healthcheck werden die Temperaturen an allen Transmittern und Akzelerometern
gemessen.

2.5.2.2 Ablauf einer Messung

Nach dem Empfang eines entsprechenden Telekommandos wird eine CASSE-Messung
initiiert mit der Auswertung der Jobcard (Abb. 2.8). Einige der Parameterwerte (zum
Beispiel der Verstirkungsfaktor der Empfangerelektronik) konnen von der Flug-
Software ohne weitere Konvertierung am CASSE-Instrument eingestellt werden, andere
Parameter wie z. B. die gewiinschte Transmitterfrequenz oder die Abtastrate werden in
Abhéngigkeit von der Prozessorfrequenz und der Anzahl der Sensorkanéle in Register-
werte umgerechnet. Da die CASSE-Elektronik nur bestimmte Kombinationen einiger
Registerwerte zulidsst, erfolgt bei widerspriichlichen Angaben in der Jobcard eine
Priorisierung ®.

Da die Empfindlichkeit der Akzelerometer temperaturabhingig ist [Buk99] — die
Leistung der piezoelektrischen Schallgeber vermutlich ebenfalls — werden vor den
akustischen Untersuchungen die Temperaturen in den LanderfiiBen gemessen .

Die auszulesenden Sensorkandle werden in der Sensor Lookup Table der CASSE-Elek-
tronik eingetragen. Es kann jede Kombination aus den Akzelerometerkandlen (X-, Y-
und Z-Richtung) der drei Empfangersohlen und zusitzlich null bis drei Transmitter-
kanile eingestellt werden. Bei einer Messung werden diese Kanile zyklisch abgefragt,
die Abtastrate pro Kanal ist damit die eingestellte Abtastrate des Instruments dividiert
durch die Anzahl der ausgewéhlten Kandle. Es wird ein fiir alle Kanile gleicher
Verstiarkungsfaktor des CASSE-Verstarkers eingestellt. Zur Erh6hung des dynamischen
Messbereichs erfolgt die Digitalisierung der verstirkten Signale mit einer anndhernd
logarithmischen Kennlinie.

M Dieser Entscheidungsprozess und einige der an Bord durchgefiihrten Berechnungen kénnen
zukiinftig — bei inzwischen festgelegter Hardware-Konfiguration — aus der Flug-Software
ausgelagert und von der Boden-Software iibernommen werden. Dadurch erhilt der Operator
eine unmittelbare Riickmeldung {iber unstimmige Sollwerte.

@ Im Jobcard-Konzept ist diese Messung der FuBtemperaturen optional — ebenso wie eine
weitere zum Abschluss eines Messprogramms. Fiir Experimente, die quantitativ zuverlassige
Ergebnisse liefern sollen — z.B. zur Messung der Dampfung des akustischen Signals —, ist sie
aber zwingend notwendig.
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Ist in der Jobcard die Adresse einer Transmittersohle angegeben, wird eine aktive Mes-
sung durchgefiihrt. Die Software stellt in diesem Fall am Instrument die gewiinschte
Sollfrequenz ein.

Nach dem Start des Messvorganges werden die Sensorsignale laufend im 128 kByte
groBen CASSE-RAM aufgezeichnet, wobei nach Uberschreiten der Speichergrenze die
dltesten Daten lberschrieben werden (FIFO-Prinzip). Die Flug-Software liest diese
Werte entweder nach dem Ablauf der Messzeit oder wenn die Signalhdhe vorher ein-
gestellte Schwellwerte tiberschritten hat (7riggered Mode). Beim Auslesen des RAM
erfolgt eine Konvertierung des instrument-eigenen Zahlenformats (sieben Bit plus
Vorzeichenbit) in die Zahlendarstellung des Prozessors und eine Zuordnung der aufein-
ander folgenden Datenwerte zu den einzelnen Sensorkanélen.

Entsprechend den Angaben in der Jobcard erfolgt anschlieBend eine weitere Messung
(ggf. mit verdnderter Transmitter- oder Sensorenauswahl), oder die Messdaten werden
tiber das CDMS zur Erde gesendet.

Zur optionalen Datenkompression wurde ein reversibler (verlustfreier) Kompressions-
algorithmus implementiert [Fis99]. Der Algorithmus berechnet zunichst die Differen-
zen aufeinander folgender Signalhdhen innerhalb eines Datenblocks von 256 Werten.
Diese Differenzen werden anschlieend kodiert, wobei aus sieben Code-Tabellen die-
jenige gewihlt wird, die zum kleinsten Datenvolumen fiihrt (Differential-Pulse-Code-
Modulation mit anschlieender Huffmann-Kodierung).

Der Messablauf enthilt zwei Warteperioden, die zur Erzielung reproduzierbarer Ergeb-
nisse entscheidend sind: Nach dem Einschalten der +28 V-Spannungsversorgung fiir die
Akzelerometer wird gewartet, bis die Sensoren voll betriebsbereit sind (Sensor-Warm-
Up-Time), und vor jeder Messung wird eine Blindmessung mit gleicher Kanalwahl
durchgefiihrt. Dadurch konnen sich nahezu konstante Gleichspannungs-Offsets (s. u.)
der verstarkten Sensorsignale einstellen. Die Dauer der Blindmessung (Amplifier-Setup-
Time, 5 Sekunden) und die Sensor-Warm-Up-Time (60 Sekunden) wurden nach Mes-
sungen mit der CASSE-EQM2-Elektronik eingestellt (vgl. [Fis00a], [FisO0b]). Eine
Uberpriifung fiir die FM-Elektronik steht noch aus.
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Abb. 2.8: Ablauf einer CASSE-Messung
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2.5.3 Das priméire Empfiangersignal

2.5.3.1 ADC-Transfer-Funktion

Die Ausgangssignale der Akzelerometer und — falls diese als Empfinger eingesetzt
werden — der Transmitter werden von der Flugelektronik linear verstirkt und an-
schlieBend mit einer annéhernd logarithmischen Kennlinie digitalisiert. Zur Berechnung
der urspriinglichen Signalspannungen aus den CASSE-Telemetriedaten miissen in der
Bodenstation diese Verarbeitungsschritte invertiert werden. Im Rahmen dieser Arbeit
wird davon ausgegangen, dass hierzu die Nominalwerte der Elektronik angewendet
werden konnen, da eine Kalibrierung des integrierten Instrumentes bisher nicht statt-
gefunden hat (fiir die CASSE-EQM2-Version wurden die Nominalwerte erfolgreich
iiberpriift [FisO0b]).

S a a:
-127<S<-96 51.56 3300
-96 < S <-64 25.78 825

-64<S <64 12.89 0
64<S<96 25.78 -825
96 <S <127 51.56 -3300

Tab. 2.1: Koeffizienten a; und a, zur Berechnung des verstirkten Sensorsignals aus dem
digitalisierten Messwert S nach Gleichung 2.3 (vgl. mit der Abbildung 2 in [Zie00]).

In der CASSE-Elektronik erfolgt die Analog-Digital-Konvertierung des verstirkten
Sensorsignals Uy zum digitalisierten Messwert S abschnittsweise linear, wobei die
Steigung der ADC-Transfer-Funktion bei hoheren Absolutwerten des Signals kleiner
ist. Zur Invertierung der dynamischen Hardware-Kompression wird folgende Beziehung
verwendet:

U [mV1=a1(S)- S +a(S) (2.3)

mit den Koeffizienten «; und «, aus Tabelle 2.1.

2.5.3.2 Verstirkung

Das Eingangssignal an der zentralen CASSE-Elektronik Us (im Folgenden "Sensor-
signal" genannt) errechnet sich aus Uy durch Division mit dem eingestellten Verstér-
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kungsfaktor V, wobei eine zusétzliche Verstarkung V7 der Transmittersignale beriick-
sichtigt werden muss:

A (24)
mit V7 =47, wenn Transmitterkanile ausgelesen werden, sonst V7 = 1 [KreOl1].

Die CASSE-Elektronik enthélt vier Verstarker mit den Verstarkungsfaktoren V= 3.13,
V, = 213, V, = 455 und V3 = 5.55 [Zie00]. Die Verstirker lassen sich beliebig
kombinieren, so dass 16 analoge Verstirkungsstufen von ¥ = 1 (kein Verstirker
genutzt) bis V' = 168 (alle Verstirker aktiviert) moglich sind. Der Wert des Amplifier
Gain Control Registers (AGC) bestimmt die Verstidrkung: Die Position eines geldschten
Bits gibt an, dass der Verstirker mit diesem Index aktiviert ist (zum Beispiel bedeutet
der bindre AGC-Wert 1001, dass der zweite und der dritte Verstirker verwendet
werden, die Verstarkung ist also V=V, - V,=2.13 - 4.55=9.69).

Hochpassfilter sorgen vor der Verstirkung und in der Verstirkerkette fiir eine Damp-
fung von Gleichspannungsanteilen und niederfrequenten (= 1 Hz) Signalanteilen. Nach
den vorliegenden Informationen [Kre01] ist die Wirkung der Filter auf Signale mit Fre-
quenzen grofer als 50 Hz weit unterhalb der Messgenauigkeit und kann deshalb ver-
nachléssigt werden.

2.5.3.3 Kanal-Offsets

Das Signal jedes Empfangerkanals ist bereits vor der Verstirkung um eine kanalspezi-
fische Gleichspannung verschoben, die unter anderem von den eingesetzten Elektronik-
Bauteilen abhidngt. Werden bei einer Messung mehrere Kanéle angewaihlt, so stellt sich
hinter dem Wechselspannungs-gekoppelten Verstérker nach einigen Sekunden Messzeit
ein praktisch konstanter Gleichspannungs-Offset fiir das verstéirkte Signal jedes Kanals
ein (diese Einschwingphase wird bei den Messungen durch die vorgeschaltete Blind-
messung beriicksichtigt). Die Verschiebung der Nulllinie muss bei der Auswertung des
Sensorsignals berticksichtigt werden.

Bei Laborexperimenten lassen sich die Kanal-Offsets einfach bestimmen. Sie ent-
sprechen der Nulllinie von Signalsequenzen, bei denen die Empfanger nicht durch
Schallquellen erregt worden sind. Alternativ kdnnen passive Messungen mit aus-
geschalteter Versorgungsspannung der Akzelerometer durchgefiithrt werden (vgl.
[Fis00a]). Es ist zu priifen, ob mit der Flugelektronik solche Messungen kurz vor den
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Experimenten auf 46P/Wirtanen durchgefiihrt werden sollen, da die Offsets aufgrund
der Alterung der Elektronik zeitabhingig sein kdnnen.

2.5.3.4 Temperaturabhiingigkeit der Akzelerometer-Empfindlichkeit

Nach den Herstellerangaben sind die Akzelerometer spezifiziert fiir den Einsatz im
Temperaturbereich von -54 bis +100 °C und der Temperaturkoeffizient der Empfind-
lichkeit liegt bei +0.05 %/K fiir die X-Richtung und +0.1 %/K fiir die Y- und Z-
Richtung [Buk99]. Die CASSE-Gruppe hat die Empfindlichkeit fiir die Z-Richtung bei
Temperaturen bis zu -180 °C untersucht. Zur Beschreibung der Temperaturabhédngigkeit
verwenden die Autoren Polynome dritten Grades. Die in [Kre99] dargestellten
Messwerte flir fiinf Akzelerometer konnen aber auch so interpretiert werden, dass die
Empfindlichkeit bis hinunter zu -160 °C linear um ca. 0.1 bis 0.15 %/K und an-
schlieBend (bis -180 °C) stirker abnimmt.

2.5.4 Messungen mit dem CASSE-Instrument

2.5.4.1 Vorliiufige Kalibrierung der Temperaturmessung

Erwarteter Temperatur-Spannungs-Verlauf

An jedem CASSE-Transmitter und -Receiver in den Lander-FiiBen ist ein PT1000-
Messelement angebracht. Ein weiterer Temperatursensor befindet sich auf der Elek-
tronikplatine des CASSE-Instrumentes. Das Prinzip der Temperaturbestimmung besteht
in der Messung des Spannungsabfalls {iber den temperaturabhidngigen Widerstand

R,(T) des PT1000 bei einem konstanten Messstrom /... Im Allgemeinen muss zusétz-
lich der Widerstand der Zuleitungen R; (T) beriicksichtigt werden. Zur Einstellung des
Messbereichs wird auf der Platine der Spannungsabfall durch Spannungsteilung mit
einem Faktor kj; skaliert und eine konstante Gleichspannung Uj addiert, so dass fiir den
Messwert U(T) formuliert werden kann:

U(T)=Up + kg s ARpe(T)+ RI(T) | (2.5)
Im Temperaturbereich von 0 °C bis 850 °C ist die Temperaturabhingigkeit von R,

-3 =7 2
Ry (T)=Rq-(1+3.908-107 - 7-5.802-107-7%) 2.6)
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wobei die Temperatur in Celsius eingesetzt wird und Ry = 1000 Q fiir PT1000-Mess-
clemente ist. Die analytische Beschreibung des Temperaturverlaufs von R, nach der
Norm DIN IEC 751 enthélt fiir negative Temperaturen zwei weitere Terme hoherer
Ordnung, die vernachldssigt werden konnen, da der Einfluss auf U(7) maximal 0.5 %
(bei -150 °C) betrdgt. Die Nominalwerte fiir den Spannungsskalierungsfaktor und den
Messstrom sind &y, = 10 und 7,,.; = 502 nA [ZieOla]. Da die Spannung U(7) mit dem
Analog-Digital-Konverter auf der Common-DPU-Platine (Messbereich -3 V bis +3 V)
digitalisiert wird, sollen durch diese Einstellungen Temperaturen im Bereich von ca.
-150 °C bis +150 °C gemessen werden konnen. Die Voraussetzung fiir die Symmetrie
des Messbereichs ist allerdings, dass die Spannung U, den skalierten Spannungsabfall
tiber den PT1000-Messfiihler bei 0 °C genau kompensiert.

SESAME-Thermaltest

Im Rahmen der Qualifizierung fiir Weltraumbedingungen erfolgte am 6. und 7. Mérz
2001 ein Thermaltest der zentralen SESAME-Elektronik. Der FM-Boardstack wurde
hierzu mit angeschlossener EQM-Sensorik in eine Klimakammer bei der DLR Koln-
Porz gestellt. Leitungen fiir die Spannungsversorgung und Datenleitungen fiihrten zum
SESAME-EGSE (Electrical Ground Support Equipment), das auflerhalb der Klima-
kammer aufgestellt war. Die Temperatur innerhalb der Klimakammer wurde an mehre-
ren Stellen iiberwacht. Es wurden Temperaturen im Bereich von -55 °C bis +70 °C ein-
gestellt und bei ausgewdhlten Temperaturwerten Funktionstests durchgefiihrt (Abb.
2.9).

Ein wichtiges Ergebnis des Thermaltests war die Feststellung eines Fehlers auf dem
Interface Board der zentralen Elektronik: Bei hohen oder niedrigen Temperaturen fiel
nach Lastwechseln die +5 V-Versorgungsspannung um ca. 0.6 V ab. Die Flug-Software
beendete spezifikationsgeméll die DIM-Funktionstests nach Priifung der Spannung
[FisO1f]. Die wahrend der CASSE-Healthchecks und beim Housekeeping gemessenen
Spannungen fiir die Temperaturkandle konnten jedoch fiir eine erstmalige Kalibrierung
der Temperaturmessungen verwendet werden.

Kalibrierung der Temperaturmessung

Es kann angenommen werden, dass zehn Minuten vor Erreichen der Zeitpunkte TB, TC
und TE (vgl. Abb. 2.9) bis zum dann stattgefundenen Temperaturwechsel thermisches
Gleichgewicht in der Klimakammer herrschte (mit Ausnahme der Umgebung des Pro-
zessors auf dem C-DPU-Board, der bei einer elektrischen Leistung von tiber 1 Watt eine
entsprechende Wiarmeenergie produziert). In den genannten Zeitrdumen unterscheiden
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Abb. 2.9: Temperaturverlauf wiahrend des Thermaltests der zentralen SESAME-Elektronik. Die
Elektronik war eingeschaltet zu den Zeitpunkten TA bis TE, zu denen Funktionstests
durchgefiihrt wurden sowie zwischen TB und TC und TD und TE. In diesen Zeitrdumen wurden
die Spannungen an den CASSE-Temperatursensoren iiber das Housekeeping abgefragt.

sich die gemessenen Spannungswerte fiir die bei dem Test mit PT1000-Sensoren aus-
gestatteten Temperaturkandle CA T3 und CA T4 (am Transmitter und Akzelerometer
auf FuBmodell EM1), CA T6 (in Luft) und CA T7 (auf dem CASSE-PCB) nicht
signifikant, so dass fiir jedes Temperaturniveau ein fiir alle Kanidle gemittelter Span-
nungswert berechnet wurde (Tab. 2.2).

Temperatur u(rT)
[°C] [Vl
-(40+ 1) -(1.559 £0.025)

+H20 £ 1) -(0.250 £ 0.010)
+50+1) | +(0.400+0.010)

Tab. 2.2: Mittel der im thermischen Gleichgewicht gemessenen Spannungen in den
Temperaturkanélen

Wie nach den Gleichungen (2.5) und (2.6) zu erwarten, ist im gemessenen Tem-
peraturbereich die Beziehung zwischen U(T) und T de facto linear. Eine Ausgleichs-
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rechnung nach der Methode der kleinsten Quadrate liefert fiir die zunéchst als fehlerfrei
betrachteten Temperatur- und Spannungswerte

T[°C]=(31.57£0.07)+(45.93£0.08)- U [V'] (2.7)

Ausgehend von der Streuung der gemessenen Spannungswerte wird der Fehler der nach
Gleichung (2.7) errechneten Temperatur im Bereich -40 °C bis +50 °C auf 2 °C ge-
schétzt. Eine Extrapolation der Temperaturkennlinie zu hoheren und niedrigeren Tem-
peraturen kann erfolgen, wenn — unter Vernachldssigung der Temperaturabhiangigkeit
des Widerstandes der Zuleitungen — der quadratische Term fiir die PT1000-Messfiihler
(GL. 2.6) berticksichtigt wird. Die Kennlinie ist dann

T[°C]=3384—4392.,/593605—16100- (U[V']+0.6828) . (2.8)

Beschriankt durch den Messbereich des ADC konnen nach Gleichung (2.8) Tem-
peraturen von -105 °C bis +174 °C gemessen werden. Diese Verschiebung des
urspriinglich geplanten Messbereichs zu hoheren Temperaturen wird hervorgerufen
durch eine ungiinstige Einstellung der Spannung U, (vgl. Gl. 2.5) und fiihrt dazu, dass
mogliche Extremwerte der Temperatur auf der Kometenoberfliche (bis zu -150 °C
werden erwartet [ESC99]) nicht gemessen werden konnen.

Ein Vergleich der in der Abkiihlungsphase TB -> TC des SESAME-Thermaltests ge-
messenen und nach (2.8) berechneten Temperaturen mit Referenzwerten bestétigt die
Giiltigkeit der Skalierung (Abb. 2.10). Mit Tests der in den Lander integrierten Flug-
sensorik sollte jedoch iiberpriift werden, ob tatsdchlich eine gemeinsame Kalibrie-
rungskurve fiir alle sechs Temperaturkanéle verwendet werden kann.

2.5.4.2 CASSE-Funktionstests nach Integration in den Lander

Bei elektrischen Tests des integrierten Landers kam es am 27.9.2001 zu unkontrol-
lierten Zusammenbriichen der Lander-Spannungsversorgung [RicO1]. Dabei wurde ein
Teil der SESAME-Flug-Software im EEPROM iiberschrieben. Die verdnderten Pro-
grammbereiche wurden am 17.10.2001 neu aufgespielt. Direkt anschlieBend sowie am
23.10.2001 wurden Funktionstests der SESAME-Software und -Hardware durchgefiihrt
(im Folgenden SFT1 und SFT2 genannt). Diese Funktionstests waren zugleich die
ersten Tests des CASSE-Instruments im vollstindig integrierten Lander (nachdem das
Landegestell an die zentrale Lander-Struktur montiert worden war). Nach der
Durchfiihrung der Funktionstests durch das Lander-Team wurden die Telemetriedaten
[KiicO1] zur Auswertung an die SESAME-Gruppe iibergeben.
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Abb. 2.10: Verlauf der nach Gleichung (2.8) skalierten Housekeeping-Werte fiir vier CASSE-
Temperaturkanile wéhrend der Abkiihlphase TB bis TC im Vergleich mit Referenzmessungen.
Der PT1000-Widerstand des Kanals CA T3 war ebenso wie der Messfiihler fiir die Referenz-
messung "Ref. T3" an einem Transmitter befestigt. Mit CA T4 und "Ref. T4" wurde eine
Akzelerometertemperatur gemessen. Der PT1000-Widerstand des Kanals CA_T6 befand sich
frei in Luft in unmittelbarer Ndhe zum Messfiihler "Ref. T6". Die Referenzmessung "Ref. T7"
war urspriinglich zum Vergleich mit Kanal CA_T7 (CASSE-Board-Temperatur) vorgesehen;
die durchgehend zu hohen Temperaturwerte deuten aber darauf hin, dass der Messfiihler zu
nahe am Prozessor angebracht wurde.

Nach den Telemetriedaten betrug die Temperatur der CASSE-Elektronik beim SFT1 ca.
31 °C, beim SFT2 20 °C bis 23 °C. Die nach Gleichung (2.8) ausgewerteten Ful3-

temperaturen unterschieden sich untereinander um weniger als 1 °C und waren (23 + 2)
°C beim Test SFT1 bzw. (20 + 2) °C (SFT2).

Die Auswertung beider Funktionstests ergab, dass nur in einem Sensorkanal (Bein -Y,
X-Richtung) eine Schwingung mit der Transmitterfrequenz (2000 Hz) erkennbar ist
(Abb. 2.11). Die Signale von 7 anderen Kanélen oszillieren hochfrequenter. Zum
Beispiel wird der Empfangerfull am Bein +Y hauptsidchlich zu Schwingungen mit dem
Dreifachen der eingestellten Transmitterfrequenz angeregt (Abb. 2.11a). Es wird zu
priifen sein, ob die Ursache ein unterschiedliches Schwingungsverhalten der Empfan-
gerfiile oder der jeweils aktiven Transmitter ist. Eine detaillierte Analyse des Schwin-
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gungsspektrums ist aufgrund der beim Healthcheck eingestellten niedrigen Abtastrate
(16 kHz) nicht moglich.

Die elektrische Verbindung zwischen zentraler Elektronik und einem Akzelerometer-
Kanal an Bein +Y ist offensichtlich unterbrochen, vermutlich durch eine defekte Steck-
verbindung zwischen dem Landegestell und der zentralen Lander-Struktur. Die
Abbildung 2.11a (unten) zeigt das gestorte Signal. Dies macht eine visuelle Inspektion
der Steckverbindung erforderlich, die vermutlich erst im Frithjahr 2002 moglich sein
wird.

20_|||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||_
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Abb. 2.11: CASSE-Healthcheck (SFT2): Im Sensorsignal fiir die X-Richtung am Bein -Y ist
das empfangene akustische Transmittersignal (Frequenz: 2000 Hz, Dauer: 5 ms) deutlich zu
erkennen (Telemetriedaten: SES231001 103308.ROLBIN).
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Abb. 2.11a: CASSE-Healthcheck (SFT2): Sensorsignale fiir die X-, Y- und Z-Richtung (von
oben nach unten) an Bein +Y. Der dominierende Schwingungsanteil in den X- und Y-Kanélen
hat eine Frequenz von 6000 Hz, dem Dreifachen der eingestellten Transmitterfrequenz. Die
Form des Z-Signals lisst auf eine unterbrochene Verbindung schlieB3en.
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2.5.4.3 Lander-Thermal-Vakuum-Tests

Experimenteller Aufbau und Ablauf der Messungen

Der letzte Qualifikationsschritt vor der erstmaligen Integration mit dem ROSETTA-
Orbiter waren Lander-Thermal-Vakuum-Tests, die im November 2001 bei der Firma
IABG in Miinchen stattfanden. Neben den obligatorischen kurzen Funktionstests (SFT —
Short Functional Tests), die den CASSE-Healthcheck einschlielen, ergab sich die
Gelegenheit zu weiteren Instrumententests unter Kometen-dhnlichen Umgebungsbe-
dingungen. Der Lander wurde — auf der Riickseite (-X) liegend — in der groflen Klima-
kammer der IABG aufgestellt, die Landebeine waren ausgefahren (Abb. 2.12).

Die Temperatur wurde an verschiedenen Stellen in der Kammer iiberwacht, zusitzlich
waren Fiihler an den FuBwinkeln der Landebeine angebracht. AuBerdem wurde die
Temperatur der zentralen Elektronik aufgezeichnet. Zum Zeitpunkt der hier vor-
liegenden Auswertung der Tests lag ein vorldufiger Bericht liber die gemessenen Tem-
peraturen und den Kammerdruck vor [Sch01].

Uber insgesamt siecben Tage wurde eine Kammertemperatur von ca. -175 °C eingestellt,
der Druck in der Kammer betrug 4-10™ Pa. Nach Beendigung der Cold Test Phase, in
der ein SESAME Short Functional Test durchgefiihrt wurde, erfolgte eine Simulation
der Sonnenbestrahlung mit einer Intensitdt von 200 W/mz, also einem Siebtel der Solar-
konstanten. Hierdurch erhohte sich die Temperatur der Landebeine auf ca. -90 °C.
Neben Short Functional Tests wurden in der Warm Test Phase eine Reihe von CASSE-
Messungen durchgefiihrt.

Die Steuerung der Temperatur im Inneren der zentralen Lander-Struktur erfolgte durch
eine unterschiedliche Aktivierung des Lander-Thermal-Systems. Im Verlauf des ge-
samten Lander-Tests war die zentrale Elektronik Temperaturen von zunichst unter -50
°C bis zu ca. +40 °C ausgesetzt.
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Abb. 2.12: Der Lander in der Klimakammer beim Thermal-Vakuum-Test. Das Bein +X ist im
Bild oben, -Y links und +Y rechts. (Foto: Jens Biele, DLR).

CASSE-Healthchecks bei tiefen Aullentemperaturen

Ziel der ersten Messung in der Cold Test Phase (im Folgenden TV-1 genannt) war die
Uberpriifung der Funktionalitit des CASSE-Instrumentes bei Umgebungsbedingungen,
die wihrend der Mission bei schwacher Sonneneinstrahlung (kurz nach der Landung auf
46P/Wirtanen oder in der Kometennacht) erwartet werden. Die Temperatur an den Ful3-
winkeln betrug ca. -175 °C am Bein +X und -170 °C an den anderen Beinen; in der
zentralen Elektronik wurden -30 °C gemessen [Sch01].
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Die Auswertung der SESAME-Temperaturmessungen ergab -(30 + 2) °C fiir die Tem-
peratur der CASSE-Platine, also den gleichen Wert wie die Referenzmessung, und fiir
die Sensortemperaturen nur die Aussage, dass sie alle kleiner als -105 °C waren.

