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ORDFORANDENS TANKAR

S& dimper den d4 ner | eran breviada till sist, INFO nummer 2 1989.
Kraftigt férsenad tyvdrr (men den som véntar pA nagot gott etc.).
Férseningen beror inte bara pa en allmin l4ttja hos redaktéren
utan #ven pa att den samme har haft s.m.s. ‘fullt upp' pa ordinarie arbete,
nagon semester har &nnu inte varit att tinka pa& (naja, en och annan tanke
pa har nog férek it). Navil, nog med bortférklaringar fran min
sida nu har nl ju trots alit INFO i handen.

Vi har nu klarat av #nnu ett arsm&te som | &r gick av stapeln | Orebro.
Ungefér 20 personer var ndrvarande under sjilva férhandlingarna och det
framkom manga Intressanta synpunkter bade fran medlemmar och
férhoppningsvis blivande medlemmar. En liten skdrmutstédlining fanns
ocksa dir vi férhoppningsvis vdrvade en och annan ny medlem. Till nista
arsmote | Viasteras planerar vi att ha en station igang sa att vi kan
demonstrera hur satellitkérning gar till | praktiken, s& boka in detta
mycket intressanta arsméte | Visteras redan nu.

Utgivningen av fdreningens tva publikationer SAT INFO Bulletin och INFO
bladet kommer att #ndras | framtiden. Sat INFO Bulletin kommer |
fr att ut manad Istdllet fér som nu varje manad.
Férhoppningsvis kommer utgivningen av INFObladet att kunna &ka till sex
nummer per ar s& att resultatet blir en intressant publikation | manaden
hem till er brevidda. Detta kommer dock (som vanligt) att kriva ett dkat
bidragsinfiéde s& jag kan fylla INFO med nagot intressant.

| detta nummer avslutas serien om micro-sat. Uppskjutningen &r planerad
till den 10 November d& SPOT-2 skjuts upp. D4 kommer vi alitsa att pa en
gang fa ett tillskott pa fyra nya amatdrradiosatelliter i OSACR-serien.

En forsatt skén och trevlig sommar (med manga tillfillen att fixa den dir
trasiga rotorn och bdjda tvdmeters beamen) 6nskar jag er.

-PUY / Leif



SATURN V LAUNCH VEHICLE -281 FT.

W

I

SATURN V LAUNCH VEHICLE

SECOND STAGE (158,221 L8S.,
(S-11) THRUST

q—-——
[ FIRST STAGE (5-IC)
] DIAMETER 33 FEET
= HEIGHT_______ 138 FEET
= WEIGHT 5,022,674 LBS. FUELED
S 288,750°LBS. DRY
& ENGINES FIVE F-1
< PROPELLANTS — LIQUID OXYGEN (3,307,855 L8S.,
e INSTRUMENT 346,372 GALS.) RP-1 (KEROSENE)
P - (1,426,069 LS., 212,846 GALS.)
UNIT THRUST 7,653.854 LBS AT LIFTOFF
e o 17,653
THIRD STAGE SECOND STAGE (S-11)
h DIAMETER. 33 FEET
{5-1vB) HEIGHT_______81.5 FEET
]“ WEIGHT_____ 1,059,171 LBS. FUELED
79,918 LBs. DRY
1 e ENGINES FIVE J-2

PROPELLANTS __LIQUID OXYGEN (821,022 LBS.,
85,973 GALS.) LIQUID HYDRO)GEN

282,555

1,120,216 TO 1,157,707 LS.
INTERSTAGE 1,353 (SMALL)
8,750 (LARGE)

THIRD STAGE (S-1vB)

7

ENGINES. ONE J-2

(S-1C) THRUST
INTERSTAGE —8,08) LBS.

DIAMETER —21.7 FEET
HEIGHT—____58.3 FEET
WEIGHT. 260,523 LBS. FUELED
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PROPELLANTS — LIQUID OXYGEN (192,023 LBS.,
FIRST STAGE 20,107 GALS.) LIQUID HYDROGEN

(43,500 L8S., 77,680 GALS.)
178,161 TO 203,779 LBS.

INSTRUMENT UNIT

DIAMETER— 21.7 FEET
HEIGHT_______3 FEET
WEIGHT 4,306 1BS.
Pa grund av en pl i i sa | ar | nésta

nummer av INFObladet.

| stallel s4 drar AMSAT-SM sm stra till stacken

vad giller 20-arsfirandet av den férsta manlandningen. Se 4ven baksidan |



JA8-1b - en introduktion

ur JARL News, September 1988,s. 14-15;
6versatt och bearbetat for AMSAT-SM
av SM7DSE, Kent Larsson

Amatorsatelliten Fuji-OSCAR 12 (FO-12) firade sitt andra
levnadsadr den 13 augusti 1988. Trots att satellitens nickel-
kadmium batterier och solceller har visat vissa tecken pa
nedgang, har fA4 problem uppstdtt och satelliten arbetar
omvaxlande 1 analog och digital mode. Anvdndarna av mailbox-
funktionen, som introducerades férra juni, har ékat stadigt. Foér
nirvarande anvidnds mail-boxen av mer &n 200 stationer i 20
lénder.

Planer finns nu att modifiera och sdnda upp den JAS-1b satellit,
som konstruerades som en reserv for FO-12, och som har hallits
kvar pa marken alltsedan Fujis uppskjutning. Tills dess att den
sdnts upp, kommer denna satellit att &ven i fortsadttningen
kallas JAS-1b.

Den japanska rymdutvecklingsorganisationen (NASDA) planerar att
sdnda upp en s.k. Maritime Observation Satellite, MOS-1b, med en
tvaAstegs H-1 raket fran Tanegashima B8Space Center i februari
1990.

JARL har gjort en fértrégan om att fA sanda upp JAS-1b till-
sammans med MOS-

Nedan féljer en beskrivning av JAS-1b omloppsbana samt av de
storre modifieringar, som har utforts pA satelliten sedan JARL:s
beslut om uppsdndning.

JAS-1b omloppsbana

Eftersom JAS-1b ej &r férsedd med kick-motor kommer dess bana
att vara lika den som MOS-1b anvinder.