Beim Versuch TV-1 wurden nur im Sensorkanal (-Y, x), also am Bein -Y in der X-
Richtung des Akzelerometers, Signalamplituden gemessen, die vergleichbar mit den bei
Raumtemperatur und Normaldruck gemessenen Werten (bei SFT1 und SFT2) waren.
Allerdings dominierte jetzt auch hier eine Schwingung mit einer Frequenz von 6000 Hz.
(Abb. 2.13). Die Signalamplituden der anderen Kanidle waren — zumeist deutlich —
kleiner als 5 mV. Der Sensorkanal (+Y, z), zeigte das bekannte Fehlsignal mit einer um
ca. 30 % kleineren Amplitude als beim SFT2.
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Abb. 2.13: CASSE-Healthcheck (TV-1) bei tiefer AuBentemperatur (ca. -170 °C) und tiefer
Temperatur der zentralen Elektronik (-30 °C): Das Sensorsignal fiir die X-Richtung am Bein -Y
hat eine dhnliche Amplitude wie bei Raumtemperatur (vgl. Abb. 2.11), die Grundfrequenz liegt
jetzt allerdings bei 6000 Hz (Telemetriedaten: SES071101_002505.ROLBIN).

Weitere CASSE-Healthchecks wurden zwei Tage spater durchgefiihrt, nachdem durch
die Einwirkung des Sonnensimulators die Temperatur an den FuBBwinkeln auf ca. -90 °C
angestiegen war. Die Temperatur im Bereich der zentralen Elektronik stieg wéahrend der
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etwa zweistiindigen Testphase (einschlielich der Sound-Transfer-Messungen, s. u.) von
+32 °C auf +36 °C [Sch01].

Nach den SESAME-Telemetriedaten betrug die Temperatur des CASSE-Boards (32 +
2) °C zu Beginn der Testreihe und (46 + 2) °C beim letzten Healthcheck. Nach einer
langeren Betriebsdauer der SESAME-Elektronik ist die Temperatur also lokal erhoht
durch die Prozessorwirme. Interessant ist ebenfalls der zeitliche Verlauf der gemes-
senen Temperaturen an den FuBlsensoren (Abb. 2.14). Zunichst fallen die unerwartet
unterschiedlichen Temperaturniveaus an den Fiiflen auf. Da die Erwdrmung des Landers
1. W. durch die Strahlung des Sonnensimulators erfolgte, zeigt sich hier vermutlich ein
Einfluss der verschiedenfarbigen Abdeckungen der Empfangersohlen (griin) und Sende-
sohlen (schwarz). Eine indirekte Uberpriifung des Betriebszustandes der Empfinger-
Vorverstirker in den Sohlen ist durch die Messung der Temperatur mdoglich. Bei
eingeschalteter Versorgungsspannung steigt die Temperatur der Akzelerometer um ca.
0.2 °C/min.
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Abb. 2.14: Temperaturwerte fiir die CASSE-Sensoren wéhrend des Tests TV-1 und der Sound-
Transfer-Experimente. Die Temperaturkanédle CA_T1 und CA_T2 messen am Fuf} -Y, CA_T3
und CA T4 am Full +X, CA T5 und CA_T6 am FuB3 +Y. Ungerade Kanalnummern bezeichnen
Transmittertemperaturen, gerade Akzelerometertemperaturen. Vor den Messungen sind die
Temperaturen in den Empfangersohlen niedriger als an den Transmittern, sie steigen durch den
Betrieb der Akzelerometer bei den Sound-Transfer-Untersuchungen und den Healthchecks.
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Wiéhrend des CASSE-Healthchecks wurden keine oder nur sehr kleine Signalampli-
tuden (wenige Millivolt) gemessen, so dass keine Interpretation der Signale mdglich
war. Der Kanal (+Y, y) enthielt ein gestortes Signal (mit sehr dhnlicher Form und Am-
plitude wie in Abb. 2.11a unten dargestellt).

Sound-Transfer-Messungen

Mit den so genannten Sound-Transfer-Messungen sollte unter Kometen-dhnlichen
Temperatur- und Druckbedingungen die Schalliibertragung iiber die Lander-Struktur
(zwischen Sendern und Empfdngern an verschiedenen Beinen) gemessen werden.
Zusammen mit weiteren Messungen, die beim Abstieg des Landers auf Wirtanen
erfolgen werden, soll damit eine Korrekturmoglichkeit flir die Untersuchungen der
akustischen Eigenschaften des Kometenmaterials gegeben werden. Zwar konnte bei den
vorangegangenen Healthchecks nur eine geringe oder nicht nachweisbare Schalliiber-
tragung selbst zwischen benachbarten Sendern und Empfiangern (an einem Bein)
gemessen werden, die Durchfiihrung der (bereits vorbereiteten) Sound-Transfer-Mes-
sungen bot aber die Gelegenheit, die Funktionalitdt des CASSE-Instrumentes bei ver-
schiedenen Hardware-Einstellungen zu testen.

In Absprache mit Vertretern des CASSE-Teams wurden 20 Telekommando-Sequenzen
zusammengestellt, die Messungen fiir die sechs mdglichen Kombinationen von Sende-
bein und empfangendem Bein bei drei verschiedenen Transmitterfrequenzen (ca. 500,
1000 und 2000 Hz) und bei jeweils drei verschiedenen Verstirkungsfaktoren der
CASSE-Elektronik initiierten [FisOla]. Zusitzlich zu den drei Akzelerometerkanélen
wurden an jedem Bein die nicht sendenden Transmitter als Empfianger ausgelesen.
Irrtiimlich wurden einige der Kommandosequenzen von den Operateuren des Lander-
EGSE (Electrical Ground Support Equipment) wéahrend der Boot-Phase der SESAME-
Software nach dem Einschalten der Spannungsversorgung gesendet. Deshalb wurden
diese Sequenzen nur teilweise empfangen und die Flug-Software meldete spezifika-
tionsgemiB, dass unbekannte Kommandos eingetroffen seien.

Bei maximal eingestellter Verstiarkung der CASSE-Elektronik waren mehrere der Emp-
fangersignale nicht auswertbar, da der Messbereich durch die Kanal-Offsets iiber-
schritten wurde. In einigen Akzelerometer-Kandlen konnten, vor allem bei einer Trans-
mitterfrequenz von ca. 500 Hz, sehr schwache Signale (Amplituden = 2 mV) mit der
Frequenz des Transmittersignals identifiziert werden. Der Kanal (+Y, y) zeigte das
bereits bei den vorangegangenen Tests festgestellte Fehlsignal.

46



Die als Empfanger genutzten (nicht sendenden) Transmitter lieferten Signale mit der
Sendefrequenz (Abb. 2.15). Soweit die wegen der Messbereichsiiberschreitungen
fehlenden Messdaten die Aussage zulassen, geschah dies immer (und ausschlieBlich)
bei folgenden Kombinationen von sendendem und empfangendem Transmitter (Sender,
Empfinger): (-Y, +X), (+X, -Y), (+X, +Y), (+Y, +X). Die Form der Signale, der —
unabhéngig von der Frequenz — phasengleiche Verlauf und die Tatsache, dass die
Signale ohne zeitliche Verzogerung zu Beginn der Messzeit einsetzen, sprechen
allerdings dagegen, dass es sich um akustische Schwingungen handelt. Es wird vielmehr
ein elektrisches Ubersprechen von den aktiven Sendeleitungen aufgezeichnet. Zwar
werden die Transmitterleitungen einzeln abgeschirmt zu der zentralen Elektronik
gefiihrt, an den Steckverbindungen liegen sie aber nicht abgeschirmt nahe zusammen,
und zwar die Leitungen fiir den Transmitter +X zwischen den beiden anderen Leitun-
gen. Insofern ist hier ein Ubersprechen bei den angegebenen FuB-Kombinationen
moglich.

06T —— ST+Xtx; +Y(498 Hz)

osL | ST+X,tx; +Y(999 Hz) |
B — - ST +X,tx; +Y(2000 Hz) |

Signal [mV]

Zeit [ms]

Abb. 2.15: Der als Empfanger eingesetzte Transmitter am Bein +X liefert ein Signal, das
offenbar durch elektrisches Ubersprechen entsteht. Gesendet wurde vom Transmitter am Bein
+Y mit Frequenzen von 498, 999 und 2000 Hz mit einer Pulsdauer von jeweils drei
Schwingungsperioden.
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2.5.4.4 Schlussfolgerungen

Auch bei den umfangreichen Tests unter flugkompatiblen Bedingungen hat sich die
SESAME-Software bewihrt. Es wurde keine Abweichung vom nominellen Verhalten
beobachtet. Die Reaktionen der Software auf einen Hardware-Fehler und ein fehler-
haftes Telecommanding waren spezifikationsgemés.

Die mit der Kalibrierung nach Gleichung (2.8) berechneten Temperaturwerte stimmen
fiir alle Kanile mit Referenzmessungen iiberein bzw. sind in den Féllen, bei denen keine
Vergleichswerte vorlagen, plausibel.

Unter simulierten Kometenbedingungen ist das CASSE-Instrument funktionsfdhig.
Einige unerwartete Messergebnisse im Rahmen der Temperaturkalibrierung und des
Lander-Thermal-Vakuum-Tests erfordern allerdings eine Uberpriifung und Optimie-
rung der Hardware, damit die volle Funktionalitit bei den Messungen auf 46P/Wirtanen
gewihrleistet ist. Zwar sind in einem vorldufigen Bericht iiber den Lander-Thermal-
Vakuum-Test eine Reihe von Fehlfunktionen von Lander-Subsystemen aufgefiihrt
[Sch01], eine Beeintrachtigung des CASSE-Instrumentes (z. B. durch eine fehlerhafte
Spannungsversorgung) konnte den SESAME-Telemetriedaten allerdings nicht
entnommen werden.

Die Auswertung der Telemetriedaten des Lander-Thermal-Vakuum-Tests erfolgte kurz
vor der Fertigstellung dieser Arbeit. Nicht alle Informationen iiber die Testumgebung
lagen vor. Eine Uberpriifung der Ergebnisse durch weitere Messungen konnte nicht
erfolgen, da der Lander im Anschluss an die Thermal-Vakuum-Tests fiir Integrations-
tests mit dem ROSETTA-Orbiter reserviert war. Kurz vor der endgiiltigen Integration
des Landers erschien aber eine rasche Auswertung der vorliegenden Daten angezeigt,
da nur noch wenige Gelegenheiten fiir die Inspektion der Hardware und ggf. not-
wendige Reparaturen bestanden. Die Testergebnisse lassen folgende Schliisse zu:

e Die Verbindung des Y- und/oder Z-Sensorkanals am Bein +Y zwischen Akzelero-
meter und zentraler Elektronik ist unterbrochen. Dieser Status wurde nicht fest-
gestellt bei Tests der in das Landegestell integrierten CASSE-Sensorik (zuletzt am
14.9.2001 mit dem SESAME-EQM2-EGSE), so dass der Fehler vermutlich inner-
halb der Lander-Struktur oder bei einer elektrischen Steckverbindung zwischen
Lander-Struktur und Landegestell zu suchen ist.

e Unter Umgebungsbedingungen, die den vermuteten Bedingungen auf Wirtanen ent-

sprechen, lieferten CASSE-Healthchecks nur kleine oder nicht messbare Signalam-
plituden. Die Signalstirken verringerten sich vom ersten TV-Test (bei Fulltempera-
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turen von ca. -175 °C und einer Temperatur der zentralen Elektronik von -30 °C)
zum zweiten Test (Fulltemperaturen bei ca. -90 °C und Boardtemperatur im Bereich
von +32 °C bis +46 °C). Ein destruktiver Prozess kann ausgeschlossen werden, da
bei einem spiteren Healthcheck (am 15.11.2001) bei Raumtemperatur hohe Am-
plituden gemessen wurden. Indirekt (aus den Messungen der Fufltemperaturen und
den durch Ubersprechen entstehenden Signalen) kann geschlossen werden, dass bei
den Tests sowohl die Transmitter als auch die Akzelerometer aktiviert wurden. Also
ist entweder das physikalische Schwingungsverhalten der Fiile bei tiefen Tempera-
turen sehr unterschiedlich zu dem bei Raumtemperatur, oder das CASSE-Instrument
hat bei den aufgetretenen Temperaturverhiltnissen eine deutlich verminderte
Leistung (ausgangs- oder eingangsseitig).

Die Sound-Transfer-Messungen ergaben sehr kleine Signale, was im Hinblick auf
mogliche Storeinfliisse bei Messungen der Kometen-Akustik an sich positiv wére.
Aufgrund der unklaren Befunde bei den Healthchecks sind die Messungen aller-
dings vorsichtig zu interpretieren.

Der Temperaturmesskreis der CASSE-Elektronik liefert Daten mit einer geringen
Streuung, so dass auch Effekte, die kleine Temperaturdifferenzen ( = 1 K) zur Folge
haben, zuverlédssig beobachtet werden konnen. Allerdings konnen Temperaturen nur
bis hinunter zu ca. -105 °C gemessen werden. Damit wird der auf 46P/Wirtanen
erwartete Temperaturbereich (bis -150 °C) nicht abgedeckt. Die Ursache ist ein
ungiinstig eingestellter Spannungs-Offset.

Bei aktiven Messungen findet offenbar ein Ubersprechen des elektrischen Trans-
mittersignals auf bestimmte andere Transmitterleitungen statt. Es ist noch unklar, in-
wieweit dies einen Einfluss auf die Verwendbarkeit von Transmittern als
Empfanger, insbesondere auch nach Beendigung des Transmittersignals, hat.
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2.6 Flug-Software fiir das DIM-Instrument

2.6.1 Grundlagen

Die von aktiven Regionen eines Kometen emittierten Staubkorner haben unter dem Ein-
fluss von Gasdruck und Schwerkraft verschiedene Flugbahnen. Sie fallen z. T. auf die
Kometenoberfliche zuriick oder werden vom Sonnenwind beschleunigt und formieren
den markantesten Bestandteil eines Kometen in Sonnenndhe, den bis zu einigen
Millionen Kilometern grofen Staubschweif. Das DIM-Instrument wird richtungsab-
hingig den Fluss der Teilchen wéhrend des Abstiegs auf 46P/Wirtanen und nach der
Landung messen. Die Messergebnisse werden zur Verbesserung von Modellen iiber die
Verteilung von Staubpartikeln und kleinen Teilchen in der Nidhe von Kometenober-
flichen beitragen. Insbesondere der Vergleich der an verschiedenen Positionen im
Kometenorbit und in Abhingigkeit von der Kometentageszeit gemessenen Teilchen-
fliisse erlaubt eine verfeinerte Beschreibung der Entwicklung der Kometenaktivitét
unter dem Einfluss der Sonnenstrahlung.

Zur Detektion der Staubpartikel wird ein wiirfelformiger Sensor verwendet, der an drei
Seiten Platten aus piezoelektrischem Material enthdlt. Das Auftreffen eines Staubkorns
auf eine der Platten erzeugt ein elektrisches Signal, aus dessen Verlauf auf Eigenschaf-
ten des Teilchens geschlossen werden kann. Zur Beschreibung der Signalform kann auf
Arbeiten von Heinrich Hertz zuriickgegriffen werden, der sich mit der Deformation
beim Kontakt zweier elastischer Korper ("Hertzsche Pressung") beschéftigt hat [Her82]
(leichter zuginglich sind die Ergebnisse von Hertz z.B. in [Lan89]). Beim quasi-
elastischen Aufprall einer Kugel auf eine flache Oberflache gelten fiir die maximal auf-
tretende Normalkraft F,, und die Kontaktzeit 7. zwischen Platte und Kugel (vgl.
[Gug00], [Pet97]):

F, =3.03-p%0. 404 g2 .12 (2.9)

o =5.087-pO%. 404 R.v02 2.10)

wobei p die Dichte, R den Radius und v die Geschwindigkeit der aufprallenden Kugel
bezeichnen und 4 der Kehrwert des reduzierten Elastizitdtsmoduls ist, der sich aus der

Poissonzahl yg und dem Elastizititsmodul (Young's Modulus) Yy der Platte und den
entsprechenden GroBen der aufprallenden Kugel errechnet:
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Hertz betrachtete die Deformation von homogenen Kdérpern, die als elastische Halb-
rdume angesehen werden konnen, in einer linearen und elastischen Approximation und
setzte voraus, dass die gegenseitige Verschiebung sich beriithrender Kontaktflichen
reibungsfrei erfolgt; es treten also keine Scherspannungen auf. Zwar kann nicht erwartet
werden, dass die idealisierten Randbedingungen beim Aufprall von Kometenstaub auf
den DIM-Sensor voll zutreffen, die Gleichungen (2.9) und (2.10) stellen aber die Basis
fiir die Auswertung der DIM-Experimente dar, die durch Kalibriermessungen ergidnzt
werden muss.

Durch die beim Aufprall auf ein piezoelektrisches Segment des Sensors (die Platten fiir
die X-, Y- und Z-Richtung bestehen jeweils aus drei Segmenten) erzeugten Ladungen
entsteht an den Elektroden ein Spannungssignal, das proportional zur wirkenden Kraft

ist. Fiir die Maximalspannung U,, gilt:
U,=—=-F,=ky - F, (2.12)

wobei d33 die effektive Ladungskonstante des Piezomaterials und C die gesamte Kapa-
zitdt fiir eine Sensorrichtung ist.

2.6.2 Messgrofien

Das Sensorsignal kann beschrieben werden als geddmpfte harmonische Schwingung,
die nach dem Aufprall eines Partikels auf ein Sensorsegment einsetzt. Interessante
Groflen sind die Amplitude und die Dauer der ersten Halbwelle, da sie nach den
Gleichungen (2.9) bis (2.12) verkniipft sind mit Eigenschaften des aufprallenden
Teilchens (Abb. 2.16). Um einen grofen Messbereich zu erhalten, wird das Sensor-
signal in der Elektronik logarithmisch verstirkt (bis zu einem Faktor von 10° ). Das
Auftreffen eines Teilchens wird dadurch erkannt, dass die Hohe des verstirkten Signals
eine Schwellenspannung Uy, tiberschreitet. Diese Schwellenspannung wird wihrend
des Messvorganges selbstadaptierend auf das mittlere Signalniveau eingestellt und
enthélt zusétzlich einen Anteil, der verhindert, dass aufgrund elektronischen Rauschens
in der Messapparatur falsche Ereignisse registriert werden. Messwerte eines Ereignisses
sind die Zeit vom Uberschreiten bis zum Unterschreiten der Schwellenspannung (TC,
angegeben als gezéhlte Impulse einer 20 MHz-Uhr) und der Maximalwert Up,,; der
logarithmisch verstirkten Signalspannung. Aufgrund der Spannungsschwelle entspricht
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die gemessene Zeit nicht exakt der Kontaktzeit 7., bei nicht aulergewdhnlich hohen

Werten von Uy, ist eine Korrektur allerdings unnétig (Abb. 2.17).

Sensorsignal [willk. Einheiten]

0 200 400 600
Zeit [willk. Einheiten]

Abb. 2.16: Verlauf des Sensorsignals beim Aufschlag eines Staubteilchens. Eingezeichnet sind
die Kontaktzeit 7. und der Maximalwert der ersten Halbwelle U,,,.
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Abb. 2.17: Die erste Halbwelle des Sensorsignals nach logarithmischer Verstirkung. Gemessen
wird die Kontaktzeit #yes bei der Schwellenspannung Uy, Es ist Uy << Upeak und fpeg
unterscheidet sich nicht wesentlich von der wahren Kontaktzeit ¢.. .
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Nach der Registrierung eines Ereignisses durch die DIM-Elektronik liest die Flug-
Software die gemessene Kontaktzeit, veranlasst die Digitalisierung des Spannungs-
wertes Upeqr und speichert das Messergebnis fiir die spitere Ubermittlung zur Erde. Zur
Datenreduktion werden im Normalfall nicht die Werte jedes einzelnen Ereignisses ge-
speichert, sondern es wird eine zweidimensionale Haufigkeitsverteilung erstellt. Hierzu
werden der Zeitwert logarithmiert und beide Messwerte standardisiert. Gezdhlt werden
die so entstandenen (Upegk res [dB], . e [dB])-Paare in Zellen unterschiedlicher Grof3e
(4 Bit, 8 Bit, 16 Bit), die in Abhédngigkeit von der erwarteten Haufigkeit [Pet01] gewahlt
wurden. Zu Testzwecken oder bei unerwartet niedrigen Ereignisraten kdnnen optional
die Rohdaten gespeichert und zur Erde iibertragen werden. Weitere Aufgaben der Flug-
Software sind neben der Uberwachung des Messvorganges (z.B. Einhaltung der
Messzeit, Auswahl der Sensorrichtungen, Fehlerbehandlung) die Durchfiihrung einer

Reihe von Test- und Kalibrierprozeduren vor einer Messung (zusammengefasst im
DIM-Healthcheck).

2.6.3 Software-Steuerung einer DIM-Messung

Der Ablauf eines DIM-Messprogramms ist in Abb. 2.18 schematisch dargestellt. Nach
dem Initialisieren der Hardware wird zundchst die Spannungsversorgung iiberpriift, da
groBere Abweichungen von den Sollspannungen die Messergebnisse beeinflussen
konnen und bei der Interpretation der Daten beriicksichtigt werden miissen. Uber-
schreiten die gemessenen Spannungen voreingestellte Grenzwerte, wird der gesamte
Messvorgang mit einer Fehlermeldung abgebrochen. Die Prozedur Noise Test misst
elektronisches Rauschen in der Elektronik, das z. B. durch Alterung der Bauteile oder
durch duBlere Einfliisse erhoht sein kann. Diese Information wird bendtigt zur Ein-
stellung der Spannungsschwelle bei der Registrierung von Staubeinschldgen.

Wihrend der Prozedur Calibration werden zwei Spannungsimpulse unterschiedlicher
Linge und Hohe an den Eingang des Verstirkers gelegt. Die gemessenen Werte geben
dariiber Aufschluss, inwieweit sich die logarithmische Kennlinie oder die Zeitmessung
wihrend des langjdhrigen Raumfluges verdndert haben. Anschlieend wird an die drei
Sensorplatten nacheinander ein kurzer Spannungsimpuls gelegt, der die Platten zu einer
Schwingung anregt. Diese Schwingung wird dhnlich wie bei einem Partikeleinschlag
gemessen, und durch den Vergleich mit Sollwerten wird entschieden, ob die ent-
sprechende Sensorplatte einsatzfahig ist (Sensor Test). Nach diesen Prozeduren, die von
der Erde aus einzeln oder zusammen als DIM-Healthcheck liber Telekommandos auf-
gerufen werden konnen, erfolgen die Messungen von Staubeinschlagen.
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Maximale Information iiber auftreffende Staubteilchen kann gewonnen werden, wenn
das DIM-Instrument im Burst Continous Mode betrieben wird. In diesem Modus wird,
wie im vorangegangenen Kapitel beschrieben, jedes Impaktereignis registriert. Zusétz-
lich kann das mittlere Sensorsignal gemessen werden. Ist die Ereignisrate zu hoch, kon-
nen einzelne Aufschldge nicht mehr diskriminiert werden. In diesem Fall wird lediglich
in wihlbaren Zeitabstinden das mittlere Sensorsignal gemessen (Average Continous
Mode). Die genannten Messmodi konnen — ebenso wie Testversionen mit Rohdaten-
transfer — durch Telekommandos gesteuert werden.

Geplant ist, dass DIM-Messungen wihrend des Abstiegs auf den Kometen und nach der
Landung mehrmals im Laufe eines Kometentages durchgefiihrt werden. Die typische
Messzeit wird etwa 10 Minuten pro Sensorrichtung betragen, wobei im Burst Continous
Mode jeweils etwa 6 kByte Daten erzeugt werden..
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2.6.4 End-to-End-Test der DIM-Flug-Software

2.6.4.1 Versuchsanordnung

Zum integralen Test der DIM-Software wurden Aufprallversuche mit kleinen Stahl- und
Glaskugeln auf den DIM-Sensor durchgefiihrt. Als Nebenzielsetzung sollten Kalibrier-
messungen fiir den Sensor ergénzt werden, die von der DIM-Gruppe durchgefiihrt wur-
den. Bei den Messungen wurde die flugdhnliche SESAME-EQM2-Elektronik und der
DIM-EQM-Sensor eingesetzt. Die Kontrolle der Messungen tiber Telekommandos und
die Ubermittlung der Daten iiber Telemetrie erfolgte flugkompatibel iiber eine
simulierte Erde-ROSETTA-Verbindung.

Auf den DIM-Sensor wurden Plastikboxen als Distanzstiicke montiert und die Kugeln
vorsichtig vom Rand der obersten Box gestolen. Dabei wurde versucht, auf die Kugeln
moglichst wenig Translations- und Rotationsenergie zu iibertragen. Uber die Anzahl der
Distanzstiicke lie} sich die Hohe und damit die Geschwindigkeit und Energie der Ku-
geln variieren. Fiir jede Hohe und jeden Kugeltyp wurden die Versuche so oft wieder-
holt, bis sich nach Augenschein eine Normalverteilung der Messwerte eingestellt hatte.
Alle Aufprallereignisse fanden auf dem mittleren Segment der Sensorrichtung X statt.
Die Eigenschaften der verwendeten Kugeln sind in Tabelle 2.3 aufgefiihrt.

Bezeichnung Masse Radius Dichte Y Poisson- a
[mg] [mm] [kg/m’] | [GPa] zahl [ [10™ m¥N]

Stahlkugel ST | 4.16 £0.02 | 0.50 £0.01 | 7945£58 | 208 £5 | 0.29+0.01 | 440+ 0.32

Stahlkugel S2 | 33.06 £ 0.01 | 1.00£0.01 | 7892 £50 | 208 £5 | 0.29+0.01 | 4.40+0.32

Glaskugel G | 21.82£0.01 | 1.25+£0.01 |2667+70| 65+8 | 023+0.02 | 14.6+3.1

Tab. 2.3: Eigenschaften der verwendeten Kugeln. Massen und Radien wurden gemessen, die
Dichten hieraus berechnet. Werte fiir die Elastizitdtsmodule und die Poissonzahl wurden der
Literatur entnommen. Da bei Kugel G die Glassorte nicht genau bekannt war, wurden wahr-
scheinliche Werte mit hheren Fehlerangaben eingesetzt.

Die Kennlinie des logarithmischen Verstirkers der EQM2-Elektronik war bekannt

[Pet00], so dass aus dem Messwert Up,,; die urspriingliche Signalamplitude U, errech-
net werden konnte:

U = 100737 Upeq=6.1718)
=

(wobei U, und Up,,; in Volt eingesetzt werden).

56



2.6.4.2 Ergebnisse

Die bei mehreren Messldufen erzeugten liber 200 Aufprallereignisse wurden alle vom
DIM-Instrument und der Flug-Software registriert, zusitzlich ca. 3 bis 5 Ereignisse pro
Versuch durch das Springen der Kugeln mit wiederholtem Aufprallen auf das Sensor-
segment. Diese lieBen sich leicht identifizieren und wurden bei den ersten Messldufen
vor der weiteren Auswertung entfernt. Zum Vergleich der in Tabelle 2.4 zusammen-
gefassten Messergebnisse mit der Hertzschen Theorie wurden fehlergewichtete Aus-
gleichsgeraden (nach der Methode der kleinsten Quadrate) zwischen der logarithmierten
Teilchengeschwindigkeit und den logarithmierten Werten von #. und U,, berechnet. Fiir
die Stahlkugeln S1 ergaben sich funktionale Zusammenhidnge zwischen der Teilchen-
geschwindigkeit und gemessener Spannungsamplitude bzw. Kontaktzeit, die den
Gleichungen (2.9) [mit (2.12)] und (2.10) erstaunlich gut entsprechen:

U, (S1)=(1.89+0.08)-1072 . v (1-15£0.06)

t.(S1)=(5.96+0.12)-1075 . y(70-202£0.040)

(in Volt bzw. Sekunden, wenn v in m/s eingesetzt wird). Damit war die Anwendbarkeit
von (2.9) bis (2.12) gezeigt und es konnten mit den bekannten Eigenschaften der Kugel
S1 (Tab. 2.3) Effektivwerte fiir die Sensorkonstanten &y und ag bestimmt werden. Wie
erwartet ergab die Auswertung von 97 Impakt-Ereignissen im Rahmen der Messge-

nauigkeit konstante Werte (Abb. 2.19): ky; = (7.08 £ 0.79) - 10° VN, 4 = (3.26 + 0.89)
- 10" Pa” und damit ag=[4 - a(SI)] = (2.82 £ 0.92) - 10" Pa”".

Von Attila Peter (DIM-Gruppe) wurden uns freundlicherweise Ergebnisse von Aufprall-
versuchen mit dem Flugmodell (FM) des DIM-Sensors iiberlassen [Pet01]. Werden die
Ergebnisse dieser Versuche (Kugeltyp S1, Hohe = 10 mm, alle Sensorrichtungen, 24
Ereignisse nach Abzug von zwei "Ausreilern") in gleicher Weise wie die eigenen Ver-
suche ausgewertet, erhdlt man fiir die Sensorkonstanten ky; = (4.08 + 0.66) - 10° VN

und ag = (2.87 £ 0.56) - 10" Pa”". Fiir die EQM- und FM-Sensoren wurden also gleiche
elastische Eigenschaften, aber unterschiedliche Spannungskonstanten gemessen. Dies
ist plausibel, da einerseits beide Sensoren aus dem gleichen Material bestehen, anderer-
seits in die Spannungskonstante nach Gleichung (2.12) die Gesamtkapazitét der drei zu-
sammengeschalteten Segmente einer Sensorplatte eingeht und hier Unterschiede
durchaus erwartet werden konnen (die Gesamtkapazitdt betrdgt nur einige 10 nF).
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Abb. 2.19: Haufigkeitsverteilungen des aus 96 Aufprallereignissen berechneten Kehrwertes des
reduzierten Elastizitdtsmoduls 4 und des Spannungskoeffizienten &y fiir die Kugel S1. Nach
Weglassen der "Ausreier" mit 4> 7.3 - 10_11 Pa_1 ergibt eine Mittelwertbildung die Werte 4 =
(3.26%0.89)- 10" ' Pa” und ky=(7.08+0.79)- 10> VN .

Fiir die schwereren Stahlkugeln S2 und die Glaskugeln konnte eine Abhéngigkeit nach
(2.9) und (2.10) zunichst nicht gefunden werden. Da vermutet wurde, dass hierfiir ein
energieabhingiger Effekt verantwortlich war, sollten Aufprallereignisse mit kleineren
kinetischen Energien dieser Kugel gemessen werden. Zwar liel3 sich die Fallhéhe nicht
mehr reproduzierbar verringern, die Flug-Software konnte aber so modifiziert werden,
dass die Zeit AT, ,,+; zwischen zwei durch das Springen der Kugeln auf dem Sensor
registrierten Ereignissen gemessen wurde. Unter Vernachlissigung der Luftreibung gilt
fiir die Geschwindigkeit der (wieder) aufprallenden Kugel v,+; = 0.5 - g - AT, ,,+;. Da
ein nicht unerheblicher Teil der kinetischen Energie wéhrend des Aufprallereignisses
dissipiert wurde, war diese Geschwindigkeit immer deutlich kleiner als die beim voran-
gegangenen Ereignis (fiir e = v,,+; / v, wurden Werte im Bereich von 0.44 [Kugeln S1]
bis 0.52 [Glaskugel G] errechnet).

Die Messergebnisse zeigten, dass tatsdchlich erst ab einer gewissen Aufprallgeschwin-
digkeit der Kugeln vom Typ S2 und G signifikante Abweichungen von den Vorher-
sagen der Hertzschen Theorie auftreten (Abb. 2.20 und 2.21). Aus (2.9) und (2.12) folgt
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unter Verwendung von p = m - V' ~02387 -m-R>und E=0.5 -m - v’ eine Bezie-

hung zwischen dem maximalen Sensorsignal und der kinetischen Energie £ der Kugeln:
-1.67 - 1.67
E=033 -k, ©". 40007 . g 70333 ¢y o7, (2.13)

Die so berechneten Energien stimmen im untersuchten Energiebereich bis ca. 5 - 10°7
mit den tatsichlichen kinetischen Energien iiberein (Abb. 2.22), obwohl sich die Wech-
selwirkung zwischen Kugeln und Sensorsegment deutlich von einem idealen elastischen
Kontakt unterscheidet (erkennbar an den kleinen Stof3zahlen ¢). Dieser auch bei Experi-
menten zur Theorie der Elastizitét erhaltene Befund wird diskutiert in [Gug00] und den
dort zitierten Quellen. Weitere Ausfithrungen hierzu erfolgen im Rahmen dieser Arbeit
nicht, da das primére Ziel der Experimente, die Verifikation der DIM-Flug-Software,
durch die Vielzahl der Versuche erreicht wurde.
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Abb. 2.20: Maximale Hohe des Sensorsignals in Abhingigkeit von der Geschwindigkeit der
aufprallenden Kugeln fiir die Stahlkugeln S1 und S2. Die eingezeichneten Geraden markieren

den Verlauf nach Gl. (2.12) mit k= 4.08 - 10> VN und ag=2.87- 10" ' Pa™.
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Abb. 2.21: Maximale Hohe des Sensorsignals in Abhingigkeit von der Geschwindigkeit der
aufprallenden Glaskugeln G. Die eingezeichnete Gerade markiert den Verlauf nach Gl. (2.12)

mit kyy=4.08-10° VN und ag=2.87- 10" ' Pa™.
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Abb. 2.22: Die kinetische Energie der aufprallenden Kugeln Epps nach Gl. (2.13). Auf der
Abzisse ist die aus der Fallhohe (fiir E > 4 - 10_7 J) bzw. aus der Zeit zwischen zwei Auf-

schlidgen derselben Kugel (fiir E <4 - 107 J) berechnete Energie aufgetragen.
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2.6.5 DIM-Healthchecks nach Integration in den Lander

Bei allen Tests des vollstindig in den Lander integrierten Instruments ergaben sich
keine oder nur geringfiigige Abweichungen vom Nominalverhalten. Die Testergebnisse
wurden der DIM-Gruppe mitgeteilt.

Erliuterungen zur Tabelle 2.4: Ergebnisse der Aufprallversuche (nichste Seite)

Es bedeuten: Nr die laufende Nummer des Messlaufs; Hohe die Fallhhe der Kugel (wenn der
Wert kursiv gedruckt ist, wurde die Hohe errechnet aus der Zeitdifferenz zwischen zwei Im-
paktereignissen derselben Kugel); Anzahl die Anzahl der ausgewerteten Ereignisse relativ zur
Gesamtzahl der Ereignisse; TC die gemittelte Impaktzeit (DIM-Messwert: gezdhlte Impulse
einer 20 Mhz-Uhr); t. die gemittelte Impaktzeit (Us); Upeax die gemittelte maximale Impaktspan-
nung nach Verstirkung (DIM-Messwert); Uy die gemittelte maximale Impaktspannung vor der
Verstarkung (errechnet aus den Einzelwerten der maximalen Impaktspannung nach der Ver-
stiarkung iiber die Verstarkerkennlinie).
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Nr [Héhe [mm] | Anzahl] TC | tqus] | Urex[mV]] Un[mV]
Stahlkugeln S1
2 2624025 |17/19 | 14542 | 7.24+0.12 | 2098 +25 | 2.98+0.32
3 12944025 |6 7.43 +0.51 3.10 +0.64
3 1385+05 |6/8 144+2 | 7.1840.11 [2158+35 |3.81+0.54
3 142340235 7.2540.15 3.93+0.31
3 5844067 |6 7.1940.23 4.95+1.3
1 117407 | 14/17 | 142423 |7.12+1.14 | 2346+88 | 841425
2 11,7407 [19/20 |144+3 | 7.1940.14 [2390+13 |[9.5740.5
3 [11.7407 [910 [ 14247 [7.124033 [2391+17 | 9.61£0.6
11196409 |10/11 [123+10 |6.14+0.48 [2453+2 | 12.340.1
3 ]196+09 [10/10 |135+8 |676+0.41 [2437+13 | 11.5+0.6
1 |274+10 |11/11 13246 |6.60+0.30 |2468+5 | 13.1+0.3
3 1274+1.0 |57 139+5 6954023 [2452+9 | 122404
1 353+1.1 |14/14 [ 13018 |6.50+0.92 | 2491420 |143+12
1 43.1+13 |13/13 [ 125+12 [6.27+0.61 [2510+12 | 154408
1 510414 |11/11 [119+14 [593+0.71 [2545+25 |17.8+18
1667417 | 911 [103+6 |514+028 |[2600+16 |222+1.4
1824420 |1516 |106+10 |5.28+0.51 |2626+25 |24.7+2.4
Stahlkugeln S2
2 2064004 |8 223+8 [ 11.1£04 [2453+12 | 123+0.6
3 12334025 |5 11.9+1.1 13.1+0.4
3 13434015 |10 11.5+1.4 13.9+0.6
3 13824005 |6 11.1+0.6 14.7+ 0.4
3 1385+05 |6/8 22349 [ 112404 [2497+6 | 147404
3 14814031 |5 10.3+0.5 17.0+0.8
1 117407 |13/14 [238+23 | 11.9+1.2 [2691+32 |32.0+3.9
2 117407 |810 [211+7 [105+0.33 | 267613 |30.0+1.6
3 [ 117407 [910 [ 204+10 | 102+0.52 [2697+22 |32.6+2.8
11196409 |14/17 [211+18 |105+0.9 |2870+26 | 655+6.7
3 [196+09 [13/13 [209+19 | 10.5+0.9 |2845+24 |59.2+5.6
3 [274+10 |78 196+12 [ 9.814+0.6 |2966+15 |957+58
Glaskugeln G
3 13154025 |10 10.6+0.7 11.6+0.9
3 1385405 |78 199+4 9944022 [2466+9 | 12.940.5
3 14884014 |38 9.72 +0.54 13.9+0.8
3 17064023 |5 9.85 +0.45 15.6+0.4
1 (117407 [13/13 [211+17 | 10.6+0.8 [2600+20 |222+1.7
2 [11.7407 [710 [ 196+19 |9.79+0.96 | 2583 +28 | 20.7+2.2
3 11,7407 [ 11/11 [ 195413 [9.76+0.67 | 2595+23 | 21.8+2.0
1 [19.6+09 [13/14 [196+14 |9.81+0.69 | 2728 +32 |37.2+4.8
3 1196409 |99 189+6 947403 [2696+12 |325+1.5
I [274+1.0 [14/18 [192+10 |9.58+0.52 | 2830+32 |558+7.5
3 |274+10 |77 187+8 |9.34+0.40 [ 2802+20 | 49.8+3.9
1 [353+1.1 [10/15 [187+5 [935+0.24 | 2934+46 | 85.4+14.8




2.7 Flug-Software fiir das PP-Instrument

2.7.1 Grundlagen und Messprinzip

Das PP-Instrument wird die komplexe Dielektrizititskonstante der Oberflachenschicht
von 46P/Wirtanen in einer Quadrupol-Anordnung messen. Die auch komplexe Permit-
tivitdt genannte Grofle € kann in Abhidngigkeit von der relativen dielektrischen Kon-

stante &, und der elektrischen Leitfahigkeit o ausgedriickt werden:

o

8:8r—i'—
2.7r.go.f

wobei &) die Dielektrizititskonstante im Vakuum und f die Frequenz des elektrischen

Feldes ist. Sowohl g, als auch o héngen stark von der Temperatur der Oberfldchen-
schicht und der Frequenz des elektrischen Feldes ab. Unterhalb von 10 kHz [Laa97]
wird diese Abhédngigkeit vom Wassergehalt der Kometenmaterie bestimmt, da sich die
polaren Wassermolekiile im elektrischen Feld teilweise ausrichten. Dieser Vorgang
benotigt eine messbare Zeit, so dass eine frequenzabhingige Phasenverschiebung der
Dipolstellungen zum elektrischen Feld resultiert (dielektrische Relaxation). Da die Aus-
richtung der Wassermolekiile durch die Warmebewegung gestort wird, verringert sie
sich mit steigender Temperatur. Neben der Bestimmung des Wassergehaltes der Kome-
tenmaterie sollen die PP-Messungen unter anderem Aufschluss dariiber geben, welche
Rolle die Sublimation bei der Entwicklung des Kometenkerns spielt und ob die Subli-
mation oberflachlich oder iiberwiegend unterhalb eines — vermuteten — Staubmantels
stattfindet.

Bei einer aktiven PP-Messung (Quadrupol-Messung) werden zwischen zwei Elektroden
(Transmitter) Wechselstrome mit Frequenzen von 50 Hz bis 10 kHz in die Kometen-
oberflidche injiziert und iiber ein weiteres Elektrodenpaar (Receiver) die resultierende
Potentialdifferenz gemessen. Die Kopplung der Elektroden mit der Kometenoberfldche
ist kapazitiv, d. h,. es besteht keine leitende Verbindung. Das Verhéltnis von gemesse-
ner Spannung zu injizierter Stromstirke, also die Ubertragungs-Impedanz des Quadru-
pols, gibt Auskunft iiber die mittlere dielektrische Konstante des Kometenbodens bis zu
einer Tiefe von ein bis zwei Metern unterhalb des Landers (vgl. [M6h00]).

Die PP-Elektroden sind in den Lander-FiiBen und am Penetrator des MUPUS-

Experiments untergebracht. Alternativ kann eine weitere Elektrode am Sensor des APX-
Instrumentes verwendet werden (Abb. 2.23). Da sich die Position des APX-Sensors
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relativ zu den anderen Elektroden verdndern l4sst, konnen somit inhomogene Verteilun-
gen der Dielektrizititskonstanten untersucht werden (vgl. [HamO00]).

U

Abb. 2.23: Quadrupol-Anordnung der Elektroden bei einer aktiven PP-Messung. Die Sende-
elektroden sind am Lander-Full +X (T1), am MUPUS-Penetrator (T2) und am Sensorkopf des
APX-Instrumentes (T3) angebracht. Die Empféngerelektroden befinden sich in zwei Lander-
FiBen (R1, R2). Zwischen T1 und T2 oder T1 und T3 wird ein Wechselstrom injiziert und
gleichzeitig mit einer hochempfindlichen Elektronik die resultierende Wechselspannung
zwischen R1 und R2 gemessen. (Elektrodenkonfiguration entsprechend [Joh00]).

Die wissenschaftliche Zielsetzung des PP-Instrumentes wird erweitert durch die Auf-
zeichnung der elektrischen Komponente von Plasmawellen mit Frequenzen bis zu 10
kHz und der Elektronendichte ("Langmuir-Probe") in der Umgebung des Kometen-
kerns. Verdnderungen dieser Groflen werden durch die Wechselwirkung des Sonnen-
windes mit ionisierten Staub- und Gasteilchen hervorgerufen. Wéhrend der Messungen,
die bereits wihrend der Abstiegsphase auf die Kometenoberfliche beginnen, befindet
sich das Instrument im so genannten passiven Betriebszustand: die Transmitter sind
ausgeschaltet, die Receiver detektieren die Plasmawellen und eine am DIM-Sensor
angebrachte Elektrode dient zur Messung der Elektronendichte.
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2.7.2 Software-Steuerung von PP-Messungen

Eine Messung im aktiven Betriebszustand wird festgelegt durch die Auswahl der sen-
denden und empfangenden Elektroden, die Transmitterfrequenz sowie die Anzahl der
aufzuzeichnenden Schwingungsperioden. Die Software erhélt diese Informationen ent-
weder durch ein Telekommando oder verwendet Standardwerte. Nach Priifung der Para-
meter werden Einstellwerte fiir die PP-Elektronik berechnet. Zur Festlegung der Form
und Frequenz des Transmittersignals wird entsprechend der Sollfrequenz eine Tabelle
mit maximal 256 Werten berechnet, die mit optimierter Auflosung eine Sollschwingung
beschreibt. Die Werte dieser Tabelle werden spiter vom Digital-Analog-Konverter des
PP-Sendekreises in analoge Spannungswerte umgesetzt. Nach dem Einstellen der
Parameterwerte fiir die Elektrodenauswahl am Multiplexer-Register und dem Setzen
einiger weiterer Registerwerte (u. a. zum Einschalten der bendtigten Stromkreise) wird
die Messung gesteuert durch den FPGA des Instruments, der auch das Ende der
Messung signalisiert. Die Flug-Software kann anschlieBend den zeitlichen Verlauf der
gemessenen Transmitter-Strome und Receiver-Spannungen aus dem 32 KByte grof3en
RAM auf dem PP-Board auslesen und zur Erde senden.

Eine passive PP-Messung wird beschrieben durch die Auswahl der Elektroden, die ge-
wiinschte Abtastfrequenz und die Anzahl der aufzuzeichnenden Spannungswerte. Die
Algorithmen zur Umrechnung dieser Parameter in Einstellwerte der Elektronik sind
trivial und die Steuerung des eigentlichen Messvorganges erfolgt — wie im aktiven
Modus — weitgehend autonom durch den FPGA. Bei der Messung der Elektronendichte
reduziert sich der Steuerungsaufwand fiir die Flug-Software im Wesentlichen auf die
Einstellung der Integrationszeit und das Einschalten des entsprechenden Stromkreises.

Zur Reduzierung des Datenaufkommens bei aktiven und passiven Messungen ist eine
Vorauswertung der gemessenen Signalverldufe durch die Flug-Software geplant. Damit
konnten die bei aktiven Messungen maximal 32512 (jeweils ein Byte langen) Mess-
werte fiir die Transmitter-Frequenz und die Receiver-Spannung auf vier jeweils zwei
Byte groBBe Werte fiir die Frequenz, die Phasenverschiebung zwischen Transmitter- und
Receiversignal und die mittleren Amplituden reduziert werden. Die Auswahl eines
geeigneten Algorithmus durch die PP-Gruppe steht allerdings noch aus. Aus diesem
Grund konnte auch die automatische Durchfithrung einer Serie von aktiven oder
passiven Messungen durch die Flug-Software nur mit eingeschriankter Funktionalitit
implementiert werden. Zwar wird nach dem Eintreffen eines entsprechenden Telekom-
mandos eine Serie von aktiven oder passiven Messungen durchgefiihrt (die Parameter
der einzelnen Messungen sind im EEPROM der C-DPU in einer PP Control Table
gespeichert), wegen des hohen Datenvolumens erfolgt aber z. Zt. keine Ubermittlung
der Messergebnisse an das CDMS. Sinnvoll einsetzen lassen sich die Mess-Sequenzen
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also zurzeit nur bei Bodentests (zum Beispiel bei Funktionstests oder EMC-Tests des
PP-Instrumentes).

Eine Standardprozedur (PP-Healthcheck) wurde implementiert, die eine Beurteilung
des Instrumentenstatus anhand nur weniger Messdaten erlaubt. Es werden nacheinander
die Elektronendichte, Referenzspannungen auf dem PP-Board und alle Transmitter- und
Receiverkanile ausgelesen und die Ergebnisse zur Erde gesendet.

2.7.3 Messungen mit der integrierten Elektronik

In einer spdten Projektphase (nach Fertigstellung der PP-EQM2-Elektronik und wenige
Wochen vor der Abgabe der Flugelektronik) entschloss sich das PP-Team zu einem teil-
weisen Redesign der Hardware. Die von den Empféngerelektroden aufgenommenen
Signale werden nicht mehr direkt zur zentralen Elektronik gefiihrt, sondern nach kur-
zem Leitungsweg verstirkt durch Vorverstirker, die in den Lander-Fiilen angebracht
sind. Damit sollen die hochempfindlichen Messungen weniger anfillig gegeniiber
Storungen werden, die durch Kapazititen in den Leitungen und Leitungsiibergéngen zu
der zentralen Elektronik auftreten. Im Rahmen dieser Arbeit konnte erstmals das Zu-
sammenspiel der zentralen SESAME-Elektronik und der Software mit den neuen bzw.
verdnderten PP-Komponenten getestet werden. Die Versuche fanden statt am 11., 12.
und 14. September 2001 am Max-Planck-Institut fiir Aeronomie, Lindau.

2.7.3.1 Tests der Vorverstirker in den Empfingerfiifien

Versuchsaufbau

Die Signale der Empféangerfiile wurden in Abhdngigkeit von einem bekannten dufleren
Feld untersucht. Hierzu wurden die Flugmodelle der Empfangersohlen an die zentrale
SESAME-EQM-Elektronik angeschlossen. Uber isolierte Aluminiumfolien (mit einer
Flache von ca. 10 - 10 cmz), die unterhalb der Empfangersohlen angebracht wurden,
wurde das Ausgangssignal eines Funktionsgenerators (Grundig FG1000) eingespeist. Es
wurden sinusformige Schwingungen mit einer Frequenz von 1000 Hz und Amplituden
im Bereich von 20 mV bis 200 mV (Peak-Peak) eingestellt.

Zur Abschirmung der elektromagnetischen Umgebungsstrahlung wurden die Sohlen
und die Aluminiumfolien in eine geerdete Aluminiumbox gestellt. Uber eine simulierte
Telemetrieverbindung Erde-SESAME wurden aktive PP-Messungen durch Telekom-
mandos ausgelost und die Messdaten empfangen.
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Ergebnisse

Die gemessenen Receiver-Signale zeigten den erwarteten Verlauf, allerdings war die
Nulllinie erheblich zu positiven Spannungswerten hin verschoben (Abb. 2.24). Dieser
Gleichspannungs-Offset fiihrte dazu, dass bei hoheren Eingangssignalen der PP-Mess-
bereich iiberschritten wurde und deshalb die positiven Spitzen des sinusformigen Sig-
nals nicht aufgezeichnet wurden. Der von den PP-Vorverstirkern erzeugte Gleich-
spannungs-Offset bedeutet also nicht nur eine Einschrinkung des Messbereichs bei den
geplanten Messungen auf 46P/Wirtanen, sondern erschwert auch die automatische Aus-
wertung der Receiver-Signale. Zur Lokalisierung des Problems sind deshalb weitere
Untersuchungen geplant, die die Notwendigkeit von Hardware-Anderungen ergeben

konnen.
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Abb. 2.24: Gemessene Transmitter- und Receiver-Signale beim Test der PP-Empfangsseite
durch kapazitive Einkopplung des Signals eines Funktionsgenerators (f = 1000 Hz, V,, = 100
mV). Das Receiver-Signal (oben, gepunktet) hat einen Gleichspannungs-Offset von ca. 20 %
des Messbereichs. Das Transmittersignal (durchgezogene Linie; gemessen mit offenem Trans-
mitterausgang) hat die eingestellte Frequenz von 256 Hz.
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2.7.3.2 Aktive Messungen mit integriertem Landegestell

Versuchsaufbau

Ein zweiter Versuch sollte die Funktionsfdhigkeit der PP-Sende- und Empfangsseite
nach der Integration aller Fiile in das FM-Landegestell (Landing Gear) testen. Dazu
wurde das Landing Gear einige Zentimeter angehoben. Unterhalb eines Transmitter-
und eines Receiver-Fulles wurden Aluminiumfolien angebracht, die leitend miteinander
verbunden waren und die Kometenoberflache simulierten. Die PP-Messungen wurden
wiederum {iber eine simulierte Telemetrieverbindung gesteuert, wobei eine
Sendefrequenz von 1000 Hz eingestellt wurde.

Ergebnisse

Aus der Form der empfangenen Signale konnte zunichst auf eine fehlerhaft angefertigte
FM-Steckverbindung geschlossen werden. Nach der Reparatur wurden aktive PP-
Messungen erfolgreich durchgefiihrt. Unter den gegebenen Laborbedingungen war eine
Abschirmung gegen die elektromagnetische Umgebungsstrahlung nur unzureichend
moglich, so dass die Receiver-Signale stark gestort waren durch eine Schwingung mit
einer Grundfrequenz von 50 Hz (Abb. 2.25). Immerhin konnte qualitativ gezeigt
werden, dass die geplanten Quadrupol-Messungen mit der untersuchten Elek-
trodenkombination moglich sind. Weitere Tests und Kalibrierungsmessungen werden
von der PP-Gruppe durchgefiihrt.

2.7.3.3 PP-Healthchecks nach vollstindiger Integration in den Lander

Im Herbst 2001 wurden mehrere PP-Healthchecks nach der vollstdndigen Integration
des Instrumentes (zentrale Elektronik und Sensorik) in den Lander durchgefiihrt.
Entgegen den Erfahrungen mit der LM- und EQM2-Elektronik wurde fiir die Elektro-
nendichte (Langmuir Probe) immer der Nullwert (hexadezimal FFFF) gemessen. Die
iibrigen Messwerte entsprachen iiberwiegend den Erwartungen [FisOle]. Unter noch
nicht gekldrten Umstdnden wurden aber auch hier signifikante Abweichungen von den
Nominalwerten gemessen. Diese Ergebnisse wurden der PP-Gruppe mitgeteilt.

68



N
o

40

g 30

o 20

<<

:©

E 10

S

D 0

(dp)

o -10

=

T -20

o)

X .30
-40
-50

16.5 17.0 17.5 18.0 18.5 19.0 19.5

Zeit [ms]

Abb. 2.25: Transmitter- und Receiver-Signal bei einer aktiven Messung nach Integration der
Lander-FiiB3e in das Landing Gear. Das Transmitter-Signal (durchgezogene Linie) hat die ein-
gestellte Frequenz f = 1000 Hz. Das Receiver-Signal (gepunktet) ist verzerrt durch die elektro-
magnetische Umgebungsstrahlung, das empfangene Transmittersignal kann aber (phasen-
verschoben) identifiziert werden.
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2.8 Boden-Software

Bei allen SESAME-internen Funktions- und Integrationstests wurde eine Schaltung ver-
wendet, die den Datenstrom von und zur Raumsonde wahrend der Mission simuliert.
Anstelle des Bordcomputers des Landers stellte ein so genannter CDMS-Simulator die
Verbindung zur SESAME-Flug-Hardware her. Telekommandos konnten iiber eine gra-
fische Benutzeroberfliche auf einem PC eingegeben werden, und die resultierenden
SESAME-Telemetriedaten wurden auf diesem Rechner gespeichert. Nach der Integra-
tion der Hardware in den Lander erfolgte die Steuerung der Experimente iiber das
EGSE des Landers. Wie beim spiteren Raumflug erfolgte die Eingabe der vorbereiteten
Telekommando-Sequenzen durch die Operateure des EGSE, und die Telemetriedaten
wurden dem SESAME-Team in elektronischer Form zur Verfiigung gestellt.