MOS-1b &r avsedd att anvindas fér studier av oceanografiska re-
surser och for att studera odlings- och miljéférhallanden genom
att anvanda tre typer av sensorer: tva infrardoda radiometrar och
en mikrovidgsradiometer. Siledes kommer satelliten att placeras
in i en solsynkron bana pad 900 km héjd med en inklination av 99
grader. I denna bana kommer satelliten att dagligen passera over
en given punkt pd jordytan vid ungefdr samma tid. Med en bana,
som passerar i narheten av nord- och sydpolen, kommer
satellitens markspAdr att skifta 1 véastlig riktning med ett
bestidmt belopp fér varje varv,sd att nastan samma spdr uppnds
var 17:de dag. Denna bana &r mycket 1lamplig for maritima
observationer.

Dock, med denna omloppsbana kommer solen att déljas av jorden
under ca 33 procent av varje varv. Eftersom omloppstiden &r
ungefar 103 minuter, betyder detta, att kraft kan produceras av
satellitens solceller under endast 69 minuter. Under de
Aterstiende 34 minuterna maste strém dras fran satellitens
nickel-kadmium batterier.

For JAS-1b, som dr liten och har en begrdnsad kapacitet vad gal-



ler Kkrattproduktionen, 4r detta inte en idealisk bana. Darfor
har det o6vervagts att skapa en gynnsammare kraftproduktion genom
att hoéja apogeen hos JAS-1b:s bana med flera hundra kilometer
jamfort med MOS-1b:s bana, och darigenom gdéra banan mer
elliptisk.

JAS-1b har ingen kick-motor och kan sdledes ej sjdlv dndra bana.
Dock kan en extra "kick" erhdllas genom att brdnna av det brans-
le som finns kvar i det andra raketsteget hos H-1 farkosten
efter separationen fran MOS-1b.

Exempelvis, skulle en hdjning av apogeen med 300 km till 1200
km, ca 150 dagar efter uppskjutningen, resultera i en sinkning
av eklipsférhdllandet (d.v.s. férhdllandet mellan omloppstiden
och eklipstiden) sd att satelliten frdn ca dag 300 till dag 470
skulle befinna sig en bana utan eklips. Under denna period
skulle satellitens kraftsituation férbittras patagligt och den
skulle Kkunna klara av en kontinuerlig drift under férlangda
tidsperioder.

Transpondrar

Frekvenser och moder (se tabellen nedan) ar lika som foér FO-12.
Analogsystemet bestdr av en inverterad heterodyntransponder med
en bandvidd av 100 kHz och som arbetar med en mode J upplink pa
145 MHz och en nerlank pA 435 MHz.

Det digitala systemet fungerar som en mailbox, som anvinder sig
av ett AX.25 (level 2) protokoll. Stationer som idag utnyttjar
Fuji kommer att kunna anvanda JAS-1b utan nidgra modifieringar av
8in utrustning.

Analogsystem (mode JA)
Uppléank frekvens: 145.90 - 146.00 MHz
Nerldnk frekvens: 435.90 - 435.80 MHz
Moder: CW, SSB

Digitalsystem (mode JD)
Uppléank frekvens: 145.85 .87 .89 .91 MHz
Nerlédnk frekvens: 435.91 MHz

Antennsystem

Den lutande sprotantenn som anvdnds fér mottagning hos Fuji har
riktverkan, vilket betyder att satelliten i vissa ligen inte tar
emot upplénksignalen sd bra. Hos JAS-1b anvénds en ringformad
turnstile antenn for att ta emot upplinken. Detta reducerar
riktverkan och m6jliggoér en stabilare upplanksignal fran
markstationerna. Fo6r sadndning anvinds samma turnstile antenn som
den som idag anvands hos Fuji fér  det digitala
sdndningssystemet. Dock kommer hos JAS-1b bidde de analoga och de
digitala systemen att dela pd samma sindningsantenn.

Solceller
Fuji har 979 kiselsolceller, var och en 2x2 cm stora, vilka pro-

ducerar en total effekt av i genomsnitt 6.5 W (omedelbart efter
uppskjutning) . Med denna effekt 4r en kontinuerlig drift av det



digitala systemet ej m6jlig, eftersom systemet drar effekt fran
batterierna aven niar satelliten befinner sig i solljus.

Hos JAS-1b kommer en stoérre kapacitet hos kraftproduktion att
uppnas genom anvidndandet av solceller av gallium-arsenid,vilka
har en hégre verkningsgrad &n de kiselceller som anvdnds pa
Fuji, och genom att 6ka satellitens storlek och darigenom ocksa
antalet ‘celler. Satelliten kommer att forses med omkring 900
celler som mdter 1x2 cm, och med ca 620 celler som mdter 2x2 cm.
Detta resulterar 1 en 6kning av kraftproduktionen till omkring
11 W (omedelbart efter uppskjutning). Med denna strémkapacitet
kommer CPU och minne att kunna arbeta kontinuerligt &dven vid ett
eklipsférhdllande pA 33 procent. Vidare kan sidndaren arbeta
under ldmpliga tidsintervall.

Den forbidttrade stomforsdrjningen medger dven att en viss del
av 6vervakning och styrning av satellitens inre funktioner kan
overlAtas till satellitens egen inbyggda dator.

Dimensioner

JAS-1b mdter 440 cm i genomskdrning och 470 mm i héjdled och har
liksom Fuji, 26 polyhedrala facetter. Dessa dimensioner &r de
samma som hos Fuji utom det att Fuji mdter 400 mm tvirsodver.
BAde JAS-1b och Fuji vager ca 50 kg.

Férutom att vara stdrre och férsedd med en annan antennuppsétt-
ning &n Fuji, kommer satelliten att vara mérkbla i stdllet for
brun genom att den anvinder gallium-arsenid celler i stdllet

fér solceller av kisel. Om allt gar bra, hoppas vi kunna presen-
tera JAS-1b:s stolta uppenbarelse pad dessa sidor ndgon gang
under sommaren nadsta ar. Vi ser fram emot detta.



SCAR fran grunden!