Zur Auswertung der Telemetriedaten wurden Programme [FisO1d] genutzt, die die biné-
ren Telemetriedaten lesen und entsprechend dem ROSETTA-Telemetrieformat [Ano01]
und dem SESAME-Datenformat [FisOle] interpretieren. Dabei werden die experi-
mentellen Daten und Housekeeping-Werte extrahiert, in physikalische Groflen umge-
rechnet und in Klarschrift dargestellt. Wenige Minuten nach dem Abschluss einer
Messung konnte dadurch eine Bewertung der Ergebnisse erfolgen.
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2.9 Erstellte Projekt-Dokumente

Autor(en) Titel Dokument-1D Datum (*)
H.-H. Fischer, SESAME Flight Software Specification |RO-LSE-DS-3401 |15.5.2001
K. Thiel
K. Thiel, List of Acronyms RO-LSE-LI-3003 |17.7.2001
H.-H. Fischer,

K.J. Seidensticker

K. Thiel, Disturbance of CASSE Output Signal by | RO-LSE-NC-3121 |30.1.2001

H.-H. Fischer 10 kHz Frequency

K.J.Seidensticker, | Malfunction of CASSE Accelerometer 3 | RO-LSE-NC-3122 |20.11.2001

H.-H. Fischer

K. Thiel, Malfunction of PP PCB in Active and RO-LSE-NC-3860 |30.1.2001

H.-H. Fischer Passive Measuring Mode

K. Thiel, SESAME Flight Software Quality RO-LSE-PL-3401 |30.3.1999

H.-H. Fischer Assurance Plan

H.-H. Fischer Forth Coding Rules and Style RO-LSE-PR-3401 |28.5.1998
Conventions

H.-H. Fischer, SESAME Flight Software Data RO-LSE-TN-3401 |21.12.1998

K. Thiel Compression

K. Thiel, Housekeeping Procedure RO-LSE-TN-3402 |23.4.2001

H.-H. Fischer

H.-H. Fischer, SESAME Software RO-LSE-TN-3415 |17.2.1999

K. Thiel Entwicklungsumgebung

H.-H. Fischer CASSE EQM2 Extended Functional RO-LSE-TR-3320 |7.12.2000
Tests

H.-H. Fischer CASSE EQM2 Foot Test RO-LSE-TR-3321 |20.12.2000

K. Thiel

H.-H. Fischer, SESAME Flight Software Verification RO-LSE-TR-3401 |22.6.2001

K. Thiel and Validation Reports

H.-H. Fischer CASSE and DIM EQM2 PCB Tests RO-LSE-TR-3402 |28.11.2000

H.-H. Fischer, SESAME Flight Software and EGSE RO-LSE-UG-3101 |25.7.2000

K. Thiel User Manual (EQM Version)

H.-H. Fischer SESAME Short Functional Test (EQM | RO-LSE-UG-3102 |22.2.2000

K. Thiel Version)

H.-H. Fischer SESAME Short Functional Test and RO-LSE-UG-3203 | 6.3.2001

K. Thiel Bench Test Procedure (FM Version)

H.-H. Fischer SESAME EGSE User Manual (FM RO-LSE-UG-3301 | 6.3.2001

K. Thiel Version)

H.-H. Fischer SESAME Flight Software User Manual | RO-LSE-UG-3401 |23.5.2001

(*) Erscheinungsdatum der letzten Version
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2.10 Zusammenfassung und Ausblick

Die Flug-Software fiir das SESAME-Experiment wurde gemi3 dem anzuwendenden
ESA-Standard PSS-05 und eigenen Richtlinien zur Qualitdtssicherung entwickelt.
Wichtige Bestandteile der Flug-Software sind die Module zum Empfang und zur Inter-
pretation von Telekommandos aus der Bodenstation, zur Ansteuerung der Hardware der
Instrumente CASSE, DIM und PP und zur Formatierung der experimentellen Daten.
Weitere Software-Module ermoglichen die Kommunikation mit anderen Lander-
Experimenten und erleichtern die Kontrolle des Instrumentenstatus in der Bodenstation.
Das Format der Telekommandos und der experimentellen Daten wurde einheitlich fiir
alle Instrumente festgelegt. Die Dekodierung der Daten in der Bodenstation erfolgte mit
einem im Rahmen dieser Arbeit entstandenen Auswertungsprogramm, mit dem kurze
Zeit nach dem Empfang der Messdaten die Ergebnisse gepriift werden konnen. Eine
ausfiihrliche Entwicklungsdokumentation wurde erstellt.

Die Funktionalitit des Systems aus SESAME-Hardware und -Software wurde im gege-
benen Zeitrahmen intensiv gepriift. Besonders in den Phasen nach der Integration neuer
Hardware-Versionen und bei der SESAME-internen Qualifizierung des integrierten Ex-
perimentes war eine intensive Zusammenarbeit mit den Hardware-Entwicklern not-
wendig. Bei zukiinftigen Projekten sollte ein ausreichender Zeitrahmen fiir diese Zu-
sammenarbeit eingeplant werden. Die Effektivitdt der Testphasen kann durch voll-
stindige Anforderungskataloge der Experimentatoren und detaillierte Testspezifika-
tionen der Hardware-Zulieferer gesteigert werden. Es konnten Moglichkeiten zur Opti-
mierung der Hardware und des Messablaufs gefunden werden, die von den Hardware-
Herstellern umgesetzt wurden bzw. noch realisiert werden. Es wurde eine Kalibrierung
der CASSE-Temperaturmessung und eine Erweiterung der Kalibrierung fiir die DIM-
Staubmessungen durchgefiihrt.

Wihrend der schrittweisen Integration der zentralen Elektronik und der Sensorik in den
Lander wurden eigene Untersuchungen am teilintegrierten System durchgefiihrt. Zur
Vorbereitung von Tests des vollstindig integrierten Landers in einer simulierten Ko-
metenumgebung wurden Telekommando-Sequenzen zusammengestellt, die den ge-
wiinschten SESAME-Messablauf definierten. Nach der Durchfiihrung der Tests durch
das Lander-Team erfolgte eine Analyse der resultierenden Messdaten. Es wurden keine
Software-Fehler festgestellt. Die Ergebnisse der Funktionstests der drei Instrumente
CASSE, DIM und PP waren iiberwiegend zufriedenstellend und wurden den Experi-
mentatorengruppen mitgeteilt.
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Die Software erfiillt alle bis zum Zeitpunkt der Abgabe der Version FM 1.0 spezifizier-
ten User Requirements, soweit sie nicht durch Verdnderungen der Elektronik obsolet
geworden sind. Die Module sind ausreichend getestet, so dass die Flug-Software fiir die
ersten Phasen der Mission (Commissioning Phase und Cruise Phase) uneingeschriankt
einsatzfahig ist. Einige spezielle Betriebsmodi, die fiir Messungen auf dem Kometen
vorgesehen sind, wurden nicht oder nur in vorldaufigen Versionen implementiert, da die
Zielfunktionalitdt noch nicht abschlieBend mit den Experimentatoren geklart werden
konnte. Ein Update der Flug-Software kann nach der Festlegung des vollen Funktions-
umfangs erfolgen. Vorschlidge zu einer globalen Optimierung nach der Implementierung
der vollen Funktionalitit sind in den Software Release Notes der Version FM 1.0
aufgefiihrt [FisOle].

Neben der Software-Entwicklung und der Durchfiihrung von Bodentests erfolgten zur
Vorbereitung der SESAME-Experimente Untersuchungen zum RadFET-Dosimeter, das
auf der Elektronik-Platine des CASSE-Instrumentes angebracht ist und mit dem die
Strahlenbelastung der zentralen Elektronik wdihrend des Raumflugs gemessen werden
soll. Die Ergebnisse dieser Untersuchungen werden im folgenden Kapitel dargestellt.
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3 Untersuchungen zum RadFET-Dosimeter

3.1 Einfithrung

Die Wechselwirkung von hochenergetischen Teilchen oder Photonen mit der Silizium-
dioxid-Schicht von Metalloxid-Feldeffekttransistoren (MOSFET) fiihrt zu einer Ver-
dnderung der elektrischen Leitfahigkeit in dieser Schicht. Daraus resultiert eine An-
derung weiterer elektrischer Parameter (Flachband-Spannung, Inversionsspannung,
Schwellenspannung) dieser Transistoren. Ende der sechziger Jahre wurde vorgeschla-
gen, diesen Effekt fiir den Einsatz von MOSFETs in der Dosimetrie zu nutzen [Poc70].
Wegen der kleinen Abmessungen (ein IC-Chip mit einem Volumen von wenigen mm’
kann mehrere dieser Transistoren enthalten) und der niedrigen elektrischen Leistungs-
aufnahme sind MOSFET-Dosimeter besonders geeignet fiir Messungen in Satelliten.
Ziel von Projekten der ESA und der Universitit Southampton war deshalb die Entwick-
lung von speziell konstruierten MOSFETs, die Weltraumbedingungen iiberleben und
die Moglichkeit bieten, ein Dosissignal durch einfaches Auslesen einer Spannung zu
erhalten. Nach einem Vorschlag von R. C. Hughes [Hug85] werden Dosimeter dieses
Typs RadFET (Radiation Sensing Field Effect Transistor) genannt.

Im Weltraum wurden RadFETs erstmals 1978 eingesetzt in den ESA-Satelliten GEOS-2
und OTS und in der Folgezeit bei weiteren Weltraummissionen. Messungen erfolgten
z.B. auf der MIR, den Strv-1x und den BION-10- und BION-11-Satelliten ([McK97],
[Biih98]) und im ISOCAM-Instrument des Satelliten ISO [Ano00]. Als weiteres Ein-
satzgebiet der RadFETs ist vor kurzem die Uberwachung der Dosis bei Experimenten
an Teilchenbeschleunigern hinzugekommen. Am BaBar-Detektor des Stanford Linear-
beschleunigers geschieht dies zum Beispiel mit einer Anordnung von 116 RadFETs
[CamO1]. Im medizinischen Bereich wird die Verwendbarkeit von RadFETs zur Dosis-
kontrolle im Rahmen der Strahlentherapie getestet. Die Entwicklung und der Vertrieb
der zum Teil speziell fiir die jeweilige Anwendung konstruierten Dosimeter erfolgt in
Europa seit 1988 hauptséchlich durch das National Microelectronics Research Center
(NMRC) in Cork, Irland. Parallele Arbeiten, auch fiir militdrische Zwecke, finden in
den USA in den Sandia National Laboratories statt.

Einhergehend mit dem breiteren Anwendungsspektrum und der hdheren Nachfrage

wurde das Design und der Herstellungsprozess der RadFETs optimiert auf eine bessere
Reproduzierbarkeit des Dosissignals und eine geringere Streuung bei Verwendung
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verschiedener Dosimeter. Wenn eine hohe Genauigkeit erforderlich ist, miissen die zur-
zeit bei Weltraummissionen eingesetzten RadFETs allerdings nach wie vor einzeln
kalibriert werden. Bisher wurde eine Kalibrierung mit 6OCo—Strahlung fiir ausreichend
gehalten, da flir Protonen- und Gammastrahlung ein gleich hohes Dosissignal erwartet
wurde. Neuere und zum Teil vorldufige Ergebnisse von Untersuchungen zu verschie-
denen RadFET-Typen ([PeaOl], [HajO0]) ergaben allerdings, dass sich die Empfind-
lichkeit fiir Protonen- und Gammastrahlung deutlich unterscheidet.

3.2 Grundlagen

3.2.1 Der MOSFET

Feldeffekt-Transistoren (FET) basieren auf dem Prinzip, dass der Strom, der durch
einen Halbleiterkanal flieBt, durch ein elektrisches Feld gesteuert wird. Der FET hat in
der Regel vier Elektroden, die mit Source, Gate, Drain und Body bezeichnet werden
(bei einigen Ausfiihrungen fehlt der Body-Kontakt am Substrat). Eine spezielle Aus-
fithrung eines Feldeffekt-Transistors ist der MOSFET (Metal Oxide Semiconductor
Field Effect Transistor), bei dem die Gate-Elektrode durch eine Siliziumdioxid-Schicht
zum Kanal hin elektrisch isoliert ist. Im Fall des p-Kanal-MOSFET (pMOSFET) sind
zwel p-dotierte Bereiche in ein n-leitendes Substrat eindiffundiert und bilden Source
und Drain (Abb. 3.1).

Beim Anreicherungstyp kann ohne Gate-Spannung — unabhéngig von der Polung der
Drain-Spannung — kein Strom zwischen Source und Drain flieBen, da immer einer der
beiden pn-Uberginge (bei Source oder Drain) in Sperrrichtung gepolt ist. Eine negative
Gate-Spannung bewirkt, dass positive Ladungstrager (Locher) an die SiO,-Schicht
gezogen werden. Ab einem bestimmten Spannungswert — der Schwellenspannung Us —
bildet sich eine Inversionsschicht aus, in der das Halbleitermaterial unterhalb der SiO,-
Schicht von n-leitend zu p-leitend iibergewechselt ist. Locher konnen iiber diesen so
genannten p-Kanal von Source nach Drain driften und der Drain-Strom steigt sehr
schnell an — als Schalter ist der MOSFET damit von "Gesperrt" auf "Durchlass"
gewechselt.

75



n-Substrat

Body

Abb. 3.1: Aufbau und Wirkungsweise eines pMOSFET (Anreicherungstyp). Die hoch positiv
dotierten Bereiche (p) werden mit Aluminium (schwarz gezeichnet) kontaktiert und bilden
Source bzw. Drain des MOSFET. Der Gate-Anschluss ist durch eine Siliziumdioxid-Schicht
isoliert angebracht. Um die positiv dotierten Bereiche bildet sich eine Verarmungsschicht
(hellgrau). Bei einer geniigend hohen negativen Gate-Spannung Ugs bildet sich eine Inver-
sionsschicht (p-Kanal) und es flie3t bei angelegter Drain-Spannung Upg ein Drain-Strom Ip.

Die Hohe der Schwellenspanung hingt von physikalischen Eigenschaften der MOS-
Struktur ab wie z. B. der Dicke der Oxidschicht und dem Dotierungsgrad des Siliziums.
Einfluss auf Ug haben aber auch Ladungen, die im Bereich des Gate-Oxids durch ioni-
sierende Strahlung erzeugt und in der SiO,-Schicht gefangen werden.

3.2.2 Wirkungsweise eines RadFET-Dosimeters

3.2.2.1 Das Dosissignal

Die Vorginge bei der Wechselwirkung ionisierender Strahlung mit der RadFET-Struk-
tur und die Prozesse nach der Bestrahlung sind noch nicht voll verstanden. Neben
Arbeiten zur Theorie des RadFET ([Hol86], [Hug85], [Hug86]) tragen zum Verstindnis
der Mechanismen Untersuchungen bei, die mit dem Ziel der Fertigung besonders strah-
lungsharter Elektronik-Komponenten fiir den Einsatz bei Beschleuniger-Experimenten
durchgefiihrt wurden (z. B. [Gir98], [Ane00], [Giu01]).
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Durch ionisierende Strahlung werden im RadFET-Material Elektron-Loch-Paare er-
zeugt, die in den leitenden Bereichen schnell abflieBen oder rekombinieren. Entschei-
dend fiir die Dosisanzeige eines RadFET ist das Einfangen von positiven Raumladun-
gen in dem hochisolierenden SiO,-Film unterhalb des Gate, dem Gate-Oxid. Diese
Schicht ist bei RadFETs deshalb moglichst dick ausgelegt (einige hundert Nanometer).
Die Raumladungen verringern die Schwellenspannung fiir die Ausbildung der Inver-
sions-Schicht. Die Absenkung der Schwellenspannung (Vergroferung des Absolutwer-
tes) AUs nach einer Bestrahlung ist der dosimetrische Parameter des RadFET.

In Ausleseschaltungen wird als Maf3 fiir die Schwellenspannung Us gewdhnlich die
Spannung zwischen Drain und Source bei einem konstant eingestellten Drain-Strom
gemessen. Diese Spannung Ur unterscheidet sich von Us durch einen kleinen Betrag,
der von der Grof3e des Drain-Stroms abhingt. Durch eine Bestrahlung verindert sich die
gemessene Spannung um AUr. Der Absolutwert dieser Grofle [AUr | wird im Folgenden
auch als das Dosissignal des RadFET bezeichnet.

3.2.2.2 Haftstellen

Nach ihrer Entstehung werden die Elektron-Loch-Paare, die nicht rekombinieren, ge-
trennt durch die Diffusion der Elektronen und Locher und — falls wéhrend der Bestrah-
lung eine Gate-Spannung angelegt wurde — durch das elektrische Feld. Da sich im SiO,
um GroBenordnungen mehr Locher- als Elektronen-Haftstellen befinden, werden weit-
aus mehr Locher als Elektronen im Gate-Oxid gefangen. Die Haftstellen entstehen bei
der Herstellung durch den Wachstumsprozess der SiO,-Schicht und sind auch bei
Standard-MOSFETs vorhanden. Bei der RadFET-Herstellung wird der Wachstums-
prozess so kontrolliert, dass mdglichst tiefe und damit thermisch stabile Haftstellen
entstehen.

Die tiefen Haftstellen liegen oft an der Fehlstelle eines Sauerstoffatoms und der damit
vorhandenen offenen Silizium-Bindung (so genannte E'-Zentren). Die in ihnen gefan-

genen Locher bilden die Oxide-Trapped-Charge Q,, (Abb. 3.2). Weitere Haftstellen
entstehen in Folge der Strahleneinwirkung an der Grenzschicht des Gate-Oxids zum
Silizium-Substrat, dort bildet sich die Interface- und die Border-Trapped-Charge Q;,
bzw. Qp;.
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Abb. 3.2: Die durch die Finwirkung ionisierender Strahlung entstehenden positiven Locher
konnen in Haftstellen gefangen werden, die seit der Herstellung im Gate-Oxid vorhanden sind.

Es entsteht die Oxide-Trapped-Charge Q. Strahlungsinduzierte Haftstellen bilden sich an der
Grenze zum Silizium. Durch die in den Interface-Traps und Border-Traps eingefangenen

Locher entstehen die Ladungen Qjt bzw. Q. Verschiedene Effekte beeinflussen die Stabilitét
dieser Ladungen. Elektronen kdnnen aus dem Si-Substrat tunneln und die Locher neutralisieren.
Eine positive Gate-Spannung treibt die Locher in das Silizium. Die Raumladung im Gate-Oxid
bewirkt eine Verdnderung der RadFET-Schwellenspannung (Zeichnung nach [Hol86],
[CamO1]).

Verschiedene Modelle wurden entwickelt, um den komplexen Zeitablauf bei der Ent-
stehung der Interface-Traps und die experimentell bestimmte Abhingigkeit von der
angelegten Gate-Spannung (i. e. dem elektrischen Feld) zu erkldren. Nach dem (HT)? -
Modell (Hole-Trapping / Hydrogen-Transport) von Shanneyfelt et al. [Sha00] ist fiir die
beobachteten Effekte eine kombinierte Wirkung von Lochern und freigesetzten Was-
serstoff-lonen verantwortlich. Die bei der Bestrahlung erzeugten Locher driften (bei
positivem Gate-Potential) in Richtung der SiO,-Si-Grenze und werden dort einge-
fangen, wobei Wasserstoffionen freigesetzt werden (Wasserstoffatome und andere
Verunreinigungen sind aufgrund des Herstellungsprozesses immer im Oxid vorhanden).
Die Wasserstoffionen wandern anschlieBend zur SiO,-Si-Grenzfliche, wo sie reagieren
und neue Haftstellen erzeugen. Das (HT)* -Modell erklirt, warum die Bildung der
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Interface-Traps langsamer ablauft als der Transport von Ldchern (die Wasserstoff-
Ionen haben eine geringere Mobilitdt) und warum weniger Haftstellen erzeugt werden,
wenn keine oder eine negative Gate-Spannung angelegt ist (nur H-Ionen, die sehr nahe
am SiO,-Si-Interface gebildet werden, konnen dann Haftstellen erzeugen).

Da die seit dem Herstellungsprozess vorhandenen Haftstellen tief sind und sich iiber-
wiegend in gut isolierten Bereichen im Si0O, befinden, sind sie relativ stabil und der Ein-
fluss von Potentialdifferenzen an den Grenzflichen des Gate-Oxids ist gering (Poten-
tialdifferenzen entstehen unter anderem durch den Drain-Strom beim Auslesevorgang).
Ungiinstig beeinflusst werden die dosimetrischen Eigenschaften der RadFETs durch die
Instabilitit der zusétzlichen Haftstellen, die in Folge der Bestrahlung an der Grenze zum
Silizium-Substrat erzeugt werden.

3.2.3 Eigenschaften des verwendeten Dosimetertyps

3.2.3.1 Der "400 nm Implanted"-RadFET

Das beim SESAME-Experiment eingesetzte Dosimeter enthidlt zwei pMOS-Transisto-
ren mit unterschiedlicher Geometrie. Betrieben wird der Transistor "Typ 1" (das Ver-
héltnis von Kanalbreite zu Lénge, der W/L-Wert, betrdgt 300/50). Das Gate-Oxid hat
eine Dicke von 400 nm. Durch eine Bor-Implantierung in die Oxid-Schicht ist die
Schwellenspannung des unbestrahlten RadFET von urspriinglich etwa -7 V auf ca. -1.4
V erhoht.!" Der Silizium-Chip ist in einem Keramikgehiuse mit Standardabmessungen
untergebracht (Dual-Inline-Package mit 14 Anschliissen; s. Abb. 3.3).

Das Eintrittsfenster an der Oberseite des Gehduses hat eine Fliche von 0.456 cm” und
ist bedeckt mit einem 0.254 mm dicken Kovar-Plittchen (Dichte 8.36 g/cm3 ), das mit
mehreren Lagen Gold und Nickel beschichtet ist [Jak01].

In den folgenden Abschnitten werden die dosimetrischen Eigenschaften dieses RadFET
beschrieben. "Typische Werte" einiger Parameter sind dem Datenblatt des Herstellers
[NMRO1] entnommen. Es enthdlt weder Angaben zur Genauigkeit der aufgefiihrten
Werte noch zur Streuung bei Verwendung verschiedener Dosimeter desselben Typs.

M Der Absolutbetrag der Schwellenspannung wurde also verkleinert. Die Motivation hierfiir ist,
dass mehrere Transistoren zusammengeschaltet werden konnen (zur Erhoéhung der Emp-
findlichkeit), ohne dass eine besondere Spannungsversorgung notwendig ist und die Gesamt-
Schwellenspannung im Messbereich gebrduchlicher Ausleseschaltungen bleibt. Auerdem wird
bei einer Serienschaltung vieler RadFETs nicht so schnell die Avalanche-Durchbruchspannung
der Drain-Diode von ca. 75 V erreicht [Oc096].
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Die aus dem Datenblatt zitierten RadFET-Parameter wurden bei einem Drain-Strom
von -10 pA gemessen, die gleiche Stromstirke wird auch beim SESAME-Instrument
eingestellt. Die Ergebnisse einer Literaturrecherche zu dhnlichen pMOS-Dosimetern
ergdnzen fehlende Informationen tliber den "400 nm Implanted"-RadFET.

44— > 8.0% 5.7 Fenstertffnung

“—r 3.0x 2.0 Chip

Abmessungen
in Millimeter
Fenster
Chip Vakuum
l
' ™,
Héhe x 4
.
AlQ,

Abb. 3.3: Draufsicht ohne Fensterabdeckung (oben) und Schnitt durch die Langsachse des
verwendeten RadFET-Dosimeters (unten). Zeichnung nach Angaben von A. Jaksic (NMRC)
[JakO1].

3.2.3.2 Empfindlichkeit

Beim SESAME-Experiment wird das Dosimeter im passiven Modus betrieben, d.h.
wihrend der Bestrahlung wird keine Gate-Spannung angelegt. Die elektrischen Felder
im Oxid sind deshalb sehr klein und ein groBer Teil der dosimetrischen Information
geht verloren durch die Rekombination der Elektronen und Locher. Vorteile des passi-
ven Modus sind ein groler Messbereich, da das Signal sublinear mit der Dosis steigt,
und die Einfachheit der elektrischen Schaltung. Eine Abhédngigkeit der Empfindlichkeit
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von der Dosisrate wurde bei pMOS-Dosimetern ([Bla86], [Hol86]) und speziell auch
beim "400 nm Implanted"-RadFET [Haj00] nicht festgestellt.

Wegen der Sublinearitit sinkt die Empfindlichkeit [AU7 | / D eines RadFET-Dosimeters
mit steigender Dosis D. Fiir 60Co-Bes‘[rahlung enthilt das Datenblatt eine Kalibrie-
rungskurve im Dosisbereich von 5 bis 100 Gy (H,0) V.

Zur analytischen Darstellung der Kalibrierungskurven von pMOS-Dosimetern wird
hiufig eine Potenzfunktion verwendet, welche die Abhingigkeit des Dosissignals von
der Dosis beschreibt:

| AUz [V]|=a; -D[Gy]*? . (3.1)

Eine lineare Regression der — aus einer Zeichnung abgelesenen und — logarithmierten
Werte fiir |[AUr | und D (im Dosisbereich von 4.7 bis 89.4 Gy) liefert a; = (0.086 +

0.004) [V] und fiir den Linearitdtsgrad a, = (0.78 = 0.03). Die Daten der Kalibrierungs-
kurve und insbesondere die in [HajOO] dargestellten Messergebnisse lassen allerdings
vermuten, dass die Linearitdt im Bereich kleiner Gammadosen hoher ist und mit stei-
gender Dosis leicht abnimmt. Der Verlauf der Kalibrierungskurve liele sich mit einer
abschnittsweisen Anpassung nach Gleichung (3.1) genauer beschreiben. Da die Kali-
brierungsmessung nur 4 Datenpaare ohne Fehlerangabe enthilt, fiihrt dies jedoch nicht
zwangsldufig zu einer besseren Beschreibung des tatsdchlichen Dosis-Dosissignal-
Verlaufes und soll hier unterbleiben. Bei dem kleinsten in der 60C0-K.':llibrierungskurve
des Herstellers enthaltenen Dosiswert (4.47 Gy) betrdgt die Empfindlichkeit 59.5
mV/Gy.

Interessanter als die Gamma-Empfindlichkeit ist fiir den Einsatz des RadFET bei Welt-
raummissionen die Empfindlichkeit fiir Protonenstrahlung. Hierzu liegt bisher nur eine
vorldufige Untersuchung vor ([Haj00]). Danach ist die Empfindlichkeit fiir Protonen im
Energiebereich von 9 bis 300 MeV Kkleiner als fiir 6OCO—S‘urahlung. Fiir die verschie-
denen Protonenenergien wurden bei gleicher Dosis sehr unterschiedlich hohe Signale
gemessen, was von W. Hajdas et al. [Haj00] auf individuelle Unterschiede der bestrahl-
ten Dosimeter zuriickgefiihrt wird. Die Autoren folgern eine nur geringe Ener-
gieabhingigkeit der Protonen-Empfindlichkeit. Andererseits ergab eine Untersuchung
von mehreren anderen Typen von pMOS-Dosimetern, dass deren Empfindlichkeit im
Energiebereich von ca. 13 bis 60 MeV stetig zunimmt von 42 % auf ca. 75 % des

M Da es der Problemstellung besser angepasst ist, wird in dieser Arbeit die Dosis auf das
Medium Silizium bezogen, sofern es nicht anders angegeben ist. Eine Umrechnung der Dosis
fiir verschiedene Medien erfolgt mit den im Anhang A enthaltenen Faktoren.
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Wertes flir 6OCO—Strahlung. Fiir hohere Protonenenergien (bis 200 MeV) wurde eine
Empfindlichkeit von 65 bis 80 % des 0Co-Wertes gemessen [Pea0l].

Als plausible Erkldrung fiir den Anstieg der Empfindlichkeit bis 60 MeV fiihren R.L.
Pease et al. [Pea01] an, dass bei Bestrahlungen mit den dichter ionisierenden Protonen
niedrigerer Energie ein groBerer Teil der erzeugten Elektronen und Locher rekombiniert
und damit nicht zum Dosissignal beitrdgt (eine dhnliche Abhdngigkeit vom Linearen-
Energie-Transfer (LET) der Strahlung wird auch bei anderen Festkorperdosimetern,
z.B. Thermolumineszenzdosimetern, beobachtet). Die relativ zu 60Co—Strahlung
reduzierte Empfindlichkeit fiir Protonen mit Energien liber 60 MeV lisst sich allerdings
durch Rekombinationseffekte nicht erkliren (nach T.R. Oldham [Old84] ist fiir
Protonen mit diesen Energien und fiir 60Co-Strahlung der Anteil von nicht-rekombinie-
renden Elektronen und Lochern gleich hoch).

Die Ergebnisse der zitierten Arbeiten sind nicht unmittelbar auf das SESAME-Experi-
ment anwendbar. Hajdas et al. [Haj00] untersuchten zwar den auch bei SESAME ein-
gesetzten RadFET-Typ, sie verwendeten allerdings eine Ausleseschaltung, bei der das
Dosimetersignal permanent gemessen wird. Es ist moglich, dass durch den wihrend der
Bestrahlung flieBenden Drain-Strom eine signifikant andere Schwellenspannung
entsteht als in der SESAME-Konfiguration, bei der die Bestrahlung spannungslos
erfolgt. Bei den Experimenten von R.L. Pease et al. [Pea01] wurde eine Gate-Spannung
(20 V) an die pMOS-Dosimeter angelegt, so dass die Rekombinationsprozesse im Gate-
Oxid durch das elektrische Feld und die damit verbundene stirkere Drift der Elektronen

und Locher beeinflusst wurden.

3.2.3.3 Drift

Nach dem Einschalten des Drain-Stroms im Messkreis finden Ladungs- und Entla-
dungsvorgiinge an den Haftstellen nahe dem SiO,/Si-Ubergang statt, so dass das Dosis-
signal transient steigt oder féllt. Durch das Auffiillen der Border-Traps iiberwiegt ein
Ansteigen des Signals mit dem Logarithmus der Auslesezeit [CamO1]. Die Grof3e dieser
Drift nimmt mit steigender Dosis zu und erreicht fiir den verwendeten RadFET-Typ bis
zu 1.5 % pro Zeitdekade (Zeit gemessen in Sekunden).

3.2.3.4 Temperaturabhiingigkeit

Bei einer komplexen Halbleiterstruktur wie dem RadFET treten eine Reihe von tem-
peraturabhingigen Effekten auf, die die Dosismessgrofle beeinflussen. Besonders tem-
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peraturempfindliche elektrische Parameter eines MOSFET sind die Schwellenspannung
Us, die Beweglichkeit der Ladungstriger im Kanal und die GroBe von Leckstromen
[Sho84]. Bei vielen RadFET-Dosimetern kompensieren sich die Einfliisse auf die Gate-
Spannung bei einem bestimmten Wert des Drain-Stroms (dem Zero-Temperature-
Coefficient (ZTC)-Point), so dass es wiinschenswert wire, diese Stromstirke beim Aus-
lesevorgang einzustellen, was allerdings oft nicht praktikabel ist. Die beim SESAME-
Projekt eingesetzten RadFETs haben nach den Herstellerangaben einen ZTC-Wert von
ca. -1 UA; bei diesem Drain-Strom wére der Messwert Uy fiir die Schwellenspannung
zu klein. In der tiblichen Auslesekonfiguration (bei einem Drain-Strom von -10 QA) ist
der Einfluss der Temperatur auf Uz nicht vernachldssigbar. Nach den Herstellerangaben

besteht ein linearer Zusammenhang zwischen Uz und der Temperatur, und ein typischer
Wert fiir den Temperaturkoeffizienten ist 2.5 mV/K. Beim SESAME-Experiment wird
der Messwert der Schwellenspannung zusétzlich beeinflusst durch die Temperaturdrift
der Auslese-Elektronik, die beim Raumflug denselben Temperaturen wie der RadFET
ausgesetzt ist.

3.2.3.5 Fading

Der Begriff Fading bezeichnet bei integrierenden Dosimetern die zeitliche Abweichung
der Dosisanzeige vom Ausgangswert nach der Bestrahlung. Eine zweckmiBige Defini-
tion des Fading f fiir RadFET-Dosimeter ist [Ris96]:

f= Ur(0)-Ur()
Ur(0)-Ury - (3.2)

Es bezeichnen U7 (0) die Schwellenspannung unmittelbar nach einer Bestrahlung, Uy (¢)
die Schwellenspannung zum Zeitpunkt # nach der Bestrahlung und Upy die vor der

Bestrahlung gemessene Schwellenspannung.

Bei pMOSFET-Dosimetern wird das Fading durch mehrere, zum Teil gegenldufig wir-
kende Prozesse im Gate-Oxid beeinflusst. Aufgrund ihrer thermischen Energie verlésst
ein Teil der bei der Bestrahlung gebildeten und gefangenen Locher die Haftstellen oder
sie werden durch aus dem Si-Substrat tunnelnde Elektronen neutralisiert. Beide Prozes-
se fithren zu einer Abnahme der Oxide-Trapped-Charge mit einer in erster Naherung
logarithmischen Abhédngigkeit sowohl von der Zeit als auch von der Temperatur beim
Ausheilungsvorgang ([NMR97], vgl. [Gir98]). Anderseits erhoht sich nahe der Grenze
zum Si-Substrat die Zahl der gefangenen positiven Ladungen durch die Erzeugung und
Besetzung von Interface- und Border-Traps. Das zeitliche Verhalten der dadurch ent-
standenen Late-Interface- und Late-Border-States hingt sowohl von der Dicke der
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Siliziumoxid-Schicht als auch von der Temperatur und der Hohe der Gate-Spannung bei
der Bestrahlung und der anschlieBenden Aufbewahrung der pMOS-Dosimeter ab. Bei
Raumtemperatur nimmt die Dichte der Haftstellen zunichst in einem Zeitraum von
einigen Wochen zu, bleibt dann auf einem Sittigungsniveau oder nimmt leicht ab
[Ris96]. Die Zahl der gebildeten Traps wéchst tendenziell schneller bei einer hdheren
Temperatur, der Maximalwert der Haftstellendichte wird aber nicht stark von der Tem-
peratur beeinflusst [Gir98].

Das unterschiedliche Zeitverhalten beim Ladungsaufbau und -abbau im Gate-Oxid fiihrt
dazu, dass bei pMOSFET-Dosimetern hiaufig ein Anstieg des Dosissignals in den ersten
Tagen bis Wochen nach einer Bestrahlung beobachtet wird (negatives Fading oder
Reversed Annealing) und anschlieBend zumeist ein positives Fading eintritt. Die
anfangliche Zunahme des Dosissignals ist offensichtlich nur dann messbar, wenn wih-
rend der Bestrahlung keine oder eine negative Gate-Spannung angelegt worden ist
([Ris96], [CamO1], [Hol86]). Langzeituntersuchungen an pMOSFET-Dosimetern, die
unter dieser Bedingung bestrahlt wurden, ergaben typische Fading-Werte in der
GroBenordnung von 10 % nach acht Jahren. Bei einigen Dosimetern wurde allerdings
ein Anstieg des Dosissignals um 2 bis 5 % innerhalb einiger Jahre festgestellt ([Bla86];
die Lagerung der Dosimeter erfolgte bei Raumtemperatur, alle Elektroden waren kurz-
geschlossen).

3.2.4 Bewertung der vorhandenen Informationen und Zielsetzung der
Messungen

Fiir den beim SESAME-Experiment eingesetzten Dosimetertyp lag eine Kalibrierungs-
kurve fiir 6OCo—Strahlung vor. Eine Literaturrecherche ergab jedoch, dass das Dosis-
signal der individuellen RadFETs sehr unterschiedlich ist, zumindest dann, wenn sie in
verschiedenen Fabrikationsprozessen hergestellt worden sind. AuBlerdem zeigen neuere
Untersuchungen, dass sich die Empfindlichkeit der Dosimeter fiir 60Co-Strahlung und
Protonen unterscheidet. Bei den zum Teil vorldufigen Untersuchungen wurden die
Dosimeter allerdings elektrisch anders betrieben als beim SESAME-Instrument, so dass
sich die elektrischen Feldstirken im Gate-Oxid unterscheiden. Ein Einfluss der beim
Raumflug eingesetzten aktiven Ausleseschaltung auch auf andere — zum Teil bisher
nicht ausreichend untersuchte — Parameter des RadFET-Dosimeters (z. B. Fading und
Temperaturabhéngigkeit des Dosissignals) war zu vermuten.

Die Eigenschaften des RadFET-Dosimeters sollten deshalb in einer flugkompatiblen
elektronischen Schaltung untersucht werden. Protonen- und 60Co—Bestrahlungen des

Dosimeters sollten zeigen, ob sich die ersten Hinweise auf eine unterschiedliche Dosis-
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charakteristik in diesen Strahlungsfeldern bestitigen oder eine Gamma-Kalibrie-
rungskurve fiir die Auswertung der Messdaten wihrend des Raumfluges verwendet
werden kann.

3.3 Messungen

3.3.1 Auswahl des Dosimeters

Der im Labor untersuchte RadFET stammt aus demselben Fabrikationsprozess (Lot P-
210-W6) wie die Dosimeter auf den CASSE-Platinen (Flugmodell und Flight Spare).
Im unbestrahlten Zustand war die Héhe der Schwellenspannungen der drei Dosimeter
sehr dhnlich (die Schwellenspannungen Uy der zehn fiir die ROSETTA-Experimente
COSIMA und SESAME zur Verfligung stehenden RadFETs wurden vor der Aus-
lieferung durch die ESA gemessen. Sie lagen zwischen -1.42 V und -1.83 V [HenO1].
Die SESAME-Flugelektronik enthdlt Dosimeter mit jeweils Ur=-1.44 V, fiir die

Laboruntersuchungen wurde ein RadFET mit Uy = -1.42 V ausgewihlt).

3.3.2 Flugkompatible Ausleseschaltung

Die Regelung des Drain-Stroms erfolgt in der Flugelektronik mit einer spannungs-
gesteuerten Konstantstromquelle. Zentraler Bestandteil ist ein Operationsverstirker mit
den Betriebsspannungen +5 V und -5 V. Die Referenzspannung betrdgt 3.3 V. Der
Drain-Strom wird iiber einen Kopplungswiderstand von 330 kQ auf -10 pA eingestellt.

Nach einer Spannungsteilung wird Uy /2 zum Housekeeping-Messkreis gefiihrt. Die
Schaltung ist aktiv, wenn am CASSE-Instrument die Spannungsversorgung fiir die Ana-
logkreise (+5 V und -5 V) eingeschaltet ist.

Fiir die Labormessungen wurde ein Auslesekreis gleicher Bauart und mit den gleichen
Betriebsspannungen fiir den Operationsverstirker aufgebaut. Da eine Referenzspannung
von 5 V verwendet wurde, wurde ein regelbarer Kopplungswiderstand so eingestellt
(auf ca. 500 kQ), dass ein Drain-Strom von -10 pA floss. Die Messung der halben
Schwellenspannung erfolgte mit einem Digital-Multimeter (Auflosung: 1 mV). Der
Drain-Strom konnte {iber einen Kippschalter geschaltet werden.
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3.3.1 Gamma-Bestrahlungen

3.3.1.1 Experimenteller Aufbau

Die Bestrahlungen mit der Gammastrahlung des Nuklids %co erfolgten an der "1000
Curie-Quelle" des Instituts flir Physikalische Chemie der Universitit zu Koln. Das zy-
linderformige 60Co—Préiparat ist beweglich innerhalb eines Edelstahlrohrs angebracht
und befindet sich im Ruhezustand in einem abgeschirmten Aufbewahrungsbehilter. Das
Ausfahren des Préparats in die Bestrahlungsposition dauert ca. 10 s, das Zuriickfahren
in die Ruheposition ca. 1 s.

Zur Erzielung des Sekundérteilchen-Gleichgewichts wurde der RadFET mit einem 0.2
cm dicken Aluminium-Plittchen bedeckt und anschlieBend auf eine kleine Platine
montiert. Die Platine wurde mit einer Klemme an einem Stativrohr befestigt, so dass
sich vernachldssigbar wenig streuendes Material in der Umgebung des RadFET befand.
Der RadFET wurde an zwei verschiedenen Positionen innerhalb des Gammafeldes
bestrahlt. Die Hohe der applizierten Dosis konnte zusitzlich durch die Dauer der Be-
strahlung eingestellt werden.

In einem ersten Versuch sollte die Empfindlichkeit des zuvor unbestrahlten RadFET fiir
eine niedrige Gammadosis gemessen werden. Eine zweite Bestrahlungsserie (im An-
schluss an die Protonenbestrahlungen [vgl. Kap. 3.3.2]) diente der Vervollstindigung
der Dosis-Dosissignal-Kennlinie.

3.3.1.2 Dosimetrie

Die Messung der Dosisleistung an den Bestrahlungspositionen des RadFET erfolgte mit
einer Tonisationskammer (Kammervolumen ca. 0.1 cm’ ). Das Sekundirteilchengleich-
gewicht wurde durch eine Aufbau-Kappe (Plexiglas, Wanddicke 5 mm) hergestellt. Zur
Ladungsmessung wurde ein geeichtes Elektrometer eingesetzt. Die Kalibrierung der
Dosisleistungsmessung erfolgte mit einem 9OSr—Standardpréiparat. Mit den vorhandenen
Kalibrierungsdaten der Ionisationskammer konnte zunédchst die Dosisleistung in Wasser
errechnet werden und {iber das Verhiltnis der Massenenergieabsorptionskoeffizienten
(sieche Anhang A) die Dosisleistung in Silizium.

Zur Uberpriifung der Reproduzierbarkeit der Messergebnisse wurde die Dosisleistung

fiir eine Position mehrfach gemessen, wobei zwischenzeitlich die Quelle ein- und
wieder ausgefahren wurde. Die Abweichung der Ergebnisse war kleiner als ein Prozent.
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Erfahrungsgemal ist der Gesamtfehler bei lonisationskammermessungen kleiner als 5
Prozent.

Da die RadFET-Bestrahlungen innerhalb von vier Monaten stattfanden, wurde die
Dosisleistung nur einmalig gemessen und gemal

py(t) _ AW _ 21 (3.3)
Dy(tO) A(tO)

fiir die Bestrahlungstermine berechnet. In Gleichung (3.3) bezeichnen 7y den Zeitpunkt

der Ionisationskammermessungen, ¢ den Zeitpunkt der Bestrahlung, 4 die Aktivitdt der
Quelle und A die Zerfallskonstante von ®*Co (A = In(2) / 5.2714 a’! [Fir96]).

Datum 17.07.2001 09.11.2001
Abstand r [em] 20.0+0.1 10.0+0.1 20.0+0.1
Dosisleistung | 479110019 0.158 + 0.040 0.0759 + 0.0019
[Gy/min]

Tab. 3.1: Dosisleistung an den RadFET-Bestrahlungspositionen und -zeitpunkten. Die Bestrah-
lungspositionen sind durch den radialen Abstand r von der Mitte des Quellen-Fiihrungsrohrs
und die Hohe von 13.9 cm (iiber der Abdeckung der Quelle) festgelegt.

3.3.2 Protonenbestrahlungen

3.3.2.1 Experimenteller Aufbau und Versuchsablauf

Die Protonenbestrahlungen erfolgten am kompakten Zyklotron CV-28 (The Cyclotron
Corperation) im Forschungszentrum Jiilich, Institut fiir Nuklearchemie (INC). In diesem
Zyklotron konnen Protonen auf maximal ca. 20 MeV beschleunigt werden. Ein stabiler
Betrieb ist bei Strahlstromen von ca. 50 nA bis iiber 10 HA mdglich.

Vorgesehen waren acht Bestrahlungen des RadFET mit Protonen-Einzeldosen von eini-
gen Gray. Auch bei einem minimierten Strahlstrom wiirde eine Dosis dieser GroBenord-
nung durch den nichtmodulierten Protonenstrahl nach wenigen hunderstel Sekunden
erreicht. Aus diesem Grund wurde eine Unterbrecherscheibe angefertigt, die den Pro-
tonenstrahl blockieren und nur kurze Strahlpulse zum RadFET durchlassen sollte.
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Die experimentelle Anordnung ist in Abbildung 3.4 dargestellt. Die Protonen verlassen
das evakuierte Strahlrohr durch eine 50 um dicke Titanfolie. Das Austrittsfenster hat
einen Durchmesser von einem Zentimeter. Die Protonenflussdichte wurde tliber die Ak-
tivierung von Monitorfolien gemessen, die an der Strahlblende angebracht wurden. Bei
einigen Versuchen wurden auf den Monitorfolien Kupferfolien mit einer Gesamtstérke
von 70 um oder 100 um befestigt. Durch den unterschiedlich hohen Energieverlust in
diesen Degrader-Folien konnte die Protonenenergie leicht variiert werden.

Nach einer Gesamtstrecke von 18 cm in Luft (abziiglich max. 330 um in der Monitor-
folie und den Degrader-Folien) erreichten die nicht in der Unterbrecherscheibe gestopp-
ten Protonen den RadFET, der auf einer kleinen Platine montiert war. Alle elektrischen
Anschliisse des RadFET waren auf der Platine leitend verbunden und geerdet.

Unterbrecher-
Monitorfolie A scheibe ——s
¢B T
-—p
p - - e
- _> I
L | S
A
i\ RadFET oder
Degrader-Folien Monitorfolie B

Abb. 3.4: Anordnung zur Bestrahlung des RadFET im Protonenstrahl. Eingezeichnet ist das
Ende des Strahlrohres mit der Ti-Folie des Austrittsfensters, eine laminierte Monitorfolie und
die bei einigen Versuchen eingesetzten Degrader-Folien. Durch einen radialen Schlitz in der
rotierenden Unterbrecherscheibe kann ein Teil der Protonen zum RadFET gelangen. Bei einem
Vorversuch wurde anstelle des RadFET eine zweite Monitorfolie (Folie B) angebracht.

Wihrend die Monitorfolie A die Protonenflussdichte ¢4 am Strahlfenster misst, wird mit Folie
B die reduzierte mittlere Protonenflussdichte ¢p gemessen (Zeichnung nicht maBstabsgerecht).
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Die Bestrahlungszeit betrug (10.0 = 0.2) Sekunden bei den ersten vier RadFET-Bestrah-
lungen und anschliefend jeweils (30.0 £ 0.2) Sekunden. Wenige Minuten nach einer
Bestrahlung wurde der RadFET aus der Montierung entnommen und die Schwellen-
spannung in der Ausleseschaltung gemessen. Parallel hierzu wurde die Aktivitdt der
Monitorfolien in Gammaspektrometern gemessen.

Monitor- und Degrader-Folien

Die Monitorfolien bestanden aus hochreinem Kupfer in der natiirlichen Zusammen-
setzung der Isotope (Hersteller: Goodfellow). Sie wurden so angefertigt, dass ihr Durch-
messer (0.80 £ 0.05) cm den Abmessungen des RadFET-Eintrittsfensters nahe kam. Es
wurden 25 um und 50 um dicke Folien verwendet. Zur besseren Handhabung waren die
Monitorfolien mit einer Polyéthylenfolie laminiert. Die Degrader-Folien bestanden aus
demselben Material, sie hatten allerdings einen Durchmesser von 1.4 cm und die
Laminierung war innerhalb eines Radius von 0.55 cm ausgespart, so dass die Protonen
nur das Kupfer durchqueren mussten.

Unterbrecherscheibe

Der iiberwiegende Teil der Protonen sollte in der Unterbrecherscheibe aus 3 mm
dickem Aluminiumblech gestoppt werden. Die Scheibe hatte einen Spalt von (0.55 +
0.05) mm Breite, der zuvor radial in das Aluminium gesdgt worden war. Nur durch
diesen Spalt konnten die Protonen die mit einer konstanten Frequenz (23.5 Hz)
drehende Scheibe passieren. Die Position der Scheibe wurde so justiert, dass der
Protonenstrahl (163.5 £ 1.0) mm vom Mittelpunkt entfernt auftraf. Unter der Annahme,
dass die Strahlachse und die Drehachse der Unterbrecherscheibe exakt parallel lagen
und ohne Beriicksichtigung der Strahlaufweitung sollte damit das Verhdltnis von
gestoppten zu durchgelassenen Protonen auf der Strahlachse auf (2-m-163.5) / 0.55 =
1900 eingestellt werden.

Eine Abweichung von diesem nominalen Wert konnte allerdings nicht ausgeschlossen
werden, da die Unterbrecherscheibe unabhingig vom Strahlrohr fixiert werden musste
und schon ein kleiner Winkel zwischen der Strahlachse und der Drehachse zu einer
deutlichen Verkleinerung des Offnungsverhiltnisses fiihrt. Deshalb wurde in einem
Vorversuch anstelle des RadFET eine zweite Monitorfolie im Strahlengang angebracht.
Mit dieser Anordnung sollte das Verhéltnis der Protonenflussdichte unmittelbar nach
dem Austritt aus dem Strahlfenster zur Protonenflussdichte am Ort des RadFET
tiberpriift werden. Bei dem Vorversuch wurde — bei sonst gleichen Strahleinstellungen —
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20 Minuten lang bestrahlt, um eine ausreichende Aktivierung der Monitorfolie B zu
erreichen.

Eigenschaften des Protonenstrahls

Am Zyklotron sollte der minimale Strahlstrom von ca. 50 nA eingestellt werden, wobei
weniger Wert auf die exakte Einhaltung dieser Stromstirke als auf die Stabilitdt des
Strahls gelegt wurde. Die mittlere kinetische Energie der Protonen vor dem Austritt aus
dem Strahlfenster wurde von den Operateuren des Zyklotrons gemessen und betrug
(19.91 £ 0.12) MeV. Die Strahldivergenz war gering nach dem Passieren des Strahl-
fensters und mit einer einfachen Methode (Entfirbung von blauem Transparentpapier
durch die auftreffenden Protonen) nicht nachweisbar. Es wurde allerdings erwartet, dass
eine stirkere Aufweitung des Protonenstrahls durch die Streuung in den laminierten
Monitorfolien und den Degrader-Folien stattfindet.

3.3.2.2 Konzept der Dosimetrie

Als BezugsgroBie fiir das Dosissignal des RadFET wird die Dosis verwendet, die in
einer diinnen Siliziumschicht am Ort des RadFET unter den gleichen Bestrahlungs-
bedingungen erzeugt wiirde. Die Dosisleistung ist das Produkt aus der Protonenfluss-
dichte ¢ g und dem Massenbremsvermdgen der Protonen (S/p) im Silizium (das Mas-
senbremsvermdgen setzt sich aus dem mittleren Energieverlust pro Wegelement, also

dem linearen Bremsvermdgen S, und der Dichte p des Siliziums zusammen):

. S
Dp=¢p-| — . 3.4
p
Mit der mittleren Protonenflussdichte wihrend der Bestrahlungszeit ¢;,.,.,; folgt fiir die
Dosis
-10 T -2 -1 S | MeV- sz (3 5)
D,[Gy]=1.602:10""" - ¢p [em > s~ ']- Pl tirrad 15] :

¢ = mittlere Protonenflussdichte,

wobei die SI-Einheiten fiir das Massenbremsvermdgen und die Flussdichte durch prak-
tische Einheiten ersetzt wurden.
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Wihrend der RadFET-Bestrahlungen wird die Protonenflussdichte ¢4 am Strahlfenster
gemessen, da nur vor der Unterbrecherscheibe eine ausreichend hohe Aktivierung der
Monitorfolien erwartet werden kann. An der Position des RadFET ist die mittlere Pro-
tonenflussdichte auf R - ¢, reduziert, wobei der konstante Faktor R durch die Geometrie
der Unterbrecherscheibe festgelegt ist und bei einem Vorversuch gemessen werden
sollte. Bei einigen Bestrahlungen wurde eine verdnderte Zusammenstellung von Moni-
tor- und Degrader-Folien eingesetzt, so dass eine gegeniiber dem Vorversuch abwei-
chende Strahlaufweitung stattfand. Die resultierende Veridnderung der Protonenfluss-

dichte wird mit einem Faktor fgberlicksichtigt:
$p=R-fs-¢4 (3.6)

Fiir die Messungen relevant sind die Protonen, die die Monitorfolie (Radius 4 mm)
beim Vorversuch durchquert haben und die durch das Eintrittsfenster des RadFET in
den Chip gelangen konnen. Eine zweckmédBige Definition der relativen Strahlaufwei-
tung ist also

mittlere Flussdichte (7 < 4 mm) beim Versuch i (3.7)

fé=

* mittlere Flussdichte (7 <4 mm) beim Vorversuch

wobel r den radialen Abstand von der Strahlachse bezeichnet.

3.3.2.3 Strahlaufweitung und Protonenenergie

Die Berechnung der Strahlaufweitung und des Verlaufs der Protonenenergie in den
Monitorfolien und am Ort des RadFET erfolgte durch Monte-Carlo-Simulationen der
Experimente. Fiir alle Bestrahlungskonfigurationen wurden Simulationen mit Hilfe des
Programmpakets SRIM (Stopping and Range of Ions in Matter) [Zie00a] durchgefiihrt.

SRIM ist eine fiir das Windows-Betriebssystem weiterentwickelte Version des seit
vielen Jahren erfolgreich bei der Analyse der Wechselwirkung von Ionen mit Materie
eingesetzten DOS-Programms TRIM. Basierend auf den Arbeiten von J.P. Biersack und
J.F. Ziegler [Zie85] ist eine voll quantenmechanische Behandlung der Coulomb-
Wechselwirkung implementiert. Das Wechselwirkungsmaterial kann aus praktisch
beliebig vielen Schichten unterschiedlicher Zusammensetzung und Dicke bestehen, und
die kinetische Energie, Position und Richtung der auftreffenden Ionen kann vorgegeben
werden. Die Ergebnisse einer Simulationsrechnung sind unter anderem der mittlere
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Energieverlust aller betrachteten Ionen in Abhéngigkeit von der zuriickgelegten Strecke
und die Parameter der einzelnen lonen nach dem Passieren aller Materialschichten.