AV SM7ANL, REIDAR HADDEMO, TULPANGATAN 23, 252 51 HELSINGBORG
(C) COPYRIGHT. SKRIV GARNA, RING INTE !

DEL 2 AV SM7ANL’S GRUNDKURS 0OM AMATORRADIO-SATELLITER.

I forra avsnittet inledde vi med en kortfattad éversikt av de
stora personerna i astronomins dldre historia. Det &r ju sa,
att ldran om vara satelliters banor och uppférande 1 rymden
f8l jer samma lagar som °‘naturliga satelliter’ t ex planeterna i
vart solsystem. Denna snabb-resa pa 6000 ar firde oss fram till
Johannes Kepler, Galileo Galilei och Isaac Newton, (ja, jag vet
— Bir Newton hann vi aldriq riktiqgt fram till, men vidl omnim—
nande av hans berémda gravitationslag - firebadad av bade Kep-
ler och Galilei.)

Dirmed var vi alltsa framme vid de grundliggande principerna
och lagarna fér det som gir att vara satelliter (av alla slag)
fungerar som de gir. Det dr alltsa den gren av astronomin som
kallas ‘celest mekanik’, som vi skall dgna oss at ett tag
frambver. Dagens avsnitt skall till stérre delen dgnas fortsatt
genomgang av KEPLERS tre lagar, skrivna amkring 1609, (den
tredje lagen dock 14618). Dessa lagar dr som vi kunde konstatera
egentligen konsekvenser av de stiérre sammanhangen, bl.a.
‘tyngdlagen’ eller ‘den allminna gravitationslagen', formulerad
och beskriven av den engelske vetenskapsmannen Sir Isaac Newton
(1642-1727) i ‘Principia’ ar 1687. Didr redaovisar Bir Newton
sina tre riérelselagar:

1) Tréghetslagen
2) Accelerationslagen
3) Lagen om verkan och aterverkan

I samband med att vi ndrmare diskuterar olika satellitbanor
skall vi aterkomma till detta.
Dessa lagar kinde inte Kepler till, men han kom &énda fram till
dn 1 dag korrekta iakttagelser och lagar f6r bl.a. planeternas
riérelser genom frémst praktiskt arbete med observationer, det
man kallar empirisk forskning.

Keplers firsta lag lyder alltsa sa, om vi denna gang tillampar
den pa vara satelliter:

En satellits bana dr en ellips, i vars ena brinnpunkt
jorden befinner sig.

1 fbrra avsnittet bérjade vi studera vad en ellips egentligen
dr f6r nagot, och vi kunde konstatera, att en ellips dr ‘en av
de koniska sektionerna‘. Se férra numret av INFO.

Vi skall nu se litet nirmare pa ellipsen. Jag kommer 1 fort-
sdttningen att markera viktiga ord och uttryck genom att skriva
dessa med stora bokstiver, VERSALER. Eftersom det ir sa vanligt
att dessa ord anvidndes ocksa pa engelska (m: anvinder astan

7



alltid det engelska uttrycket) sa skriver jag det engelska
ordet inom parentes efterat. Om du skall fa nagon behallning av
den hdr kursen F4r du l8ra dig bada uttryckens betydelse.

)

Fig 1.

2a

F1 och F2 = ellipsens tvad BRANNPUNKTER (FOCUS, pluralis FOCI,
FOCAL point)

2a = STORAXELN (MAJOR AXIS)
a = HALVA STORAXELN (SEMI MAJOR AXIS)
2b = LILLAXELN (MINOR AXIS)
b = HALVA LILLAXELN (SEMI MINOR AXIS)
2c = avstandet mellan ellipsens brannpunkter
€ = avstandet fran en brinnpunkt till ellipsens MEDELPUNKT
M = ellipsens MEDELPUNKT (DRIGIN)
X, y = AXLAR, RADIUS VECTOR (AXIS)
=

e ellipsens EXCENTRICITET (ECCENTRICITY) (ej i figuren)
Storheterna ovan har en del matematiska samband. Hir dr de vik-
tigaste:

Summan av avstanden x och y (x+y) &r alltid konstant.

Eller: En ellips 8r en plan kurva, bestaende av alla de punkter
S, vars avstand till tva givna punkter F1 och F2 har en konstant
summa.

Eller pa dnnu ett s&tt: Brinnpunkterna i en ellips, F1 och F2,
befinner sig dir summan av strickorna x och y dr konstant.

Strickorna a, b och c utgdr sidorna 1 en ‘sfirisk triangel’.
Deras samband kan uttryckas matematiskt:

2 2 2
c = a = b

Man beh8ver tva parametrar f8r att ridtt kunna beskriva en
ellips, t. ex. a och b, a och c eller b och c.

I det f81jande skall vi se, att det finns flera parametrar som
kan anvindas pa liknande sitt nidr man vill definiera en ellips,
eller uttryckt med ‘vara intressen’ — att faststilla en bana fir
en satellit, ellipsformad eller cirkuldr.



En sadan viktig parameter &r EXCENTRICITETEN (ECCENTRICITY).
Man kan enklast firklara detta uttryck sa, att det ir ett satt
pa hur ‘avlang’ eller ‘rund’ en ellips dr , hur mycket ‘till-
plattad® som ellipsen dr. Som du kan se av figuren, maste det
vara sa, att ju mindre avstandet mellan de bada brinnpunkterna
ar (2c), desto mer niérmar sig figuren en cirkel, dir de bada
brannpunkterna F1 och F2 sammanfaller. Excentriciteten (e) ut-
trycks 1 ett tal mellan O och 1. Nir @ = O har vi fatt en cir-
kel. Vi kan da se, att a = b. Nir @ = 1 har ellipsen ‘utplat-
tats’ sa att den blivit ett ‘rakt streck’, egentligen en ‘para-
bel’, dir 2c = OO (Om e > 1 har vi fatt en ‘hyperparabel ‘).