Zur Vorbereitung der Simulationsrechnungen wurde eine Datei erzeugt, in der die Ei-
genschaften von 50000 Protonen im Strahlrohr vor dem Passieren des Austrittsfensters
festgelegt waren. Nach den in [Her91] beschriebenen Methoden zur Erzeugung von
Verteilungen mit Hilfe eines Pseudo-Zufallszahlen-Generators wurde eine Gleichver-
teilung der Lateralpositionen innerhalb des Strahlrohrs und eine Normalverteilung der
Protonenenergien mit der mittleren Energie £, = (19.91 £ 0.12) MeV erzeugt. Die Flug-
richtung aller Protonen wurde normal zum Austrittsfenster eingestellt. Diese Aus-
gangskonfiguration wurde fiir alle Simulationsrechnungen verwendet.

Strahl- Monitorfolie A Deg.- Monitorfolie B
Nr. | fenster PE C PE Folien Luft PE p PE
(Ti) ! (Cu) u
PO 50um (90 um | 25 um | 90 um 0 180 mm | 90 um | 50 um | 90 um
P1§§4, 50um [90um| 25um | 90pum | O | 180mm | - ; ;

P2,P8 | 50 um |90 um| 50 um | 90 um | 70 um | 180 mm - - -

P3 50um (90 um | 25um | 90 um | 100 um | 180 mm - - -

P6 50um [90um| 25um | 90 um | 70 um | 180 mm - - -

P7 50um [90um | 50 um | 90 um | 100 um | 180 mm - - -

Tab. 3.2: Bestrahlungsgeometrie und eingesetzte Folien beim Vorversuch (PO) und den acht
RadFET-Bestrahlungen (P1 bis P8). Angegeben ist die Dicke der einzelnen Materialschichten.

Fiir jede Kombination der beim Experiment verwendeten Monitor- und Degrader-
Folien (Tab. 3.2) wurde eine Simulationsrechnung durchgefiihrt, mit der der Energie-
verlust und die Richtungsidnderung der Protonen im Austrittsfenster, in den (laminier-
ten) Folien und in der Luft bestimmt wurde. Die mittlere Protonenenergie in den Moni-
torfolien wurde berechnet als die urspriingliche Energie (im Strahlrohr), vermindert um
den aufsummierten Energieverlust bis zum Erreichen der Mitte der Monitorfolie (Abbil-
dung 3.5).

Zur Bestimmung der Strahlaufweitung wurden die Lateralpositionen aller Protonen auf
der Hohe des RadFET-Eintrittsfensters (= Position der Monitorfolie B im Vorversuch)
betrachtet und die mittlere Flussdichte in Abhéngigkeit vom radialen Abstand » zur
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Strahlachse berechnet (Abb. 3.6). AnschlieBend konnte die relative Strahlaufweitung fg
nach Gleichung (3.7) bestimmt werden. Alle Ergebnisse der Monte-Carlo-Rechnungen
sind in Tabelle 3.3 zusammengefasst.

Mittlere Protonenenergie [MeV] Relative Strahl-
Bestrahlungen in der Monitorfolie | an der Position des aufweitung fs
RadFET
PO 19.07 £ 0.19 (Folie A) - -
17.29 £ 0.42 (Folie B) - 1.00
P1, P4, P5 19.07£0.19 18.10+0.16 1.00
P2, P8 18.90 £ 0.38 16.54+0.19 0.565+0.021
P3 19.07£0.19 16.46 £ 0.20 0.549 £ 0.028
P6 19.07£0.19 16.98 +0.18 0.655+0.018
P7 18.90 = 0.38 16.04 +0.21 0.535+0.022

Tab. 3.3: Berechnete Protonenenergie und Strahlaufweitung fs beim Vorversuch (P0) und den
RadFET-Bestrahlungen. Als Fehlerabschitzung fiir die Energie in den Monitorfolien ist die
Hilfte des gesamten Energieverlustes in den Folien angegeben. Die Fehlerangabe fiir die
Energie am Ort des RadFET ist die Standardabweichung aller 50000 Protonenenergien. Die
Fehlerabschétzung fiir fs ist die halbe Differenz der relativen Flussdichten fiir (r < 3 mm) und
(r <5 mm).
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Abb. 3.5: Ergebnis einer Monte-Carlo-Simulation fiir den mittleren Energieverlust der Protonen
im Strahlfenster (Ti) und in einer laminierten Monitorfolie (90 um PE, 50 um Cu, 90 um PE).
Die Protonenenergie nach der Strecke x ist die anfangliche Energie (19.91 MeV) vermindert um
den aufsummierten Energieverlust pro Wegeinheit.
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Abb. 3.6: Protonenflussdichte innerhalb konzentrischer Kreise um die Strahlachse mit dem
Radius r an der Position des RadFET, normiert auf die Protonenflussdichte fiir r = 0.1 cm bei
der Geometrie des Vorversuchs. Die Legende gibt die Dicken der jeweils beriicksichtigten

Monitorfolien (ohne Laminierung) und Degrader-Folien in um an.
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3.3.2.4 Bestimmung der Protonenflussdichte

Durch Kernreaktionen der Protonen werden die Monitorfolien wihrend einer Bestrah-
lung aktiviert. Im eingestellten Bereich der Protonenenergie und bei den kurzen Be-
strahlungszeiten sind fiir die Aktivititsbestimmung mittels Gammaspektroskopie die

Kernreaktionen relevant, die zur Erzeugung der Radionuklide %7n und *Zn fihren.
Der Verlauf der Aktivitidt der einzelnen Radionuklide A4(?;,,,4) wéhrend der Bestrah-

lungszeit ¢;,,,4 wird durch die Aktivierungsgleichung beschrieben:
At
Atiprgq) =9-0-Np ~(1—e ’”’”") . (3.8)

Hierbei ist ¢ die Protonenflussdichte, ¢ der integrale Wirkungsquerschnitt fiir alle
Kernreaktionen, die zum Radionuklid fithren, A die Zerfallskonstante des Radionuklids
und Ny die Anzahl der Eduktkerne (Targetkerne). Es ist also moglich, durch die
Messung der Folienaktivitit die Protonenflussdichte wihrend der Bestrahlung zu
bestimmen, wenn alle anderen Grof3en bekannt sind.

Die Identifizierung der Produktkerne erfolgt bei der Gammaspektroskopie durch die
charakteristischen Gammalinien mit Energien Ey, die beim Zerfall mit der Ubergangs-
wahrscheinlichkeit 7, emittiert und mit dem Ansprechvermdgen (Efficiency) € (£,) des
Spektrometers registriert werden. Neben der Aktivierung der Folien wéhrend der
Bestrahlungszeit t;,,,4 ist der Zerfall der Produktkerne nach dem Ende der Bestrahlung
bis zum Beginn der Messung (wéhrend einer Zeit #e.,,) und wihrend der Messzeit 7oy,
zu berlicksichtigen. Es kann gezeigt werden (siche z. B. [Kuh01]), dass dann die Proto-
nenflussdichte aus der Netto-Peakfliche C einer Gammalinie berechnet werden kann
mit
A-C e)"ldecay

- &(Ey)-1y-0-Np ' (1- o~ Meount )-(1- o Mirrad )

[0 (3.9)

Diese Gleichung kann nicht nur zur Bestimmung der Protonenflussdichte ¢4 am Strahl-
fenster, sondern ohne relevanten Fehler auch zur Auswertung der Monitorfolie im
gepulsten Protonenstrahl benutzt werden, da die zeitlichen Abstinde zwischen zwei
Pulsen konstant und sehr klein (= 43 ms) gegeniiber den Halbwertzeiten aller betrach-
teten Radionuklide und der Bestrahlungszeit waren. In diesem Fall liefert Gleichung
(3.9) die zeitlich gemittelte Protonenflussdichte.
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Verwendete nukleare Daten

Werte fiir die Energien der ausgewerteten Gammalinien von %27n (ca. 548 und 597

keV) und %7n (670 und 962 keV), die assoziierten Ubergangswahrscheinlichkeiten I,
und die Halbwertszeiten der Nuklide wurden [Fir96] entnommen. Die Unsicherheit der
Daten tragt mit insgesamt weniger als 1 % zum Gesamtfehler bei.

Es wurden die von der IAEA (International Atomic Energy Agency) verdffentlichten
Daten fiir die integralen Wirkungsquerschnitte der Kernreaktionen natCu(p,x)622n und
natCu(p,><)63Zn verwendet [IAEO1]. Werte fiir nicht aufgefiihrte Energien wurden durch
Lagrange-Interpolation ermittelt. Fiir die erstgenannten Reaktionen steigt der Wirkungs-
querschnitt fiir Protonenenergien bis etwa 22 MeV stark an, wohingegen o (E) fiir die
Produktion von ®Zn stark abnimmt. Dies fiihrt einerseits zu einer recht hohen Un-
sicherheit fiir die verwendeten Wirkungsquerschnitte, da sie fiir den Bereich der Pro-
tonenenergien in den Monitorfolien um bis zu 15 % variieren. Aufgrund der unter-
schiedlichen Energieabhingigkeit kann andererseits durch die Auswertung der Gamma-
linien beider Zink-Isotope eine fehlerhafte Energieberechnung erkannt bzw. bis zu
einem gewissen Grad kompensiert werden.

Anzahl der Targetatome

Die Monitorfolien wurden von Mitarbeitern des Instituts fiir Nuklearchemie (INC)
gewogen und laminiert. Der Wiegefehler ist vernachlédssigbar. Die Anzahl der Target-
atome berechnet sich aus der Masse durch Division mit der Molmasse und Multipli-
kation mit der Avogadrozahl.

Efficiency der Detektoren

Ebenfalls durch Mitarbeiter des INC wurden Standardpréiparate (133Ba, 137Cs, 60Co) be-

kannter Aktivitdt in den zwei fiir die Analyse der Monitorfolien verwendeten Gamma-
spektrometern vermessen und die Efficiency fiir die Gammalinien dieser Préiparate be-
rechnet [Spe01]. Eine lineare Regression der logarithmierten Werte fiir die Efficiency

und die Energie lieferte € (£,) mit einer Genauigkeit von 5 %.
Auswertung der Gammaspektren

Zur Aufnahme und Auswertung der Spektren wurde das Programm GammaVision
(Version 5.0 von EG & G Ortec) eingesetzt. Die Berechnung der Netto-Peakflache einer
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Gammalinie erfolgt weitgehend automatisch, wobei die Kurvenanpassung an den Peak
und die Untergrundkorrektur optisch iiberpriift werden kann. Die Fehlerangabe des
Programms enthilt neben dem statistischen Fehler der Zahlrate die Unsicherheit bei der
Berechnung der Netto-Peakfliche. Die relativen Fehler lagen iiberwiegend im Bereich
von 2 bis 6 %. Die Ergebnisse wurden beziiglich der Totzeit des Detektors korrigiert.

Fiir jede Gammalinie wurde nach Gleichung (3.9) ein Wert fiir die Protonenflussdichte
berechnet. Das Ergebnis der Auswertung eines Spektrums ist der fehlergewichtete Mit-
telwert dieser Einzelwerte und die statistische Unsicherheit des Mittelwertes. Da die
Messungen nicht vollstindig unabhingig voneinander waren, wurde zur Beriicksich-
tigung systematischer Fehler eine Mindestunsicherheit des Ergebnisses von £ 5 % an-
genommen.

3.3.2.5 Gemessene Protonendosis

11 21
cm s und

Im Vorversuch wurden die Protonenflussdichten ¢, = (4.70 = 0.24) - 10
05 = (1.49 + 0.08) - 10° cm™s™ gemessen, also R = @5/ ¢4 = (3.17 £ 0.23) - 10™. Die
Protonenflussdichte wurde durch die Unterbrecherscheibe also deutlich stirker reduziert
als unter Beriicksichtigung der Geometrie der Scheibe und der Strahldivergenz er-
rechnet wird (= [0.82/1900 + 12 %] = [4.3 £ 0.5] - 107 ). Dies kann dadurch erklart
werden, dass bei den Bestrahlungen die Drehachse der Unterbrecherscheibe und die
Strahlachse einen Winkel von ca. 3° bildeten, ein unter den gegebenen schwierigen

Justierungsbedingungen fiir die Unterbrecherscheibe plausibler Wert.

Mit dem Reduzierungsfaktor R wurde aus der gemessenen Protonenflussdichte am
Strahlfenster nach Gleichung (3.6) die mittlere Flussdichte an der Position des RadFET
und mit Gleichung (3.5) die Dosis bestimmt. Die Berechnung des Massenbrems-
vermdgens fiir die gegebenen Protonenenergien erfolgte mit dem Programm PSTAR
des amerikanischen National Institute of Standards and Technology [Ber00]. Die Un-
sicherheit der Dosiswerte (berechnet aus den Fehlern der verwendeten GroB3en nach der
GauBschen Fehlerfortpflanzung) betriagt etwa 10 % (Tabelle 3.4).
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Nr. Pa 0B tiraa [s] | E [MeV] S/p D, [Gy]
[10" em?s™] | [10® em™s™) [MeV cm’g™]

Pl | 6.1940.55 1.96 10.0+02 [18.10+0.16| 21.8+02 | 6.86+0.83
P2 | 2.3940.12 0.429 10.0+02 [16.54+0.19| 234402 | 1.61+0.16
P3 | 6.48+0.44 1.13 100402 [1646+020| 235+02 | 4.25+0.46
P4 | 6.22+0.46 1.97 10.0+0.2 [18.10+0.16| 21.8+02 | 6.90+0.77
P5 | 8.09 +0.40 2.57 30.0+02 |18.10+0.16| 21.8+02 | 269+2.6
P6 | 3.9340.29 0.817 30.0£02 |1698+020| 23.0+£02 | 9.00+0.99
P7 | 5264028 0.893 30.0+02 |16.04+0.18| 240+02 | 103+1.0
P8 | 5.17+0.31 0.927 300402 |16.54+021| 234402 | 104+1.1

Tab. 3.4: Protonenflussdichte am Strahlfenster, mittlere Flussdichte an der Position des

RadFET, Bestrahlungszeit, Energie der Protonen, Massenbremsvermdgen und Dosis.
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3.3.3 Ergebnisse

3.3.3.1 Kumulatives Dosissignal

Der RadFET wurde zundchst mit 60Co-Grslmmaquan‘[en bestrahlt, um einen Referenz-
wert fiir diese Strahlung zu erhalten. Zur Aufnahme der Empfindlichkeitskurve fiir Pro-
tonenstrahlung wurde anschliefend eine Protonendosis von insgesamt 76 Gy appliziert.
Weitere 60Co—Bestrahlungen dienten zur Uberpriifung der Empfindlichkeit und zur Aus-

lotung des Messbereichs der Ausleseschaltung.

Die Darstellung des kumulativen Dosissignals in Abhédngigkeit von der applizierten
Totaldosis gibt einen Uberblick iiber die erhaltenen Messergebnisse (Abb. 3.7). Das
kumulative Dosissignal ist die Summe der nach den einzelnen Bestrahlungen erhaltenen
|AUr | -Werte und entspricht dem Absolutbetrag der jeweils gemessenen Schwel-
lenspannung, vermindert um den Nullwert (-1.42 V) und das Fading (vgl. Kap. 3.3.3.6)
zwischen den einzelnen Messungen. In Abbildung 3.7 ist zu erkennen:

e Die Empfindlichkeit fiir Protonen (mit einer mittleren Energie vom 17.4 MeV) ist
deutlich kleiner als fiir “°Co-Strahlung.

e Die Abhéngigkeit des kumulativen Dosissignals von der Protonendosis lédsst sich
sehr gut mit einer Potenzfunktion beschreiben.

e Bei einer hohen Totaldosis erreicht das Dosissignal einen Séttigungswert.
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Abb. 3.7: Kumulatives Dosissignal nach den Gamma- und Protonenbestrahlungen des RadFET.
Zum Vergleich sind Messwerte des Herstellers eingetragen, die einer Zeichnung aus dem
Datenblatt des RadFET [NMRO01] entnommen wurden.

3.3.3.2 Empfindlichkeit fiir Gamma- und Protonenstrahlung

Bei einer niedrigen Gammadosis (2 bis 4 Gy) ist die Empfindlichkeit des RadFET (65.8
+ 1.5) mV/Gy (Mittelwert der Messergebnisse der Bestrahlungen G1 und G2; siche

Tab. 3.5). Nach den Angaben aus dem Datenblatt ist der typische Wert etwas niedriger
(59.5 mV/Gy bei einer Dosis von 4.47 Gy).

Eine lineare Regression der logarithmierten Werte der Protonendosis und des kumu-
lierten Dosissignals ergibt fiir die Parameter der Potenzfunktion in Gleichung 3.1
a; = (0.0698 £ 0.002) und a, = (0.689 * 0.007). Die aus der Regression folgenden
Schitzwerte fiir die Unsicherheit der Parameter a; und a, sind klein und zeigen, dass
statistische Messfehler einen geringen Einfluss auf das Ergebnis haben. Mogliche syste-

matische Fehler bei der Berechnung der Protonendosis (z. B. fehlerhafte Werte fiir die
Reduzierung des Protonenflusses durch die Unterbrecherscheibe oder fiir die Efficiency

der Detektoren) wirken sich nicht auf den Parameter a, aus. Der Linearitdtsgrad a; ist

100



also deutlich kleiner als der entsprechende Wert fiir 60Co—Strahlung (0.78; vergleiche
Kapitel 3.2.3.2).

Aus dem Verlauf der differentiellen Empfindlichkeit, also des Quotienten aus dem nach
jeder Bestrahlung gemessenen Dosissignal und der jeweils applizierten Dosis, ist im
kleinen Variationsbereich der Protonenenergie keine Energieabhingigkeit erkennbar
(Abb. 3.8).

Nr. AD (Si) [Gy] Totaldosis | | AU;| [V] | AU; |/ AD
®Co-Gamma | Protonen (Si) [Gy] [mV/Gy]
Gl | 1.98+0.12 1.98+£0.12 | 0.128+0.004 | 64.7+4.4
G2 | 1.98+0.12 3.96+024 | 0.132+£0.004 | 66.8+4.5
P1+P2 847+0.99 | 124+12 | 0310+£0.004 | 36.6+4.3
P3 425+046 | 16.7+1.7 | 0.082+£0.004 | 19.3+23
P4 6.90+0.77 | 23.6+25 | 0.156+£0.004 | 22.6+2.6
P5 269+2.6 | 505+50 | 0436+0.008 | 162+1.6
P6 9.00£0.99 | 59.5+6.0 | 0.136£0.008 | 15.1+1.9
P7 103+1.0 | 69.8+7.0 | 0.142+0.008 | 13.8+1.5
P8 104 £1.1 802+8.1 | 0.120£0.008 | 11.5+1.4
G3 | 1.90+0.12 82.1+82 | 0.070+£0.004 | 36.9+3.1
G4 | 1.90+0.12 84.0+83 | 0.072+£0.004 | 37.9+32
G5 | 2.05+0.12 86.0+84 | 0.052+0.004 | 253+25
G6 | 2.05+0.12 88.1+8.5 | 0.034+0.008 | 16.6+4.0
G7 | 2.05+0.12 90.1+8.7 | 0.018+0.008 | 8.76+3.9
G8 | 4114024 943+89 | 0.036+0.008 | 8.76+2.0
G9 | 822+0.48 102.5+9.4 | 0.024+0.008 | 2.92+1.0

Tab. 3.5: Gemessene differentielle Empfindlichkeit |AUr | / AD bei Gammabestrahlungen (Gx)
und Protonenbestrahlungen (Px) des RadFET. Die Bestrahlungen erfolgten in der aufgefiihrten
Reihenfolge. Durch einen Bedienungsfehler an der Ausleseschaltung wurde nach der ersten Pro-
tonenbestrahlung (P1) ein falscher Wert fiir die Schwellenspannung abgelesen, so dass nur ein
kumulatives Dosissignal fiir die Bestrahlungen P1 und P2 vorliegt. Bei der Abschitzung der
Unsicherheit der Hohe des Dosissignals |[AUr | wurde beriicksichtigt, dass Messungen innerhalb
der Bestrahlungsserien (G1 bis G2, P1 bis P8, G3 bis G9) durch das Fading des Dosissignals der
vorangegangenen Bestrahlungen beeinflusst sein konnen.
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Abb. 3.8: Differentielle Empfindlichkeit |AU7 | / AD fiir %Co- und Protonenstrahlung, aufge-
tragen gegen die Totaldosis D'io; . Die GroBe D'ty ist die kumulierte Gesamtdosis bis zur Halfte

der Bestrahlungszeit der jeweiligen Messung. Analog hierzu bezeichnet D', die Summe aus der
kumulierten Dosis aller vorangegangenen Protonenbestrahlungen und der halben Dosis der
jeweiligen Protonenbestrahlung. Neben den Datenpunkten fiir die Protonenbestrahlungen sind
die mittleren Protonenenergien (Einheit: MeV) eingetragen. Es ist kein systematischer Einfluss
der Energien auf die gemessene Empfindlichkeit feststellbar. Die eingezeichnete Kurve ergibt
sich aus der Beschreibung des Dosisverlaufs von |AUr | durch eine Potenzfunktion mit den
durch eine Regression bestimmten Parametern a; und a;.

Die Messergebnisse zeigen, dass die Empfindlichkeit des beim SESAME-Experiment
verwendeten RadFET-Dosimeters fiir Protonenstrahlung mit einer mittleren Energie

von 17.4 MeV gegeniiber dem %0Co-Wert erheblich reduziert ist. Mit einer flugkompa-
tiblen Bestrahlungs- und Auslesekonfiguration werden im Dosisbereich von 12.4 bis

80.2 Gy nur 53 bis 65 % des fiir 6OCo—Strahlung erwarteten Dosissignals gemessen.
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3.3.3.3 Dosismessbereich

Ab einer Totaldosis von 86 Gy wurde eine stark abnehmende Gammaempfindlichkeit
gemessen (Tab. 3.5; in Abbildung 3.7 ist der zunehmend flacher werdende Verlauf des
kumulierten Dosissignals erkennbar). Die Schwellenspannung Uy néherte sich mit
steigender Dosis einem Sattigungswert von ca. -3.6 V. Die Ursache ist, dass bei der
gegebenen Spannungsversorgung (£ 5 V) des Operationsverstirkers in der Auslese-
schaltung nicht mehr der Drain-Strom von -10 pA eingestellt wurde. Die relevanten
elektrischen Verhéltnisse sind prinzipiell gleich fiir das Labormodell der Auslese-
schaltung und die Flugversion, kleinere Abweichungen konnen durch die unterschied-
lichen Standards der eingesetzten Komponenten bestehen.

Die Messergebnisse werden bis zu einer Schwellenspannung von -3.4 V nicht wesent-
lich beeinflusst, auswertbar ist das Dosissignal also bis zu einer Hohe von |[AU7| jyqx =

| -3.4 - Nullwert | = (3.4 - 1.42) V = 1.98 V. Die Nullspannung der in den Flugmodellen
eingesetzten RadFETs ist etwas niedriger (-1.44 V) als beim Labormodell, so dass hier
das Dosissignal bis zu einer Hohe von 1.96 V ausgewertet werden kann.

Die genannten Grenzwerte fiir das Dosissignal entsprechen einer Gammadosis von ca.
55 Gy oder einer Dosis von 90 Gy bei einer Bestrahlung mit Protonen der Energie 17.4
MeV. Interessanter ist natiirlich ein Wert fiir die Strahlungsumgebung wihrend der
ROSETTA-Mission. Fiir eine Berechnung fehlen allerdings bestitigte Messwerte der
RadFET-Empfindlichkeit fiir Protonen mit Energien bis 300 MeV, so dass nur die Ab-
schdtzung gemacht werden kann, dass die Strahlenbelastung der Elektronik bis zu einer
Dosis im oberen Bereich des Intervalls [55 Gy, 90 Gy] gemessen werden kann.
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3.3.3.4 Langzeitmessungen

Nach den “°Co-Bestrahlungen und den Protonenbestrahlungen wurde die Schwellen-
spannung in einem Zeitraum von ca. elf bzw. vier Wochen gemessen. Das Dosimeter
befand sich wihrend dieser Zeitrdume in der komplett verdrahteten Ausleseschaltung
(mit ausgeschalteter Spannungsversorgung). Zur Messung der Schwellenspannung
wurde jeweils fiir eine Minute ein Drain-Strom von -10 LA eingestellt. Die Raumtem-
peratur in unmittelbarer Ndhe des RadFET wurde aufgezeichnet und betrug beim Aus-

lesen von Uy nach den Gamma-Bestrahlungen 16 °C bis 28 °C und nach den Protonen-
bestrahlungen 17 °C bis 24 °C.

Jeweils etwa eine Stunde nach dem Ende der Bestrahlungen beginnt die Schwellen-
spannung linear mit dem Logarithmus der Zeit zu sinken. Die in Abbildung 3.9 dar-
gestellten Messwerte konnten zur Bestimmung des Temperaturkoeffizienten und des
Fadings des RadFET-Signals verwendet werden.
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Abb. 3.9: Gemessene Schwellenspannung nach zwei im Abstand von 12 Minuten aufeinander
folgenden Gammabestrahlungen mit jeweils ca. 2 Gy (gefiillte Kreise, Bezug auf die linke
Ordinate) und nach einer Serie von acht (zusétzlichen) Protonenbestrahlungen in einem Zeit-
raum von fiinf Stunden. (Dreiecke, rechte Ordinate). Die Totaldosis nach den Protonen-
bestrahlungen betrug ca. 80 Gy. Als Nullpunkt der Zeitmessung wurde jeweils das Ende der
letzten Bestrahlung einer Serie (also von G2 bzw. P8; vgl. Tabelle 3.5) gewihlt. Zu beachten ist
die unterschiedliche Skalierung der Ordinaten.
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3.3.3.5 Temperaturabhiingigkeit des Dosissignals

Bei den Langzeitmessungen wurde die Schwellenspannung bei unterschiedlichen Tem-
peraturen ausgelesen. Erwartet wurde eine relativ hohe Temperaturabhédngigkeit der
Schwellenspannung (2.5 mV/K; vergleiche Kapitel 3.2.3.4), die bei der Mess-
genauigkeit von £2 mV schon bei kleinen Temperaturdifferenzen zu einer messbaren
Verdnderung von Uy fiihren sollte. Dies wurde nicht festgestellt. Eine statistische
Analyse der Spannungswerte (Tab. 3.6) nach der ersten Bestrahlungsserie (Gamma-
Bestrahlungen G1 und G2) bestitigte allerdings den erwarteten linearen Zusammenhang
zwischen Uy und der Temperatur mit dem Temperaturkoeffizienten (0.22 + 0.08)
mV/K. Die Auslesetemperatur hat also nur einen geringen Einfluss auf den Messwert
der Schwellenspannung, vermutlich aufgrund kompensierender Effekte in der Auslese-
schaltung.

Messreihe a SE(a;) | SigT(a;) a SE(az) | SigT(az)

Nr. 1; 46 Messwerte

fir Th<t<1200h | -0.0160 | 0.0003 |<0.0001 | 21710 [ 0.77:10™ | 0.0073
hach den Bestrahlungen
Gl, G2

Nr. 2; 24 Messwerte . .
fiir t > 1 h nach den -0.0468 0.0012 | <0.0001 | 6.60-10 * | 4.60-10° 0.1656

Bestrahlungen P1 bis
P8

Tab. 3.6: Ergebnisse der multiplen linearen Regression mit der endogenen Variablen Schwel-
lenspannung (Ur) und den exogenen Variablen Temperatur (7)) und Zeit nach Bestrahlungsende
(?). Es wurde ein Zusammenhang der Form U7 [V] = a; - log(t[h]) + a2 - T[°C] + const fir t > 1
h vermutet. Die Tabelle enthdlt die mit dem Statistikprogramm SPSS [Nor85] erhaltenen
Regressionskoeffizienten und deren geschitzte Standardfehler (SE). Der Parameter SigT gibt
die Wahrscheinlichkeit dafiir an, bei der Ablehnung der Nullhypothese (es besteht keine lineare
Abhingigkeit) eine irrtiimliche Entscheidung zu treffen. Bei einem Signifikanzniveau von 0.01
kann die Nullhypothese nur fiir die Temperaturabhingigkeit der Schwellenspannung bei der
Messreihe 2 nicht verworfen werden.

Der Zahlenwert des ermittelten Temperaturkoeffizienten muss allerdings vorsichtig
interpretiert werden: Erhohte Temperaturen beim Auslesevorgang waren teilweise kor-
reliert mit hoheren Temperaturen bei der vorangegangenen Aufbewahrung des Dosi-
meters, so dass die Schwellenspannung auch von einem verstirkten Abbau von Ladun-
gen im Gate-Oxid und einem Aufbau von Ladungen an der Si-SiO,-Grenze (mit bisher
nicht geniigend untersuchter Temperaturabhidngigkeit) beeinflusst sein konnte. Auller-
dem liegt im beobachteten Temperaturbereich der gemessene Temperatureffekt in der
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GroBenordnung des Auflosungsvermogens der Spannungsmessung (dadurch erklart sich
auch der relativ hohe Standardfehler des bestimmten Temperaturkoeffizienten).
Aufgrund der geringeren Variation bei den Auslesetemperaturen und der kleineren
Anzahl von Datenpunkten konnte fiir die Messwerte nach den Protonenbestrahlungen
kein signifikanter linearer Zusammenhang zwischen der Temperatur und der
Schwellenspannung festgestellt werden.

Eine weitere Untersuchung der Temperaturabhidngigkeit der Schwellenspannung er-
folgte nach dem Abschluss aller Bestrahlungen. Die Elektronik wurde dabei Tempera-
turen im Bereich von ca. 5 °C bis ca. 45 °C ausgesetzt (dieser thermale Stress des
RadFET sollte zuvor vermieden werden, um eine Beeinflussung laufender Unter-
suchungen auszuschlie3en).

-3.46

-3.48

V]

. =3.50
-3.52
-3.54
=3.56
-3.58

-3.60

Schwellenspannung

-3.62
-3.64

Abb. 3.10: Abhéngigkeit der Schwellenspannung Ur von der Temperatur beim Auslesen und
von der Zeit nach dem Einschalten des Drain-Stroms (Auslesezeit). Die eingezeichnete Regres-
sionsgerade hat eine Steigung von -3.8 mV/K.

Der RadFET wurde in der Konstantstromschaltung in eine Klimakammer gestellt. Lei-
tungen flihrten zur Spannungsversorgung und zum Voltmeter, die aulerhalb der Kam-
mer aufgestellt waren. Ein Temperaturmessfiihler wurde auf der Oberseite des RadFET
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befestigt. Nach dem Abkiihlen der Klimakammer auf ca. 5 °C und dem Erreichen des
thermischen Gleichgewichts wurde die Temperatur um max. 0.2 °C/min erhoht. Alle
zehn Minuten wurde die Spannungsversorgung der Konstantstromquelle fiir eine
Minute eingeschaltet und die Schwellenspannung in Abstinden von zehn Sekunden
abgelesen.

Die Messung bestitigte den linearen Zusammenhang zwischen Uy und 7. Aufgrund der
verdnderten elektrischen Verhiltnisse im Auslesekreis nach der applizierten Dosis von
iiber 100 Gy wurde allerdings ein negativer Temperaturkoeffizient von (-3.8 + 0.1)
mV/K gemessen (Abb. 3.10). Innerhalb der Messgenauigkeit war dieser Wert nicht
abhingig davon, zu welchen Zeitpunkten nach dem Einschalten des Drain-Stroms die
Schwellenspannung abgelesen wurde.

3.3.3.6 Fading

Das Dosissignal zeigte ein hohes negatives Fading. Nach den ersten Gammabestrah-
lungen nahm |AUr| innerhalb von 50 Tagen um 19 % zu. Wihrend der anschlieBenden

26 Tage wurde keine signifikante Verdnderung der Schwellenspannung gemessen (Abb.
3.11).

Beim Vergleich der Hohe des Fadings nach den Protonen- und Gammabestrahlungen ist
zu beachten, dass das Fading bezogen wird auf den ersten Messwert nach der letzten
Bestrahlung einer Messreihe. Die zwei Gammabestrahlungen fanden innerhalb einer
Stunde vor diesem Zeitpunkt statt, wihrend die acht Protonenbestrahlungen auf einen
Zeitraum von fiinf Stunden verteilt waren. Ein Teil des Signalanstiegs nach den ersten
Protonenbestrahlungen ist also bereits im Bezugswert enthalten, so dass das berechnete
Fading kleiner ist.

Innerhalb des maximal moglichen Beobachtungszeitraums konnte kein Wechsel zu
einer Verkleinerung des Dosissignals (also eine Verringerung des negativen Fadings)
festgestellt werden (nach den Arbeiten von G. Ristic et al. zum Fading anderer pMOS-
Dosimeter [Ris96] wurde dieser Effekt etwa 800 Stunden nach den Bestrahlungen
erwartet). Es ist deshalb nicht moglich, die Beitrdge zum Fading durch den Aufbau der
Interface-Trapped-Charge (bis zu einer Sittigung) und den Abbau der Oxide-Trapped-
Charge zu unterscheiden und damit eine quantitative Prognose fiir grolere Zeitrdume
anzugeben. Die Verwendung von Literaturdaten ist problematisch, da das Fading von
Einzelheiten des MOSFET-Herstellungsprozesses abhédngt [Kel93]. Ein Vergleich des
in dieser Arbeit aufgenommenen Fading-Verlaufs mit den Daten von G. Ristic et al. und
N.G. Blamires et al. [Bla86] lésst allerdings die Vermutung zu, dass auch nach einigen
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Jahren kein Wechsel zum positiven Fading eintritt und das Dosissignal um mehrere
Prozent hoher ist als unmittelbar nach der Bestrahlung.

-6 T T T T T T T T T T T T T T T T T T ]
R 60 ]
8fo i Co .
S ¢ ~ v ®0co+p )
10 F T w—y  — 60C ; ]
B v — o (Log. Fit) ]
— . — 600+ p (Log. Fit) =
= .12 (9 1
o)) B ]
c ]
S 5
L C §
o 5
o 5
X o ]

-20 '

500 1000 1500 2000

Zeit nach Bestrahlung [h]

Abb. 3.11: Fading nach den Gammabestrahlungen G1 und G2 und nach zusitzlichen Pro-
tonenbestrahlungen. Etwa 1200 Stunden nach den Gammabestrahlungen bleibt das Fading kon-
stant und folgt nicht mehr der zuvor beobachteten logarithmischen Abhéngigkeit von der Zeit.

Neben der Unsicherheit iiber das Langzeit-Fading bei Raumtemperatur lassen weitere
Faktoren eine verldssliche Berechnung der Fading-Korrektur fiir die Weltraummes-
sungen zurzeit nicht zu. Wéhrend des iiber zehn Jahre dauernden Raumfluges wird die
Lander-Elektronik iiberwiegend inaktiv sein und sie "lberwintert" einschlielich des
RadFETs bei einer Temperatur von -55 °C. Uber die Temperaturabhingigkeit der kom-
plexen Vorginge beim Aufbau der Interface-Trapped-Charge Q;; ist bisher wenig
bekannt. Des Weiteren ist die Dosisrate wihrend der Mission viel niedriger als bei den
Laborexperimenten (vgl. Kap. 3.4). Es werden also weniger Interface-Traps gebildet
und moglicherweise ist der Einfluss von Q; auf das Fading geringer. Da bei den
Labormessungen allerdings sehr hohe negative Fading-Werte gemessen wurden, wird
angenommen, dass die Auswertung des Dosissignals ohne Beriicksichtigung des
Fadings eher zu einer Uberschitzung der Dosis im Bereich von einigen Prozent fithren
wiirde.
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3.3.4 Messungen mit der Flugelektronik

Die in den Lander integrierte RadFET-Schaltung wurde wéhrend verschiedener Boden-
tests aktiviert und die Schwellenspannung ausgelesen. Bei den innerhalb von fiinf Mo-
naten erfolgten Messungen war keine Veridnderung des Dosissignals aufgrund der na-
tiirlichen Strahlungsumgebung auf der Erde (= 1 mGy/a) zu erwarten. Deshalb konnte
die Temperaturabhéngigkeit und Reproduzierbarkeit der Messung von Uy in der flug-
gleichen Hardware-Konfiguration iiberpriift werden.
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Abb. 3.12: Gemessene RadFET-Schwellenspannung wéhrend verschiedener Bodentests der in
den Lander integrierten Elektronik (im Zeitraum Juli bis November 2001). Die Messwerte sind
aufgetragen gegen die Temperatur der CASSE-Platine (Housekeeping-Kanal CA T7). Die
Temperatur- und Spannungsmessungen erfolgten wie beim spéteren Raumflug durch den
SESAME-Housekeeping-Messkreis und wurden iiber simulierte Telemetrieleitungen gesteuert.
Die Schwellenspannung des (unbestrahlten) RadFET wurde innerhalb einer Sekunde nach dem
Einschalten der CASSE-Analogspannungen gemessen. Als Schnittpunkt eingetragen ist der
errechnete Referenzwert Ur (20 °C) = (-1.4205 £ 0.0010) V. Die Parameter der Ausgleichs-
gerade werden stark durch nur zwei Messungen beim Test TV-1 beeinflusst, der Trend der
anderen Messungen und der gleich hohe Wert fiir das Labormodell bestétigen jedoch den mit
der linearen Regression bestimmten Temperaturkoeffizienten (0.236 = 0.019) mV/K.
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Temperaturabhingigkeit

Die Temperaturabhingigkeit der Schwellenspannung Uy kann beschrieben werden

durch Uy = (-1.4252 + 0.0006) V + (2.36 £ 0.19) - 10* VIK - T[°C]. Der durch eine
lineare Regression bestimmte Wert des Temperaturkoeffizienten wird stark durch zwei
Messwerte nur eines Tests bei ca. -30 °C beeinflusst, die Untersuchungen am Labor-
modell (Kapitel 3.3.3.5) bestdtigen aber das Ergebnis.

Referenzwert

Mit der Regressionsgleichung wird Uy (20 °C) = (-1.4205 £+ 0.0010) V errechnet, also
ein gleich hoher Wert wie das Nullsignal des im Labor untersuchten RadFET. Nach den
Messungen der ESA sollte ein Unterschied von 20 mV in den Nullsignalen bestehen.
Eine mdgliche Erkldrung ist ein (relativ geringer) Gleichspannungs-Offset von +20 mV
im Housekeeping-Messkreis der Flugelektronik, der sich nicht auf das Dosissignal aus-
wirkt, da es durch Differenzmessungen bestimmt wird.

Reproduzierbarkeit der Messung von Uy

Bei einigen der Bodentests wurde die Elektronik Bedingungen ausgesetzt, die mog-
lichen Extrembelastungen wihrend der Mission entsprechen. Insofern stellt die bei der
linearen Regression fiir die Schwellenspannung berechnete und nicht durch die Tem-
peraturabhingigkeit erklirte Varianz 1.7 [mV] eine realistische Abschitzung der Ge-
nauigkeit bei der Messung der Schwellenspannung dar.

Beriicksichtigung der Drift

Nach den Erfahrungen mit der Laborelektronik verdndert sich das Dosissignal fiir Zeit-
punkte t > 1 Minute nach dem Einschalten des Drain-Stroms nur noch unwesentlich (im
gesamten Dosismessbereich). Wiahrend des Raumfluges sollte Uy deshalb eine Minute
nach dem Einschalten der CASSE-Analogspannungen gemessen werden. Die Gesamt-
dauer aller SESAME-Messungen wird durch diese Warteperiode nicht verldngert, wenn
die Schwellenspannung zusammen mit den CASSE-Temperaturkanilen zu Beginn jeder
CASSE-Messung (aber nach Ablauf der Sensor-Warm-Up-Time) gemessen wird.
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3.4 Exkurs: Erwartete Strahlenbelastung der Elektronik

3.4.1 Strahlungsumfeld wahrend der Mission

3.4.1.1 Modellierung der ESA

In der Analyse der ESA zum Strahlungsumfeld der ROSETTA-Mission [Eva97] werden
folgende Strahlungskomponenten betrachtet, die hauptsdchlich zur erzeugten Dosis in
der ROSETTA-Sonde beitragen:

Solare Kosmische Strahlung

Bei der Berechnung der Protonenfluenz aufgrund von Solar Particle Events (SPE)
wurde von der ESA ein statistisches Modell verwendet, das am Jet Propulsion Labora-
tory entwickelt wurde [Fey90]. Nach diesem JPL-85-Modell kann der (im Mittel) 11-
jahrige Zyklus der Sonnenaktivitit in ruhige Phasen und eine aktive Periode unterteilt
werden. Die aktive Periode beginnt 2 Jahre vor und endet 4 Jahre nach dem Maximum
der Sonnenflecken-Relativzahl. Wahrend dieser Phase wird der grofite Teil der Proto-
nenfluenz typischerweise durch nur einen grolen SPE erzeugt, und eine Reihe kleiner
SPE trigt nur graduell zur gesamten Fluenz wéhrend der Mission bei.

Dem Sonnenzyklus entsprechend wurden aktive Phasen in den ersten 3.5 Jahren und
den letzten 2 Jahren der ROSETTA-Mission identifiziert. Mit Hilfe des JPL-85-Modells
konnten die (auf einem Konfidenzniveau von 90 %) erwarteten Protonenfluenzen fiir
diese Zeitraume berechnet werden, wobei die Entfernung der Raumsonde zur Sonne
berticksichtigt wurde. Dazu wurde die ROSETTA-Flugbahn jeweils als heliozentrischer
Orbit gendhert, und zwar mit dem Radius 1.2 AE fiir die erste Phase und 2.3 AE fiir die

letzten 2 Jahre der Mission, und die Fluenzen iiber das 1/r2-Abstandgesetz skaliert.

Strahlungsgiirtel

Wihrend der zwei Gravity-Assist-Manover bei der Erde wird ROSETTA die terrestri-
schen Strahlungsgiirtel durchfliegen. Angenommen wurde eine Fly-By-Zeit von ins-
gesamt 13.07 Stunden, fiir die die auftretenden Protonen- und Elektronenfluenzen
berechnet wurden.
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3.4.1.2 Verwendete Daten

Es lassen sich einige Ansétze zur Verfeinerung der ESA-Modellierung finden, insbe-
sondere fiir die Berechnung der Strahlenbelastung im Lander. Die ESA verwendet zur
Beschreibung der Protonenfluenzen aufgrund von Solar Particle Events das JPL-85-
Modell und nicht das neuere JPL-91-Modell [Fey93], das auf der Grundlage einer
groBBeren Datenbasis entwickelt wurde. Die Begriindung ist, dass mit dem &lteren Mo-
dell hohere Fluenzen fiir Protonen mit kleinen Energien (einige MeV) extrapoliert wer-
den und sich deshalb eine konservativere Abschidtzung der Schddigung von Solarzellen
ergibt. Allerdings liefert es fiir Protonenenergien > 50 MeV niedrigere Fluenzen als
JPL-91. Mit dem &lteren Modell wird also die Strahlenbelastung fiir wenig abgeschirm-
te Bauteile iiberschitzt und fiir massiver geschiitzte Komponenten unterschétzt. Auf-
grund der sich durch Satellitenmessungen stindig erweiternden Datenbasis konnte
zudem ein verbessertes Wahrscheinlichkeitsmodell fiir die Haufigkeit von SPE ent-
wickelt werden [Nym99]. Das aktuelle Modell von R. A. Nymmik beriicksichtigt, dass
SPE auch in so genannten ruhigen Phasen auftreten konnen und enthilt deshalb nicht
die unbefriedigende bimodale Darstellung der solaren Aktivitit in den JPL-Modellen.
Auf die Problematik, die ROSETTA-Flugbahn durch zwei kreisformige Orbits zu
ndhern, obwohl der grote Teil der Protonenfluenz wéhrend eines nur wenige Stunden
bis Tage dauernden SPE entstehen kann, weist der Autor der ESA-Studie hin.

In Nymmiks Modell wird die Wahrscheinlichkeit fiir das Auftreten eines Solar Particle
Events in Bezug gesetzt zur Hohe der Sonnenflecken-Relativzahl. Obwohl diese Grofe
seit langem — beginnend mit den Arbeiten von Rudolf Wolf im Jahr 1848 — syste-
matisch beobachtet wird, kann sie mit ausreichender Genauigkeit nur fiir Zeitpunkte
innerhalb eines Sonnenzyklus prognostiziert werden (eine ausfiihrliche Bewertung der
derzeitigen Vorhersagemodelle fiir die Sonnenaktivitét ist in einer Studie des Langley
Research Centers der NASA [Wil99a] enthalten). Eine gegeniiber dem JPL-91-Modell
hohere Zeitauflosung fiir den wahrscheinlichen Verlauf der Protonenfluenz aufgrund
von SPE ist mit dem Modell von Nymmik also nur bis zum Ende des derzeitigen
Sonnenzyklus moglich, das innerhalb des Zeitraums 2006 bis 2007 erwartet wird.
Wegen dieser begrenzten Anwendbarkeit des Modells von Nymmik auf die ROSETTA-
Mission und der besseren Vergleichbarkeit mit den Ergebnissen der ESA wird im
Rahmen dieser Arbeit die Modellierung der ESA {ibernommen, wobei allerdings die
Protonenfluenz durch Solar Particle Events mit dem JPL-91-Modell berechnet wird
(der Einsatz dieses Modells wird in den aktuellen ESA-Richtlinien — ECSS Space
Environment Standard [Dal99] — empfohlen). Zusétzlich soll der Einfluss eines auler-
gewOhnlich groflen SPE auf die Totaldosis wihrend der Mission untersucht werden.
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Abb. 3.13: Differentielle Fluenzen d®(E)/dE fiir solare Protonen nach dem JPL-85, dem JPL-
91-Modell und fiir den SPE vom August 1972. Ebenfalls eingetragen ist die erwartete Pro-
tonenfluenz beim Durchqueren der terrestrischen Strahlungsgiirtel (Trapped Protons). Fiir
hohere Energien fallen die Fluenzen der solaren Protonen nach dem JPL-91-Modell weniger
stark ab als beim JPL-85-Modell. Ein einziger Solar Particle Event mit der Charakteristik des
SPE vom 4. August 1972 liefert in einer Entfernung von 1 AE zur Sonne dhnlich hohe Fluenzen
(Ep > 40 MeV) wie nach JPL-85 fiir die gesamte Mission erwartet (Daten fiir solare Protonen
entsprechend dem JPL-85-Modell und fiir die Protonen im Strahlungsgiirtel nach [Eva97]).

In Abbildung 3.13 sind die wihrend des Raumfluges zu erwartenden differentiellen
Energiespektren der verschiedenen Strahlungskomponenten dargestellt. Die zu Grunde
liegenden integralen Protonenfluenzen wihrend 3.5 und 2.5 aktiven Jahren der Sonne
nach dem JPL-91-Modell wurden der Literatur [Dal99] entnommen und analog zu den
ESA-Rechnungen auf einen kreisformigen Orbit von 1.2 AE (Abschwichungsfaktor
0.7) bzw. 2.3 AE (Abschwichungsfaktor 0.19) skaliert, summiert und differenziert.
Zum Vergleich wurde die bei Verwendung des JPL-85-Modells berechnete Protonen-
fluenz Abbildungen der ESA-Studie [Eva97] entnommen.

Als Beispiel fiir einen grolen Solar Particle Event diente der SPE vom August 1972,
dessen integrales Spektrum beschrieben werden kann durch:

DE)=79- 109 . o(30-E)/26.5
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mit der Protonenenergie £ in MeV und der Fluenz @ (bei der Entfernung 1 AE zur
Sonne) in cm” [Kin74]. Der SPE vom August 1972 hatte im Energiebereich von eini-
gen MeV bis zu ca. 150 MeV von allen bisher beobachteten Solar Particle Events die
grofite Protonenfluenz und wird fiir kleinere und groBere Energien nur vom SPE im
Oktober 1989 iibertroffen [Dal99]. In einer Raumsonde sind die zentralen elektroni-
schen Komponenten typischerweise mit 1 mm bis 10 mm Aluminium (oder mit anderen
Materialien dquivalenter Dicken) abgeschirmt. Das Auftreten eines solchen SPE stellt
unter diesen Umsténden den ungiinstigsten Fall dar, weil dann zur Dosis hauptsidchlich
Protonen mit Energien von 10 MeV bis 70 MeV beitragen.

3.4.2 Dosis in einer Aluminiumkugel

Als erste Naherung fiir die Strahlenbelastung der SESAME-Elektronik kann die Dosis
berechnet werden, die das Strahlungsumfeld in einem Siliziumdetektor erzeugt, der sich
im Zentrum einer Aluminiumkugel befindet. In Abbildung 3.14 sind die durch die
einzelnen Strahlungskomponenten erzeugten Dosiswerte in Abhingigkeit vom Radius
der Kugel dargestellt. Wie erwartet, ist fiir groBere Abschirmdicken die Dosis durch
solare Protonen hoher, wenn ihre Fluenz mit dem JPL-91-Modell anstelle von JPL-85
gerechnet wird. Die in den terrestrischen Strahlungsgiirteln erzeugte Dosis ist bei den
betrachteten Abschirmdicken (> 1.4 mm Al) relativ klein, sie wird allerdings innerhalb
von nur 13 Stunden akkumuliert. Die grofte Dosisleistung wiirde erreicht, wenn sich
wihrend der Mission ein Solar Particle Event dhnlich dem August-1972-SPE ereignete.
Im ungiinstigsten Fall wiirde ein solcher SPE kurz nach dem ersten Gravity-Assist-
Manover bei der Erde stattfinden. Der Abstand ROSETTA-Sonne betrdgt dann nur 0.9
AE. Mit einer auf diese Distanz nach dem l/rz—Abstandsgesetz skalierten [Feyn93]
Protonenfluenz werden innerhalb nur weniger Tage 30 % bis tliber 110 % (abhédngig von
der Abschirmung und dem verwendeten JPL-Modell) der fiir die gesamte Mission
erwarteten Dosis erzeugt.

Die Dosisberechnungen erfolgten mit dem Programm SHIELDOSE (SHIELDOSE-2,
Version 2.1 [Sel90], [Sel90a]). Diese von S. Seltzer (National Bureau of Standards,
Washington) entwickelte Software berechnet fiir eine vorgegebene differentielle Proto-
nen- oder Elektronenfluenz die in einem Siliziumdetektor innerhalb einer Alumi-
niumkugel erzeugte Dosis anhand einer Datenbasis von Tiefendosiskurven fiir mono-
energetische Teilchen, die zuvor mit Monte-Carlo-Rechnungen erzeugt wurde.
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Abb. 3.14: Dosis in einer Aluminiumkugel durch die verschiedenen Komponenten in der
ROSETTA-Strahlungsumgebung (solare Protonen nach JPL-85 und JPL-91, Protonen und
Elektronen in den Strahlungsgiirteln der Erde) und fiir den hypothetischen Fall eines Worst-
Case-SPE. Die Dicke der Abschirmung entspricht dem Radius der Kugel.

3.4.3 Dosis in der SESAME-Elektronik

3.4.3.1 Sektorenanalyse

In den Richtlinien der ESA [Dal99] wird empfohlen, von einem isotropen Protonenfluss
bei Solar Particle Events auszugehen. Tatséchlich stellt sich im Normalfall an einem
Ort im interplanetaren Raum (geniigend weit von der Sonne und dem Einflussbereich
der planetaren Magnetfelder entfernt) einige zehn Minuten nach der Ankunft der ersten
Protonen Isotropie durch die Streuung der Teilchen am interplanetaren Medium ein
[Wil99]. Dies konnte durch eine Beobachtung des groen SPE vom 16. Juni 1998 mit
der Raumsonde SOHO bestitigt werden: Nach der anfinglichen Vorzugsrichtung und
anschlieBender Isotropie wurde eine voriibergehende Gerichtetheit der Protonen erst
wieder 39 Stunden nach dem Beginn des SPE festgestellt [Sah01].
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Methode

Unter der Annahme einer isotropen Strahlungsumgebung kann eine relativ einfache
Strahlentransportrechnung fiir die Dosis in der SESAME-Elektronik durchgefiihrt wer-
den. Es wird eine Verteilung der Abschirmungsdicke um den Mittelpunkt des
SESAME-Boardstacks (als Funktion des Raumwinkelanteils) berechnet und das Er-
gebnis gefaltet mit den in Abb. 3.14 dargestellten Tiefendosiskurven. Die ESA stellt fiir
derartige Berechnungen online das Tool SPENVIS (Space Environment Information
System) zur Verfligung, mit dem eine Sektorenanalyse der Abschirmung durchgefiihrt
werden kann. Allerdings sind nur einfache Raumsondengeometrien moglich, so dass der
komplexere Autbau des Landers nicht ausreichend detailliert eingegeben werden kann.
Aus diesem Grund wurde ein Programm entwickelt, das in einem Raytracing-Verfahren
Strahlen verfolgt, die vom Mittelpunkt der SESAME-Elektronik ausgehend die Lander-
Struktur durchlaufen. Auf diese Weise wird die Abschirmdicke fiir 1280000
Raumwinkelelemente errechnet und in einem zweiten Schritt eine Verteilung der
Raumwinkelanteile fiir Abschirmdicken von 0 bis 20 mm Al-dquivalentem Material
bestimmt.

Lander-Modell

Das fiir die Abschirmungsrechnungen konstruierte Lander-Modell (Abb. 3.15) setzt sich
aus den in Tabelle 3.7 angegebenen Komponenten zusammen. Es liefert eine kon-
servative Abschitzung der Aluminium-dquivalenten Abschirmung, da es einige Instru-
mente und Subsysteme nicht enthilt und leere Elektronikgehduse (Y- und Z-Ebox) an-
genommen werden. Die Abmessungen der Komponenten wurden den Dokumenten
[Bloc01] (Lander-Struktur) und [Ano00a] (Common Electronic Boxes) entnommen. Die
Al-dquivalenten Wandstiarken der zum Teil recht komplex aufgebauten Sandwich-
strukturen wurden am Centre National d'Etudes Spatiales (Toulouse) berechnet [Eco98].