Matematiskt kan excentriciteten (@) uttryckas sa:

2 2
e =1 - (b/a) @ = ett tal mellan O och +1

Vidare giller, vilket kan hirledas av det vi nyss lirt oss:
c=a#*aea Om a = b, ér e = 0. Figuren ér en cirkel.
Vi har nu fyra anvindbara parametrar, och fortfarande gdller
att det behdvs tva av dem fiér att faststilla en ellips, eller
alltsa en satellits bana:
a = halva storaxeln

4 avSTaNaet aeilan OrannPuNKLen OCN AeaelpuUNKTEN
® = sucantriciteten

—d. OB: Ge MNila EI11PSEN Ppa L1 aNNaAl SaTl, &S00 €N Satellitbana:

E,,?/,///////////////////////
////

Fig. 2.

Jorden befinner sig, enliqgt Keplers férsta lag, i den ena brinn—
punkten, F = jordens medelpunkt. Satelliten kretsar i en ellip-
tisk bana. Den punkt dir satelliten befinner sig nirmast jorden,
(P) , kallas PERIGEUM (PERIGEE) och den mest avligsna punkten 1
banan (A) APOGEUM (APOGEE). (Dessa uttryck gdller fér jordiska
satelliter, annars ‘perihelium’ och ‘aphelir -°.)



Satellitens H8JD (H) blir da = RADIUS VECTOR (r) minskat med
JORDENS RADIE (R). (Jordens medelradie = ca. 6378 km)

Den punkt som ligger rakt under satelliten, d.v.s. den punkt dir
RADIUS VECTOR (r) skir jordytan, kallas SUB-SATELLIT PUNKT (S),
(SUB-SATELLIT POINT).

som Yverfirt till det som
]

Vi kan nu diskutera Keplers andra lag
gdller f8r vara satelliter kan skriv

En rit linje (RADIUS VECTOR, r 1 fig) som sammanbinder jor-
dens medelpunkt med satelliten, 8verfar pa lika tider lika
stora ytor.

Det betyder, att om de skuggade ytorna i fig 2. 8 1lika stora,
s4 tar det lika lang tid fér satelliten att ga fran a till b som
att ga fran d till c. Av detta firstar vi, att satellitens has-
tighet inte dr densamma i hela den elliptiska banan. Hastigheten
&r stdrst vid perigeum och 1l&gst vid apogeum. Figuren nedan
visar detta. Mellan varje punkt i banan har satelliten anvint
lika lang tid, men som synes, den har bBkat hastigheten ju ndrma-
re perigeum den kommer, och hinner dirfér avverka en mycket
langre stricka dir.

Fig. 3

Vi har hela tiden bara talat om elliptiska satellitbanor. Finns
det da inga satelliter som har cirkuldra banor 7?7 Teoretiskt
skulle det kunna finnas det. Men i sa fall giller dndaA det vi
tidigare sagt hidr ovan, eftersom vi ju kunde konstatera tidig
re, att en cirkel endast 4r ett specialfall av en ellips. I
praktiken finns det knappast nagra helt cirkuldra satellitba-
nor. XAven de till synes helt cirkuldra dr i sjdlva verket svagt
ellipsformade, men alltsa med liten skillnad mellan apogeum och
perigeum. Men sadana banor kan man i amatérradiosammanhang rik-—
na som cirkullra, varvid banberidkningarna blir enklare. Dit hér
de flesta av vara amatérradiosatelliter, utom PHASE 3 (OSCAR 10
och OSCAR 13) samt de vanliga vidersatelliterna. LAt oss jamfé-—
ra perigeum och apogeum fbr nagra av dem (ungefdrliga varden):

SATELLIT: PERIGEUM: APDGEUM:
0SCAR-11 670 KM 689 KM
0SCAR-12 1475 KM 1493 KM
NOOA-09 838 KM 861 KM
MET 2-15 937 KM 957 KM

(Fortsidttning fdljer.)



AMATORRADIOSATELLITENS HISTORIA
Av Leif Mbller / SMOPUY

OSCAR 5

| slutet av 1965 beslutade sig en grupp studenter pa Melbourne University
i Australien f6r att bygga en amatérradiosatellit. Ingen hade tidigare
erfarenhet av satellitbygge och for att projektet skulle kunna realiseras
sa tog man kontakt med PROJECT OSCAR | USA som lovade att ta hand om
den slutliga kontrollen av satelliten och att hitta ett lampligt
uppskjutningstillfdlle. D&drmed pabdrjades konstruktionen av
Australis-OSCAR 5 (A-O-5). Gruppen ville bidraga med en unik och viktig
satellit till OSCAR-serien. Men pa grund av bristande erfarenhet sa valde
de att bygga en relativt enkel satellit. Konstruktionen som blev klar i Mars
1966 blev trots allt en tekniskt avancerad satellit med manga nyheter. Tre
mal sattes upp fér A-O-5:

1) Utvardera hur bra det skulle ga att anvdnda 10-meters bandet som
nerlank for transpondrar i framtida satelliter.

2) Testa ett passivt iskt system for attity ilisering.

3) Demonstrera hur en satellit skulle kunna kontrolleras fran jorden via
kommandon som sénds upp till satelliten.

Féljande ingick i satelliten: en telemetrifyr pA 144.050 MHz / 50 mW. En
telemetrifyr pd 29.450 MHz / 250 mW vid uppskjutningen. En
L di gare med dekoder, ett sju-kanaligt analogt telemetri
system och ett kraftsystem bestaende av ett alkaliskt batteripaket. Det
fanns ingen transponder ombord. Den 1 Juni 1967, 15 manader efter
satellitens fardigstiliande, levererades den till PROJECT OSCAR |
Kalifornien. Uppskijutni var pl d till bérjan av 1968. Pa grund av
manga mrsenlngar som till slsl ledde till att ‘host-mission’ blev instilit
sd blev ocksa A-O-5 utan uppskjutningsmdjlighet. | Januari 1969 bildades
s4 AMSAT (the Radio Amateur Satellite Corporation) for att bittre kunna
samordna insatserna pa olika hall. AMSAT's fbrsta uppgift blev att hitta
ett lampligt uppskjutningstillfalle fér A-O-5. Miljbtester av satelliten
visade pa nagra sm& brister som AMSAT rattade till. Till sist hittades en
lamplig uppskjutning. Den 23 Januari 1970 flég sa& A-O-5 till viders
tillsammans med satelliten 1TOS-1 i en DELTA-N raket fran NASA.
Tidigare OSCAR satelliter hade alla &kt snalskjuts med raketer fran US Air
Force.

Satelliten uppférde sig nistan perfekt, en liten fadds hindrarde telemetri
fran att sindas via 29 MHz-fyren. Samma data fanns tiligingligt pa 144
MHz-fyren s& det ledde inte till nigra stc  problem. " 't magnetiska
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attitydkontrollsystemet fungerade perfekt, satellitens ‘spin-rate’
minskade fran 4 varv per minut till 0.1 varv per minut under de fbrsta tva
veckorna. Ett nit av markstationer sinde kommandon till satelliten och
slog pa och av 29 MHz-fyren fér att studera vagutbredningen. Fyren
anvindes bara under veckosluten for att pA sA vis spara strém. Det férsta
kommandot till satelliten sidndes under varv 61 den 28 Januari 1970.
Prestandamaitningar pA 29 MHz-fyren bekriftade teorierna om detta bands
lamplighet fér nerliank och det skulle ocksd komma att anvindas | OSCAR
6, 7 och 8.

Aliteftersom Dbatterierna tog slut tystnade ocksa fyrarna. 144 MHz-fyren
tystnade efter 23 dagar och 29 MHz-fyren forsatte att sinda med
reducerad effekt | 46 dagar. A-O-5 uppfylide alla tre mal som hade satts
upp for projektet och hade dessutom visat att markstationer kunde ta
emot och behandla komplext telemetridata.

OSCAR 6

Den 15 Oktober 1972 placerades OSCAR6 | en cirkuldr bana pa 800
kilometer tillsammans med vidersatelliten NOAA2. Med OSCAR 6 togs det
definitiva klivet till mer operationella satelliter och OSCAR6 var ocksa
den férsta satelliten i Phase |l serien. Livsidngsdsmalet sattes till ‘minst
4,5 ar. Alla tidigare satelliter i OSCARserien hade varit operationella
mindre en ett &r. For att kunna uppna den avsedda livslingden behtvdes
fyra saker ombord pa satelliten:

1) Ett kraftfullt telemetrisystem som Overvakade alla vitala system
ombord.

2) Ett flexibelt & dosy som tillit olika delar av satelliten att
slas av och pa.

3) Redundans av kritiska system.

4) Ett kraftsy bestdende av solceller som laddade ett batteripaket.

Telemetrisystemet bestod av 24 kanaler och kommandosystemet k&nde
igen 35 kommandon. Transpondern var 100 kHz bred med nerlank pa 29.45 -
29.55 MHz (10 m) efter de goda erfarenheter man hade haft med OSCARS's
10 metersfyr. Effekten pa nerlinken var 1 W. Upplinken var 145.9 - 146.0
MHz med en extrermt kinslig mottagare. 10 Watt och en rundstralande
antenn réckte for att kéra OSCAR6. En fyr pad 435 MHz anvéndes for att
sinda telemetri. Ett avancerat magnetiskt attitydkontrollsystem baserat
pa de ‘goda erfarenheterna fran OSCARS5 bidrog ocksa | hég grad till att
gbra OSCARG6 lattkérd. En stor nyhet var en digital breviada. Speciellt
utrustade markstationer kunde ladda meddelanden i breviddan med
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morsekod. Meddelandet kunde sedan spelas av antingen pad kommando fran
en markstation eller ocksa kontinuerligt. Brevladan anvindes flitigt fér
att skicka meddelanden mellan kontrollstationer i USA och Kanada.
Information om OSCAR7 bade fére och efter uppskjutningen lades ocksa in
breviadan. OSCARG6 blev en succé som fungerade i 4,5 ar trots nagra sma
problem, bland annat slutade 435 MHz-fyren att fungera efter ungefiar 3
manader. Fyren fungerade dock sa pass linge att man hann utvirdera 435
MHz som nerlank fér kommande satelliter. Delar till OSACR6 byggdes i
USA, Visttyskland och Australien. Markkontrolistationer fanns i USA,
Visttyskland, Australien, England, Ungern, Marocko och Nya Zeeland.
Markstationer i 6ver 100 ldnder anvdnde satelliten.

OSCAR 7

Den 15 November 1974 placerades OSCAR7 i bana och for térsta gangen
hade amatérradiovariden tva operativa satelliter i bana samtidigt. Tva
transpondrar fanns tiligdngliga i OSCAR7, den ena med 146 MHZ upplink
och 29 MHz nerldnk (Mad A) och var en kopia av den som fanns i OSCARS.
Den andra var en nyutvecklad Mod B transponder med 432 MHz upplink och
146 MHz nerlink med en uteffekt av 8 W. PEP. Mod B transpondern
utvecklades och byggdes av AMSAT-DL. OSCAR?7 innehdll ocksa en digital
brevidda av samma typ som den som fanns i OSCAR6. En ny typ av
hdghastighetstelemetri fanns ocksa som s&nde rity. Fyrar fanns pa 146
MHz, 435 MHz och 2304 MHz. Fyren pa 2304 MHz var en av de tekniskt sett
mest inter a experi bord men pa grund av internationella
frekvensplaner sa tillats inga ingar pa den frek sa fyren kunde
aldrig testas. Frekvenserna fér Mod B transpondern valdes sa att
kommunikation mellan OSCAR6 och OSCAR7 skulle bli mdjlig.
Markstationen sénde upp till OSCAR7 pa 435 MHz som sedan sdnde pa 146
MHz direkt till OSCAR6 som sedan sdnde ner pad 29 MHz. Manga sadana
kontakter genomférdes ndr OSCAR7 var i Mod B och satelliterna lag nira
varandra. OSCAR7 fungerade mer en 6,5 ar och tystnade i mitten av 1981.
Anledningen till att satelliten slutade att fungera, tror man, var att
OSCAR7 kom in en treveckors eklipsperiod med totalt morker 20 minuter
varje varv. Nar eklipsperioden borjade sjbnk temperatuen i satelliten och
det troliga var att ett batteri slutade fungera.