Zur Uberpriifung des eigenen Programms wurde zunichst nur die Abschirmwirkung der
Elektronikgehduse (Common Eboxes) berechnet. Diese einfache Geometrie konnte auch
in das SPENVIS-Tool eingegeben werden und der Vergleich der Ergebnisse der beiden
Programme validierte die eigene Software. Die Resultate der Sektorenanalyse sowohl
fiir den vereinfachten Fall als auch unter Berlicksichtigung aller Komponenten des
Lander-Modells sind in Abbildung 3.16 dargestellt.
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Komponente Al-dquivalente
Dicke [mm]

Instrument | Top Plate 1.05
Carrier Front Plate 1.05

Small Auxiliary Plate 1.05 (%)

Large Auxiliary Plate 1.05 (*)

Instruments Platform 1.00 (*)
Base Plate 1.00 (*)
Solar Hood | Side Walls 1.10 (*)

Lid 1.20 (*)
Y-Ebox 1.50 (*%)
Z-Ebox 1.50 (¥%)

Tab. 3.7: Bestandteile des Lander-Modells und dquivalente Al-Dicken der Wandstérken. Daten
fiir die Lander-Struktur (*) nach [Eco98]. Die Elektronikgehduse (**) bestehen aus Aluminium
mit einer durchschnittlichen Wandstérke von 1.5 mm [Ano0OOa].

Abb. 3.15: Lander-Modell fiir die Sektorenanalyse, hier dargestellt mit angehobenem Solar
Hood (1). Die Komponenten des Instruments Carriers sind mit (2) und (6) bezeichnet, die Base
Plate mit (3). Es sind einige der Strahlen eingezeichnet, die bei der Sektorenanalyse vom Mit-
telpunkt der SESAME-Elektronik in der Y-Ebox (4) ausgehen. Die zweite Common Electronic
Box im Lander ist die Z-Ebox (5). An der Instruments Platform (6) wird der Lander am Orbiter
befestigt.
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Abb. 3.16: Verteilung der Abschirmdicken um die SESAME-Elektronik im Lander. Fiir den
Fall, dass nur die Abschirmung durch die Common Eboxes betrachtet wird, ist zum Vergleich
mit dem Resultat des eigenen Programms die mit dem SPENVIS-Tool berechnete Verteilung
eingetragen. Es ist eine geringfiigige Verschiebung der Verteilungen zu erkennen, die einer
Abschirmschicht von 0.05 mm entspricht und durch das unterschiedliche Eingabeformat fiir die
Geometrie erklart werden kann.

Beriicksichtigung weiterer Abschirmungen

Bis kurz vor dem Abstieg auf die Kometenoberfliche ist der Lander am ROSETTA-
Orbiter befestigt. Die abschirmende Wirkung des ohne die Sonnenpaddel und die
Antenne ca. 2.8 - 2.1 - 2.0 m’ groflen Orbiters mit einer Masse von 1300 kg (ohne
Treibstoff) auf den Lander wurde im Rahmen einer Sektorenanalyse fiir den Orbiter
untersucht [Kei98]. Dazu wurde ein wiirfelférmiges Objekt an einer Position betrachtet,
die dem Mittelpunkt des Landers entspricht und entsprechend dem Satelliten-
koordinatensystem ausgerichtet ist. Fiir gedachte Strahlen, die vom Lander-Mittelpunkt
durch die -X-Oberfliche (im Lander-Koordinatensystem; vgl. Abbildung 3.15) des
Wiirfels verlaufen, entspricht die Abschirmung einer 10.5 mm dicken Aluminium-
schicht. Sie kann fiir alle anderen Richtungen vernachlissigt werden. Bei der Sektoren-
analyse fiir die SESAME-Elektronik im Lander kann diese Abschirmung nidherungs-
weise beriicksichtigt werden, indem fiir die Strahlen in Richtung des Orbiters, die durch
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die -X-Oberfliche eines gedachten Wiirfels um den Mittelpunkt der SESAME-
Elektronik verlaufen, 10.5 mm zur berechneten Abschirmung durch den Lander addiert
werden.

Nach dem Aufsetzen auf die Oberfliche wird der Lander durch den Kometen ab-
geschirmt. Unter Vernachldssigung der Protonen- und Neutronenalbedo durch die
Sekundirteilchen-Produktion im Kometenmaterial wird deshalb eine unendlich grofie
Abschirmung unterhalb des Landers angenommen.

3.4.3.2 Ergebnisse

Die Strahlenbelastung der zentralen SESAME-Elektronik ist relativ gering (Tab. 3.8).
Nach dem JPL-91-Modell fiir die solaren Protonen und unter Beriicksichtigung der
Protonen- und Elektronenfluenz in den terrestrischen Strahlungsgiirteln wéhrend der
Gravity-Assist-Manover ist die erwartete Missionsdosis 32.5 Gy. Die bei der Rechnung
berticksichtigte Protonenfluenz durch Solar Particle Events entspricht dem Konfidenz-
niveau von 90 %, d. h., aufgrund empirischer Untersuchungen wird erwartet, dass sie in
9 von 10 Fillen nicht tiberschritten wird. Da bei der Sektorenanalyse nicht alle abschir-
menden Komponenten innerhalb des Landers beriicksichtigt wurden und weil nach der
Landung auf 46P/Wirtanen die Teilchenfluenz aufgrund der Abschirmung durch den
Kometen auf ca. 50 % reduziert wird, ist der errechnete Wert fiir die Missionsdosis eine
konservative Abschitzung fiir das angegebene Konfidenzniveau. Ein zusatzlicher Solar
Particle Event mit den Eigenschaften des SPE vom August 1972 hitte den
ungiinstigsten Effekt, wenn ROSETTA nur 0.9 AE von der Sonne entfernt ist. Dadurch
wiirde die Gesamtdosis in der SESAME-Elektronik um 28.1 Gy erhoht.

Solare Protonen
(JPL-91), Protonen
und Elektronen in den

Solare Protonen
(JPL-85), Protonen
und Elektronen in den

Solar Particle Event
(Aug. 72) bei 0.9 AU

Strahlungsgiirteln Strahlungsgiirteln
Abschirmung nur 34.6 Gy 60.3 Gy 30.2 Gy
durch den Lander
Abschirmung durch 32.5 Gy 56.1 Gy 28.1 Gy

Lander und Orbiter

Tab. 3.8: Erwartete Missionsdosis im Mittelpunkt der SESAME-Elektronik (90%-Konfi-
denzniveau) und Dosiserhohung durch einen auflergewohnlich groBen SPE (Worst-Case:
August-1972-Event bei einer Entfernung ROSETTA-Sonne von 0.9 AE).
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Mit dem &lteren JPL-85-Modell wird ein fast doppelt so hoher Wert fiir die Missions-
dosis errechnet als mit JPL-91. Auch fiir diese Strahlenbelastung wire — unter dem Ge-
sichtspunkt der kumulierten Gesamtdosis — die Verwendung von strahlungsharten Kom-
ponenten nicht zwingend erforderlich gewesen und der Messbereich des RadFET-
Dosimeters bei der verwendeten Ausleseschaltung nicht iiberschritten.

3.5 Zusammenfassung und Schlussfolgerungen

Eine Literaturrecherche zu dem beim SESAME-Experiment eingesetzten RadFET-
Dosimetertyp ergab, dass die Empfindlichkeit fiir Protonenstrahlung kleiner als fiir
60Co—Strahlung ist. W. Hajdas et al. [Haj00] stellten eine nur geringe Abhéngigkeit von
der Protonenenergie fest (und eine starke Streuung der Ergebnisse bei der Verwendung
verschiedener Dosimeter desselben Typs). Dagegen wurde fiir andere pMOS-Dosimeter

eine stetige Zunahme der Empfindlichkeit von 42 % des 9Co-Wertes bei der Proto-

nenenergie £, = 13 MeV auf 75 % bei E, = 60 MeV gemessen [Peall]. Ein solcher
Verlauf der Energieabhingigkeit kann erkldrt werden durch die LET-abhéngigen Re-
kombinationsraten im Gate-Oxid. Bei den Experimenten von Hajdas et al. wurde das
Dosimetersignal widhrend der Bestrahlung ausgelesen, R.L. Pease et al. legten eine
Gate-Spannung (20 V) an die pMOS-Dosimeter. Da die Rekombination der Elektron-
Loch-Paare wihrend der Bestrahlung stark beeinflusst wird durch das elektrische Feld
im Gate-Oxid, sind die Ergebnisse beider Untersuchungen nicht direkt anwendbar auf
die Situation beim SESAME-Experiment. Hier wird der RadFET iiberwiegend span-
nungslos betrieben und nur zur Messung der Schwellenspannung ein Drain-Strom
eingestellt.

Fiir experimentelle Untersuchungen der dosimetrischen Eigenschaften des RadFET
unter flugdhnlichen Bedingungen wurde ein Dosimeter ausgewihlt, das aus demselben
Herstellungsprozess wie der beim Raumflug eingesetzte RadFET stammt und fiir das im
unbestrahlten Zustand eine anndhernd gleich hohe Schwellenspannung Uy gemessen
wurde. Bestrahlungen mit Gammaquanten des Nuklids %Co und mit Protonen erfolgten
im spannungslosen Betriebszustand. Die Schwellenspannung wurde in einer flug-
kompatiblen Ausleseschaltung gemessen.

Die Empfindlichkeit des untersuchten Dosimeters ist fiir 6OCO—Strahlung nur wenig

grofer als der dem Datenblatt entnommene typische Wert und betrdgt im Dosisbereich
von 2 bis 4 Gy (65.8 + 1.5) mV/Gy. Relativ zur Gamma-Empfindlichkeit sinkt die Emp-
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findlichkeit fiir Protonen mit der mittleren Energie £, = 17.4 MeV von 65 % bei der
Dosis D = 8.5 Gy auf 53 % bei D = 80.2 Gy. Aufgrund der kleineren Rekombinations-
raten im Gate-Oxid wird erwartet, dass die Empfindlichkeit mit steigender Protonen-
energie groBer wird und sich dem Wert fiir 60Co-Strahlung nédhert. Eine Extrapolation
der Messergebnisse auf andere Protonenenergien (z.B. anhand des Rekombinations-
modells von Oldham [Old84]) erscheint zurzeit nicht sinnvoll, da die vorldufigen
Ergebnisse der Untersuchung von Hajdas et al. [Haj00] nicht dem theoretisch erwarte-
ten Verlauf entsprechen. Die Resultate der fiir das Jahr 2002 geplanten umfassenden
Untersuchung der ESA zur Protonenempfindlichkeit des "400 nm Implanted-RadFET"
konnen verwendet werden, um die Messergebnisse der vorliegenden Arbeit auf andere
Protonenenergien zu extrapolieren und eine effektive Empfindlichkeit fiir das wahrend
der Mission erwartete Protonenspektrum zu berechnen.

Eine alternativ anhand der 60Co—Kalibrierungskurve des RadFET-Herstellers durch-
gefiihrte Interpretation des Dosissignals konnte zu einer Unterschédtzung der Dosis um
mehrere zehn Prozent fiihren. Dabei wiirde aufgrund der stirker sublinear verlaufenden
Dosischarakteristik bei Protonenbestrahlung der relative Fehler des Dosiswertes mit
steigender Dosis grofer werden.

Weitere Ergebnisse der Untersuchungen zum RadFET:

e Mit einer Wahrscheinlichkeit von 90 % wird die wéhrend der ROSETTA-Mission
kumulierte Gesamtdosis in der SESAME-Elektronik nicht hoher als 32.5 Gy sein.
Auch wenn sich ein zusétzlicher, aulergewohnlich grofer und auf diesem Konfi-
denzniveau nicht beriicksichtigter Solar Particle Event ereignete, wiirde der Mess-
bereich der Ausleseschaltung in der Flugelektronik nicht {iberschritten.

e Die Messung der Schwellenspannung erfolgt in der Flugelektronik mit einer Ge-
nauigkeit von £1.7 mV. Die resultierende Unsicherheit des Dosiswertes ist abhdngig
von der Empfindlichkeit. Fiir 6OCO—Strahlung betrdgt der durch die Unsicherheit von
Ur zu beriicksichtigende relative Fehler des Dosiswertes im Bereich von 1 bis 80
Gy weniger als 3 %.

e Die Temperaturabhédngigkeit des Messwertes fiir die Schwellenspannung ist zu be-
riicksichtigen. Der Temperaturkoeffizient der Schwellenspannung betrdgt in der
Flugelektronik (0.236 = 0.019) mV/K, wenn fiir die Temperatur der nach Gleichung
(2.8) skalierte Spannungswert des Housekeeping-Kanals CA_T7 eingesetzt wird.

121



122

Die Einhaltung der wegen der Drift des Dosissignals erforderlichen Wartezeit nach
dem Einschalten des Drain-Stroms kann gewihrleistet werden, wenn die Schwel-
lenspannung bei einer CASSE-Messung nach dem Ablauf der Sensor-Warm-Up-
Time gemessen wird. Zugleich wird dadurch erreicht, dass fiir die Dosismessung
keine zusdtzliche Betriebszeit der SESAME-Instrumente erforderlich ist.

Zum Fading des Dosissignals sind weitere Untersuchungen erforderlich. Die Vor-
ginge beim strahlungsinduzierten Aufbau der Ladung an der SiO,-Si-Grenzschicht
sind insbesondere bei tiefen Temperaturen noch nicht ausreichend erforscht.
Aufgrund der eigenen Messungen bei Raumtemperatur kann abgeschitzt werden,
dass ohne eine Fadingkorrektur die wahrend des Raumflugs kumulierte Dosis um
einige Prozent iiberschitzt wird.



4 Zusammenfassung

Das Software-Programm zur Steuerung des Cluster-Experiments SESAME und zur
Vorauswertung der experimentellen Daten an Bord des ROSETTA-Landers wurde ent-
wickelt. Die erstellte Flug-Software hat sich sowohl bei allen SESAME-internen Tests
als auch bei allen integrierten Lander-Tests bewdhrt. Mit Hilfe der Flug-Software
konnten die Funktionalitdt der Hardware {iberpriift und Hinweise auf Optimierungs-
moglichkeiten gefunden werden. Kalibrierungsdaten fiir Messungen der Instrumente
CASSE und DIM auf 46P/Wirtanen wurden — im vollstindig integrierten System
erstmalig — aufgenommen.

Zur Auswertung der SESAME-Telemetriedaten in der Bodenstation wurde ein Pro-
gramm entwickelt, das die experimentellen Daten und Housekeeping-Werte in Klar-
schrift darstellt. Diese Boden-Software wurde im Dezember 2001 fiir die Integration in
das ROSETTA-Auswertungsprogramm beim Science Operation and Navigation Center
des CNES (Centre National d'Etudes Spatiales), Toulouse, abgeliefert.

Zur Vorbereitung der Dosismessungen wihrend des Raumflugs wurden die Eigen-
schaften des RadFET-Dosimeters in einer flugkompatiblen Elektronikschaltung unter-
sucht. Gamma- und Protonenbestrahlungen ergaben, dass die Empfindlichkeit des
Dosimeters fiir Protonen mit einer mittleren Energie von 17.4 MeV — abhéngig von der
kumulierten Dosis — nur 53 bis 65 % des Wertes fiir 6OCo—Strahlung betragt. Eine Aus-
wertung der Dosismessungen wihrend des Raumfluges anhand der Gamma-Kalibrie-
rungskurve kann also zu einer Unterschitzung der Strahlenbelastung um einige zehn
Prozent fiihren.

Eine Sektorenanalyse der Abschirmung um die SESAME-Elektronik ergab, dass die
wihrend des Raumfluges kumulierte Dosis mit einer Wahrscheinlichkeit von 90 % nicht
grofer als 32.5 Gy sein wird. Ein fiir das angegebene Konfidenzniveau nicht erwarteter
(zusétzlicher) und auBergewohnlich groBer Solar Particle Event (mit der Fluenz und
dem Energiespektrum des Solar Particle Events vom August 1972), der beim kiirzest-
moglichen Abstand ROSETTA-Sonne auftritt, wiirde die Dosis um 28.1 Gy erhohen.
Auch in diesem Fall wére das Dosissignal nicht durch den beschrinkten Messbereich
der RadFET-Ausleseschaltung beeinflusst. Korrigiert werden muss allerdings die
Temperaturabhéngigkeit bei der Messung der Schwellenspannung. Neben der Ermitt-
lung des Temperaturkoeffizienten erfolgten Abschidtzungen der Messgenauigkeit in der
Flugelektronik und des Langzeit-Fadings des Dosissignals.
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Erginzende Informationen zur Abhéngigkeit des RadFET-Dosissignals von der Proto-
nenenergie werden von Untersuchungen im Auftrag der ESA erwartet, die fiir das Jahr
2002 angekiindigt sind. Mit den Ergebnissen der vorliegenden Arbeit liegt dann eine
vollstindige Kalibrierung der SESAME-Dosismessung vor.
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A. Umrechnungsfaktoren fiir die Gamma-Dosis in
verschiedenen Medien

Wenn bei der Messung einer Gamma-Energiedosis Sekundirteilchen-Gleichgewicht
bestanden hat, kann die fiir ein Medium gemessene Dosis auf ein anderes Medium iiber
das Verhiltnis der Massenenergieabsorptionskoeffizienten in diesen Medien umgerech-
net werden. In dem Energiebereich, in dem der Compton-Effekt der dominierende
Wechselwirkungsprozess ist, variiert das Verhéltnis dieser Koeffizienten nur sehr
schwach mit der Energie. Fiir die Umrechnung der durch ®°Co-Gamma-Strahlung in
verschiedenen Medien deponierten Energie kann deshalb in sehr guter Niherung das
Verhdltnis der Massenenergieabsorptionskoeffizienten bei E, = 1.25 MeV, d. h. bei der
gemittelten Energie der beiden Hauptlinien, verwendet werden. Die in dieser Arbeit
verwendeten Umrechnungsfaktoren sind in Tabelle A1 zusammengestellt.

(Medium 1) / Silizium / Luft | Silizium / Wasser | SiO, / Silizium
(Medium 2)
D(Medium 1) / 0.9947 0.8944 1.003
D(Medium 2)

Tab. Al: Umrechnungsfaktoren fiir die Energiedosis durch “’Co-Gammastrahlung in Silizium,
Siliziumdioxid, Wasser und Luft, berechnet als Verhéltnis der [Hub01] entnommenen Massen-
energieabsorptionskoeffizienten bei E, = 1.25 MeV. Im Energiebereich von 1.0 bis 1.5 MeV
variieren die Verhiltnisse der Koeffizienten nur um max. 0.1 %; deshalb wurde auf eine Feh-
lerangabe verzichtet.
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B. Abkiirzungen und Akronyme

Akronym / .
B Erl
Abkiirzung edeutung rlauterungen
A/D Analog/Digital-Konvertierung
Abb. Abbildung
ADC Analog Digital Converter
AE Astronomische Einheit Mittlerer Abstand Erde-Sonne
(149597870 km)
APX Alpha-, Proton-, X-Ray- Lander-Experiment
Spectrometer
AU Astronomical Unit s. AE
BIOS Basic Input/Output System Untere S/W-Schicht, die die Schnittstelle
zur Hardware fiir die Datenein- und
ausgabe darstellt.
Bit Binary Digit Kleinste Darstellungseinheit fiir Daten in
binédrer Zahlendarstellung. Wert 0 oder 1.
Acht Bit bilden ein Byte.
ca. zirka
CASSE Comet Acoustic Surface Eines der drei SESAME-Instrumente.
Sounding Experiment
CDMS Command and Data Manage- | Zentraler Bordcomputer des ROSETTA-
ment System Landers.
C-DPU Common Digital Processing | Microcontroller, der bei verschiedenen
Unit Lander-Instrumenten eingesetzt wird.
CIU Central Interface Unit H/W-Schnittstelle zum CDMS im FPGA
des Prozessor-Boards (C-DPU).
CIVA Comet Infrared and Visible Lander-Experiment.
Analyser
CNES Centre National d'Etudes
Spatiales
Co-I Co-Investigator
Common- | Common Digital Processing | Microcontroller, der bei verschiedenen
DPU Unit Lander-Instrumenten und -Subsystemen
eingesetzt wird.
Common Common Electronic Box Gemeinsames Gehéuse fiir die zentrale
Ebox Elektronik mehrerer Experimente im

Lander.
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AKkronym /
Abkiirzung

Bedeutung

Erlauterungen

CONSERT

Comet Nucleus Sounding
Experiment by Radio Wave
Transmission

Lander-Experiment

COSAC Cometary Sampling and Lander-Experiment
Composition Experiment
COTS Commercial off the shelf Bezeichnet (Elektronik-) Komponenten,
die nicht speziell fiir den Einsatz unter
Weltraumbedingungen hergestellt wur-
den.
d.h das heif3t
DIM Dust Impact Monitor Eines der drei SESAME-Instrumente.
DLR Deutsches Zentrum fiir Luft-
und Raumfahrt
DOS Disc Operating System Betriebssystem fiir Arbeitsplatzrechner
(PC).
Ebox Electronic Box Elektronik-Gehduse
ECSS European Cooperation for
Space Standardization
EEPROM | Electrically Erasable Speichereinheit, die den Speicherinhalt
Programmable Read Only auch ohne Spannungsversorgung behalt.
Memory Bei einer speziellen elektrischen Konfi-
guration kann der Inhalt geloscht und neu
beschrieben werden. Der EEPROM auf
dem SESAME-Prozessor-Board enthélt
die SESAME-Flug-Software.
EGSE Electrical Ground Support H/W-und S/W-Komponenten zur Steu-
Equipment erung der Instrumente wihrend der
Mission bzw. bei Bodentests unter
Missions-dhnlichen Bedingungen.
EMC-Test | Electromagnetic Compatibility | Test, bei dem tiberpriift wird, ob von ei-
Test nem Instrument eine unerlaubt hohe elek-
tromagnetische Storstrahlung ausgeht.
EQM Electrical Qualification Model | Nach der ESA-Terminologie eine H/W-
Komponente, die sich elektrisch sehr
dhnlich wie die beim Raumflug einge-
setzte H/W verhilt, aber nicht zwingend
weltraumtauglich ist.
ESA European Space Agency
ESTEC European Space Agency —

Research and Technology
Centre
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AKronym /

Abkiirzung Bedeutung Erlauterungen

etc. et cetera

FET Field-Effect Transistor Im Gegensatz zu bipolaren Transistoren
werden Feldeffekttransistoren mit einem
elektrischen Feld, d.h. fast leistungslos
gesteuert.

FIFO First In First Out Datenstruktur, aus der die Daten in der
Reihenfolge ausgelesen werden, in der
sie eingegeben worden sind.

FM Flight Model H/W-Komponente, die fiir den Einsatz
beim Raumflug vorgesehen ist.

FMI Finnisches Meteorologisches

Institut

FPGA Field Programmable Gate In einem FPGA sind vorkonfigurierte

Array Logik-Gatter (Gates) oder Logik-Blocke
in einer regelmaBigen Struktur (Array)
auf einem Chip angeordnet. Durch die
Hardware-Verschaltung dieser Gatter
wird eine anwendungsspezifische
Funktion fest einprogrammiert.

ggf. gegebenenfalls

H/W Hardware

HK Housekeeping

Le. id est

1L W. im Wesentlichen

I/F Interface

/O Input / Output

IAEA International Atomic Energy

Agency

IC Integrated Circuit Schaltung, deren Bauelemente (Transis-
toren, Dioden etc.) auf einem Silizium-
Chip untergebracht sind.

INC Institut fiir Nuklearchemie,

Forschungszentrum Jiilich

Kap. Kapitel

kByte Kilobyte

KFKI Ungarische KFKI-AEKI = Institut fiir Atomenergie

Forschungsinstitute KFKI-RMKI = Institut fiir Teilchen- und

Nuklearphysik
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AKkronym /
Abkiirzung

Bedeutung

Erlauterungen

LET

Linearer-Energie-Transfer

LM Laboratory Model Erste Entwicklungsstufe einer H/W-
Komponente, mit der das grundlegende
Design iiberpriift werden kann.
MByte Megabyte
MODULUS | Methods of Determining and | Lander-Experiment.
Understanding Light Elements
from Unequivocal Stable
Isotope Composition
MOS Metal Oxide Semiconductor
MOSFET | Metal Oxide Semiconductor
Field-Effect Transistor
MPAe Max-Planck-Institut fiir
Aeronomie
MUPUS Multi-Purpose Sensors for Lander-Experiment
Surface and Sub-Surface
Science
MUPUS- | MUPUS-Penetrator Subsystem des MUPUS-Experiments
PEN
MUX Multiplexer
NASA National Aeronautics and
Space Administration
NMRC National Microelectronics
Research Center
PE Polyethylen
PI Principal Investigator
pMOS p-Kanal MOS
pMOSFET |p-Kanal MOSFET
PP Permittivity Probe Eines der drei SESAME-Instrumente.
PROM Programmable Read Only Speichereinheit, die den Speicherinhalt
Memory auch ohne Spannungsversorgung behilt.
Der Speicherinhalt kann nur einmalig
beschrieben werden. Der PROM auf dem
SESAME-Prozessor-Board (C-DPU)
enthilt den Common DPU Debug
Monitor.
RadFET Radiation Sensing Field Effect | MOSFET, der aufgrund eines speziellen

Transistor

Designs besonders strahlungsempfindlich
ist.
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AKronym /

Abkiirzung Bedeutung Erlauterungen
RAM Random Access Memory Schreib-/Lese-Speicher, bei dem jede
Speicherzelle einzeln adressierbar und
der Inhalt verdnderbar ist. Verliert die ge-
speicherte Information bei einer Unter-
brechung der Spannungsversorgung.
ROLIS ROSETTA Lander Imaging Lander-Experiment
System
ROMAP ROSETTA Lander Magneto- | Lander-Experiment
meter and Plasma Monitoring
Experiment
ROSETTA Name der ESA-"Cornerstone Mission"
zum Kometen 46P/Wirtanen. Benannt
nach dem Stein von Rosetta.
RX Receiver
s.u. siche unten
S/W Software
SD Science Data SD sind die Resultate einer Messung.
Alle Instrumente liefern dariiber hinaus
Housekeeping- (HK-) Daten, die regel-
mifig abgefragt werden und Auskunft
iber den Zustand eines Instrumentes
geben.
SD2 Sample, Drill and Distribution | Lander-Subsystem
Subsystem
SESAME | Surface Electric Sounding and | Lander-Experiment
Acoustic Monitoring Experi-
ment
SFT Short Functional Test Testprozedur, die eine schnelle Uber-
priifung der Funktionalitit der Instru-
mente ermoglicht.
SI Systéme International d'Unités
sog. so genannt
SPE Solar Particle Event
SPENVIS |Space Environment
Information System
SRAM Static Random Access Spezielle Ausfiihrung eines RAM, bei
Memory dem der Speicherinhalt nicht zyklisch
aufgefrischt werden muss.
SRIM Stopping and Range of Ions in | Monte-Carlo-Programm zur Berechnung

Matter

der Coulomb-Wechselwirkung von Ionen
mit Materie.
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Akronym /

Abkiirzung Bedeutung Erlauterungen

Tab. Tabelle

TC Telecommand Sequenz von Daten, die in der Boden-
station abgesetzt wird und zur Steuerung
eines Weltraumexperimentes dient.

TV-Test Thermal-Vakuum-Test Test der H/W unter festgelegten Tem-
peratur- und Druckbedingungen.

TX Transmitter

u.a unter anderem

vgl. vergleiche

z.B. zum Beispiel

z.T. zum Teil

ZTC Zero Temperature Coeffizient

z. 7t zurzeit
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