OSCAR 8

Efter den lyckade uppskjutningen av OSCAR7 bérjade AMSAT's designteam
att arbeta pa en ny klass av amatérradiosatelliter som skulle komma att
g4 under benamningen PHASE Il och k& k av héga iska
banor. | bérjan av 1977 stog det dock klart att OSCAR6 ndrmade sig slutet
av sin livslangd och dven OSCAR7 skulle ka @ hinna ty a innan en
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PHASE |IlIl satellit fanns klar. Arbetet p& PHASE Il avbrots och det
bestdmdes att en till satellit i PHASE |l serien skulle byggas och skjutas
upp fér att erhdlla kontinuerlig satellitservice for alla tusental
radioamatérer och skolor virlden runt som hade byggt upp markstationer
och dessutom sttt AMSAT ekonomiskt.

Tva transpondrar fanns ombord, en Mod A med uppdnk 145,850 - 145,950
MHz, nerldnk 29,400 - 29,500 och en Mod J med upplink 145,900 -
146,000, nerldnk 435,100 - 435,200 MHZ. Bada transpondrarna kundu
anvdndas samtidigt sd linge batteriernas laddning tillat det.
Upplénksfrekvenserna ¢verlappade varandra sa att en upplanksignal kunde
aterutséndas pa de tva skilda nerldnkarna och pa sa vis kunde man enkelt
jamidra de bada transpondrarna. Tva fyrar fanns ocksd som sande
morsetelemetri pa 29.402 MHz och 435.095 MHz med en effekt av 100 mW.
OSCAR8 fungerade perfekt fran uppskjutningen i Mars 1978 till mitten av
1983.

Fortsattning i INFO 3/89

e
oncrous

e

AMSAT-OSCAR 8 [ I block diag
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Ett litet bevis for att den g iondra banan verk fi
Av Leif Méller / SMOPUY

Om man tvivlar pa att den geostationdra banan verkligen ligger paA 36000
kilometers hojd si& kan man utféra fol] lilla rék peartion for att
forvissa sig om att den faktiskt inte gdr det |

Enligt Newtons gravitationslag sa paverkas tvA kroppar av en kraft som 4r
proportionell (med en konstant g) mot produkten av massan av de tva
kropparna och Inverterat proportionell mot andet mellan kropparna |
kvadrat (pust).

Kraften som jorden paverkar satelliten med blir: F=g*m*M/r2

M dr jordens massa, m &4r satellitens massa och g &r
gravitationskonstanten.

Det #r brukligt att 4nda Jord i p=9g-°'M
eftersom den 4r kéind med mycket stérre predslon 4n g och M separat.
u = 398601.8 km¥/s2

En g i bana ki h av att satelliten sedd fran jorden star
stilla. Med andra ord sa skall satellitens vinkelhastighet vara den samma
som jordens. Fragan &r alltsa vid vilkan banhdjd detta Intriffar.

Om man bal ar centrifug hos nér 9
4r den samma som jord mot mellan satelliten och
jorden sa kommer man att se att denna balans endast dr mdjlig f6r en hdjd:

hojden hos den geosationdra banan. Med andra ord:

mey2er - (mem)/r2
Centrifugalkraften Attraktionskraften som jorden
som paverkar satelliten. paverkar satelliten med.

Vi kan dividera bada sidorna med m och p& sa vis bli kvitt satellitens
massa fran ekvationen som nu kan skrivas som:

Y2er = p/r?

r &r avstandet fran jord ittpunkt till och det vi ar
intresserade av.

rléses ut ur ekvationen:

r=3n?)



Y ar i inkelhastighet som skulle vara lika stor som jordens
vinkelhastighet.

Jordens vinkelhastighet bestar av tva komponenter, jordens rotation kring
jordaxeln och jordens rotation kring solen. Rotationen kring jordaxeln ar
360 grader per dygn. Ett varv runt solen tar 365.25 dagar. Tillskottet fran
denna rotation blir da& 360/365.25 = 0.98563 grader per dag. Jordens totulu
vinkelhastighet blir dd 360 + 0.98563 = 360.98563 grader per dag ellur
72.92*10°8 radianer per sekund.

Nu kan r bsas.

r = 3V(398601.8/(72.92°10°6)2) = 42164.6 km. Med en medelekvatorradic
pa 6378.144 km blir alitsa hdjden rdknat fradn jordytan ut till geosauonai
bana 42164.6 - 6378.144 = 35786.520 kilometer. Som en extra liten
bonus kan vi ocksd rdkna ut vilken hastighet en satellit har i den
geostationdra banan genom att multiplicera vinkelhastigheten ¥ ned
radien r : 72.92°10°® * 42164.6 = 3.075 km per sekund.

Hela detta rikneexempel bygger pa att jorden &r en exakt sfar och 1
verkliga livet sta inte de f nade siffrorna exakt.




(N-ORRIT OPERATIONS Fortséttning fran INFO 1/89

‘The MICROSAT spacecraft are designed for autonomous operation. It
in anticipated that command stations will not be continuously
nvnilnble and that any power emergency on board the satellite can
b looked after by the flight computer.

"nfiware changes or additions will be made by command stations.

Pownlink Performance

The three MICROSATS which are primarily used to transmit and re-
lny educational information and amateur radio communications in
the form of AX.25 packets must have adequate system performance
to simple receivers. A BPSK downlink signal with an Eb/No of 9.6
dB provides a bit error rate (BER) of one error in 100,000. An
ndditional signal margin of 10 dB, i. e. an 19.6 dB Eb/No, in-
aures a usable bit error rate. This error rate is considered ac-
ceptable under the AX.25 protocol which detects errors and au-
tomatically requests retransmission in order to guarantee accu-
rate data reception. The following table shows the downlink per-
formance of the system:

Spacecraft Transmitter Power (4.0 Watts): +6.0 dBW
Tpacecraft Transmission Losses: -0.7 dB
Spacecraft Antenna Gain: +2.0 dBiC
Downlink EIRP: +7.3 dBW
Pownlink Path Loss (437 MHz at 3340 km): -155.7 dB
Polarization Loas: -3.0 dB
Atmospheric and Ionospheric losses: -0.3 dB
Tsotropic Signal Level at User Antenna: =-151.7 dBW
User Antenna Gain: 0.0 dBi
User System Noise Temperature: 450 K
User G/T: -26.5 dB/K
llser C/No: +50.4 dB-Hz
User Eb/No at 1200 bps: 19.6 dB
User Eb/No at 4800 bps: 13.6 dB
Required Eb/No for 10E-5 BER: 9.6 dB
Iink Margin, 1200 bps, max slant range: 10.0 dB
Link Margin, 4800 bps, max slant range: 4.0 dB

Maximum slant rdnge occurs when the satellite is on the user hor-
izon. At closest approach the satellite will frequently be at a
range of 1000 km or less at which point the user link margins im-
prove to about 15 dB at 1200 bps and 9 dB at 4R00 bps.
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At 1200 bps, adequate margins exist. When 4800 bps is b
used, it will be necessary for the user to improve stativu 1.~
ceiving equipment. This can be done by upgrading to a good quul-
ity dipole or steerable beam antenna and a GaAsFET preump. It
will also be necessary to provide for precise receiver frequency
tracking due to the increased bandwidth of the downlink signal.
Such upgrades are conceivably integral parta of improving LUl
user terminal to 4800 bps capability.

Performance of the satellite is expected to meet nearly all )
the requirements for reception by users with simple equipment.
Clearly, better results will occur with more sophisticated u.icr
stations.

BRAZSAT is primarily intended to transmit educational informution
in the form of telemetry and various stored announcementuy st
must have adequate system performance to even simple receivers.
For an FM system using conventional NBFM techniques the muduln-
tion index is between 4.5 and 5.5. The FM threshold for such «
receiver requires an input signal-to-noise ratio to the discrimi-
nator of very nearly 10 dB. In order to get adequate sigunl
quality, a margin of 6 dB should be attained. Thus, an input /i
of 16 dB is required. This will result in an output S/N of ncur
ly 42 dB, theoretical. Further, a user terminal with a nuiae
figure as poor as 7 dB (corresponding to a noise temperature ui
1160 K) is assumed.

Adequate reception using hand-held or equivalent equipment witn
poor antennas in poor locations (such as the inside of building::)
is desired. The following table shows the link performance uniui
these conditions:

Spacecraft Transmitter Power (4.0 Watts): +6.0 dbw
Spacecraft Transmission Losses: -0.5 dB
Spacecraft Antenna Gain: +2.1 dBiC
Downlink EIRP: +7.6 dbw
Downlink Path Loss (437 Miz at 3340 km): -146.2 dB
Polarization Loss: -3.0 db

A P ic and ¢ Losses: =1.5 dB
Isotropic Signal Level at User Antenna: =14%5.1 dbs
User Antenna Gain: =2.0 din (b))
User System Noise Temperature: 11w K
User G/T: =32.6 db'k
User C/No: +52.9 dis-li.
User Signal Level (in 20 KHz bandwidth): 9.9 dbb

While the desired S/N is not attained at maximum slaul

(near A0S and LOS) the signal is still at the FM thrcuhcld w:

gives an  “put S/N of about 36 dB. At closest approach Li. .

tellite . .1 frequently be at a range of 1000 km or luuu wi !
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the input S/N will be as large as 18 dB.

Ay improvements to the receiving station will significantly im-
jrove thia situation.

liplink Performance

It in assumed that user uplink equipment for LUSAT and PACSAT
will be comparable to the equipment used for the downlink with
the exception that FSK modulation is employed rather than BPSK.
For a bit error rate of one part in 100,000, an uplink Eb/No of
15.8 dB is required. Modest uplink power (10 ...m')’ and simple
circularly polarized antenna are assumed. Uplink performance is
an follows:

User TX Power Output: +10.0 dBW
liser Station Lossea: -1.0 dB
liser Station Antenna Gain: +2.0 dBiC
liser Station EIRP: +11.0 dBW
liplink Path Loss (146 MHz at 3340 km): -146.2 dB
Polarization Loss: -3.0 dB
Atmospheric and Ionospheric Losses: -1.0 dB
Tsotropic Signal Level at Spacecraft: ~-139.2 dBW
Spacecraft Uplink Antenna Gain: 0.0 dBi
Spacecraft Receiver System Noise Temperature: 1000 K
Spacecraft G/T: -30.0 dB/K
Spacecraft C/No: +59.4 dB-Hz
Spacecraft Eb/No at 1200 bps: +28.6 dB
Spacecraft Eb/No at 4800 bps: +22.6 dB
Required Eb/No for 10E-5 BER: 13.8 dB
Link Margin, 1200 bps, max slant range: 14.8 dB
Link Margin, 4800 bps, max slant range: 8.8 dB

Margins are adequate at both uplink speeds for a modest transmit-
ting station, although, as with the high speed receiver, it will
be necessary to add frequency tracking to a tramsmitter to be
uned at 4800 bps.

Performance on the user uplink is expected to be adequate to meet
all mission requirements.

MICROSAT COSTS

The MICROSAT spacecraft is a new satellite ¢ ept and mv un-
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dergo the development engineering associated with such a jruje-t.
In a business environment, this non-recurring engineering 1 &
major portion of the cost of the firat programs to use the nes
satellite. In this case, however, volunteers are providimg mu. n
of the non-recurring engineering. In order to share thiu burdcu,
AMSAT-NA is trying a unique approach to-.cost sharing. For the-
first time AMSAT will launch four satellites on a single misuion.

All of them will be of the MICROSAT design. The six orgaui nln‘

participating in the activity will be TAPR, AMSAT-NA, AM:
BRAMSAT, Weber State College, and the ARRL. In this way, .
non-recurring engineering can be shared over all four MICKUIAT.
and several .organizations.

The TAPR and AMSAT-NA organizations will be involved heuvily 1t
the development of the satellite system. Volunteers frow tull,
organizations are providing engineering effort to offset Lhe cuat
of the development.

Hardware Costs Estimate
AMSAT-NA has received firm prices on all of the costly itcus 11
the satellite and have good estimates on all of the other wvquij
ment. The costs for hardware break out as follows:

Solar Panels (Solarex): $14,500

Honeycomb Panels (Heath-Techna): § 1,200

NiCd Batteries (G.E./Gates): $ 6,400
Module Frames: $ 1,500
Machined Parts: $ 3,500
Electronic Parts: $ 5,000
Total: $32,100

Labor and Satellite Price

Based on this hardware cost per satellite and assuming thuat .
engineer is to be paid full time for work on all four satelliitc.
in addition to volunteer labor contributed during the onc eul
development time frame, AMSAT-NA has concluded on u prive .1
$50,000 per satellite. There is no profit associated with U
activity and virtually no overhead is being considered. It 1
intended that overhead and most of the capital equipment bv 1wt
ed by the organizations participating in the develojpumcnl wi
sions.

PROJECT MILESTONES

Informal MICROSAT proposals were initially made in Noviwicr
A Preliminary Design Review was held in Boulder, Coloradu .
2 through 4, 1988 and a software group meeting was held i
tember 17 and 18, 1988. A Final Design Review is schedule
the end of this year; integration and testing will bLegin car
1989 in order to meet the launch date later in the spriu:.

A prototype flight computer has been completed and 1 lwi.
for sof‘vare development. Prototype transmitters aud 1.
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are nearing readiness for testing as are AART boards. A mechani-
rnl nanasembly has been constructed and shake tested very succes-
fully. CAST volunteers have been testing a low resolution camera
~f the model intended for flight.

Werkly or bi-weekly reports that follow will contain information
about  individual team members and their progress on their parts
of the project. Ground station equipment and project utility
will also be treated.

GLOSSARY
AART Addressable Asynchronus Receiver Transmitter
AMSAT The Amateur Radio Satellite Corporation
AMSAT-LU AMSAT of Argentina
AMSAT-NA AMSAT of North America (U. S. and Canada)
ARRL, The American Radio Relay League
RCR Battery Charge Regulator
BER Bit Error Rate, a ratio
RPSK Binary Phase Shift Keying
BRAMSAT AMSAT of Brazil
RRAZSAT MICROSAT of BRAMSAT, Peacetalker or Project Dove

Canted Turnstile
turnstile antenna where the elements do not all
lie in the same plane but are symmetrically bent

out of it

c/No Carrier to Noise ratio in a one Hz bandwidth

Fb/No Energy per bit, noise power density

FDAC Error Detection And Correction

FM Frequency Modulation

FSK Frequency Shift Keying

G/T Gain per noise temperature

HDLC High-level Data Link Control procedures

IF Intermediate Frequency

ITy International Telecommunications Union

LEO Low Earth Orbit, generally, circular orbits up to
2000 km above the surface

LNA Low Noise Amplifier

LUSAT AMSAT-LU MICROSAT, an orbiting mailbox
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MICROSAT New AMSAT-NA satellite bus concept

NiCd Nickel-Cadmium, a battery cell type

NRZ-1 Non Return to Zero - change on one (Inverted)

NRZ-L Non Return to Zero - Level (digital data)

OSCAR Orbiting Satellite Carrying Amateur Radio

Packet Radio Digital radio communications utilizing the AX..n
protocol

PACSAT Packet Radio OSCAR of AMSAT-NA, specializing in
electronic mailbox services

RAN Random Access Memory, generally read/write

RFI Radio Frequency Interference

ROM Read Only Memory

TAPR Tucson Amateur Packet Radio Association

WEBERSAT MICROSAT of CAST at Weber State College, Logun, I
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F0-12 Operating Schedule Presented For The Next Several Months

Through the efforts of Sumio Nakane (JH3BJN), AMSAT-NA has received the
following operating schedule for FUJI-OSCAR-12 for the next several monthu:

DATE MODE OPERATING PERIOD

07/15/89 Jp 15:08 UTC until 19:25 UTC

07/19/89 Jp 09:39 UTC until 17:51 UTC

07/22/89 Jo 15:08 UTC until 08:04 UTC on 07/23/89
07/29/89 Jn 06:43 UTC until 14:55 UTC

PLEASE NOTE: NO FO-12 OPERATION FROM AUG. 1ST
TO AUG. 15TH DUE TO SOLAR ECLIPSES

08/16/89 JA 02:40 UTC until 10:52 UTC
08/19/89 JA 02:00 UTC until 10:12 UTC
08/25/89 Jp 00:39 UTC until 08:51 UTC
08/217/89 Jp 00:53 UTC until 09:04 UTC
09/02/89 JA 22:37 UTC until 06:49 UTC on 09/03/89
09/05/89 A 21:57 UTC until 06:00 UTC on 09/06/89
09/08/89 D 19:15 UTC until 03:27 UTC on 09/09/89
09/13/89 A 18:48 UTC until 03:00 UTC on 09/14/89

PLEASE NOTE: NO FO-12 OPERATION FROM SEPT. 15TH
TO SEPT. 25TH DUE TO SOLAR ECLIPSES

09/26/89 A 15:12 UTC until 23:24 UTC
09/30/89 Jp 21:50 UTC until 12:44 UTC on 10/01/89
10/06/89 Jp 20:29 UTC until 11:23 UTC on 10/07/89
10/10/89 A 10:42 UTC until 18:54 UTC

##%  A0-10 TRANSPONDER SCHEDULE ##%
14Jul89 to 01Sep89

Mode-B : from MA 000 to MA 225

0OSCAR-13

Date : 14Jun89 until 16Aug89 ! 16Aug89 until 16Nov89

BLON/BLAT : . ! 210/0

Mode-B H MA 000 to MA 110 ! MA 003 to MA 160

Mode-JL : MA 110 to MA 145 ! MA 160 to MA 200

Mode-B H MA 145 to MA 255 ! MA 200 to MA 240

OFF H ! MA 240 to MA 003
3 1

%
Mode-S MA 150 to MA 160 MA 210 to MA 222
Transponders will be in operation during the whole orbit from June 14 unti!
August 16 due to excellent sun angles and power budgets. However, nv jpuiig
operations will occur between August and November due to perigee solur
eclipses! The 70cm and 2M omni-directional antennas will be used from Mi

until MA 30.
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